technika
lotnicza B
| astronauty



TRESC ZESZYTU CONTENTS COHEPH(AI’IIIE

Str. Page

S. Kochanski: Mikrosilniki rakietowe 1 S. Kochaiiski: Mikroracket engines 1 St KachaihskishRayerinie: ABTaTeI
. Kordzinski: lot ,,C de”. W.Kordzinski: Concorde programme. NopryTs »

wOpisr s?rrrxlso]:)tus’arxl;{:‘)dc;ni,;1 oincg;'ébey. Description of the aireraft. Research W. Kordzinski: Camoner ,,Concorde
Budowa prototypow . . - .« 5 and test problems. Building of the T. Gajewski: I'a3opilHamiiKa aBToOpery-

T. Gajewski: Gazodynamika samo- prototypes + A 5 JIBPOBKU  YALTPA3BYKOBOrO COILIA
regulacji dyszy naddiwiekowej z T. Gajewski: The aerodynamlcs of C 1GHTPAJIbHOM TEeJIO0M 19
cialem centralnym . 12 self regulation of supersonic nozzle kulski: M3 6 )

M. Makulski: Pomiary drganw tech- with central body . . . 12 W]-‘ 'yn?ax‘;}(sm‘u'oi& Te\lzﬁ?ﬁz“m BHOpamm
nice lotniczej . . « o+ 18w Makulski: Vibration measure- ‘ g . 4 16

NOWOSCI TