


TRESć ZESZYTU 

S. Kochański: Mikrosilniki rakietowe 
w. Kordziński: Samolot „Concorde". 

Opis samolotu, badania i próby. 
Budowa prototypów . . 

T. Gajewski: Gazodynamika samo­
regulacji dyszy naddźwiękowej z 
ciałem centralnym 

M. Makulski: Pomiary drgań w tech-
nice lotniczej 

NOWOŚCI TECHNICZNE . 
KRONIKA 
NOTATKI ZE ŚWIATA 
POMOCE KONSTRUKTORSKIE 

TECHNIKI LOTNICZEJ I ASTRO­
NAUTYCZNEJ: Materiały stoso­
wane w konstrukcjach lotniczych. 
Część IX. Miedź i stopy miedzi 
(ciąg dalszy) oprac. A. Ciszewski 
i T. Radomski . 

Str. 

1 

5 

12 

16 
23 
27 
28 

28 

CONTENTS 
Page 

s. Kochański: Mikroracket engines 1 
w. Kordziński: Concorde program me. 

Description of the aircraft. Research 
and test problems. Building of the 
prototypes 5 

T. Gajewski: The aerodynamics of 
self regulation of supersonic nozzle 
with central body 12 

W. Makulski: Vibration measure-
ments in aviation technics 16 

TECHNICAL NEWS 23 
CHRONI CLE 27 
INFORMATION from THE WORDL 28 
DESIGNER'S DATA SHEETS: Ma-

terials used in aircraft structures 
Part IX. Copper and copper alloys 
(continuation) - elaborated by 
A. Ciszewski and T. Radomski • 28 

CO,D;EPIBAHHE 

St. Kochański: PaHCTHb!C ABHraTCJIH 
W. Kordziński: Ca!l!OJJCT „Concorde" 
T. Gajewski: ra30AHH3.MHKa aBT 0pery­

Jlttp0BKH YJibTpa3BYK0B0ro C0l1Jla 
C l\CHTpaJihH0M TCJI0M 

w. Makulski: lI3MepeHUH Bll6pal\lrn 
n amrnl\H0mrnil: Texmrne 
Tex1-mąec1,ue H0B0CTH 
Xpom-rna 
lianecnm na coeTa 
R0HCTPYKT0PCKIIC noco61m: Marepua­
Jlbl npHMeHHCMble B annal\H0HHblX K0H­
CTPYJ{I\HaX, ąaCTb IX, MC).{b u CJIJlaBbl 
MeAH (npouonmeHHe) - o6p. A. Ci-

12 

16 
23 
27 
28 

szewski II T. Radomski . . 28 

PODKOMISJA OCHRONY WŁASNOSCI 
PRZEMYSŁOWEJ NOT 

Zgodnie z sugestiami narady rzeczników patentowych, która miała miejsce w Katowicach w 1966 r. po­
wołana została przez Zarząd Główny NOT Podkomisja Ochrony Własności Przemysłowej. 

Celem i formami działania Podkomisji jest m.in.: 

organizowanie wymiany doświadczeń między rzec'znikami patentowymi poprzez narady, seminaria, kur­

sy, praktyki itp., 

współdziałanie z SNT i innymi organizacjami i instytucjami zainteresowanymi rozwojem treści i form 

ochrony własności przemysłowej i stwarzanie odpowiednich warunków dla pracy rzeczników paten­

towych, 

koordynowanie na terenie SNT zasa_dniczych kierunków prac Leżących w ·zakresie działania Podkomisji, 

przekazywanie Zarządowi Głównemu NOT postulatów rzeczników patentowych, 

współudział w prowadzeniu społecznego poradnictwa i pomocy w zakresie spraw patentowych. 

Członkami Podkomisji mogą być rzecznicy patentowi, którzy uzyskali kwalifikacje wymienione w usta-

wie o rzecznikach patentowych oraz członkowie zainteresowanych SNT, o ile zadeklarują przynależność 

i udział w pracach Podkomisji. 

Podkomisja rozpoczęła już pr'zyjmowanie członków zainteresowanych działalnością Podkomisji. 

Rzecznicy Patentowi oraz członkowie SNT mogą zgłaszać swoje kandydatury pod adresem Działu Wy­

nalazczości NOT, Warszawa, ul. Czackiego 3/5. 
Po otrzymaniu zgłoszeń kandydatom wysłana zostanie do wypełnienia deklaracja oraz regulamin Pod­

komisji. 

WYDAWNICTW A 
CZASOPISM 

TECHNICZNYCH NOT 
Warszawa, 

Czackiego 3/5 

KOLEGIUM REDAKCYJNE 

Redaktor naczelny: mgr inż. S. SULIKOWSKI Sekretarz redakcji: M. K. SZURMAK 
Redaktorzy działowi: mgr inż. A. GOLĘDZINOWSKI, mgr inż. S. KOCHAI\ISKI, mgr inż. W. KOR­

DZIŃSKI, mgr inż. S. LASSOTA, mgr inż. W. ZAREMBA 

RADA PROGRAMOWA 

Prof. mgr inż. L. DULĘBA, mgr inż. J. GRZEGORZEWSKI, mgr inż. H. KRAJEWSKI, mgr inż. 
A. LEWKOWICZ, inż. R. MACHNOWSKI, mgr inż. W. PIETRZAK, mgr inż. B. TRALA, inż. J. WOJ­

CIECHOWSKI 

REDAKCJA: Warszawa, Czackiego 3/5, tel. 27-25-53 

Zakład Kolportażu WCT NOT Warszawa, ul. Mazowiecka 12, tel. 26-80-16. 
Wrocławska Drukarnia Dziełowa. zam. 74/C - D-3. Nakład 1000 egz. Papier druk. sat. kl. IV, 70 g, 61 X 86. 

Cena pojedynczego egz. zł 12.- Prenumerata roczna zł 144.-



ZESZYT 4 

K 1NIECIEŃ technika lotniczo 
1 9 6 7 • 
ROK XXII astronautyczna 
MI ES I ĘCZ N I K S-EKC J I LOT N I CZ EJ STOWARZYSZENIA 1:NżYNIERÓW _I TECH N I KÓW MECHANIKÓW POLSKICH 

Mgr inż. STANISŁAW KOCHAŃSKI 

MIKROSILNIKI RAKIETOWE 

Bogactwo przedsięwzięć astronautycznych oraz spe­
cyficzne warunki ich realizacji wywołały konieczność 
opracowania niewielkich pokładowych urządzeń napę­
dowych rozwijających ciąg w zakresie 0,5 • 10-6-0,5 
kG. Urządzenia te noszą nazwę miniaturowych silni­
ków rakietowych, w skrócie MSR. Podstawowe zasto­
sowania tych silników to: 

1) orientowanie w przestrzeni satelitów i pojazdów 
kosmicznych, 

2) utrzymywanie ich na zadanej orbicie, 
3) korygowanie orbit i zmiany orbit, 
4) wprawianie pojazdu w ruch obrotowy i regulo­

wanie prędkości wirowania, 
5) wytwarzanie przeciążeń w celu polepszania wa­

runków podawania składników materiału pędnego ze 
zbiorników do komór spalania w stanie nieważkości, 

6) przemieszczanie kosmonautów w otwartej prze­
strzeni kosmicznej. 

W zależności od realizowanych zadań i programu 
lotu MSR projektuje się tak, że mogą one pracować 
w sposób ciągły, przerywany (pulsacyjny) lub kombi­
nowany. 

Rodzaje MSR 

Współczesne MSR można podzielić na cztery pod-
stawowe grupy: 

1) MSR na stały materiał pędny, 
2) MSR na ciekły materiał pędny, 
3) MSR na gazowy materiał pędny, 
4) MSR elektryczne. 

MSR na stały materiał pędny 

Mikrosilniki tej grupy dzielą się na dwie podsta­
wowe klasy: z sublimującym stałym materiałem pęd­
nym i MSR typu pistoletowego. 

Przykładem MSR na sublimujący stały materiał 
pędny może być silnik pokazany na rys. 1. Materiał 

pędny w postaci stałej krystalicznej masy znajduje 
się w zbiorniku (1). Sublimacja odbywa się pod dzia­
łaniem ciepła, wydzielającego się w czasie pracy po­
kładowej aparatury elektronowej i przekazywanego 
stamtąd do mikrosilnika. Czasami stosuje się także 
specjalne podgrzewacze. Pary przez zawór (5) o re­
gulowanym przepływie w zależności od temperatury 
(6) przedostają się do filtru (3), przepływają przez za­
wór (2) i dyszą (4) uchodzą na zewnątrz. Włączanie 
i wyłączanie silnika realizuje się za pomocą otwiera-
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1. MSR na stały sublimujący materia! pędny: 
1- zbiornik materiału pędnego; 2 - zawór; 3 - filtr; 4 -
dysza; 5 - zawór o regulowanym przepływie w zależności 
od temperatury; 6 - czujnik temperatury 

nia i zamykania zaworu (2). Rolę materiału pędnego 
spełnia zestalony amoniak lub suchy lód (zestalony 
dwutlenek węgla). Jeśli silnik ma pracować w pod­
wyższonych temperaturach, jako materiał pędny sto­
suje się sole silnych kwasów, np. szczawiany lub ha­
logenowe związki wodoru. Silnik tego typu opracowa­
ny przez firmę Rock.et Research stosowany był w 
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2. MSR na stały sublimujący materia! pędny dla satelity 
OV-2 

amerykańskim satelicie OV-2 rys. 2. Blok kilku ta­
kich silników, o ciągu 4,5 grama każdy, służył do 
utrzymywania stałej prędkości obrotowej satelity \V 

ciągu jednego roku. Odstęp między kolejnymi włącze­
niami mikrosilników wynosił 2 tygodnie. 

Prostszy w budowie, bo pozbawiony całkowicie za­
worów, jest mikrosilnik pokazany na rys. 3. W stanie 
nieroboczym ma on niską temperaturę i w związku 
z tym ciśnienie par jest bardzo małe. Po włączeniu 
źródła energii promienistej materiał pędny zostaje 
podgrzany, proces sublimacji przyspiesza się, co po­
woduje wzrost ciśnienia par, które - wypływając 
przez dyszę - tworzą ciąg. Materiały pędne dla ta­
kich 1\/ISR zapewniają impuls właściwy w próżni 
50-80 sek. średnia moc promieniowania potrzebna 
do uzyskania jednego grama ciągu wynosi 25 W. 
W perspektywie przewiduje się wykorzystanie lase­
rów i energii słonecznej jako źródeł ciepła. 

Prowadzi się takźe prace nad mikrosilnikami na 
dwuskładnikowy sublimujący, stały materiał pędny, 
gdzie jednocześnie wykorzystuje się dwie stałe sub­
stancje spełniające funkcje paliwa i utleniacza. Po 
wymieszaniu par następuje reakcja chemiczna i pro­
dukty spalania wypływają przez dyszę. Obliczeniowy 
impuls właściwy takich MSR wynosi w próżni 320-
-340 sek. Ciśnienie par składników w tym przypad­
ku równa się zazwyczaj 0,07-0,7 kG/cm2. Dalszym 
rozwinięciem 1\/ISR na sublimujący stały materiał 
pędny są konstrukcje z dodatkowym podgrzewaniem 
gazów przed dyszą w celu podwyższenia impulsu 
właściwego. Podgrzewanie realizuje się przy użyciu 
energii elektrycznej albo za pomocą radioizotopów. 
W ostatnim przypadku impuls właściwy 1\/ISR (typu 
zaworowego lub bezzaworowego) wynosi 200 sek (przy 
temperaturze par 1100 °C). Podgrzewacz radioizoto­
powy ma mały ciężar i objętość i może korzystać 
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3. Bezzaworowy mi­
krosilnik z ma­
teriałem sublimu­
jącym: 
1 - materiał pęd­
ny; 2 - źródło 
energii; 3 - prze­
łącznik; 4 - dy­
sza; 5 - lustro; 
6 - izolacja cie­
plna 

z różnych izotopów zapewniających duży wydatek 
energii na jednostkę ciężaru, a stosowanie źródeł 
z promieniowaniem u. albo słabym promieniowaniem B 
gwarantuje niski poziom niebezpieczeństwa radiacyj­
nego. Dla otrzymania impulsu właściwego rzędu 190 
sek przy ciągu 0,5 grama wymaga się źródła o mocv 
9 watów. 

MSR typu pistoletowego. Silnik tego typu składa się 
z ładunku materiału pędnego, zapłonnika i dyszy 
umieszczonych w odkształcalnym kadłubie. Zestaw ta­
kich silniczków mocuje się na taśmie z tworzywa 
sztucznego, która wyciągana jest przez mechanizm po­
łączony z silnikiem elektrycznym. Początkowo przy 
przesuwaniu taśmy silnik luźno wchodzi w gniazdo. 
Po odpaleniu zapłonnika odkształcalny korpus pod 
wpływem ciśnienia gazów (140 kG/cm2) rozszerza sie 
i ciasno przylega do ścianek gniazda. Częstość wystę� 
powania impulsów ciągu określona jest prędkością 
przesuwania taśmy. Czas trwania każdego impulsu 
wynosi 75-100 �- sek, a częstość ich występowania 51 

10 lub 20 imp/sek. Średni impuls właściwy takich 
MSR w próżni wynosi 200 :=:ek. Opracowany przez 
firmę Curtiss-Wright silniczek WSR-4 przeszedł pró­
by na drgania i oddziaływanie promieniowania, w cza­
sie których imitowano warunki przebywania w prze­
strzeni kosmicznej do 10 lat. Ciężar załadowanego sil­
nika 9,6 grama (ciężar materiału pędnego 0,2 G), ga­
baryty 12,7 X 12,7 X 3,2 mm, ciąg 1,8 G, impuls cał­
kowity 0,045 kG/sek. Przewiduje się stosowanie tego 
typu silników do przemieszczania obiektów w otwartej 
przestrzeni kosmicznej, a także do korekcji orbit 
orientacji satelitów. 

MSR na ciekły materiał pędny 

Istnieją trzy podstawowe podklasy MSR na ciekły 
materiał pędny: 1) silniczki na parującą ciecz, 2) na 
jednoskładnikowy ciekły materiał pędny i 3) na dwu­
składnikowy ciekły materiał pędny. 

MSR na parującą ciecz. MSR na parującą ciecz są 
ciekłym odpowiednikiem MSR na sublimujący stały 
materiał pędny. Charakterystyki 1\/ISR tego typu są 
na średnim poziomie, ponieważ pary materiału pęd­
nego przed dyszą mają normalną temperaturę. W cha­
rakterze materiału pędnego stosuje się zazwyczaj wo­
dę lub amoniak z powodu ich względnie małego cię­
żaru cząsteczkowego. Konstrukcyjnie 1\/ISR z parują­
cą cieczą składa się ze zbiornika materiału pędnego, 
regulatora wydatku tego materiału, komory odparo­
wywania, zaworów, przewodów i dyszy wylotowej. Do 
odparowywania cieczy wykorzystuje się ciepło z apa­
ratury pokładowej lub specjalne elektropodgrzewacze. 
W temperaturze 21 °C teoretyczny impuls właściwy 
takiego 1\/ISR przy wypływie do próżni wynosi ~100 
sek. Regulowanie ciągu realizuje się za pomocą zmia­
ny temperatury podgrzewanej cieczy. Wypróbowano 
już między innymi silnik, w którym pary elektrycz­
nie podgrzewanego amoniaku dają impuls właściwy 
200 sek przy ciągu 0,135 grama. Opracowuje się tak­
że podgrzewacze radioizotopowe. Jednym z kłopotów, 
jaki napotykają konstruktorzy MSR na parujące cie­
cze, jest zagadnienie oddzielenia cieczy od pary. Wy­
korzystuje się w tym celu różne metody (np. w opar­
ciu o siły napięcia powierzchniowego), jednakże naj­
lepsze wyniki osiągnięto na satelitach i pojazdach 
stabilizowanych ruchem obrotowym, ponieważ wy-



<. MSR o ciągu 0,9 kG na jed­
noskładnikowy ciekły ma­
teriał pędny - hydrazynę 

stępujące w tych przypadkach przeciążenia znakomi­
cie ułatwiają rozdzielenie fazy ciekłej i gazowej. 

MSR na jednoskładnikowy ciekły materiał pędny. 

W tym przypadku stosuje się jednoskładni!wwe cie­
kłe materiały pędne typu nadtlenku wodoru lub hy­
drazyny. Układy na nadtlenek wodoru przeszły już 
wielokrotne badania w locie rozwijając ciąg rzędu 
0,5 kG. Opracowanie nowego silnego . katalizatora 
Shell 405 używanego do rozkładu hydrazyny polep­
szyło skuteczność stosowania tego materiału pędnego 
zapewniającego (dzięki małemu ciężarowi cząsteczko­
wemu i wyższej temperaturze produktów rozkładu) 
dużą prostotę i niezawodność działania silnika w po­
równaniu z nadtlenkiem wodoru. W firmie Rocket 
Research opracowano i przebadano silnik tego typu 
o ciągu 9 gramów. Dzięki zastosowaniu  prostego w 
konstrukcji układu wtryskowego pojawiła się możli­
wość uzyskania MSR o jeszcze mniejszym ciągu. 

W doświadczalnym MSR o ciągu 450 G zastosowano 
nowy katalizator do rozkładu hydrazyny, dzięki cze­
mu silnik osiąga parametry pracy przy wielokrotnym 
uruchamianiu w czasie krótszym niż 15 ii sek. Kata­
lizator dobrze nadaje się do pracy długotrwałej . W cza­
sie prób trwających 3,5 godziny strata ciężaru katali­
zatora wyniosła 3¼. Spadek ciśnienia do poziomu 100/o 
ciśnienia roboczego przy zamkniętym zaworze odby­
wał się w ciągu 44 ii sek. Temperatura rozkładu hy­
drazyny wynosi 980 °C, impuls właściwy w próżni 
285 sek. 

Firma Rocket Research opracowała również MSR 
o ciągu 0 ,9 kG (rys. 4). Ciężar silnika (z zaworem) 
1 36 G. W trakcie prób silnik pracował w sposób pul­
sacyj ny (przerywany) z czasem trwania cykli 5 risek. 
Rozpoczęto już prace nad budową serii takich MSR 
o ciągu 0,227 ; 2,27 ; 22,7 i 45,4 kG, w których przewi­
duje się badanie szybko działających układów włącza­
nia i wyłączania, sprawdzanie niezawodności pracy 
i innych parametrów. 

MSR na jednoskładnikowy ciekły materiał pędny 
charakteryzują się wysoką niezawodnością działania 
i długim czasem eksploatacji, a ponadto są tańsze niż 
MSR na dwuskładnikowym materiale pędnym. 

Drugim rozwiązaniem konstrukcyjnym silnika na 
jednoskładnikowy ciekły materiał pędny jest MSR 
z dodatkowym zbiornikiem kulistym, w którym znaj­
duje się reaktor z siatką katalityczną. W tym samym 
zbiorniku znajduje się czujnik ciśnienia połączony z 
elektroregulatorem kontrolującym otwieranie zaworu 
do podawania materiału pędnego. W zbiorniku kuli­
stym znajduje się sprężysta membrana oddzielająca 
hydrazynę od gazu o wysokim ciśnieniu wypełniają­
cego zbiornik. W układzie tym produkty rozkładu hy­
drazyny znajdują się stale pod zadanym podwyższo­
nym ciśnieniem, co zapewnia wysokie charakterystyki 
MSR. Impuls właściwy MSR z dodatkowym zbiorni-

kiem wynosi 110-150 sek w zależności od średniej 
temperatury w zbiorniku. Obecnie przeprowadza się 
końcowe próby w locie takich silników przeznaczo­
nych do układów orientacji satelitów. 

MSR na dwuskładnikowy ciekły materiał pędny. 

MSR na dwuskładnikowy ciekły materiał pędny 
o ciągu 0,45-45 kG są szeroko stosowane w układac, 1  
orientacj i. Ponadto przeszły już pomyślnie próby MSR 
o ciągu 45-225 G. Jednakże budowa takich uKładów 
napędowych o mniejszym ciągu jest skomplikowana 
i trudna z powodu bardzo małych wydatków cieKłyc„ 
składników. Ponadto konieczne jest zapewnienie do­
brego wymieszania składników i duża niezawodność 
działania. Do innych trudno.ki zaliczyć należy spra­
wę wydłużenia czasu eksploatacj i MSR i podwyższe­
nia jego charakterystyk roboczych przy krótkotrwa­
łym włączaniu. 

Istnieje inny wariant MSR na dwuskładnikowy cie­
kły materiał pędny, w którym wykorzystuje się 
składniki parujące. W tym przypadku stosuje się sa­
mozapłonowe paliwo i utleniacz, których ciśnienie par 
jest wystarczająco duże, aby można je było podawać 
do komory spalania właśnie w postaci par. Składni­
kami materiału pędnego może być trójfluorek chloru 
i monometyloamina. Najostrzejsze wymagania stawia­
ne są szybkiemu samozapłonowi składników w fazie 
parowej , przy czym doświadczenia dowodzą, że wiele 
kombinacji ciekłych dwuskładnikowych materiałów 
pędnych samozapalających się w fazie cieklej w 
znacznej mierze traci tę własność w fazie parowej . 
Stosowanie parujących ciekłych materiałów pędnych 
pozwala na budowę MSR o bardzo małym ciągu, po­
nieważ podawanie materiału pędnego w postaci par 
umożliwia zwiększenie przekrojów przelotowych 
wtryskiwaczy. W MSR tego typu stosuje się urządze­
nie zapewniające optymalny stosunek składników ma­
teriału pędnego i regulujące ciąg (regulator ciśnienia 
lub układ termostatowy). 

MSR na gazowy materiał 1>ędny 
. .  J 

MSR na zimny gaz. W MSR na zimny gaz zazwy­
czaj stosuje się sprężony azot. Silniki takie stosowa­
ne w układach orientacji statków są już dobrze opra­
cowane i względnie proste w budowie i działaniu, 
chociaż przechowywanie gazu pod wysokim ciśnie­
niem sprawia pewne kłopoty. Impuls właściwy takich 
MSR jest nieco mniej szy niż w silniczkach na subli­
mujący materiał pędny lub parującą ciecz. Z powodu 
wysokiego ciśnienia, pod jakim przechowywany jest 
sprężony gaz, MSR na zimny azot ważą zazwyczaj 2 
razy więcej niż MSR na sublimujący stały materiał 
pę€lny przy tym samym impulsie całkowitym ciągu. 

Czynnikiem roboczym i żródłem energii w tego ty­
pu silnikach mogą być również gazy skroplone prze­
chowywane w zbiornikach o podwyższonym ciśnieniu. 
Po przejściu skroplonego gazu przez parownik tworzy 
się gaz o względnie niskiej temperaturze (20-1 00 °C), 
który następnie płynie do dysz. Skroplony gaz po­
winien zapewniać maksymalny impuls właściwy przy 
zadanej temperaturze parownika, to znaczy mieć mi­
nimalne wartości ciężaru cząsteczkowego, wykładnika 
adiabaty i ciepła parowania. Ponadto gaz powinien 
być łatwy w magazynowaniu, nietrujący i mieć ma­
ksymalny ci(;'żar właściwy. Łatwość magazynowania 
związana jest z minimalnym dopuszczalnym ciśnie­
niem koniecznym do utrzymywania gazu w stanie 



5. MSR na metan i t len o c i .c1-
gu 0 ,2-4,5 grama 

skroplonym przy zadanej temperaturze. W przypadku 
optymalnym krytyczna temperatura skroplonego gazu 
powinna być bliska temperaturze parnika. W celu 
zwiększenia stopnia rozprężania gazu w dyszy ko­
nieczne jest, aby _kondensacja gazu odbywała się przy 
minimalnej temperaturze. 

Z analizy wynika, że dla MSR pracujących w próż­
ni optymalne ciśnienie gazu przed rozprężeniem w 
dyszy nie przekracza 0, 14-0,21 kG/cm2• Przy niższym 
ciśnieniu charakterystyki dyszy pogarszają się w;,ku­
tek wpływów lepkości (mała wartość liczby Re). 

Przy początkowej (przed rozprężaniem) temperatu­
rze 20 °c najlepszymi czynnikami roboczymi są pro­
pan i etan, natomiast dla temperatury początkowej 
1 00 °C pierwsze miejsce zajmuje amoniak, a drugie 
propan z tym jednak, że jeśli w czasie lotu pojazdu 
kosmicznego możliwe są wahania temperatury układu 
w granicach 0-100 °C, wówczas zaleca się stosowanie 
propanu. 

MSR na gazowy dwuskładnikowy materiał pędny. 

Dzięki wykorzystaniu w MSR dwuskładnikowych ga­
zowych materiałów pędnych można pod W) ższy ,; 
impuls właściwy wskutek stosowania wysokoenerge-­
tycznych składników typu F 20, F 2 (utleniacz), CH; ,  
C2H, i H2 (paliwa). Złagodzeniu ulegają także pro­
blemy związane z zamarzaniem i wrzeniem składni­
ków oraz rozdzielaniem faz przy nieobecności siły 
ciężkości. Teoretyczny impuls właściwy MSR na  ga­
zowy dwuskładnikowy materiał pędny może sięga.ć 
350-400 sek, jednakże z powodu występowania wy ­
sokich temperatur konieczne jest stosowanie mate­
riałów żaroodpornych. Korzystanie ze składników ga­
iowych upraszcza konstrukcję wtryskiwaczy. MSR 
tego typu mogą być montowane na  pokładach stat­
ków kosmicznych i satelitów mających duży zapas 
ciekłego materiału pędnego dla podstawowego ukła­
du napędowego. Wówczas gazowy utleniacz może być 
wykorzystywany do wypełnienia zbiornika z ciekłym 
utleniaczem, a gazowe paliwo do wypełniania zbior­
nika z ciekłym paliwem. 

Możliwe również jest pobieranie składników gazo­
wych dla MSR ze zbiorników kriogenicznych mate­
riałów pędnych w górnych stopniach rakiet. Do tych 
celów mogą być wykorzystywane resztki ciekłego ma­
teriału pędnego ze zbiorników pierwszych stopni ra­
kiet. Konieczne jest jednakże zapewnienie warunków 
samozapłonu składników w MSR, co sprawia pewne 
trudności. Doświadczalnie ustalono, że w n iskich tem­
peraturach (od - 18 do - 73 °C) nawet ciekły H2 i F2 

niezbyt pewnie ulegają samozapłonowi. Dlatego też 
konieczne są specjalne dodatki do paliwa i utlenia­
cza gwarantujące zapłon. W firmie United Technolo­
gy opracowywany jest obecnie silnik (rys. 5) pracu­
jący na metanie i tlenie, którego ciąg można regulo­
wać w zakresie od 0,2 do 4,5 grama. 

4 

z dużym zainteresowaniem spotykają się prace nad 
MSR n a  gazowe materiały pędne, których źródłem są 
hybrydowe (mieszane lub stało-ciekłe) rakietowe ma­
teriały pędne. Daje to możliwość uzyskiwania więk­
szych impulsów właściwych i uproszczenia lrnnstruk­
cji MSR w ·porównaniu z silnikami na dwuskładni­
kowy ciekły materiał pędny. Układ taki składa się 
z utleniacza typu F20 (lub mieszaniny F20 i 02) oraz 
ładunku stałego paliwa. W takim rozwiązaniu łatwo 
jest zapewnić samozapłon oraz wymagany jest tylko 
jeden układ podawania gazu. Niewielkie zwiększenie 
cit:}żaru takiego silnika powodowane jest tym, że w 
komorze spalania znajduje się cały zapas stałego pa­
liwa. 

Elektryczne MSR 

Elektrochemiczne MSR. Silniczki elektrochemiczne 
zajmują pośrednią pozycję między silnikami czysto 
chemicznymi i układami elektrycznymi (jonowymi, 
magnetohydrodynamicznymi i plazmowymi). Elektro­
chemiczne MSR mają większy impuls właściwy niż 
silniki chemiczne i zużywają względnie niewielkie 
ilości energii elektrycznej. 

Znane są dwa rodzaje elektrochemicznych MSR. 
W pierwszym z nich stosuje się elektryczny oporowy 
element grzejny ,  od którego ciepło przekazywane jest 
roboczej cieczy . W średnich temperaturach silnik ten 
w próżni daje impuls właściwy 200 sek, jeśli jako 
materiał pędny stosuje się amoniak. Doświadczenia 
dowiodły, że przy maksymalnym impulsie właściwym 
sprawność elementu grzejnego nie przekracza 25·0/o 
wskutek strat n a  promieniowanie. Natomiast przy 
niższych temperaturach (1 100 °K) sprawność wzrasta 
do 80'0/o, ale rzeczywista wartość impulsu właściwego 
spada do 140 sek. 

W innym rozwiązaniu konstrukcyjnym również sto­
suje się amoniak, ale element grzejn:; pracuje nieu­
stannie. Pozwala to zwiększyć impuls właściwy przy 
jednoczesnym wzroście zużycia energii elektrycznej. 
Takie MSR o ciągu od 0,005 do 0,5 grama mogą być 
stosowane do korygowania orbit oraz w układach 
orientacji. 

Źródłem ciepła dla nagrzewania gazu przed dyszą 
mogą być izotopy radioaktywne, a w charakterze ma­
teriału pędnego można stosować wodór. Prace w tym 
kierunku prowadzi Komisja Energii Atomowej i Woj­
ska Lotnicze Stanów Zjednoczonych. Dany układ za-­
pewnia impuls właściwy w próżni 700-800 sek przy 
stosunku ciągu MSR do ciężaru równym 0,001-0,01 
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!'. Robocze zakresy mikrosilników rół:nych typów : 
J - MSR na jednoskładnikowy ciekły materiał pędny ; 
2 -:-- na_ dwuskla dnikow_y ciekły materiał pędny; 3 - na su­
bhmuJący stały materiał pędny; 4 - elektrochemiczne MSR 



w zależności od rodzaju radioizotopów. W s tadium 
opracowywania znajduje się MSR o ciągu 1 1?. G, cię­
żarze 13,5 kG i długości 0,43 m obliczony na długo­
trwałą pracę ciągłą. 

Drugim typem elektrochemicznego MSR jest silnik 
z elektrolizą wody. Produkty elektrolizy ulegają za­
płonowi pod działaniem iskry i spalają się w chwili, 
gdy trzeba wytworzyć ciąg. W tym przypadku dla uzy­
skania impulsu całkowitego równego 1 kGsek po­
trzebna jest energia 15,5 Wh. Silniki takie zaleca się 
stosować na wirujących satelitach, ponieważ przy nie­
obecności siły ciężkości baterie elektrochemiczne są 
konstrukcyjnie dość złożone. Impuls właściwy takich 
MSR wynosi 380 sek przy ciągu 4,5-4500 G. 

Plazmowe MSR. W firmie Rocket Research opraco­
wano doświadczalny impulsowy plazmowy MSR z 
elektrodami szynowymi. Silniki takie charakteryzują 
się dużym impulsem właściwym i względnie niewiel­
k im zużyciem energii elektrycznej. W celu uniknię­
c ia strat gazowego czynnika roboczego i przyspie­
szanej plazmy na równoległe elektrody nakłada 
się szklane płytki mocowane za pomocą zacis­
ków sprężynowych. Przyspieszanie plazmy odbywa się 
w płaszczyżnie ograniczonej tymi płytkami i elek­
trodami. W trakcie doświadczeń w komorze próż­
niowej (10-4 mm Hg) osiągnięto sprawność silnika 
równą 0,5-0,6 przy ciągach właściwych od 5000 do 
1.0 000 sek. Ciąg silnika 45 �tG. Ustalono, że plazmo­
we MSR mogą pracować w zakresie od 1000 impulsów 
" 'l  sekundę, a zapewnienie trwałości elektrod nie jest 
1 -udne (przy pracy w zakresie do 500 imp/sek n ie 
nbserwowano erozji elektrod). Impulsowe plazmowe 
MSR są bardziej efektywne w układach orientacji sa-
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telitów i aparatów kosmicznych niż silniki jonowe 
i elektrotermiczne ze względu na łatwą regulację cią­
gu za pomocą zmiany częstotliwości impulsów, pod­
czas gdy w silnikach jonowych i elektrotermicznych 
pracujących w sposób ciągły regulowanie ciągu napo­
tyka na istotne trudności. Optymalne zakresy zasto­
sowań roboczych dla różnych rodzajów MSR pokaza­
no na rys. 6. 

Miniaturowe silniki rakietowe przypominają raczej 
zabawki niż urządzenia techniczne, jednakże w astro­
nautyce spełniają ważną a nieraz pierwszoplanową 

. rolę. Zadecydują one np. o tym, jak szybko nastąpi 
chwila, w której kosmonauta odczepi się od liny łą­
czącej go z macierzystym statkiem i poszybuje swo­
bodnie w przestrzeń kosmiczną. Będą także podsta­
wowym narzędziem przy montażu wielkich stacji 
orbitalnych i w wielu innych zastosowaniach. Nic 
więc dziwnego, że pracuje się nad nimi bardzo inten­
sywnie. 
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SAMOLOT „CONCORDE" 

Opis samolotu. Badania i próby. Budowa prototypów 

W artykvle - stcmowiqcym da lszy ciqg artykułu zamieszczonego w poprzednim zeszycie 
TLiA - opisano samolot „Concorde", lqcznie z silnikami, instalacjami platowcowymi t wy­
posciżeniem nawigacyjnym; omówiono badania aerodynamiczne i materiałowe, badania wytrzy� 
malośc:owe fragmentów konstrukcji, próby i baclania zwiqzane z · układem napędowym oraz 
prót.v instalacji ptatowcowych; w zakończeniu artykuiu podano kilka szczegółów na temat 
budov,y prototypów samolotu. 

Opis samolotu 

Konstrukcja naddżwiękowego s:=t­
molotu pasażerskiego stwarza spe­
cyficzne problemy wynikające z ki­
netycznego nagrzewania elementów 
snmolotu przy dużych prędkościacr 
l 0tu oraz z naprężeń cieplnych pl>­
wsia.i c11.:yc. :h w czasie przys;.;i-::szania 
samolotu do prędkości naddźwięko­
wvch i w czasie przechodzen: :i. dv 
J olu  poddźwiękowego. Czynri iki  te 
uwzględniono w pełni przv 'Jroiek:­
towaniu samolotu , .Concorde", któ­
rego konstrukcja została ooracowa­
na na zasadach „fail-safe" i obli­
czona na okres pracy równy okre-

sowi pracy współczesnych odrzuto­
wych pasażerskich samolotów pod­
dżwiękowych. Podstawowym mate­
riałem zastosowanym do budowy 
płatowca jest angielski stop alumi­
niowy RR58 (,,Hiduminium "). Stal 
i stopy tytanu użyto w bardzo ogra­
niczonym zakresie. Prowadzone 
przez szereg lat badania wykazały, 
że własności stopu RR58 nie ulega­
ją pogorszeniu w temperaturach, do 
których będą się nagrzewać ele­
menty samolotu „Concorde" nrzy 
naddźwiękowych prędkościach lotu 
(rozkład tem peratur równowagi na 
pokrvciu samolotu „Concorde" przy 
prędkości lotu Ma = 2,2 pokazano 
na rys. 2). 

Kadłub samolotu „Concorde" skła­
da się z uszczelnionej części cylin­
drycznej o prawie stałym przekro­
j l_l poprzecznym, z nie uszczelnionei 
części nosowej i nie uszczelnionej 
części ogonowej z usterzeniem kie­
runku. Jest on wykonany jako kon­
strukcja skorupowa z p:ęsto. rozmie­
szczonymi podłużnicami wspartymi 
na wręgach. Skrzydło stanowi wie­
lodźwigarową konstrukcję skrzynko­
wą z integralnymi zbiornikami pali­
wa. Płyty pokrycia skrzydła i sta­
tecznika kierunku są frezowane -
łącznie z usztywn iaczami - z gru­
bych płyt, podobnie jak obramowa­
nia drzwi i okien kabiny pasażer-

& 
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L, Samolot „Concorde„ w t rzech rzutach 

skiej oraz szereg innych silnie obcią­
żonych elementów konstrukcji. Dwu ... 
częściowy ster kierunku oraz stery i 
klapy skrzydła są frezowane ze sta ... 
li. Umieszczone pod skrzydłem dwie 
podwójne gondole silnikowe składa-­

ją się z części wlotowej, komory 
silnikowej i rozbieżnej części dy­
szy wylotowej (część zbieżna dyszy 
stanowi integralną całość z silni­
kiem). Część wlotowa gondoli jest 
wykonana z walcowanego stopu 
RR58 (za wyjątkiem krawędzi na-­

tarcia wykonanej ze stali), na  kon­
strukcję pozostałych części gondoli 
zastosowano stal. 

, Wnętrze kabiny pilotów 

... DO-

2. Rozkład temperatur równowagi na 
pokryciu samolotu „Concorde" przy 
prędkości Ma = 2, 2 
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Kabina pilotów (rys. 3) została za-­

projektowana na  trzy osoby załogi 
z możliwością pomieszczenia czwar­
tej . Układ kabiny oraz rozmieszcze­
nie urządzeń sterowniczych i przy-­

rządów pokładowych jest konwen­
cjonalne. W czasie lotu z prędko­
ścią naddźwiękową odchylana do 
góry specjalna osłona (rys. 4) chroni 
przednie okn a  kabiny pilotów przed 
nagrzewaniem kinetycznym nadając 
równocześnie nosowej części kadłu­
ba kształt aerodynamiczny. Nosowa 
część kadłuba jest poza tym zamo­
cowana przegubowo, co umożliwia 
opuszczanie j ej do dołu w celu za--

pewn ienia pilotowi w czasie startu 
i lądowania lepszej widoczności do 
przodu. 

Kabina pasażerska ma cztery rzę­
dy foteli, dzięki czemu uniknięto 
bardzo niepopularnych miejsc w 
środkowym rzędzie. Szerokość kabi­
ny na wysokości poręczy foteli wy­
nosi 2,63 m, a wysokość w osi sy­
metrii - 1,96 m. W kabinie nie ma 
przegród konstrukcyjnych, a jej 
przekrój poprzeczny jest stały pra­
wie na  całej długości. Pozwala to 
na łatwe dostosowanie układu 
miejsc pasażerskich do różnorod­
nych wymagań poszczególnych linii 
lotniczych. Wersja prototypowa mo­
że pomieścić 126 pasażerów (jest 
ona przy tym wyposażona w toale­
ty i w urządzenia kuchenne) przy 
podziałce foteli 0,86 m, a wersja 
przedprodukcyjna przy tej samej 
podziałce - 134 lub 138 pasażerów 
zależnie od układu kabiny. Instala­
cja klimatyzacyjna będzie utrzymy­
wała w kabinie ciśnienie odpowia­
dające mniejszej wysokości lotu niż 
to ma miejsce w przypadku współ­
czesnych poddźwiękowych samolo­
tów pasażerskich - oznacza to oc1.v­
w1sc1e większy komfor� podróży. 
Dzieki zabudowie silników w tylnej 
części samol otu i zastosowaniu sku­
teczne.i izol acji dżwiękochłonnej ha­
łas w kabinie będzie utrzymany na 
niskim poziomie. 

Jak iuż nisano w pierwszej części 
arb·k 1 1 łu .  rlo naoędu samolotu . Cnn-­
f'OrdP" sh,.;ą f'7tery jerlnonrzenłvwo­
we si lnik i . . ()l vrnpus" 'i9'.3, hnrb r<> 
wvn ikiern w<:nr:,hJrarv firr, p�i�t.nl 
Sidrlel ev i SNECM A. Silnik ./1lv""­
pus" 593 ma  6---stooniowa sn--eżarkq 
n iskiego ciśn ienia (obudowa tei snrę­
żark i jest jednoczęściowa), 7---stop­
niową sprężarkę · wysokiego ciśnie­
nia, komorę spalania z 8 rurami ża­
rowymi w pierścieniowej osłonie, 



1-stopniową turbinę wysokiego c1s­
nienia z chłodzonymi łopatkami 
kierowniczymi i wirnikowymi 1-
-stopniową turbinę niskiego ciś�ie­
nia, odwracacz ciągu (ciąg odwró­
cony wynosi do 15'0/o ciągu starto­
wego) i pierwotną dyszę wylotową 
(zbieżna część dyszy) o zmiennym 
przekroj u zaopatrzoną w tłumik ty­
pu ejektorowego, widoczny na rys. 
5 (tłumik ten zmniejsza natężenie 
hałasu o 5 dB przy stracie ciągu 
nie przekraczającej 1,5-0/0 w warun­
kach startowych). Silniki są zabu­
dowane parami w dwóch gondolach 
umieszczonych w odległości 1/4 roz­
piętości skrzydła od podłużnej osi 
sym�trii samolotu. Wloty powietrza , 
oddz1el�e dla każdego silnika, są 
wyposazone w rampę o zmiennym 
kącie ustawienia,  która umożliwia 
sterowanie położeniem fali uderze­
niowej i pracuje w powiązaniu z 
klapą upustową umieszczoną w dol­
n ej ścianie gon·doli. Inna klapa po­
-zwala na doprowadzanie do wlotu 
dodatkowego powietrza w czasie 
startu. Integralną część gondoli sta­
nowi również dysza wtórna (roz­
bieżna część dyszy wylotowej) o 
.zmiennej geometrii. Do zmiany wa­
runków pracy dyszy dodatkowo 
służy zasysane z zewnątrz powie­
trze. Konfigurację  wlotu i dyszy 
wylotowej w różnych warunkach 
lotu i pracy silnika przedstawiono 
na rys. 6. 

Silnik wejdzie do produkcji w 
dwóch wersjach: pierwsza - no­
:sząca oznaczenie 593B - o ciągu 
. startowym 14 500 kG będzie napę­
•dzać prototypy i samoloty seryj ne 
budowane w ciągu dwóch pierw­
:szych lat; druga, o ciągu 15 900 kG, 
zostanie zastosowana na samolotach 
produkowanych w następnych la­
tach. Przewiduje się przy tym dal­

. sze zwiększenie ciągu silnika. Po­
dane wartości ciągu będą osiągane 
bez dopalania (w dopalacz o małym 
przyroście ciągu był zaopatrzony 
wcześniejszy silnik - ,,Olympus" 

!593D - przeznaczony do pierwot­
n ego, zmienionego później, projektu 
., ,Concorde"). 

Przy projektowaniu instalacj i  po­
kładowych zwrócono szczególną 
uwagę na niezawodność ich pracy. 
Tak więc instalacja elektryczna sa­
molotu została podzielona na dwa 
oddzielne układy, które w sposób 
niezależny zasilają urządzenia po­
kładowe służące do sterowania sa­
molotem i silnikami, doprowadzania 
paliwa do silników, nawigacji ,  łącz­
ności, zapobiegania oblodzeniu itp. 
Podobnie, dwa niezależne układy 
hydrauliczne zasilają hydrauliczne 
urządzenia pokładowe; trzeci ,  do­
datkowy układ zostaje włączony w 
przypadku uszkodzenia jednego z 
układów głównych. Instalacja hy­
drauliczna służy do uruchamiania 
sterów, wytwarzania sztucznej re­
akcji w układach sterowniczych, 
przestawiania nosowej części ka­
dłuba oraz wlotów i wylotów silni­
kowych, chowania podwozia, włą­
czania hamulców kół, sterowania 
przednim kołem oraz do napędu 
pomp przetłaczających paliwo z tyl­
nego zbiornika paliwowego. 

Sterowanie samolotem odbywa się 
·za pomocą przetwarzania ruchów 

4. Konfiguracja nosowej części kadłuba dla lotu z prędkością naddźwiękową (rys. 
górny), dla lotu z prędkością poddźwiękową (rys. środkowy) oraz dla startu i lą­
dowania (rys. dolny) 

konwencjonalnego wolantu i peda­
łów n a  sygnały elektryczne, które 
uruchamiają hydrauliczne siłowniki 
bezpośrednio połączone ze sterami. 
Niezależny, mechaniczny układ bez­
pieczeństwa z hydraulicznym urzą­
dzeniem wspomagającym umożli­
wia sterowanie w przypadku uszko­

.-� 

dzenia całej instalacji elektrycznej. 
Instalacja paliwowa służy nie tyl­

ko do zasilania silników, lecz · rów­
nież do chłodzenia instalacji oraz do 
wyważania samolotu. Paliwo od­
prowadza ciepło z instalacji ,klima­
tyzacyjnej , instalacji hydraulicznej , 
z prądnic i z układu olejenia silni-

5, Ejektorowy tłumik silnika „Olympus" 59� 
1 



U) 

b) 

C) 

d) 

6. Konfiguracja wlotu i wylotu silnika „Olympus" 593 : 
a) start ; b) lot z prędkością naddźwiękową; c) hamowanie silnikami ; d) wyłącze­
nie silnika przy prędkości naddźwiękowej 

ków. Układ zbiorników paliwowych 
zapewnia właściwe położenie -- we 
wszystkich warunkach lotu - środ­
ka ciężkości samolotu względem 
środka wyporu :  w czasie przyspie­
szania samolotu do prędkości . nad­
dźwiękowych paliwo jest przetła­
czane z przednich zbiorników wy­
ważających do zbiornika tylnego, a 
podczas powrotu do prędkości pod­
dźwiękowych - ze zbiornika tylne­
go do zbiorników przednich. Ilość 
paliwa, która ma być przetłoczona 
w zależności od wymaganego prze­
sunięcia środka ciężkości, jest okre­
ślana przez przelicznik cyfrowy. 
Niewielki błąd w ilości przetłoczo­
nego paliwa zwiększa opory szko­
dliwe wskutek konieczności wywa­
żania samolotu sterami. 

Instalacja klimatyzacyjna zapew­
nia - poza utrzymywaniem odpo­
wiedniego ciśnienia - ogrzewanie 
kabin podczas lotu poddźwiękowe­
go i ich chłodzenie przy naddźwię­
kowych prędkościach lotu. Powie­
trze dostarczane przez sprężarki sil­
ników jest stopniowo ochładzane w 
wymiennikach ciepła i w turbinach 
schładzających. Część doprowadza­
nego do kabin powietrza cyrkuluje 
wokół ścian pod warstwą izolacj i 
dźwiękowej chłodząc lub ogrzewa­
jąc w ten sposób k abiny, pozostała 
część powietrza służy do wentylacj i 
kabin, pomieszczeń ładunkowych i 
pomieszczeń z wyposażeniem. 

Elektryczna instalacja przeciw­
oblodzeniowa zapobiega w locie 
poddźwiękowym oblodzeniu krawę­
dzi . natarcia skrzydła, krawędzi 
wlotów powietrza oraz klap szcze­
lin doprowadzających do silników 
dodatkowe powietrze i odprowadza­
jących jego nadmiar. Przed oblo­
dzeniem przedniej części ramp wlo­
towych, kołpaków i łopatek wloto­
wych silników zabezpiecza gorące 
powietrze ze sprężarek silniko­
wych. 

Jak juź wspomniano w pierwszej 
części artykułu, dla ułatwienia czyn­
ności nawigacyjnych, które prze-
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rzucono na obu pilotów, opracowa­
no zupełnie nowe urządzenia, umo­
żliwiające daleko posuniętą auto­
matyzację n awigacji przy wykorzy­
staniu obecnych i zaplanowanych na  
przyszłość systemów kontroli ruchu 
lotniczego. Najbardziej istotnym 
elementem układu nawigacyjnego 
samolotu „Concorde" jest platforma 
bezwładnościowa, współpracująca z 
uniwersalnym przelicznikiem cyfro­
wym. Platforma bezwładnościowa 
dostarcza danych do przyrządów pi­
lotażowych, automatycznego pilota i 
radaru meteorologicznego. Do obra­
zowego przedstawiania danych słu­
ży urządzenie z przesuwną mapą, 
opracowane przez firmę Ferranti. 
Urządzenie to obejmuje mały pro­
jektor filmowy i 20 cm ekran -
umieszczony na prawo od ekranu 
radarowego (patrz rys. 3) - na któ­
ry rzutuje się żądaną trasę, mapy 
lotnisk itp. oraz pozycję samolotu 
określoną w oparciu o hiperbolicz­
ne systemy VOR lub DME. Obsługa 
urządzenia polega na tym, że pilot 
P:zesuwa mapę z trasą tak długo, 
�z w środku wskaźnika pojawi się 
ządany punkt kontrolny. Wówczas 
przez naciśnięcie guzika pilot prze­
kazuje współrzędne tego punktu do 
przelicznika i cofa mapę w pier­
wotne położenie, w wyniku czego 
w środku ekranu pojawia się aktu­
alna pozycja samolotu i kurs do 
punktu kontrolnego. Poprawki i 
zmiany kursu pilot przeprowadza 
tak, aby wskazówka kursu ws):{azy­
wała punkt docelowy. Pamięć uni­
wersalnego przelicznika cyfrowego 
przechowuje plan lotu, który j est 
wczytywany za pomocą perforowa­
nych taśm i może być zmieniany w 
czasie lotu. Wszystkie dane nawiga­
cyjne będą umieszczone w pojedyn­
czej kasecie filmowej, co oznacza 
po�aż!lY postęp w kierunku uspra­
wmema pracy załogi i zakończenia 
„walki z papierami" na pokładzie 
samolotu. Poza spełnianiem zadań 
1:awi%acyjnych i pilotażowych prze­
hczmk cyfrowy dostarcza również 

ważniej szy�h danych dotyczących 
sa�olotu, Ja� n_p. określa poziom 
pal�wa w zb10rn��ac�; jak juz wspo­
mmano przy op1s1e instalacji pali­
wowej, służy on poza tym do okre­
ślania wymaganej ilości paliwa 
przetłaczanego w celu wyważenia 
samolotu. 

Badania i próby 

Dwa prototypy samolotu „Con­
corde" i dwa samoloty przedpro­
dukcyjne będą poddane najbardziej 
rozległemu programowi badań w lo­
cie, j akiemu kiedykolwiek poddano 
samolot pasażerski. Każdy z samo­
lotów będzie wyposażony w 3000 
punktów pomiarowych oraz w ze­
spolony, cyfrowy i analogowy, sys­
tem rejestrujący. W obu ośrodkach 
badań w locie - w Bristolu i Tulu­
zie - instaluje się bliżniacze urzą­
dzenia do sprowadzania danych po­
miarowych ;  dane te za pośrednic­
twem przelicznika będą wczytywa­
ne do uniwersalnych maszyn cyfro­
wych. Do wydrukowania wszyst­
kich danych z pojedynczego lotu bę­
dzie potrzebna taśma o długości 6 
km. lJane będą opracowywane auto­
ma tycznie, dzięki czemu w ciągu 
pół godziny będą gotowe najważ­
niejsze wyniki pomiarów. 

Badania w locie mają rozpocząć 
się na początku 1968 r. Obecnie na­
tomiast przeprowadza się na slrnlę 
dotychczas nie  spotykaną badania 
laboratoryjne dotyczące zagadnień 
aerodynamicznych, materiałowych i 
wytrzymałościowych, badania uk!a­
du napędowego i badania instalacji 
pokładowych. 

Zasadniczy układ samolotu zustal 
określony już przed kilku laty w 
oparciu o przeprowadzone wówczas 
badania. Obecnie główny ciężar ba­
dań aerodynamicznych spoczywa na 
óm uchaniach tunelowych mających 
na celu określenie wpływu niewiel­
kich zmian kształtu skrzydła i no­
sowej części kadłuba na charakte­
rystyki samolotu. Badania obejmują 
pomiary podstawowych parametrów 
aerodynamicznych, jak stateczność, 
sterowność, czasy reakcji, siły ste­
rownicze, momenty zawiasowe ste­
rów oraz pomiary rozkładu ciśnień 
na skrzydle i na przedniej części ka­
dłuba w całym zakresie prędkości 
lotu. W programie badań wykorzy­
stuje się ok. 50 angielskich i fran­
cuskich tuneli aerodynamicznych. 
Do badań przy małych prędkościach 
stosuje się modele w skali 1 : 18, do 
badań przy dużych prędkościach -
modele w skali 1 : 30 i 1 :60. Poza 
tym przeprowadza się, zarówno we 
Francji jak i w Anglii, naśladowa­
ne loty (za pomocą symulatorów), 
co ma na celu zbadanie zachowania 
się samolotu we wszystkich fazach 
lotu. 

Wybór materiałów był przedmio­
tem badań trwających szereg lat. 
Głównym celem tych badań było 
określenie wytrzymałości zmęcze­
niowej i odporności na pełzanie ma­
teriałów w wysokich temperaturach 
występujących w czasie długotrwa­
łych lotów z prędkością Ma = 2,2. 
Badania wykazały przydatność do 
budowy samolotu „Concorde" sto­
pu RR58 (francuski stop AU2GNJ. 



Materiał ten, stosowany od wielu 
lat w budowie silników tłokowych 
i turbinowych, jest obecnie dostęp­
ny w postaci blach i płyt o wielko­
ściach wymaganych w konstrukcji 
płatowca. Po określeniu podstawo­
wych charakterystyk stopu RR58 
przystąpiono do badań, w których 
próbki materiału w postaci typo­
wych blach, płyt, elementów wycis­
kanych, odkuwek i elementów łą­
czonych są poddawane kompletnym 
cyklom obciążeń i temperatur, ty­
powym dla warunków przelotu. 
Przebadano już dużą ilość próbek 
w warunkach „przyspieszonych", 
obecnie przeprowadza się badania 
w warunkach długotrwałych. 

Program badań wytrzymałościo­
wych obejmuje odbywające się 
obecnie w Filton i w Tuluzie próby 
fragmentów konstrukcji wykona­
nych w skali 1 : 1 ,  W czasie tych 
prób dokonuje się pomiarów roz­
kładu naprężeń przy obciążeniu ci­
śnieniem statycznym oraz mecha­
n icznym obciążeniu statycznym i 
zmęczeniowym w zmiennych warun­
kach cieplnych. Obciążenia mecha­
niczne zastępują przy tym obciąże­
nia aerodynamiczne i obciążenia od 
sił bezwładności. Występujące w 
locie efekty zmiennych temperatur 
odtwarza się za pomocą automa­
tycznego cyklu nagrzewania i chło­
dzenia konstrukcji. Nagrzewanie 
konstrukcji na stoisku w Filton od­
bywa się za pomocą nadmuchu po­
wietrza podgrzewanego palnikami 
gazowymi, natomiast na stoisku w 
Tuluzie (rys. 7) wykorzystano do 
tego celu promienniki podczerwone. • 
Do obniżania temperatury konstruk­
cji - odtwarzanie warunków w 
czasie zmniejszania prędkości lotu 
do prędkości poddźwiękowych - na 
obu stoiskach służy strumień po­
wietrza ochładzany ciekłym azotem. 
Badania przeprowadza się na frag­
mentach środkowej części kadłuba 
(m.in. na fragmencie ze szczątko­
wym skrzydłem i na fragmencie z 
kompletnym skrzydłem i komorą 
podwozia) oraz na ogonowej, przed­
niej i nosowej części kadłuba. Poza 
tym kompletny kadłub poddaje się 
próbom w zbiorniku wodnym. Trwa­
ją również próby mniejszych frag­
mentów konstrukcyjnych, przy 
czym duży nacisk kładzie się na 
badania zmęczenia cieplnego. Próby 

pokrycia kadłuba i skrzynkowych 
ctżwigarów skrzydła dostarczyły 
ważnych danych me ty urn na ternac 
konstrukcji, 1ecz ruwmez na temat 
techniki przyspieszonych oadan 
większych rragmentow 1rn11struKCJi. 
W ramach próby typu, badaniom 
wytrzymarnsc10wym uęaą poctaane 
dwa 1rnmp1etne piatowce. Jeden z 
nicn będzie użyty do proo statycz­
nych w l!;stabllshment .1-1.eronamique 
w Tmuzie, na drugim przevrowauz.1 
się próoy zmęczemowe w .H.oya1 
A1rcratt Estab1ishment w Farn­
borough. 

l:'róby stoiskowe pierwszego _ pro­
totypu silnika „ulympus" ó�,j roz­
poczęJ:y się w llpcu ll:Hi4 r. w ośroct­
Ku badań firmy .t:Sristol Sidde1ey w � 
ł'atchway. Przeprowadzono poza 
tym prooy w komorze wysokosc10-
wej Centre d'h;ssais de Propu1seurs 
w �aciay, która pozwa1a na odtwa­
rzanie warunków istniejących na 
dużych wysokościach i przy nad­
ażw1ękowych pręd1rnściacn wtu. lti 
listopada 196;i r. przeprowadzono 
pierwszą próbę stoiskową silnika 
o��B, a następnie rozpoczęto jego 
proby w locie - łączme z gondo1ą 
sllniKową - na samolocie „ v ulcan' '  
(rys. 8) . W czasie prób stoiskowych 
sumk przepracowat wiele godzin z 
podgrzewaniem powietrza w10towe-
go do temperatury odpowiadającej 
prędkości lotu Ma = 2. Dużo uwagi 
poswięcono rownież badaniom ze­
społów silnika. Ponad 800 godz. za­
jęły badania odwracacza ciągu sy­
stemu SNECMA, które przeprowa­
dzono na silniku „Atar". W celu 
wyboru optymalnego rozwiązania 
dyszy wylotowej przebadano na mo­
delach i w naturalnej wielkości 
różne rodzaje dysz, łącznie z dyszą 
o rozprężaniu zewnętrznym. Osta­
teczne próby kompletnej dyszy 
przeprowadzono na stoisku w Me­
lun-V illaroche. Podobnie poddano 
badaniom różne rodzaje tłumików 
stosując do tego celu modele, a w 
końcu tłumik w naturalnej wielko-
ści zainstalowany na silniku „Olym­
pus" 301. Przeprowadzone w firmie 
Bristol próby układu z.asilania wy­
kazały, że przeznaczone do silników 
samolotu „Concorde" konwencjo­
nalne paliwo JP-1 spełnia wymaga­
nia nakładane przez naddźwiękowe 
prędkości lotu. W czasie prób silni-
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8. Silnik „Olympus" 593 zabudowany 
wraz z gondolą na samolocie „Vulcan" 

ka w symulowanych warunkach lo­
tu stwierdzono również przydatność 
nowych rodzajów olejów syntetycz­
nych. 

Przedmiotem badań była poza tym 
gondola silnikowa, głównie jej część 
wlotowa. W komorze wysokościo­
wej w Saclay poddano badaniom 
model podwójnego wlotu w skali 
1 : 3 w warunkach odpowiadających 
przelotowi, przy czym zastosowano 
reprezentatywny układ sterowania 
wlotu. W National Gas Turbine 
Establishment odbyły się próby 
wlotu w naturalnej y.rielkości. Gon.:: 
dolę w skali 1 :  1 3  badano w tune­
lach Royal Aircraft Establishment 
w Bedford. Gondola była wyposa­
żona w przestawialną rampę wloto­
wą, upusty powietrza i przesuwny 
stożek wylotowy do zmiany wydat­
ku powietrza. Badania miały na ce­
lu takie udoskonalenie wlotu, aby 
w całym zakresie prędkości, przy 
wszystkich kątach natarcia i w ca­
łym zakresie wydatku powietrza był 
on optymalny pod względem: strat 
ciśnienia, oporów zewnętrznych, 
rozkładu prędkości na wlocie do sil­
ników i zapasu stateczności wydat­
ków upustowych. Wpływ gondoli na 
samolot określano za pomocą po­
miarów siły nośnej i oporów mode­
lu „Concorde" z gondolami i bez 
gondol. Badano poz.a tym wzajemne 
oddziaływanie wlotów i sąsiadują­
cych z nimi części płatowca z polem 
i bez pola opływu skrzydła oraz 
osiągi wlotów w kompletnym polu 
opływu skrzydła i kadłuba przy róż­
nych kątach natarcia i przy zasy­
saniu przez wloty warstw przy­
ściennych skrzydła. Jednym z wy­
ników badań było zastosowanie w 
gondoli ściany działowej, czyniącej 
niewrażliwym jeden kanał na dła­
wienie przepływu w drugim kanale. 

7. stoisko do badania wytrzymałości lrnnstrukcji przy wysokich temperaturach 
(Tuluza) 

W zakresie badań instalacji po­
kładowych przeważają badania 
kompletnych instalacji przeprowa­
dzane na specjalnie w tym celu zbu­
dowanych stoiskach, często przy u­
życiu fragmentów konstrukcji pła­
towca. Stoisko w Filton, które sta­
nowi właściwie całe laboratorium, 
pozwala na przeprowadzanie prób 
funkcjonalnych kompletnej instala-

9 



mę Sud-Aviation, jak i przez firmę 
BAC. W Filton służy do tego celu 
makieta fragmentu całkowicie wy­
posażonej kabiny pasażerskiej 0 
długości 6 m ,  umieszczona w komo­
rze wysokościowej Normalair Ltd. 
Próby, w czasie których odtwarzano 
nagrzewanie kinetyczne w typo­
wych warunkach lotu, wykazały 
sprawne działanie układu rozpro­
wadzającego powietrze w kabinie. 
Podobną makietę zbudowano w Tu­
luzie. Początkowo była ona używa­
na  do prób układu regulacji tempe­
ratury, lecz później obie makiety 
miały być połączone w jedną ca­
łość i posłużyć do rozleglejszych ba­
dań całej instalacji klimatyzacyjnej. 
Zbudowano poza tym fragment ka­
dłuba obejmujący kabinę załogi z 
jej układem klimatyzacyjnym. 

W opracowywaniu wyników ba­
dań i we wprowadzaniu niezbęd­
nych zmian oddają duże usługi, po­
dobni e  jak poprzednio w stadium 
projektowania samolotu, wyposażo­
ne w maszyny cyfrowe ośrodki 
obliczeniowe w Filton i w Blagnac 
(Tuluza). 

Budowa prototypów 

Pierwszy lot budowanego przez 
firmę Sud-Aviation w Tuluzie pro­
totypu 001 samolotu „Concorde" jest 
zaplanowany na  28 luty 1968 r. W 
sześć miesięcy później ma wystarto­
wać prototyp 002 budowany przez 
firmę B AC w Fil ton. W 1969 r. ma­
ją być poza tym wykończone dwa 
samoloty przedprodukcyjne. 

Budowa obu prototypów przebie­
ga zgodnie z dokładnie określonym 
programem i według następujące­
go podziału zadań między firmami 
Sud-Aviation i BAC: firma Sud­
-Aviation wykonuje środkową część 
kadłuba i skrzydło, firma BAC -

9. Część integralnego pokrycia usterzenia k ierunku wykonanego w Filton 

cji paliwowej. W Filton znajduje 
się również stoisko do badania 
instalacji elektrycznej - najbar­
dziej nowoczesne ze wszystkich du­
żych stoisk programu „Concorde". 
Stoisko to składa sie z makiety ka­
biny załogi i z pom.ieszczeń wypo­
sażenia elektronicznego, które jest 
zasilane prądnicami  o stałej pręd­
kości obrotowej. W Tuluzie zbudo­
wano laboratorium do badania urzą­
dzeń hydraulicznych, a mianowicie 
pomp hydraulicznych, serwomecha­
n izmów, siłowników, wymienników 
ciepła, zbiorników itp. , oraz do prób 
funkcjonalnych i długotrwałych ca­
łych instalacji. W laboratorium 
znajduje się poza tym stoisko do 
badania układów sterowania wlota­
mi silników, przestawiania nosowej 
części kadłuba i osłony przednich 
okien oraz chowania podwozia. Ze 
stoiskiem tym współpracuje udos­
konalony symulator lotu, który w 
przyszłości będzie zastosowany do 
analizy wyników badań w locie. 
Laboratorium jest wyposażone w 
komorę wysokościową i warsztaty. 
Próby instalacji klimatyzacyjnej są 

rzeprowadzane zarówno przez fir- 10. Obróbka integralnej p1lyty z ramami okien na sterowanej cyfrowo frezarce 
w Filton 



przednią część kadłuba z kabiną 
pilotów, ogonową część kadłuba: z 
usterzeniem kierunku oraz gondole 
silnikowe. Montaż kompletnych sa­
molotów odbywa się na liniach 
montażowych obu firm (w Tuluzie 
i Filton). Ten sam podział zadań 
będzie utrzymany również w pro­
dukcji seryjnej . 

Do budowy prototypów zastoso­
wano najnowocześniejsze urządze­
nia i metody technologiczne. Np. 
frezowanie dużych elementów inte­
gralnych, jak pokrycie skrzydła, 
pokrycie usterzenia kierunku (rys. 
9) , obramowania drzwi, płyty z ra­
mami okien, wsporniki podwozia, 
odbywa się na frezarkach wyposa­
żonych w układ Ferranti do stero­
wania cyfrowego za pomocą taśmy 
magnetycznej i w hydrauliczny u­
kl:ad kopiujący. Frezarki takie ma 
z�równo firma Sud-Aviation, j ak i 
firma BAC (rys. 10) . W Tuluzie za­
instalowano sterowane taśmą mag­
netyczną urządzenie Cramic Fer­
ranti do automatycznego trasowania 
według rysunku lub obliczeń. 11. Montaż przedniej części kadłuba w Filton 

W firmie Sud-Aviation zbudowa­
no Juz dziewięć głównych grup 
konstrukcyjnych prototypu 001 mon­
tuj ąc je w specjalnym przyrządzie 
w centralny węzeł płatowca. We 
wrześniu 1966 r. przetransportowa­
no do Tuluzy wykonaną w Filton 
przednią część kadłuba z kabiną pi­
lotów (rys. 11 przedstawia montaż 
tej części kadłuba), ogonową część 
kadłuba z usterzeniem kierunku i 
gondole silnikowe, umożliwiając w 
ten sposób zakończenie montażu ca-

łego kadłuba. Ponieważ do końca 
zbliża sie również budowa skrzy­
dła, należy się spodziewać, że w 
ciągu najbliższych miesięcy pierw­
szy prototyp samolotu „Concorde" 
opuści halę montażową. 

W połowie 1970 r. próbom eksplo­
atacyjnym zostanie poddany pierw­
szy samolot seryjny, który prawdo­
podobnie na początku 1971 r. otrzy­
ma świadectwo zdatności, zamyka­
jąc program prób łączną liczbą 4000 
wylatanych godzin. 

Dotychczas linie lotnicze zamó­
wiły ok. 65 samolotów „Concorde". 
Do linii tych należą: Air France, 
Air India, American Airlines, BOAC, 
Continental, Japan Air Lines, Mid­
dle East Airlines, Pan American 
Airways, Quantas, Sabena i TWA. 
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Dr inż. TADEUSZ GAJEWSKI 533.697.4 

Gazodynamika sa moreg u laci i  dyszy naddźwiękowei 

z ciałe m  ce ntra l nym 

Duże moce, j akie są  wymagane o d  silników rakie­
towych, stwarzają dla współczesnych rakiet szereg 
problemów, które dotyczą nie  tylko koncepcj i kon­
strukcyjnej silnika, ale także j ego układów zasilania 
i chłodzenia, komór spalania oraz dyszy wylotowej. 
Rozwiązanie tych problemów musi być oparte na 
zasadzie maksymalnego wykorzystania możliwości 
energetycznych poszczególnych zespołów silnika i j ego 
czynnika roboczego, przy jednoczesnym uwzględni e­
niu wszystkich czynników m ajacych wpływ na wy­
miary i ciężar tych zespołów. 

Zespołem, którego charakterystyki dynamiczne i wy­
miarowo-ciężarowe wpływają  w sposób zasadnic·,:y 
na osiągi silnika, j est m.in. dysza wylotowa. Zwięk­
szenie o każdy procent sprawności procesu przyspi2-
szania czynnika roboczego ·w dyszy oznacza wzrost 
ciągu silnika. Również zmniejszenie wymiarów i ci<�­
żaru dyszy może istotnie wpływać na zasięg rakiety. 

Podstawowym typem dyszy wylotowej silnika ra-­
kietowego j est konwencjonalna dysza de Lavala.  Naj ­
częściej nie ma ona regulacji zakresu pracy, bywa 
natomiast wyposażona w układ sterowania kierunkn 
wektora ciągu. 

Dysza wylotowa j est obliczana dla pewnej nominal­
nej wysokości lotu, zależnej od "vymaganego zasi;-g 1.1 
i toru lotu. Powyżej i poniżej tej wysokości dysza 
nie regulowana pracuje z niezupełnym rozprężaniem 
lub z rozprężaniem poniżej ciśnienia atmosferycznego, 
powodując straty ciągu. 

P roblem ten występuje także w turbinowych silni­
kach odrzutowych i w silnikach strumi eniowych, któ­
re przy prędkościach lotu Ma > 2 rozporządzają na 
tyle dużymi stosunkami ciśnienia w dyszy, że nieod­
zowne staje się stosowanie dysz zbieżna-rozbieżnych, 
w miejsce dotąd stosowanych zbieżnych, i to regu­
lowanych w zależności od warunków lotu i pracy 
silnika. 

Regulacja dyszy de Lavala silnika rakietowego po­
lega na zmianie pola przekroju wylotowego, a w tur­
binowych silnikach odrzutowych - także pola prze­
kroju minimalnego. Wszystkie sposoby regulacj i kon­
wencjonalnej dyszy de Lavala związane są z trudno­
ściami konstrukcyjnymi oraz zmniejszeniem pewno­
ści j ej pracy i wobec tego znaczenia nabierają dysze 
naddźwiękowe o własnościach samoregulacyjnych. 
Jedną z dysz wykazujących takie własności j est dy­
sza z ciałem centralnym i mieszanym rozprężaniem 
w obszarze nadkrytycznym, tzn. zachodzącym czę­
ściowo w kanale wewnętrznym i częściowo w pół, 
swobodnym strumieniu opływającym ciało centralne 
Schemat ideowy takiej dyszy przedstawia rys. 1. 
Wewnątrz cylindrycznego kanału umieszczone j est 
współosiowo wystające z niego ciało centralne. Ze­
spół ten tworzy kanał zbieżna-rozbieżny niezbędny 
do uzyskani a naddźwiękowej prędkości wypływu 
przy nadkrytycznym stosunku ciśnień w dyszy. 
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Podczas opływu wypukłej części ciała centralnego 
w obszarze nadkrytycznym występują fale rozrze­
dzeniowe, w których zachodzi rozprężanie, przyspie­
szanie i zmiana kierunku prędkości strumienia. Rów­
nanie różniczkowe potencjału tego przepływu jest 
równaniem typu hiperbolicznego, a jego równanie 
charakterystyczne ma w obszarze przestrzeni całko­
wej dwa różne pierwiastki rzeczywiste. W płasz­
czyźni e  przepływu występują dwie rodziny charakte­
rystyk, które w interpretacji fizycznej są liniami 
Macha. W dalszych rozważaniach będzie używane 
określenie charakterystyki zamiast linii Macha. 

W nadkrytyczym obszarze opływu części wypukłej 
ciała centralnego charakterystyki padają na ściankę 
cylindryczną dyszy i po odbiciu się od niej trafiaj ą 
n a  powierzchnię stożkową ciała centralnego. Po­
wierzchnię tę profiluje s ię tak, aby nie następowało 
odbicie charakterystyk drugiej rodziny. 

P o  przejściu przez charakterystyki pierwszej ro­
dziny strumień skierowuj e się ku osi dyszy, po przej­
ściu przez charakterystyki drugiej rodziny następuje 
przeciwne odchylenie strumi enia, w wyniku czego za 
charakterystyką AB (rys. 1 )  kierunek przepływu stru­
mienia j est równoległy do osi dyszy. 

P odczas pracy dyszy przy obliczeniowym stosunku 
ciśnień (przyjętym dla rozprężania zupełnego) po­
wierzchnia  ograniczająca strumień jest utworzona 
przez linię prądu AC (rys. 1 )  j ako  tworzącą. Na po­
wierzchni tej ciśnienie  jest stałe i równe atmosfe­
rycznemu Pn na danej wysokości H. 

W niniejszym artykule przedstawiono wyniki prac 
doświadczalnych przeprowadzonych na modelowych 
dyszach naddźwiękowych z ciałem centralnym. Prace 
te m iały na celu zbadanie zachowani a  się dyszy pod­
c zas pracy przy charakterystycznych stosunkach ci­
śnień i opracowanie na tej podstawie gazodynamicz­

n ej teorii własności samoregulacyjnych dyszy. 

Dysze modelowe zostały wykonane w oparciu 
o profil uzyskany graficzną m etodą charakterystyk. 
Czynnikiem pracującym było zimne' powietrze o pa­
rametrach początkowych p0 = 6 kG/cm2 i temperatu­
rze 345 °K. Mierzono ciśnienie statyczne wzdłuż two­
rzącej cylindra dyszy i j ej ciała centralnego oraz 
ciśnienie na wejściu do dyszy. Oprócz tego przepro-
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1. Schemat dyszy naddźwiękowej z ciałem centralnym 



wadzano wizualizację gazodynamiczną strumienia 
metodą cieniową, w zakresie pozwalającym na ja­
kościowe określenie struktury gazodynamicznej stru­
mienia wylotowego. Zmianę stosunku ciśnień w dy­
szy uzyskiwano przez zmianę ciśnienia w przekroju 
wejściowym dyszy. 

Stosunek ciśnień w dyszy 1tD jest stosunkiem ciśnie­
nia całkowitego Po strumienia w przekroju wejścio­
wym dyszy do ciśnienia statycznego PD w przekroju 
wyjściowym dyszy. Stosunek ciśnienia nDz odpowia­
dający zupełnemu rozprężaniu strumienia w dyszy 
jest stosunkiem ciśnienia Po do ciśnienia atmosfe­
rycznego PH na danej wysokości lotu H. I wreszcie 
obliczeniowy stosunek ciśnienia w dyszy nDobt jest 
stosunkiem ciśnienia Po do ciśnienia atmosferycznego 
Pu, dla którego dysza została obliczona. Stosownie do 
powyższego można napisać : 

Posługując się tymi stosunkami ciśnień można okre­
ślić trzy charakterystyczne zakresy pracy dyszy: 

1) PD > P11 
2) Po = PH 
3) Po < Pil 

1toz > Jtoobt 

Itoz = JtDob! 

1tDz < 1toob1 

A. Praca dyszy przy stosunku ciśnień 

1toz > 1tDobt 

Podczas pracy dyszy na tym zakresie ciśnienia sta­
tyczne wzdłuż tworzącej ścianki cylindra i ciała 
centralnego maleją do wartości większych od war­
tości ciśnienia atmosferycznego, Rozkład tych ciśnień 
przedstawia wykres na rys. 2. Cyfry na schemacie 
ciała centralnego i cylindra dyszy oznaczają punkty 
pomiarowe. Na obwodzie przekroju końcowego cy­
lindra dyszy reprezentowanego na rys. 3 przez punk­
ty A1 i A� ciśnienie strumienia jest wyższe od atmo­
sferycznego. Rozprężanie się strumienia do ciśnienia 
atmosferycznego następuje w układzie stożkowych 
fal rozrzedzeniowych. Struktura gazodynamiczna stru­
mienia wylotowego, opracowana podobnie jak pozo­
stałe na podstawie otrzymanych fotografii wizuali­
zacyjnych, przedstawiona jest na rys. 3. 

Na rysunku tym cienkimi liniami ciągłymi przed­
stawione są fale zgęszczeniowe, przerywanymi -
rozrzedzeniowe, a grubymi liniami - fale uderze­
niowe. 

W układzie fal rozrzedzeniowych następuje odchy­
lenie linii prądu od • osi strumienia, wobec czego 
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2. Rozkład ciśnień wzdłuż tworzącej cylindra i ciała central­
nego: "oz

= 4,5; n;Dobt = 3,7 

D:; 

3. Schemat struktury gazodynamicznej strumienia w obszarze 
ciała centralnego : "Dz = 4,9; "Dobt = 3,7 

zachodzi odpowiednia deformacja swobodnej powierz­
chni strumienia na odcinku A1D 1 (rys. 3). W wyniku 
oddziaływania c1Smenia otoczenia deformacja ta  
zmienia kierunek aż  do przeciwnego na odcinku 
D1C1. 

Od swobodnej powierzchni strumienia wychodzą 
słabe fale zgęszczeniowe. Ponieważ na swobodnej 
powierzchni strumienia jego parametry są stałe, kąt 
między tą powierzchnią a falami jest jednakowy. 
W następstwie tego fale zgęszczeniowe schodząc ku 
osi strumienia przecinają się tworząc falę uderze­
niową o postaci powierzchni obrotowej z tworz�.cą 
A1Bl ' Intensywność tej fali wzrasta  w miarę zwięk­
szania się odchylenia zakresu pracy dyszy od oblicze­
niowego. Przy dostatecznie dużym odchyleniu fala 
ta kończy się na osi strumienia falą prostopadła 
B1B2, za którą strumień jest już poddźwiękowy. Fala 
o, tworzącej krzywoliniowej A1B1 zmienia swój kie­
runek na linii przecięcia się z falą prostopadłą 1 wy­
chodzi na swobodną powierzchnię strumienia w punk­
tach C1 i C2 (w jednej z płaszczyzn przepływu). 

Ciało centralne znajduje się w obszarze oddziały­
wania strumienia o ciśnieniu podwyższonym w sto­
sunku do ciśnienia atmosferycznego. Stąd można 
wysunąć wniosek, że badana dysza powoduje podczas 
pracy na zakresie noz > Jtoobt analogiczne jakościowo 
straty ciągu jak konwencjonaln a dysza de Lavala 
wskutek niezupełnego rozprężania. 

B. Praca dyszy przy stosunku ciśnień 

1toz = 1toobt 

W miarę zbliżania się stosunku ciśnień w dyszy 
do obliczeniowego (od strony większych od oblicze­
niowych) intensywność fal uderzeniowych maleje oraz 
znika prostopadła fala uderzeniowa, a zamiast niej 
pojawia się fala stożkowa wychodząca z krawędzi 
cylindra dyszy. Na ostatniej fali rozrzedzeniowej 
padającej na ostrze ciała centralnego uzyskiwane 
jest ciśnienie atmosferyczne. Linie prądu strumienia 
za tą falą są równoległe do osi dyszy (patrz rys. 1). 
Rozkład ciśnienia wzdłuż ścianek dyszy podczas jej 
pracy z zupełnym rozprężeniem:· przedstawiony jest 
na rys. 4. 

C. Praca dyszy przy stosunku ciśnień 

1toz < 1toob! 

Przy stosunkach ciśnień w dyszy niższych od obli­
czeniowego układ stożkowej fali uderzeniowej zbliża 
się do wylotu cylindra dyszy, a tym samym wchodzi 
w obszar oddziaływania ciała centralnego. Jak wyni­
ka z pomiarów, wzdłuż cylindra dyszy następuje 
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4. Rozkład ciśnienia wzrlluż tworzącej cylindra ciała cen-
tralnego: nv, = "Dobt = 3,7 

spadek ciśnienia statycznego strumienia do ciśnienia 
niższego od atmosferycznego. 

Dzięki oddziaływaniu na strumień półswobodn:v 
(wylotowy, współpracujący z ciałem centralnym) 
ciśnienia atmosferycznego, nie może się on rozprę­
żyć do c1smenia mzszego od atmosferycznego. 
W związku z tym wzdłuż ciała centralnego następuje 
rozprężanie do ciśnienia atmosferycznego, uzyskiwa­
nego na obwodzie przekroju ciała centralnego. Na 
obwodzie tym styka się stożkowa fala uderzeniowa, 
wychodząca z krawędzi cylindra dyszy, z ciałem cen­
tralnym. Rozkład ciśnienia wzdłuż cylindra i ciała 
centralnego dyszy dla tego zakresu pracy dyszy 
przedstawia rys. 5. Odpowiedni schemat struktury 
gazodynamicznej strumienia przedstawiony jest na 
rys. 6. 

Z krawędzi cylindra wychodzi stożkowa fala ude­
rzeniowa o tworzącej A 1B 1 , odbija się od ścianki ciała 
centralnego na obwodzie reprezentowanym przez 
punkty B 1 i B2 i wychodzi na powierzchnię strumie­
nia półswobodnego w punktach C1 i C2. Z kolei na­
stępuje jej odbicie od powierzchni swobodneJ stru­
mienia w postaci fal rozrzedzeniowych. Na obwodzie 
zetknięcia się stożkowej fali uderzeniowej z ciałem 
centralnym następuje skok ciśnienia do ciśnienia 
wyższego od atmosferycznego. 

Na rys. 7 przedstawiono zbadany rozkład ciśnienia 
wzdłuż ścianki równoważnej, konwencjonalnej dyszy 
de Lavala, . pracującej przy omawianym stosunku 
ciśnień. Jak widać z· wykresu, na końcowy odcinek 
ścianki dyszy działa ciśnienie mniejsze od atmosfe-

5. Rozkład ciśnienia wzd łuż tworzącej cyl indra 
tralncgo: ,, Dz = 3,04; ,t Do/JL �0 3,'\ 

c iała cen-

rycznego. Oznacza to stratę ciągu dyszy w stosunku 
do ciągu uzyskiwanego w warunkach obliczeniowych. 
Odcinek dyszy de Lavala z działającym nań pod­
ciśnieniem dostarcza ujemnej składowej ciągu. Ilu­
struje to rys. 8. 

w wyniku oddziaływania ciśnienia otoczenia na 
pólswobodny strumień wylotowy dyszy z ciałem 
centralnym następuje w omawianym zakresie samo­
regulacja dyszy zmniejszająca straty ciągu w stosun­
ku do strat, jakie występują wówczas w przypadku 
dyszy de Lavala. Wprawdzie wzdłuż ścianki cylindra 
dyszy z ciałem centralnym występują podciśnienia, 
lecz jest to bez znaczenia dla ciągu dyszy, gdyż jej 
cylinder nie dostarcza składowej ciągu. 

W ciągu dalszego zmniejszania się stosunku ciśnień 
w dyszy kąt wtórnej fali stożkowej zwiększa swą 
wartość ponad wartość kąta odpowiadającego maksy-

6. Schemat struktury gazodynamicznej st.rumienia wylotowe. 
go w obszarze ciała centralnego : "'Dz = 3,04;  nDobt = 3,7 
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7. Rozkład ciśnienia wzdłuż ścianki konwencjonalnej dyszy 
cle Lavala : "'Dz = 3,04 ;  "Dobt = 3,7 

8. Ciąg dyszy de Lavala pracującej na niższym stosunku 
c i śn ień od obliczeniowego (w obszarze przepływów aero­
dynamicznie podobnych) 

malnemu kątowi odchylenia strumienia. W wyniku 
tego powstaje mostkowy układ fal uderzeniowych, 
składający się z fali stożkowej zamkniętej falą pro­
stopadłą, z końców której wychodzi kolejna fala 
stożkowa. Schemat struktury gazodynamicznej stru­
mienia wylotowego dyszy w omawianych warunkach 
pracy przedstawia rys. 9, a rys. 10 pokazuje odpo­
wiedni rozkład ciśnienia wzdłuż ścianek dyszy. Me-



9. Schemat struktury gazodynamicznej strumienia wyloto­
wego w obszarze ciała centralnego : rr0, � 2,4 ; "DoM = 3,7 

chanizm samoregulacji dyszy jest w zasadzie analo­
giczny do opisanego poprzednio. 

Gdy następuje dalszy spadek stosunku ciśnień 
w dyszy, strefa strumienia poddźwiękowego za pro­
stopadłą falą opierającą się o ciało centralne roz­
szerza się, natomiast strefa naddźwiękowa zmniejsza 
się. Jednocześnie prostopadła fala uderzeniowa przy­
bliża się coraz bardziej do przekroju wylotowego 
cylindra. Przy dostatecznie małym stosunku ciśnień 
prostopadła fala uderzeniowa zajmuje prawie cały 
przekrój przepływowy, a układ fal, w skład którego 
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10. Rozkład ciśnienia wzdłuż śc.ianki cylindra ciała central­
nego : "oz = 2,4 ; "noM = 3,7 

ona wchodzi, znajduje się w pobliżu przekroju wy­
lotowego cylindra. Schemat takiej struktury gazo­
dynamicznej strumienia wylotowego przedstawia 
rys. 11. 

Kolejne zmniejszanie stosunku ciśnień w dyszy 
powoduje przesuwanie się fali prostopadłej w głąb 
dyszy. Za falą prostopadłą strumień jest oczywiście 

11. Schemat struktury gazodynamicznej strumienia wyloto­
wego w obszarze ciała centralnego: rr0z = 2,6; rrDob! = 8 

poddźwiękowy i wobec tego za nią następuje jego 
sprężanie wskutek zwiększających się pól przekrojów 
przepływowych. Półswobodny strumień poddźwięko­
wy wypływający z cylindra dyszy ulega rozprężeniu 
do ciśnienia atmosferycznego. Na odcinku dyszy mię­
dzy przekrojem minimalnym a przekrojem, w któ­
rym występuje prostopadła fala uderzenowa, stru­
m1en rozpręża się do ciśnienia niższego od atmosfe­
rycznego. Oznacza to pogorszenie się osiągów dyszy 
w takim stopniu, jak to ma miejsce w przypadku 
konwencjonalnej dyszy de Lavala. Rozkład ciśnień 
wzdłuż ścianek dyszy w omawianym przypadku 
przedstawia rys. 12. 
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12. Rozkład ciśnienia wzdłuż ścianki cylindra 
tralnego : Jt Dz � 2,4; "Dob! = 8 
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ciała cen-

Podstawowy zakres pracy dyszy z samoregulacją 
trwa więc aż do chwili zbliżenia się prostopadłej fali 
uderzeniowej do przekroju wyjściowego cylindra dy­
szy. W przypadku jednej z badanych dysz nastąpiło 
to przy stosunku ciśnień wynoszącym 2,4, podczas 
gdy obliczeniowy stosunek ciśnień wynosił 7,8. Ozna­
cza to, że samoregulacja dyszy w obszarze swobod­
nym ciała centralnego tej dyszy zanika dopiero wte­
dy, gdy ciśnienie otoczenia zmniejszy się 3,25 razy. 
Odpowiadałoby to wysokości obliczeniowej rzędu 
10 km i oznaczałoby szybszy wzrost ciągu silnika 
odrzutowego z omawianą dyszą, aniżeli silnika z kon­
wencjonalną dyszą de Lavala. Pułap ten można efek­
tywnie zwiększyć , jeżeli weźmie się pod uwagę fakt, 
że zawsze sprawność dyszy początkowo nieznacznie 
maleje po przekroczeniu obliczeniowego stosunku 
ciśnień w kierunku stosunków większych od oblicze­
niowych. 

13. SchEmat koncepcji jednokomorowego sllnika rakietowego 
z ciałem centralnym 
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. Przedstawiona teoria samoregulacji dyszy z ciałem 
centralnym i rozprężaniem kombinowanym jest słusz­
na także dla dyszy z ciałem centralnym i rozpręża­
niem zewnętrznym. Dzięki temu stanowi ona pod­
stawę do dalszych badań dysz z ciałem centralnym. 

Rys. 13 przedstawia schemat konstrukcyjny kon­
cepcji silnika rakietowego z ciałem centralnym, 

14. SchE'mat koncepcji wielokomorowego silnika rakietowego 
z ciałem centralnym 

w którym turbina wykorzystująca energię spalin 
z komory spalania napędza pompy układ u zasilania, 
umieszczone wewnątrz ciała centralnego. 

Rys. 14 przedstawia schemat silnika rakietowego 
wielokomorowego z ciałem centralnym. Pracujące 
równolegle komory spalania rozmieszczone są dokoła 
ciała centralnego. Ciało centralne opływane jest przez 
spaliny wypływające ze wszystkich komór spalania. 
Zaletą takiego rozwiązania jest możliwość \Vylącza­
nia grup komór dla sterowania kierunku wektora 
ciągu. Zaletą silnika wielokomorowego jest także 
możliwość projektowania silnika o dowolnie dużym 
ciągu w oparciu o jeden powtarzalny silnik. Dzięki 
temu unika się problemów niestateczności spalania 
występujących przy proporcjonalnym zwiększaniu 
(w celu zwiększenia ciągu) silników jednokomorowych. 

WALDEMAR MAKULSKI 

Do wad s ilników rakietowych z dyszami z rozprę­
żaniem zewnętrznym lub mieszanym można zaliczyć 
trudności związane z chłodzeniem ciała centralnego. 
Istnieje też niebezpieczeństwo pojawienia się składo­
wej promieniowej ciągu w przypadku osiowo-niesy­
metrycznego opływu ciała centralnego spowodowanego 
n p. nierównomiernością strumieni wypływających 
z komór spalania silnika wielokomorowego. 

W rozważaniach koncepcj i silnika odrzutowego 
z omawianą dyszą przewiduje się możliwość wykona­
nia ci ała centralnego z uciętym końcem. Ucięcie takie 
może być uzasadnione szeregiem przyczyn. Końcowa 
część ciała centralnego nie dostarcza istotnych war­
tości ciągu z powodu małej powierzchni oddziaływa­
nia strumienia. Strata tego ciągu może być zresztą 
kompensowana ciśnieniem dennym uciętego ciała cen­
tralnego. To ucięcie jest także korzystne ze względów 
ciężarowych oraz zmniejsza trudności chłodzenia ma­
łej powierzchni znacznie obciążonej cieplnie .  

Zastosowań dysz z ciałem centralnym należy spo­
dziewać s ię także w turbinowych silnikach odrzuto­
wych *)  i w silnikach strumieniowych. 

*) Dyszę taką zastosowano w turbinowym silniku odrzuto­
wym Pratt and Whitney J52 napędzającym pocisk powie­
trze-ziemia „Hound Dog" (przyp. redakcji). 
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Pomiary drgań w tech n ice l otn icze i 

Czujniki drgań 

Czujniki drgań są to przyrządy, 
które przetwarzają ruch drgający 
elementu mierzonego na sygnał op­
tyczny, mechaniczny lub najczęściej 

. sygnał elektryczny, który jest pro-
porcjonalny do jednego z fizycznych 
parametrów ruchu-przemieszczenia, 
prędkości lub przyspieszenia. W za_ 
leżności od tego, do którego z wy­
żej wymienionych parametrów pro­
porcjonalny jest sygnał wyjściowy 
czujnika, rozróżnia się: 

1)  czujniki przemieszczeń (ampli­
tudomierze), 

2) czujniki prędkości (prędkościo­
mierze), 

3) czujniki przyspieszeń (przyspie­
szeniomierze). 
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Ciąg dalszy 

W zasadzie pomiary drgań prze­
prowadza się względem stałego 
punktu w przestrzeni. Pomiary ta­
kie zrealizować można za pomocą 
dwóch zasadniczo różnych typów 
czujników: 

a. Czujników drgań bezwzględnych 

lub tzw. czujników sejsmicznych. 

Mocowane one są wprost na ek­
mencie drgającym, punkt stałego 
odniesienia zaś w przestrzeni zrea­
lizowany jest przez wewnętrzny 
układ czujnika, masa-sprężyna. 

b. Czujników drgań względnych. 

Mocowane one są do elementów 
nieruchomych i mierzą drgania 
względne elementów ruchomych. 
Mogą one być typu dotykowego 
lub zbliżeniowego w zależności od 

rodzaju przetwornika, zmieniające­
go przemieszczenie na wielkości 
elektryczne. 

Czujniki drgań bezwzględnych 
sejsmiczne 

Czujniki te używane są w tych 
wszystkich przypadkach, w których 
ustalenie stałego punktu odniesie­
nia, względem którego można by 
mierzyć drgania, nastręcza trudno­
ści, j ak np. w przypadku pomiarów 
drgań ruchomego pojazdu, samolo­
tu lub r akiety w locie *). 

Czujniki z masą sejsmiczną 
dzięki swym zaletom są bardzo roz-

*) ;=ao_su�e _ się również do pomiarów 
drgan s1lmkow na stoisku (przyp. red.). 



powszechnione i konstruowane w 
różnych wersjach, z których dwie 
zostaną omówione. Czujnik typu 
sejsmicznego przedstawiony jest 
schematycznie na rys. 10. Składa 
się on z m asy sejsmicznej m za­
mocowanej do obudowy .-'l zn. po­
średnictwem sprężyny o sztywno­
ści k. Ruch masy m względem obu­
dowy może być tłumiony wisko­
tycznie lub elektrycznie, co sym­
bolizuje tłumik o współczynni-

A 

k 

m 

ku c. Pomierzyć należy przemiesz­
czenie elementu ruchomego wzglę ­
dem s tałego punktu przestrze­
ni O wskazywanego przez ws'{aź­
nik u. Jeżeli obudowę czujnika przy­
mocowuje się do elementu mierzo­
nego, to jej przemieszczenie bęcizie 
takie samo jak elementu mierzone­
go. Oczywiście, przy spełnieniu wa­
runku,  że masa czujnika jest po­
mijalnie mała w porównani,1 z ma­
są elementu mierzonego, tzn. , że 
umocowanie czujnika nie zmienia 
w istotny sposób ruchu elementu. 
Stały punkt odniesienia w prze­
strzeni, jak wspomniano, l·ealizować 
ma układ masa-sprężyna, od któ­
rego wymaga się, aby po:c:ostawał 
nieruchomy względem jrgajc1cej 
obudowy. Warunek ten będzie speł­
niony zgodnie z tym, co było powie­
dziane w poprzednim artykuh� (TL 
i A, nr 3 z 1966 r.) ,  gdy częstość 
drgań mierzonych będ,ie znacznie 
większa od częstości drgań własnych 
układu wewnętrznego czujn ika. Aby 
zapewnić czujnikowi możliwie jak 
największy zakres pomiarowy, 
szczególnie dla małych często­
ści, częstość drgań własnych czuj-

nika f,. = 2� 
V; musi być bardzo 

mała, rzędu kilku lub kilkunastu 
Hz. Stąd wynika, że masa m musi 

być duża, zaś sprężystość układu k 
mała. Współczynnik tłumienia drgań 

własnych układu 

ma dość istotne 

e 
c = --

2 Ykm 
znaczenie. Wła-

ściwie dobrana jego wartość umo­
żliwia zredukowanie przewyższe­
nia rezonansowego, a tym samym 
dalsze rozszerzenie zakresu pomia­
rowego w stronę małych częstości. 
Optymalną wartością, jak to wi-

10. Schematyczny 
układ czujnika 
sejsmicznego [4] 

dać z wykresu na rys. 11, jest 
wartość krytyczna Sl<r = 0,65 [ 1 ] . 

Jeżeli obudowa czujnika (rys. 10) 
naśladując ruch elementu mierzo­
nego zostanie przemieszczona o od­
cinek drogi u., to przemieszczenie 
masy m względem obudowy czuj­
nika wyniesie b. Wypadkowe prze-

3 
2,5 

Li 2,0 

1.5 

w 

, d2 (u + o) 
F (t) = m dt2 

Zatem ruch układu czujnika opi­
suje równanie: 

d2 (u + o) do 
- m - -dt-2- - - c dt - kb = O 

(17) 

Równanie to przekształcić można 
w następującą postać : 

d20 do 
m dt2 + c dt + kb = - m 

gdzie: 
d2u 

d'u 

dt2 

(18) 

m dt2 stanowi siłę wymuszającą. 

Wyznaczając z równania (18) 
funkcję przejścia G (t) = blu ukła­
du mechanicznego czujnika, w któ­
rym wielkością wejściową jest prze­
mieszczenie u, a wielkością wyjścio­
wą przemieszczenie względne b, przy 
uwzględnieniu powyższych stwier­
dzeó. odnośnie masy, sprężystości 
i tłumienia, otrzymuje się wynik 
G (t) = - 1, czyli b = -u. Oznacza 
to, że przemieszczenie względne 
masy m naśladuje wiernie ruch 
elementu mierzonego, a więc jej 
przemieszczenie względem obudowy 
jest miarą przemieszczenia elemen­
tu mierzonego. Znak minus oznacza, 
że nastąpiło odwrócenie fazy o 180° 

kierunku przemieszczenia. Gdy prze­
mieszczenie u ma charakter ruchu 
okresowego, np. sinusoidalnego u = 

= u0 sin w t, to i przemieszczenie 
względne będzie mieć ten ch3.rak­
ter, z tym że opóźniać się będzie 
w zależności od częstości drgań o 
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11. Zależność prze­

mieszczenia 
względnego w 
funkcji stosunku 
wfwn dla różnych 
współczynników 
tłumienia [1] 

O f  
03 04  05  06 08 I {5 2 3 4 5 6 7 8 9 

(.) 

mieszczenie masy rn względem sta­
łego punktu przestrzeni O będzie 
zatem u + b, siła nadająca jej przy­
spieszenie zaś wyrazi się wzorem [4] :  

Dn 

o pewien kąt cp i kąt .1t wynikający 
ze znaku -. A zatem 6 = b0 sin 
(wt - cp - .1t) = b0 sin (wt - 0). Kąt cp 
określony jest wzorem : 
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e 
m 

tg cp = ( 1 9) 
- - w2 m 

przyjmuje odpowiednio wartości : 
gdy w = o er = 0° 0 =· - 1 so0 

gdy (\J = Wn cp = 90° 0 = -90 ° 

gdy w -;- oo cp -r 180° i 0 -;- 0 ° 

Wykresy omówionych przebiegów 
przedstawiają rysunki 1 1  i 12. 

Powyższe rozważania miały na 
celu wykazanie, że uk ład czujnika 
z rys. 1 0  zdolny jest do zamiany 
ruchu okresowego dowolnego ele­
mentu na ruch względny masy m 
w odniesieniu do obudowy. 

Aby przejść do praktycznego wy­
korzystania tej własności, należy już 
tylko zaopatrzyć masę m w prze­
twornik, który ten względny jej 
ruch zamieni na sygnał elektryczny, 
dający się łatwo po mierzyć meto­
dami stosowanymi w miernictwie 
elektronicznym. Znany jest cały 
szereg takich przetworników, kilka 
z nich przedstawiają schematycznie 

C 

,1L 

rysunki od 13 do 18. Spośród czuj­
ników przedstawionych na rysun­
kach dwa będą omówione. 

Czujnik sejsmiczny z przetworni­

kiem elektrodynamicznym 

Zasada działania czujnika elektro­
dynamicznego wykorzystuje zjawi­
sko fizyczne indukowania się siły 
elektromotorycznej w przewodnik u 
poruszającym się w polu magne­
tycznym. Elektrodynamiczny prze­
twornik czujnika przetwarza drga­
nia mechaniczne na napięcie prądu 
zmiennego o częstotliwości odpo­
wiadającej wiernie częstości drgań 
mechanicznych. System składa się 

12.  Przebieg zmian 
Irnta fazowego w 
fu.nkcji stosunku 
w/wn dla prze­
mieszczenia i 
przyspieszenia [l] 

z cewki sztywno połączonej z ma­
są sejsmiczną, która z obudową 
czujnika łączy się poprzez dwie 
sprężyny typu membranowego oraz 
magnesu stałego o dużej indukcji. 
Elektrodynamiczny czujnik drgań 
można przedstawić schematycznie, 
jak na rys. 1 9. W schemacie zastęp­
czym czujnika wyróżnić można dwa 
zasadnicze obwody: elektryczny i 

LlC C 

13. Czujnik sejsmiczny 
z przetwornikiem in­
dukcyjnym 

14. Czujnik sejsmiczny 
z przetwornikiem 
pojemnościowym [l] 

15. Czujnik sejsmiczny 
z przetwornikiem 
potencjometrycznym 
[l] 
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16. Czujnik sejsmiczny 
z przetwornikiem 
tensometrycznym [l] 

17. Czujnik sejsmiczny 
z przetwornildem 
elektrodynamicznym 
[l] 

18. Czujnik sejsmiczny 
z przetwornikiem 
piezoelektrycznym 
[l] 

mechaniczny. Obwody te opisać 
można następującymi równaniami 
dla wartości chwilowych prądów, 
napięć i sił : 

dó 
eL = m dt 10-8 + L 

diL 
cit + RiL 

(20) 
d2u d2ó dó -m d ,2 = m dt2 + c dt + kó 

(21) 
gdzie: 

C L  - napięcie na zaciskach wyj­
ściowych czujnika, 

B - indukcja magnetyczna, 
l - długość przewodu, którym 

nawinięto cewkę, 
indukcyjność cewki, 
oporność rzeczywista cewki, 
prąd wyjściowy czujnika. 

Rozvviązanie łączne równań (20 
21 ) określające wielkość napięcia 

wyjściowego eL w zależności od 
przemieszczenia bezwzględnego u 
przyjmuje postać : 

du 
dt (22) 

Jeżeli przemieszczenie u zmienia 
się według ruchu harmonicznego, 
np. u = u0 sin wt, to 

du = UoW cos wt 

a stąd: 

gdzie: 
eLo = Bł • 1 0-a U0 w. 

Z wzoru (22) wynika, że nap1ęc1e 
wyjściowe czujnika eL jest propor­
cjonalne do pierwszej pochodnej 
przemieszczenia u, a więc do pręd­
kości ruchu. Czujnik elektrodyna­
miczny jest czujnikiem prędkości. 
Aby za jego pomocą mierzyć ampli­
tudę przemieszczenia, napięcie wyj­
ściowe czujnika poddać należy 
jednokrotnemu całkowaniu lub róż­
niczkowaniu, jeśli pomierzyć nale­
ży przyspieszenie ruchu. Przykła­
dowe charakterystyki czujnika elek­
trodynamicznego produkowanego w 
Instytucie Lotnictwa przedstawiaj ą 
rys. 20 i 21. 

Czujnik z przetwornikiem 

transformatorowym [2] 

Czujniki transformatorowe naj­
częściej wykonywane są w oparciu 
o zasadę transformatora różnicowe­
go, w którym indukcyjność wza­
jemna między uzwojeniami zmie­
nia się w zależnośĆi od położenia 
ruchomego rdzenia. Transformator 
ma dwa uzwojenia wtórne połą­
czone przeciwsobnie. Napięcie indu-
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19. Schematyczny układ 
czuj nika elcl,trodyna-
miczncgo [4] 

300 f IHzj I' 20. 

21. 

kowane w każdym z uzwojeń okre­
ślone jest zależnością : 

(23) 
gdzie : 

M - indukcyjność wzajemna, 
Q - częstotliwość kołowa prądu  

zasilającego transformator, 
i,, - prąd zasilający uzwojenie 

pierwotne. 
Kiedy rdzeń ustawiony jest sy­

metrycznie względem obu uzwojeń 
wtórnych, wtedy napięcia z nich 
indukowane są równe, lecz prze­
ciwnie skierowane wskutek prze­
ciwsobnego połączenia i znoszą się 
wzajemnie. Wypadkowa więc war­
tość napięcia wynosi zero. Gdy 
rdzeń zmieni położenie, następuje 
zakłócenie stanu równowagi, gdyż 
napięcie w jednym uzwojeniu 
wzrasta, gdy w drugim maleje. 
Przebieg zmian wypadkowego na­
pięcia wyJ sc10wego czujnika ilu­
struje rys. 22. Kiedy rdzeń zostanie 

U1-1 (mv} 
280 
240 
200 
160 

a /PJ 
40 60 BO fOO 

22. Charakterystyka przetwornika trans­
formatorowego czujnika OT-12 [2] 

pobudzony do drgań, napięcie wyj­
ściowe jest napięciem fali nośnej 
modulowanej amplitudowo często­
tliwością odpowiadającą ruchowi 
rdzenia względem uzwoJen. W 
związku z tym miernik współpra­
cujący z czujnikiem musi mieć de­
tektor fazoczuły w celu wydziele­
nia obwiedni modulacyjnej. 

Schemat zastępczy czujnika przed­
stawiony jest na rys. 23. 

Napięcie wyjściowe eL wydzielo­
ne na oporności RL określa wzór 
eL = Q Mipu. Jeżeli przemieszczenie 

600 2A (Pj 23, Schemat zastępczy �ej11micznego czujnika drgań z przetwor­
nikiem - transformatorem różnicowym [4] 

1 9  



u zmienia się według ruchu harmo­
nicznego ; np. u=u0 sin wt, to 
eL =eLa sin wt, gdzie eLo = Q MiµUo. 

Dużą zaletą czujnika z przetwor­
nikiem transformatorowym jest to, 
że może on być statycznie skalowa­
ny. Na rys. 24 pokazany jest prze-
krój czujnika opracowanego w 

.,.,
.

1 
Instytucie Lotnictwa przez mgra '2 
inż. J. Fórmaniaka (część elektrycz- BI na) i mgra inż. Z. Michałowskiego ! (część mechaniczna). 

25. Bezdotykowy czujnik drgań względ­
nych lub małych przemieszczeń OT-18 :  
1 - łrnrpus, 2 - zespól transformatora 
różnicowego, 3 - wyprowadzenie 
przewodów [2] 

czeń OT-18, zbudowanego na zasa­
dzie transformatora różnicowego 
(zrównoważonego) z nieruchomym 
rdzeniem. Zbliżając czujnik na od­
powiednią, odległość do mierzonego 
obiektu magnetycznego, transfor­
mator różnicowy czujnika równo­
waży się. Każda zmiana tej odle-

ąs głości w zakresie ± 0,15 mm powo­
duje liniową zmianę napięcia wyj­
ściowego czujnika [2J. Zasadniczą 
zaletą tego czujnika jest brak ru-

26. Czujnik induk- ��--h 

W czujnikach tych ruch względ­
ny obiektu mierzonego zostaje za­
mieniony odpowiednio na zmiany 
indukcyjności, pojemności, napię­
ci a itp. Działanie czujników induk. 
cyjnego i pojemnościowego wyja­
śniają rys. 26 i 27. 

Czujniki prędkości 

Ten rodzaj czujników jest sto­
sunkowo najmniej rozpowszechnio­
ny. Przyczyna tego faktu tkwi w 
tym, że mało jest przypadków, w 
których prędkość stanowi istotny 
parametr nieodzowny dla badają­
cego określony obiekt. Po drugie, 
jak to było wskazane w poprzednim 
artykule, układ mechaniczny czuj­
nika prędkości może pracować po­
prawnie tylko w wąskim zakresie 
częstotliwości zbliżonych do jego 
częstości drgań własnych. Ograni­
cza to jego uniwersalność i zastoso­
wanie. Nie bez znaczenia jest też 
fakt, że stosując bardziej uniwer­
salny czujnik przemieszczeń, moż­
na otrzymać pomiar prędkości przez 
zróżniczkowanie jego sygnału wyj­
ściowego. Dlatego też rzadko kon-

L 
cyj ny działający 
na zasad zie prze­
mieszczenia rdze­
nia. We wzorze 
oznaczono: 

�,I I 
r 

"•r-t_ --;=r---% 

6kt34 

2,1. Czujnik ampitud przemieszczeń drgań 
OT-25 : 1 - zderzał,, 2 - nakrętka, 
3 - sprężyna, 4 - masa sejsmiczna, 
5 - korpus, 6 - zderzał,, 7 - uszczel­
ka, 8 - trzpień z rd zeniem ferryto­
wym, 9 - zespól transformatora róż­
nicowego [2j 

Czujniki drgań względnych 

Czujniki drgań względnych po­
dzielić należy na dwie grupy: 

a) czujniki dotykowe z ruchomym 
trzpieniem, 

b) czujniki bezdotykowe lub zbli­
żeniowe. 

Typowym przedstawicielem czuj­
ników dotykowych jest czujnik 
OT-12 pokazany na rys. 6 (patrz 
nr 3 TLiA z 1 966 r.). Masa rucho­
mego trzpienia jęst możliwie mała, 
sprężyna zaś sztywna, dzięki cze­
mu uzyskuje się odpowiednio dużą 
częstość drgań własnych. Przetwor­
nik czujnika· jest typu transforma­
tora różnicowego, a więc ma te sa­
me charakterystyczne cechy co 
przetwornik omówionego wyzeJ 
czujnika drgań bezwzględnych ty­
pu OT-25. Rysunek 25_ przedstawia 
schemat konstrukcyjny bezdotyko­
wego czujnika małych przemiesz-

o 

z - liczba zwo­
jów cewki, Lk -
d ługość uzwoje­
nia, D

1D2 - śred-
nica wewnętrzna 
i zewnętrzna ce­
wld, f' - przeni­
kalność magne­
tyczna rdzenia [l] 

i 
I 
I .· I 

- 1  

chomych części, które ograniczałyby 
zakres mierzonych częstości. Czuj­
nik ten praktycznie pracować może 
do częstości rzędu 2000 H z. W opar­
ciu o podobne zasady, jak omówio-

d 

27. Czujnik pojemnościowy działający na 
zasadzie zmian odległości między 
okładzinami. We wzorze oznaczono: 
C - pojemność, e - stała dielek­
tryczna, s - powierzchnia okładzin, 
d - odległość między okładzinami [3] 

ne wyżej czujniki drgań względ­
nych, konstruowane są czujniki wy­
korzystujące inne przetworniki 
elektryczne, jak np . . przetworniki 
indukcyjne, pojemnościowe, poten­
cjometryczne itp. 

------------,--t► d 
i1: 

struuje się czujniki pn�dkości w 
oparciu o zasady wynikające ze 
wzoru (15). Aby uzyskać czujnik 
prędkości bez wady ograniczonego 
zakresu częstości, wystarczy do czuj­
nika przemieszczeń zastosować 
przetwornik różniczkujący, jak ma 
to miejsce w_ przypadku rozpatry­
wanego wyżej czujnika drgań bez­
względnych z przetwornikiem elek­
trodynamicznym, który w swej za­
sadzie jest czujnikiem prędkości, 
chociaż wykorzystywany jest do 
pomiaru przemieszczenia. 

Czujniki przyspieszeń 

Aby przemieszczenie względne 
masy sejsmicznej m w czujniku 
drgań bezwględnych było propor­
cjonalne do drugiej pochodnej prze­
mieszczenia u, czyli do ·'przyspie­
szenia, spełnione muszą być wa­
runki: mała masa m, twarda sprę­
żyna K. Spełnienie tych warunków 
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naści kryształu jest wprost pro­
porcjonalna do nacisku. Ta właści­
wość materiałów piezoelektrycznych 
wykorzystana została przy budowie 
czujników przyspieszeń ze względu 
na specjalne zalety, jak mała masa 
czujników i szeroki zakres często­
tliwości do rzędu kilkudziesięciu 
kHz. 
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28. Przebieg zależności między względnym przemieszczeniem Il a wywołującym go 
przysp1eszemem ii w czujniku drgań bczwzględnycll [I] 

zapewnia jednocześnie uzyskanie 
wys01<::1eJ częstości drgań własnych 
f ,, systemu czujnika. Jak pokazano 
na rys. 28, amplituda względnego 
przemieszczenia o jest wprost pro­
porcjonalna do amplitudy przyspie­
szenia il = uc,)2 drgania harmonicz­
nego, które należy pomierzyć w za­
kresie częstości mniejszym od f,, [ 1 ] .  

a) 

Schematyczną konstrukcję przy­
spieszeniomierza piezoelektrycznego 
pokazuje rys. 2 9 .  Częstotliwość 
własna czujnika jest określona za­
leżnością [ l ] : 

f,,
= 

2� V! [Hz] 

gdzie k stanowi kombinację sztyw­
ności obu płytek piezoelektrycznych 
określoną wzorem: 

E n D2 
k = -8

-t- [kG/m2] 

E - moduł elastyczności w kG 
na m2, 

b) 

Elektrody 

Jeśli czujnik jest nie tłumiony, 
użyteczny zakres częstości ograni-
czony jest do wartości flf,, ::=;;;; 0,2. 
Oznacza to, że czujnik taki może 
mierzyć poprawnie drgania jedynie 
w zakresie częstości nie większym 
niż 20'0/o częstości drgań własnych 
czujnika. Pomiarowy zakres często­
ści wzrasta, jeśli wzrasta tłumienie 
do pewnej optymalnej wartości. 
Kiedy współczynnik tłumienia 1; 
przyjmuje wartość krytyczną rów­
ną około 0,65, użyteczny zakres po­
miarowy rozszerza się do około 60-0/o 
częstości drgań własnych. Użytecz­
ny zakres pomiarowy rozszerza się 
także, gdy wzrasta częstość czuj­
nika. 

Klej pr2eHod2Qcy 
efr;,ktrycznosc 

Ponieważ odkształcenie sprężyn w 
czujniku przyspieszeń jest odwrot­
nie proporcjonalne do kwadratu 
częstości drga11 własnych, względ­
ne przemieszczenie jest wprost pro­
porcjonalne do lho,,2. 

29. Piezoelektryczny 
' czujnik przyspie­

szeń:  
n - zespól zmonto­
wany 
b - części składowe 

częstością drgań własnych czuJm­
ka. W przypadku czujników przy­
spieszeń stosowane mogą być 
wszystkie omówione już wcześniej 
przetworniki elektryczne, nie wy­
magają więc ponownego omawia­
nia. Jedynie ze względu na spe­
cjalne własności i zalety omow10-
ny zostanie dodatkowo czujnik przy­
spieszeń z przetwornikiem piezo­
elektrycznym. 

Jak wiadomo, niektóre kryształy 
naturalne, np. kwarc lub syntetycz­
ne: sól Rochelle'a i inne cechują 

W konsekwencj i  sygnał z prze­
twornika jest tym mniejszy, im wyż­
sza jest częstość f ,,. W związku z 
tym urządzenie pomiarowe musi za- się tzw. efektem piezoelektrycznym, 

polegającym na powstawaniu na 
przeciwległych ściankach kryształu 
ładunku Hektrycznego pod wpływem 
przyłożonego nacisku. Ilość ładun­
ków w liniowym zakresie elastycz-

pewniać bardzo wysokie wzmocnie­
nie, co nie zawsze j est pożądane. 
Dlatego też należy wybierać kom­
promis pomiędzy dużą czułością 
urządzenia pomiarowego a dużą 

/v!OCOWC! ,'iLiJ 

D - średnica płytki w m, 
t - grubość każdej płytki. 

Całkowity ładunek q generowany 
przez obie płytki w wyniku drgań 
przy częstotliwościach znacznie 
mniejszych od fn, wyraża zależność : 

q = 2 ,pF = 2 tj;mii [C] 

gdzie ,,, jest stałą piezoelektryczną 
materiału, a F silą działającą na 
kryształ w wyniku przyspieszeni.a. 

Pojemność elektryczną CE czujni­
ka określa zależność : 

gdzie E jest stałą dielektryczną 
kryształu. 



Typowe dane charakterysiyczne czujników drgań z ruchomym rdzeniem T a b l i c a  t 

Maksymalna I 

I 
I 

n1ierzona 

I 
Czułość 

Zakres temperatur \Vytwórca Model Przetwornik an1pliruda w mV/mm 
w mn1 I 

Crescenr Engineering Research USA MA-4c- 0,3 transformator 

rói.nicowy ± 4 80 -70° do + 1 50°C 

Minneapolis Honeywell USA MOD 2 " " ± 2, 5  70 - 55
° 

do + 120°c 

Philips Holandia PR-93 1 0  " " ± 1  1 2 5  - 60° do + i0°C 

Instytut Lotnictwa Polska OT-05 " " ± 2,5 440 -60° do + 1 50°C 
OT-06 " " �= 1 0  440 - 60° do + l50°C 

" " " 
OT-08 " " ± 1 5  440 - 60° do + 1 50°C 

" " 
OT- 1 2  " " ± 1  440 - 60° do + 1 so0c 

" " " 
OT- 1 4  " " ± 5 440 -60° do + 150°C 

" " " 
OT-1 8  transforn1:1tor ± 0, 1 5  880 - 60° do + 1 so0c 

" " " 
różnicowy 

bezdotykowy 
-

Typowe dane charakterystyczne sejsmicznych czujników drgań T a b l i c a  2 

I Zakres I Zakres Zakres I Tłumienie 
Czułość w J„ pomiar. Ciężar 

1

. 

'Wytwórca Model Przetwornik I \'/ / k l
porntar. t'cmperatury 

1 

m mm se · w Hz częstotL ampL oc w G  

I w 
w Hz 1 w  mm 1; Rodzaj 

Texas lnstrume,its USA S-36 elektrody- 5000 2 powyżej 1 3 ,8  - 800 o,s pr:Jd.  wirowe 

nan1iczny 

Electro Mcchanism Ltd. Anglia 9/Ill " 88 8 powyżej 1 0  3 - 140 - -
Electro-Tcchnical Lab. USA EVS-4 " 710 7,5 - - - 300 0,1 prqd. \\'irowc 

MB Elcctronics Co. U SA 1 25 " 96,4 4,75 10 -i- 2000 1 2  - 45°C -i- + 1 20°c 300 o -
Philips Holandia PR-9260 " 765 1 2  powyżej 5 2 - 50°C -i- + 1 20°c 600 0,5 prąd. wirowe 
Instytut Lotnictwa Polska OT-1 " 500 1 2 ,5  powyżej 1 2  1 - 1 0°C -i- -i- 50°C 600 0,65 prąd. wirowe 
Instytut Lotnictwa Polska OT-25 transforma- 440 mV/ 1 5  1 2  -i- 500 ± 1 /5 - 60°C -i- + 1 50°C 1 50 0,7 powietrzne 

tor różni- /mm I cowy 

Typowe dane charakterystyczne czujników przyspieszeń T a b l i c a  3 

I I Zakres I 

I I Ciężar I Czułość fil n1ierzonych Zakres 
I Tłumienie 
I 

\Vytwórca Model Przetwornik w m\1/g w Hz przyspieszetl

l
· ten,peratur i I I 

w G  
w g co <: Rodzaj 

I 

I 
Gulton Industrics transformator 26 30 5 

- -o do + 1 20°C 0,65 prądy wirowe - .) :, 850 
Inc. USA ADT-9 1 0-5 różnicowy 

Schacvitz Engin-
eering USA VG-700 0,1 620 700 - 0,6-0,7 olejowe 120 " 

Electro Mechanism 
Ltd. Anglia JT1 -22F-31 ma�nctyczny - 300 90 - 20° do 

Instytut Lotnictwa transforn1ator 

Polska OT-09 różnicowy 0,8-4 200-fiOO 20-100 - 60° do 
Instytut Lotnictwa 

Polska OT-20 " 0,8-8 400-1 200 2-100 - 60° do 
Instytut Lotnictwa 

Polska RF1 70000 indukcyjny - 205 1 0  -
Naval Research piezoelektrycz-

Laboratory USA C-4 
Brliel & Kjacr 

Dania 4308 
" 43 1 1  

Napięcie generowane na 
tych zaciskach czujnika w 
częstotliwości mniejszych 
opisuj e  zależność [ 1] :  

ny 

" 
" 

rozwar­
zakresie 

od fn 

q 4 '\j, mtii. 

e = CE = - e D� = K ii. (V) (24) 

gdzie K jest stałą czujnika. 

Dla ilustracj i  poniżej przytoczone 

zostały dane czujnika Naval Re­
search Laboratory typu C-4 [ 1] :  

średnica D = 2,03 cm, 

grubość t = 0,76 cm, 

,µ = 2,45 • 10-5 C/kG, 

22 

1 00 14 ooo 

35-70 25 ooo 
6-1 2  5 0  ooo 

i; = 7,95 • 10-n Flm, 

czułość = 100 mV/g, 

500 - 40° 

500 
2000 

zakres przyspieszeń = 1 do 500 g, 

do 

do 
do 

częstotliwość własna f n = 14 OOO Hz, 

użyteczny zakres f od 10 do 4000 Hz, 

zakres temperatur od -40° do +75 °C. 

Dotychczasowe omówienie proble­
matyki czujników drgań nie wy­
czerpuje tego bogatego zagadnienia, 
j ednakże ramy niniejszego artyku­
łu nie pozwalają autorowi na szer­
sze potraktowanie tematu. Bardziej 
wnikliwe i obszerne informacje  
znajdzie czytelnik w literaturze. 

+ 70°C 0,6 olejowe SS 

+ 1 50°C 0,7 olej silikonowy 100 

+ 1 so0c 0,7 " " 100 

0,7 , ,  " 1 50 

+ 75'C - - -

+ 100°c - - -
+ 260°C -
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SAMOLOT DO ZWALCZANIA POŻARÓW CANADAIR CL-215 

W Kanadzie i Stanach Zjednoczo­
nych stosowanie samolotów do zwal­
czania pożarów lasów j est dosyć po­
wszechne, a w ostatnich latach zo­
stało znacznie udoskonalone zapew­
niając skuteczne wsparcie n aziem­
nym jednostkom straży pożarnej. 
Początki używania samolotów w 
akcjach zwalczania pożarów lasów 
sięgają lat trzydziestych, gdy za­
częto posługiwać się samolotami 
obserwacyjnymi w patrolowaniu te­
renów zalesionych. Pierwszy zare­
j estrowany wypadek aktywnego u­
działu lotnictwa w zwalczaniu po­
żarów miał miejsce w 1950 r., gdy 
załoga samolotu De Havilland „Be­
aver" zrzuciła 1270 1 wody na pło­
nące lasy w Ontario lokalizując w 
ten sposób pożar i umożliwiając od­
działom straży pożarnej jego osta­
teczne ugaszenie. W k ilka lat póź­
niej zaczęto badać możliwości za­
stosowania znacznie większych 
„bomb wodnych". Bodźcem do tego 
stało się przypadkowe zrzucenie w 
1953 r. przez załogę prototypu sa­
molotu Douglas DC-7 balastu wod­
nego wynoszącego 4920 1. Zasadni­
czym czynnikiem przemawiającym 
za zwalczaniem pożarów za pomocą 
, ,bomb wodnych" jest duża sku­
teczność tej metody przyczyniająca 
się do zmniejszeni a  strat powodo­
wanych przez pożary; oczywiście, 
skuteczność ta jest tym większa, 
im większa „bomba wodna". Sku­
teczność zwalczania pożarów przy 
użyciu samolotów najlepiej ilustru­
je następujący fakt: w prowincj i 
Manitoba w Kanadzie w latach 
1952-1963 przeciętnie na rok wy­
buchały 334 pożary lasów wywołu­
j ąc straty w drzewostanie średnio 
na obszarze 6,228 km2. Gdy w 1963 
roku zastosowano do gaszenia po­
żarów czarterowy samÓlot Consoli­
dated PBY-5A „Canso", straty wy­
wołane 414 pożarami zmniejszyły 
sie do 0,486 km2. 

W Kanadzie i Stanach Zjednoczo­
nych stosowano dotychczas do zwal­
czania pożarów lasów i terenów 
t•·awiastych samoloty Boeing B-17, 
nrumman TBM .. Avenger", Mar­
tin .TRM-3 „Mars" i wspomn ianv 
i uż  Con solidated PBY-!JA „Canso". 
Cztery samoloty .,Canso" znalazły 
rlo tych relów zastosowaniP 1·ów­
n iP.ż • we Franc.ii. Okazało się jed­
m1k,  że samolotv przesbi.rzałych tv­
nów n;:i stręcza ią  poważn" trudności 
7 onwodu niedostatecznei e:otowości 
,1 0 lotu, ma iąrei tak i stotne zna­
r7.enie w okresie pożarów lasów. 
VJ zwiazku z tym w Kanadzie zbu­
rlow;:ino· nowoczesny i ekonomir.7.ny 
samolot. od początku projektowany 
z myślą zastosowania go do zwal­
czania pożarów - Canadair CL-215. 

Jest to a mfibia o prostej konstruk­
cji ,  mocnym kadłubie, napędzana 
dwoma silnikami tłokowymi (w u­
k ładzie gwiazdowym) Pratt and 
Whitney R-2800-51M4 o mocy 2120 
KM. Samolot odznacza się dobrymi 
własnościami przy małych prędko­
ściach lotu (prędkość przeciągnię­
cia 1 18  km/h przy ciężarze całko­
witym 18 800 kG), wyważeniem ste­
rów w całym zakresie prędkości lo­
tu oraz łatwością obsługi. Koszty 
rozwoju i budowy samolotu są nis­
kie dzięki zastosowaniu możliwie 
najprostszych rozwiązań konstruk­
cyjnych i wypróbowanych silników. 
W środkowej części kadłuba samo­
lot ma wbudowany zbiornik wodny 
o poj emności 5455 1. 

Przy wykonywaniu typowego za­
dania przeciwpożarowego samolot 
startuje z bazy z pustym. zbiorni­
!dem wodnym, leci nad jezioro le­
żące najbliżej miejsca poż::iru, opa­
da nad zwierciadło wody i za po-

1 

2 

mocą wysuwanych czerpaków na­
pełnia wodą zbiornik. Następnie 
wznosi się na wysokość 30 m i leci 
z prędkością 175 km/h do miejsca 
pożaru, opróżnia zbiornik okrąża­
jąc płonący obszar w celu zlokali­
zowania pożaru i powraca nad je­
zioro po nowy ładunek wody. Ope­
rację taką samolot może powtórzyć 
34 razy, przy czym każda operacja 
(napełnianie zbiornika, opróżnianie 
go nad miejscem pożaru, powrót 
nad jezioro) trwa 6 min. Następnie 
samolot musi powrócić do bazy, w 
celu napełnienia zbiorników pali­
wowych. 

Przy projektowaniu płatowca mu­
siano uwzględnić duże dynamiczne 
obciążenia konstrukcji, które po­
wstają przy napełnianiu zbiornika 
wodnego oraz w czasie lotu nad 
miejscem pożaru wskutek istnienia 
tam silnej turbulencji powietrza. 
Badania hydrodynamiczne modelu 
wykazały dużą stateczność i stero­
wność samolotu na falach sięgają­
cych 1,2 m (w przypadku sqmolotu 
,.Canso" dopuszczalna wysokość fali 
wynosi 0,6 m), co jest bardzo waż­
ne w przypadku, gdy morze jest 
n aj bliżej pożaru le7ącym zbiornt­
l<iem wody. Zbiorn1k wodnv samo­
lotu można również napełni:lć w 
snosób konwencjonalny. 

Oprócz zasadniczego swego prze­
znaczenia, jakim jest gaszenie po­
żarów, samolot CL-215 będzie także 
stosowan y  w wersi i  transportowej 
(30 pasażerów lub 3538 kG towaru) 
n zasięgu 520 k m. w wersjach woj­
�1,owych (rozpoznanie, patrolowa­
nie, loty towarzyszące, zwalczanie 
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łodzi podwodnych, transport ludzi 
i sprzętu, służba ratownicza, tre­
ning w nawigacji) o promieniu 

działania 925 km z ładunkiem 281 O 
kG i o długotrwałości lotu w cza­
sie patrolowania 5 godz. plus 1 
godz. rezerwy oraz w wersJ1 go�: 
podarczej. Ekonomiczna prędkosc 
przelotowa samolotu wynosi 290 
km/h, a na maksymalnej mocy 
trwałej - 344 km/h. 

Samolot CL-215 ma być pokazany 
na wystawie paryskiej w 1967 r. 

Dane samolotu w wersji 
przeciwpożarowej 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Rozstaw kół 
Powierzchnia skrzydła 
Wydłużenie skrzydła 
Cięciwa skrzydła 
Ciężar własny 
Maks. udźwig 
Ciężar paliwa 

28,60 m 
19,38 m 
8 ,28 m 
5,28 m 

1 00,33 m2 

8 ,15 
3,56 m 

11 300 kG 
5440 ' kG 
2040 kG 

Maks. ciężar 18 780 kG 
całkowity 

Maksymalny ciężar 15 1 60 kG. 
przy lądowaniu 

W.K. 

ŚMIGŁOWIEC JAKO LATAJĄCY CEL 

Armia amerykańska (Combat De­
velopment Command) stosuje do 
badania wrażliwości śmigłowców 
na ostrzał z ziemi w czasie wspie­
rania oddziałów lądowych bezzało ­
gowy śmigłowiec-cel Del Mar 
DH-2C. Stanowi on odwzorowanie 
w skali 7 : 16 śmigłowca UH- lB, jest 
napędzany silnikiem turbinowym, 
rozwija prędkość maksymalną 135 

km/h i ma zasięg 145 km. Dzięki 
zastosowaniu na  śmigłowcu specjal­
nego pokrycia i urządzenia pomia­
rowego możliwa jest rejestracja po­
cisków trafiających i pocisków 
przechodzących obok celu w odle­
głości do 30 m oraz przekazywa­
nie wyników do stacji naziemnych. 

W.K. 

DALSZE SZCZEGÓŁY NA TEMAT ŚMIGŁOWCA SA-340 

Firma Sud-Aviation podała dal­
sze szczegóły odnośnie projektowa­
nego śmigłowca SA-340. Wywodzi 
się on z lekkiego śmigłowca wielo­
zadaniowego „Alouette" 2 i ma być 
wyposażony w sztywny, bezprze­
gubowy wirnik (opracowany wspól­
nie z firmą Bolkow) z łopatami z 
tworzywa sztucznego wzmocnion ego 
włóknem szklanym. śmigło ogono­
we jest zabudowane w stateczniku 
pion owym. Napęd stanowi silnik 
Turbomeca „Astazou" 2N o mocy 
530 KM. Kabina mieści 5 osób. Przy 
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maksymalnym c1ęzarze całkowitym 
1600 kG prędkość m aksymalna wy­
nosi 250 km/h, m aksymalna pręd­
kość przelotowa 237 km/h przy zu­
życiu paliwa 0,54, kG/km, ekono­
miczna prędkość przelotowa 215 
km/h przy zużyciu paliwa 0,52 kG/ 
km, zasięg - z ładunkiem 400 kG i 

30 min rezerwą paliwa - 400 km, 
prędkość wznoszenia 8,9 misek przy 
wznoszeniu skośnym i 4 ,5 m/sek 
przy wznoszeniu pionowym, pułap 
praktyczny 5100 m, pułap zawisu 
bez wpływu ziemi 1700 m. 

Typowe zastosowania śmigłowca 
SA-340: przeprowadzanie rozpozna­
nia - 2 osoby załogi, długotrwałość 
lotu 3 godz; transport - 4 osoby 
śmigłowiec przewozi w ciągu 2 godz 
i 45 min na odległość 600 km, przy 
czym start zgodny z F AA jest mo­
żliwy do wysokości 760 m i w tem­
peraturze otoczenia do -32 °C; trans­
port chorych - 1 chory na no­
szach i 1 sanitariusz, czas trans­
portu na odległość 240 km 1 godz 
i 5 min; transport ładunków - ła­
dunek o ciężarze 450 kG umieszczo­
ny w kabinie jest przewożony w 
ciągu 1 godz. 45 min na odległość 
375 k m  z pozostawieniem 15 min 
rezerwy paliwa (w przypadku 600 
kG ładunku zawieszonego na ze­
wnątrz zasięg wynosi 55 km). 

W.K. 

BADANIE MOŻLIWOŚCI 
WOJSK OWYCH ZASTOSOWAŃ 

PODUSZKOWCÓW 

Pewne wnioski na temat przy­
szłych wojskowych zastosowań po­
duszkowców można już wyciągnąć 
opierając się na dotychcz:isowych 
doświadczeniach z eksploatacji po­
duszkowców różnej konstrukcji i 
wielkości. Zostały poza tym prze­
prowadzone próby przydatności do 
celów wojskowych szeregu podusz­
kowców. I tak poduszkowiec Vic­
kers V A.2 przeszedł badania na pu­
styni libijskiej i na pokrytym lo­
dem morzu, poduszkowiec Vickers 
V A.3 wykonywał próbne zadania w 
operacji desa ntowej przeprowadza­
nej na  Long Island przez US Navy, 
poduszkowiec Westland SR.N5 wy­
kazał swą przydatność na rzekach 
o silnym prądzie na Borneo oraz na 
bagniskach i moczarach D::ilekiego 
Wschodu, a poduszkowiec Westland 
SR.N3 poddany został przez armię 
an gielską gruntownym badaniom 
na kanale Solent, przy czym brał 
on udział w ćwiczeniach sił mor­
skich i lotniczych w zwalczaniu ło­
dzi podwodnych. 

Perspektywy przyszłych wojsko­
wych zastosowań poduszkowców 
wynikają z ich właściwości, 7. któ­
rych n aj wa żniejszą jest możliwość 
porusza nia sie nad wodą i lądem, 
duża prędkość w porównaniu z 
in n vmi pojazdami naziemnymi lub 
wodnymi, duża ładowność w po­
równaniu ze śmigłowcami i samo­
lotami o tej samej m ocy lub cenie, 
a w końcu niezależn0ść od nortów, 
lotnisk i dróg, orn z zadań , jakie 
prz:voad a i ;:i  podu"zkowcom w ra­
m a ch doktryn y strategiczne; (sa to 
przede wszystkim zadariia tr:rnspor­
t.owe). PoduszkowcP z:cipewni::iją or1-
rlziałnm rlużą ruchl iwość i mała 
wrażl iwość n ::i ostrz;:i ,  n::i drod7P, od 
nunktów zaon::i+rzenia do przyczół­
ków mostowych. 

W porówn an iu  ze zwykłymi poja­
zc:lc>mi  desantowymi poduszkowce 
wykazują n astępu iące zalety : pręd­
kość powyżej 110 km/h z:i.miast 
1 3-1 5 km/h .  zasier.: k i lkaset km z:i­
miast ki lkudziesięciu, -możliwość po­
ruszania się po najpłytszych wo-



dach, niezależnie od odpływów i 
przypływów morza, możliwość po­
konywania wysokich fal (o ile nie 
są one wyższe od fartuchów zamy­
kających poduszkę powietrzną) i 
możliwość przenikania w głąb lądu. 
Z drugiej strony poduszkowce są 
droższe w eksploatacji od statków 
desantowych i nie mogą transpor­
tować tak dużych ładunków. 

Poduszkowce o ciężarze 60-80 T 
będą mogły transportować ładunki 
o ciężarze do 30 T, pokonywać prze­
szkody o wysokości do 4,5 m i wy­
kazywać duży zasięg bez ładunku, 
pozwalający na osiągnięcie każdego 
punktu na teatrze wojennym. Mo­
del takiego poduszkowca przedsta­
wia załączona fotografia. Mniejsze 
poduszkowce będą transportowane 
przez statki lub okręty. Celowa 
wydaje się również budowa padu-

1 

Stany Zjednoczone wydały do­
tychczas 1 O miliardów dolarów na 
największy ze swoich programów 
kosmicznych - n a  program „Apol­
lo", którego celem jest lądowanie 
ludzi na Księżycu. Połowę tej su­
my wykorzystano do końca 1966 r. 

szkowców desantowych o c1ęzarze 
rzędu 2000 T lub poduszkowców 
pełnomorskich, spełniających np. ro­
lę lotniskowców. 

Obok tego projektuje się zastoso­
wan ie poduszkowców jako szybkich 
łodzi patrolowych uzbrojonych w 
karabiny maszynowe, pociski kiero­
wane, torpedy lub miny. Mogą one 
spełniać zadania rozpoznawcze i pa­
trolowe oraz mogą być u±yte do za­
grożenia nieprzyjacielskich dróg 
morskich i do obrony przed nie­
przyjacielskimi statkami desanto­
wymi. Większe jednostki będą osła­
niać zamiast korwet i fregat kon­
woje morskie, zespoły okrętów lub 
lotniskowce, przy czym na spotka­
nie nieprzyjacielskich łodzi pod­
wodnych będą poruszać się z pręd­
kością 1 50 km/h. 

RAKIETA 
„SATURN" 5 

W.K. 

na rozwój rakiet nośnych serii „Sa­
turn", przy czym rozwój silników 
do tych rakiet pochłonął dodatkowo 
821 milionów dolarów. W ten spo-
sób koszty budowy rakiet nośnych 
progi·amu „Apollo" wyniosły trzecią 

przez USA na cele kosmiczne w 
okresie 1958-1966 i sięgających 1 7  5 
miliarda dolarów. 

Pierwsza rakieta programu „Apol­
lo" - rakieta „Saturn" 1 - była 
pomyślana jako rakieta doświadczal­
na i służyła głównie do wykazania, 
że przez łączenie silników w wiązki 
możliwa jest budowa coraz potęż­
niejszych rakiet. Konstrukcja jej 
pierwszego stopnia była oparta na 
doświadczeniach zdobytych przy 
budowie rakiety „Jupiter", a jako 
napęd zastosowano silniki typu wy­
próbowanego w rakietach wojsko­
wych (8 silników Rocketdyne H-1 
o łącznym ciągu 680 OOO kG). Nato­
miast jako napęd drugiego stopnia 
zastosowano 6 silników na ciekły 
wodór i ciekły tlen o łącznym cią­
gu 40 800 kG. 

Ponieważ rakieta „Saturn" 1 nie 
nadawała się do prób z kabiną 
,,Apollo" połączoną z pojazdem księ­
życowym LEM, zbudowano jej po­
większoną wersję „Uprated Saturn" 
1 (dawne oznaczenie „Saturn" lB). 
Ciąg silników pierwszego stopnia 
zwiększono do 725 OOO kG, a do na­
pędu drugiego stopnia S-4B zasto­
sowano pojedynczy silnik n a  ciekły 
wodór i ciekły tlen Rocketdyne J-2 
o ciągu 91 OOO kG. Stopień S-4B ma 
stanowić równocześnie trzeci sto­
pień rakiety „Saturn" 5. 

Ostatnia z serii - rakieta „Sa­
turn" 5 - jest właściwą rakietą 

część funduszów wydatkowanych 2 
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nośną statku „Apollo". Łącznie ze 
statkiem kosmicznym wysokość ra­
kiety wynosi 111 m, ciężar 2700 T, 
a łączny ciąg silników 3900 T. Na 
orbicie ziemskiej może ona umie­
ścić ciężar 113 O OO kG, a na torze 
do Księżyca - 4i O O O  kG. Do koń­
ca 1966 r. wydatkowano 3,3 miliar­
da dolarów na rozwój rakiety „Sa­
turn" 5, przy czym w rozwoju tym 
uczestniczyło ok. 20 O O O  firm z 50 
stanów USA. 

Pierwszy stopień S-lC został 
opracowany wspólnie przez Mar­
shall Space Flight Center (MSFC) 
i firmę Boeing. Dwa egzemplarze 
do prób naziemnych S-lC-S i S-lC­
-T (do próby wytrzymałościowej i 
próby stoiskowej) oraz dwa pierw­
sze egzemplarze do prób w locie 
S-lC-1 S-lC-2 zbudowano w 
MSFC przy współpracy Boeing, 
produkcja dwóch następnych e­
gzemplarzy do prób naziemnych 
S-lC-D i S-lC-F (badania dyna­
miczne i próby urządzeń montażo­
wych, transportowych i wyrzutni)  
i pozostałych egzemplarzy do prób 
w locie została przeniesiona do za­
k ładów NASA w Michoud pod kie­
rownictwem firmy Boeing. W sier­
pniu 1965 r. zakończono w Hunts­
ville pierwszą decydującą fazę 
prób egzemplarza S-l C-T - próbę 
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stoiskową wszystkich pięciu silni­
ków Rocketdyne F-1, które praco­
wały w ciągu 2 min 30 sek. Na po­
czątku 1 966 r. przekazano na Przy­
lądek Kennedy'ego pierwszy egzem­
plarz do badań w locie. Równoc!e­
śnie dostarczono do Huntsv11le 
egzemplarz do prób naziemnych 
S-lC-D, który po próbach dyna­
micznych został połączony z dru­
<>"im i trzecim stopniem w celu prze­
�rowadzenia prób dynamicznych 
całej rakiety łącznie ze statkiem 
„Apollo". Służy do tego stoisko do 
odtwarzania wszystkich ruchów ra­
kiety, przy czym zawieszenie rakie­
ty na stoisku zostało tak wykon_a� ne, że ruch ręki wystarczy do J eJ 
przechylenia. 

Mniej pomyślnie przebiegały pro­
by egzemplarza do prób stoisko­
wych drugiego stopnia S-2, wyko­
nan ego przez North American. Gdy 
po raz pierwszy pięć silników Roc-• 

ketdyne J-2 (o łącznym ciągu 
465 OOO kG) egzemplarza S-2-T mia­
ło pracować przez pełny okres wy­
noszący 6 min 30 sek, n astąpiło zni­
szczenie stopnia wskutek nadmier­
nego wzrostu ciśnienia. Do ukoń­
czenia programu prób służy obec­
nie pierwszy egzemplarz do prób w 
locie S-2-1. Drugi egzemplarz do 
prób w locie S-2-2  miał być w 
końcu 1 966 r. dostarczony do Mis­
sissippi Test Facility (MTF). 

Opracowany przez firmę Douglas 

6 

�rzeci_ �topień S-�B służy również, 
Jak . J �z wspommano, jako drugi 
�top1en _ rakiety_ ,,U pra�ed Saturn" 1 
1 az1ęk1 temu Jego proby odbiorcze 
zostały przeprowadzone już wcześ­
meJ. Urządzei:ia stoiskowe do jego 
prob są obecme stosowane, po pew_ 
nych modyfikacjach, do prób w 
ramach programu „Saturn" 5. 

Pierwsza próba wystrzelenia ra­
kiety „Saturn" 5 miała się odbyć w 
marcu 1967 r., druga w lecie a 
trzecia w końcu 1967 r. Pod�zas 
trzeciej próby ma być symulowa­
ny na  orbicie ziemskiej lot do Księ­
życa. Księżyc ma być celem próby 
na początku 1 968 r. 

Dane rakiety „Saturn" 5 

Pie rwszy stopień S-lC 

Długość 
średnica 
Ciężar własny 
Ciężar startowy 
Ciężar paliwa 
Ciąg 

42,06 m 
10,06 m 

130 200 kG 
2 126 OOO kG 
1 995 OOO kG 
3 400 OOO kG 

Drugi stopień S-2 

Długość 
średnica 
Ciężar własny 
Ciężar startowy 
Ciężar paliwa 
Ciąg 

24,84 m 
10,06 m 

37 700 kG 
465 OOO kG 
427 OOO kG 
465 OOO kG 

Trzeci stopień S-4B 

Długość 
średnica 
Ciężar własny 
Ciężar startowy 
Ciężar paliwa 
Ciąg 

17,91 m 
6,55 m 

9950 kG 
114 OOO kG 
104 OOO kG 
93 OOO kG 

Rys. 1 przedstawia halę monta­
żową, obok której widać platformę 
startową umieszczoną na transpor­
terze łącznie z makietą rakiety 
„Saturn" 5 i wieżą obsługi. Na 
rys. 2 pokazano pierwszy stopień 
S-lC, na rys. 3 - drugi stopień S-2, 
na rys. 4 trzeci stopień S-4B, a 
na rys. 5 - silniki F-1 i J-2. 

W.K. 

STEROWANIE PROCESEM 
SPAWANIA 

Rosnące wymagania zwłasz_cza 
przy budowie pojazdów kos_m1�z­
nych zmuszają do podwyższema Ja­
kości procesów technologicznych. 
Najczęściej sprowadza się to do wy­
eliminowania subiektywnego wpły­
wu wykonawcy - g łównego żródla 
b łędów - i zastąpienia go układa� 
mi mechanicznymi, elektrycz?ymi 
lub logicznymi. Procesem, z ktorego 
nie udało się dotychczas wyelimino­
wać koordynującej działalności w_y­
konawcy, jest spawanie. Człowiek 
steruje bezpośrednio procesem, ko­
rygując parametry, a zwłaszcza 
prędkość spawania, zależnie , od 
chwilowego stanu. Podjęto proby 
zastąpienia działalności człowieka 



przez automatyczny układ korekcyj­
ny. Podstawowym założeniem do 
przejęcia sterowania przez automat 
było stwierdzenie istnienia zależno­
ści między równomiernym przeto­
pem ·a gradientem temperaturowym 
w sąsiedztwie jeziorka ciekłego me­
talu . . Opracowano więc czujnik w 
formie termopary do pomiaru tej 
temperatury. Istotną różnicą tego 
czujnika w stosunku do normalnych 
termopar jest to, że jedna gałąź zo­
stała wykonana ze stopu konstan­
tan-rod, a drugą stanowi sam spa­
wany materiał. 

Przeprowadzone badania wykaza­
ły, że na wskazania czujnika nie 
ma wpływu promieniowanie ze­
wnętrzne, jakość powierzchni (tlen­
ki)  i inne czynniki. Wprowadzenie 
impulsów temperaturowych do ukła­
du sterowania umożliwiło utrzymy­
wanie ustalonych warunków w pro­
cesie spawania. Dotychczasowe wy­
niki rokują pełny sukces tym poczy­
naniom, jednakże wymagane są dal­
sze badania dla ustalenia optymal­
nych warunków sterowania. Należy 
zwłaszcza określić optymalne poło­
żenie punktu styku czujnika z me­
talem w stosunku do punktu łą­
czenia, określić ilość i rozmieszcze­
nie czujników, ustalić zależność 
funkcjonalną między wartością po­
dawaną przez termoparę a przeto­
pem i wreszcie ustalić przydatność 
sterowania prędkością ewentualnie 
prądem spawania. 

A.G. 

K R�N I KA 
• Premier J .  Cyrankiewicz - j ako ho­

norowy prezes APRL - przyj ął  w dn.  
18. III delegację Zarządu Głównego tej 
o rganizacji ,  w osobach prezesa S. Anto­
siewicza, wiceprezesa min. J. Olszew­
skiego i sekretarza generalnego płk.  A .  
Junitera. Delegacja poinformowała pre­
miera o działalności i planach Aero­
klubu.  

8 Minister ON odznaczył 1 12 działaczy 
i pracowników APRL brązowymi meda­
lami „Za zasługi dla Obronności Kraju". 
Po dekoracji  otwarta została w Klubie 
Oficerskim w Warszawie wystawa lotni­
cza, obrazująca dorobel< APRL. 

8 W dniu 19 marca odbył się w War­
szawie VIII K raj owy Zjazd Aeroklubu 
PRL. Wzięło w nim udział 1 1 1  delegatów 
z aeroklubów regionalnych i Klubu Senio­
rów Lotnictwa oraz zaproszeni na zjazd 
prezesi i przewodniczący komisji rewizyj­
nych aeroklubów. czołowi sportowcy lot­
niczy, a także d ziałacze społeczni lotnictwa 
sportowego_ Na zjazd przybyli m. in . :  
Główny Inspektor Lotnictwa gen. Racz­
kowsld, min.  Olszewski, wiceministrowie 
Mroczek i Szkop oraz dyrektor PLL 
„LOT" inż.  Zwierzyński. Zebrani uczcili 
minutą ciszy pomięć Popiela, Powsiń­
skieqo i Skrzydlewskieqq, po czym na­
stąpiło wręczenie dyplomów Tissandiera 
min . Olszewskiemu, gen. C. Mankiewi­
czowi i mgrowi inż. Z. Regule. Medal 
Tań ski ego za 1966 rok otrzymał S. Jó­
zefczak. Na Zjeździe uchwalono kierunki 
dalszej d ziałalności APRL. W skład WY­
branego Zarządu Głównego weszli :  St. 
A ntosiewicz (prezes) J. Olszewski i C. 
Mrtnkiewicz (wiceprezesi ) .  A. Ju»i.ter /rsr­
ner:cilnY sekretarz), W. Leja (skarbnik). 
J. 1? . Konieczny (z-ca skarbnika) oraz 13 
rlz iałaczy lot niczych (j ako członkowie 
Zarządu). 

METALOGRAFIA 
TROJWYMIAROWA 

Metalografowie zawsze pragnęli 
uzyskać informacje o mikrostruk­
turze przestrzennej, jaka w rzeczy­
wistości występuje w materiałach. 
Dotychczasowe płaskie, jednopłasz­
czyznowe zdjęcia nie dawały pełni 
obrazu i pełnej wierności z rzeczy­
wistością. 

W celu uzyskania obrazu prze­
strzennego zastosowano dotychcza­
sową technikę tworzenia obrazu mi­
krostruktury, tylko wielokrotnie 
powtórzoną. Po dokonaniu zdjęcia 
w jednej płaszczyźnie, usuwa się 
określoną warstwę materiału, pole­
rowaniem lub trawieniem, i wyko­
nuje następne zdjęcie zachowując 
tę samą lokalizację próbki. Na­
stępnie powtarza się ten zabieg 
żądaną ilość razy zachowując każ­
dorazowo stałość położenia próbki 
i jednakową grubość zdejmowanej 
warstwy materiału między kolej­
nymi zdjęciami. Obrazy pozyty­
wowe lub negatywowe nakłada się 
iedno na drugie we właściwej ko­
lejności rozdzielając je przezro­
czystymi przekładkami o jednako­
wej grubości (patrz rysunek). W ten 
sposób uzyskuje się trójwymiaro­
wy obraz mikrostruktury mate­
riału. Dzięki nowej technice uzys­
kano znacznie pełniej sze informa -
cje o strukturze materiału, zmia­
nach zachodzących po procesach 
obróbki cieplnej i cieplno-chemicz-

• D ziałalność Sekcji Lotniczej SIMP 
m usi się już liczyć j ako pozytyw w ży­
ciu lotniczym naszego K raju.  Wybrany 
przed 10  miesiącami nowy Z arząd SL -
pracując według założonego programu -­
włącza się do spraw zakładowych kół 
SIMP oraz do polityki i problemów lot­
n iczych. Dla zacieśnienia więzi z kolami 
lotniczym i  Zarząd Sekcj i odbył se,je 
wyj azdowe w WSK Rzeszów i SZD w 
Bielsku-Białej . 

Przypomnijmy, że w skład Zarząclu 
Sekcji Lotniczej wchodzą koledzy: Ko­
stia (W-wa, przewodniczący), Mikluszka 
(Rzeszów, z-ca przewodn. ) ,  Zaremba 
(W-wa, sekretarz), Staszek (W-wa) ,  Orczy­
kowski (Mielec) oraz Borodzil�, Łaziński, 
SuWwwski i Winecki (z  Warszawy)_ 

Na Walny Zjazd Delegatów SIMP Za­
rząd Sekcji Lotniczej zgłasza następujące 
wnioski : 
I. Waln y  Zjazd widzi konieczność prze­

prowadzenia przez przemysł analizy 
ekonomicznie uzasadnionej perpekty­
wy produkcji lotniczej, która odpo­
wiadałaby potrzebom K raju i stała 
we właściwej proporcji do obiektyw­
nych możliwości produkcyjnych. 

2.  Podj ąć działanie w sprawie zahamo­
wania odpływu, ustabilizowania, na­
leżytego wykorzystania, nauczania i 
szkolenia fachowców lotniczych, w ce­
lu zabezpieczenia możliwości : podjęcia 
nowych opracowań, produkcji, eks-
ploatacji i remontów sprzętu lotniczego 

3. Postuluje się utworzenie Centralnego 
Ośrodka Komoleksowei Koordynacji 
polityki lotniczei w Kraiu w zakresie 
planowania i realizacii  wszelkich za­
mierzeń w tej dziedzinie ora z wytwa­
rzania, zbytu i eksploatacj i sprzętu 
lotnic7.ego_ 

4 .  Postuluje się onracowanie i real izacje 
programu nauczania specjalistów z 
dziedziny śmfe:!owcowei - na wyż­
szym i średnim noziom i e  - w celu 
zabezpieczenia wykonania zadań pla­
nowych, ek:Jploatacji remontów 
sprzętu. 

5. Postuluje sic> kon iec7.noś<" stworzenia 
formalnych i finansowych warunków 
umożliwia.iącvch wyiazdy zagraniczne 
z ramienia SIMP fachowcom z przed-

nej, zmianach po długotrwałej pra­
cy w warunkach zmęczeniowych itp. 
Nowa metoda badania okazała się 
szczególnie przydatna w rozpozna­
waniu i badaniu nowych materia­
łów stosowanych do budowy stat­
ków kosmicznych, wyników łącze­
nia przy użyciu spawania strumie­
niem elektronów, lutowania dyfu­
zyjnego i łączenia łutami reakcyj­
nymi itd. Dalszy rozwój tej metody 
rokuje duże nadzieje jako narzę­
dzia w bliższym poznaniu struktur 

zjawisk zachodzących w metalach. 
A.G. 

siębiorstw przemysłowych i instytu­
tów w celu podwyższenia kwalifikacji  
i zdobycia postępowych doświadczeń. 

e w dniu 29.III - z inicj atywy zarzą­
du Głównego APRL i Ministerstwa Rol­
nictwa - odbyła się w Warszawie I Kra­
j owa Konferencja Lotnictwa Gospodar­
czego, Rolnictwa i Leśnictwa. Podstawo­
wy referat opracowany przez Przedsię­
biorstwo Usług i Produkcji APRL wygło­
sił prezes Aeroklubu St . Antosiewicz. 
Referat obejmował zagadnienia rozwoj u, 
usprawnień i ekonomiki lotniczych usług 
dla rolnictwa i leśnictwa. W konferencji 
wzięło udział 130 osób, w prezydium za­
siedli przedstawiciele resortów rolnictwa, 
leśnictwa i chemii .  Obecni otrzymali te­
zy referatu oraz zestawienie wniosków. 
Po referacie od byta się dyskusja,  w któ­
rej m.in. omówiono mate wykorzystanie 
lotnictwa w polskiej !(ospodarce rolni­
czo-leśnej w porównaniu z krajami so­
cjalistycznymi, kładąc szczególny nacisk 
na nikle stosowanie nawożenia lotni-, 
czego. 

•8 Zaczyna się pomyślnie wyJaśniać 
problem zabezpieczenia w sprzęt naszych 
pilotów akrobacyjnych. Rozmowy prze­
prowadzone w Czechosłowacji przez 
przedstawicieli „Motoimportu" i APRL 
dają podstawę do żywienia nadziei. że 
w I kwartale 1968 r .  APRL otrzyma 10 
samolotów „Zlin-526". 

a Z inicjatywy Komisii Samolotowej 
APRL zorganizowane zostały Okrc><!owe 
Ośrodki Doskonalenia Akrobacii w Świd­
niku, Gliwicach. Inowrocławiu i Zielo­
nej Górze. Cenna ta inici atywa nozwoli 
na podniesienie poziomu wyszkolenia na­
szych pilotów samolotowych . 

8 W bieżącym roku odbędą sie po raz 
pierwszy w kraju  zawody śmigłowcowe 
w Świdniku kolo Lublina. 

8 Kolegium RecJ,ikcyine zasłużonego 
dla lotnictwa miesie�znika .,WoiskowY 
Przegląd Lotniczy" obcJ1 0clzito iubileu�7. 
20-lecia dzi ałalności. 7. tei okazii rerlnk­
cja TL i A składa serdeczni' powinszo­
wania oraz życzenia pomyślnego roz­
woj u. 
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POMOCE KONSTRUKTORSKIE „TECHNIKI LOTN ICZEJ I ASTRONAUTYCZNEJ" 
MATERIAŁY STOSOWANE W KONSTRUKCJACH LOTNICZYCH 

Cześć IX 

Koleina tablica 15 zawiera sklarl cl1 e­
miczny specjalnych stopów miedzi, ta-

MIEDŻ I STOPY MIEDZI 

ciąg dalszy 

blica 16 orientacyjne własności i 
główne zastosowanie tych stopów, a ta-

------�fJ:._-=-.0 _.,:T__;Ac,:._:_T --=-=K_.:1_-=Z-=E�s\----­\Q/ W I A T A  

■ Na ostatnim plenum Federacji Spor­
tu Lotniczego ZSRR ostro krytykowano 
poziom tej dyscypliny w Związku Ra­
dzieckim i nikle sukcesy międzynarodo­
we. Krytyka ta uzupełniła decyzję władz 
w sprawie reorganizacji sportu lotnicze­
go. Komitety poszczególnych rodzajów 
sportu lotniczego przekształcone zostaj ą 
obecnie w samodzielne federacje. 

■ Samoloty SAS k ursujące na trasie 
Kopenhaga-Sztoklrnlm-Tokio będą mia­
ły prawo przelotu nad Syberią dopiero 
za 2 lata. W myśl zawartej umowy - li­
nery SAS w przelotach do Afganistanu, 
Pakistanu, Indii i Cejlonu lądować będą 
w Moskwie i Tbilisi, natomiast samoloty 
, ,Aerofłotu" przelatywać będą nad kra­
jami skandynawskimi realizuj ąc połą­
czenie z Nowym Jorkiem i Kanadą .  

■ 17 przedsiębiorstw komunikacj i lot­
niczej zakupiło j uż 129 samolotów k rót­
kiego zasięgu Boeing-737. Samolot te�o 
typu - mieszczący 84 pasażerów, 2 pilo­
tów i 2 stewardessy - został po raz 
pierwszy pokazany publicznie w końcu 
stycznia br. 

■ Przedstawiciele pięciu największych 
towarzystw lotniczych Europy zachorl­
niej „Air France", BEA, ,,Deutsche Luft-
1,ansa" SAS i „Swissair" zorganizowali 
naradę wszystkich zachodnioeuropejskich 

towarzystw lotniczych w sprawie rozpo­
częcia w Europie produkcji autobusów 
powietrznych na 250-300 osób. 

■ Konstruktorzy angielscy - w opar­
ciu o zdobyte doświadczenia podczas 20 
tys. godzin eksploatowania poduszkow­
ców - projektują pasażerski poduszko­
wiec typu SR-N4 o ciężarze całkowitym 
188 ton. Poduszkowiec o prędkości maks. 
1 40 km /h i zasięgu 325 km będzie zabie­
rać 174 pasażerów i 34 samochody (lub 
tylko 670 osób) ; poruszać się będzie przy 
fali o wysokości 3,5 m. Sprzęt ten wej­
dzie na linie w 1968 r oku. 

■ Wytwórnie zachodnioniemieckie Jun­
kers i Messerschmitt orzy współpracy 
zakładów ECA w Charleroi i SNECMA 
(Francja), BAC w Stevenage ( Anglia) i 
konsultacj i amerykańskiej (Lockheed) 
buduj ą satelitę badawczego HEOS-A. Sa­
telita ten przewidziany jest do startu w 
połowie 1968 r. 

■ Jeszcze w tym roku zapowiadane są 
starty dwóch pierwszych niewielkich sa­
telitów europejskiej o rganizac j i  ESRO. 
Po roku 1973 przewid uje się budowę du­
żego satelity „europejskiego" o masie 
700 kG. 

li „Zlin-526" (z silnikiem Walter Mi­
nor-6-III o mocy 1 60 KM) j est produko-

Chcesz mieć w domu 

materiały do pracy naukowej? 

oprac. mgr inż. A. Ciszewski i 
mgr inż. T. Radomski 

błica 17 - niektóre własności oporo­
wycl1 stopów miedzi. 

(de. na III i IV Okt.) 

wany w fabryce „Motoravan" w Ostro­
kovicach w wersji dwumiejscowej jako 
samolot_ szlrnlno-treningowy i w wersji 
Jednom1eJscoweJ - Jako akrobacyjny. 
Samolot ten jest tani (cena 14 600 rubli 
co wynosi około 700 tys. zł), ekonomicz� 
ny i prosty w obsłudze i eksploatacji. 
Resurs płatowca do pierwszej naprawy 
wynosi 1 200 godzin, resurs silnika - 600 
godzin. Zużycie paliwa - 36 litrów na 
godzinę. 

■ Austriacka firma „Agrarflug Glilck" 
prowadzi prace agrolotnicze w szeregu 
krajów Europy oraz w Północnej Afry­
ce. Do prac tych firma zakupiła partię 
samolotów „Gawron" .  

■ Przedsiębiostwo „Air France" wyka­
zało w ub. r. zysk 2 , 1  mld franków, tj. 
o 15'/o więcej niż w 1965 r. W 1966 r. 
przewieziono 4,5 mln pasażerów. 

■ Czechosłowackie linie lotnicze obsłu­
gują trasy długości 130 tys. km. W ubie­
głym roku CSA przewiozły 1,35 mln pa­
sażerów (dla porównania PLL „LOT" -
498 tys.) .  

■ Obserwuje się - groźny dla brytyj­
skiego przemysłu lotniczego - odpływ 
fachowców do pracy w Stanach Zjedno­
czonych . W 1965 r. emigrowało do USA 
182 specjalistów, tzn. o 80'/o więcej - niż 
w 1964 r .  

Zamów odpowiednie odbitki kserograficzne z czasopism krajo­

wych czy zagranicznych. 
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Zamówienia przyjmuje Biblioteka Główna NOT w Warszawie, 

ul. Czackiego 3/5 w godz. 9-20. 

Koszt wykonania pojedynczej odbitki 1 0  zł. 
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Cecha 
stopu 

wg PN 

MZN18 

MZN15 

MZN12 

MN5 

MN19 

MNK31 

MNAG2 i 

MNM101 

MNF51 

MNFl0l 

--

Cenq zł 12.-

T a b 1 i c a 16. Orientacyjne własności i gł6w11.e zastosowania specjalnych stopów miedzi 
(wg PN-61/H-87,027 i PN-61/H-87052) . 

Stan utwardzenia lub Postać Własności technologiczne 
obróbki cieplnej 

wyżarzo:-iy, blachy, taśmy, rury, głęboko tłoczony, wysoka 
półtwardy, pręty, druty oporność właściwa 
twardy, 
sprężysty, 
podwójnie sprężysty, 

wyżarzony, blachy, taśmy, pręty, łatwo utwardzalny przez 
twardy, druty zgniot 
sprężysty, 

wyżarzony, blachy, taśmy, rury, tłoczny, 
twardy, pręty, śruby, druty 
sprężysty, 
podwójnie sprężysty, 

- rury, wysokie własności wytrzyma-
łośc;owe i plastyczne, 

- blachy, taśmy, rury, wysoka_ odporność na h::orozję, 
pręty, druty, charakterystyczna biała 

barwa, -
- druty, wysokie własności sprężyste, 

wysoka temperatura stałości 
własności (500 °C), 

- blachy, rury, pręty, wysoka odporność na korozję, 
wysokie własności wytrzyma-
łościowe 

- blachy, druty, wysoka oporność elektryczna 

' - rury, wysolrn odporność na korozję 
w wodzie morskiej 

I wysoka ocl porność na korozję - rury, 
; wod zie morskiej w 

Główne zastosowania 

wyroby wytłaczane, nakrycia 
stołowe, okucia, oprawy na-
rzędzi chirurgicznych, w prze-
myśle elektrotechnicznym, 

części sprężynujące i tnące 
aparatów, 

wyroby wytłaczane, części 
sprężynujące aparatów, od-
znaki, 

na wyroby specjalne, -
do platerowania, wyroby wy-
ciskane i ciągnione, 

na części maszyn, 

w przemyśle okrętowym i ma-
szynowym, 

na elementy oporowe, druty 
do termopar, 

rury kondensatorowe 
myśle okrętowym, 

rury kondensutorowe 
myślc okrc;towym 

w prze-

w prze-

---

T a b l  i c a  17. Niektóre własności oporowych stopów miedzi produkcji polskiej 
(wg PN-58/H-87051) 

Oznaczenie stopu Wytrzyma-W spół czyn- Siła tern10-
Ciężar C porność nik cieplny elelśtryczna 

właściwy właściwa oporności dla 0-ć-100 ° C  
nazwa cecha G/cm' f! 20 dla w stosunku 

Q mm'/m 0-ć-100 ° C do  miedzi 
maks. r•V/° C 

łość na roz- Wydłużenie 
ciąganie w stanie Temperatura 

w stanie wyżarzonym pracy 
wyż:irzonym A I O 

oc maks. 
Rm kG/mm' O/o min. 

maks. 

Manganin SOM85 8,40 0,40-0,48 4 • 10 · '  maks. 1,0 50,0 20,0 300 
Inmet SOM84 8,00 0 ,40-0,47 2 • 10-' malśs. 1 ,0  55,0 8,0 400 
Nikielina SOM81 8,95 0,23-0,36 · 3 10-' maks. 4,0 40,0 15,0 400 -
Konstantan SOM59 8,90 0,44-0,51 4 10-" 40,0 55,0 25,0 400 
Nowe srebro SOM55 I 8,70 0,30-0,36 30 · 10-'' maks. 18,0 45,0 - 25,0 400 

..,-,-
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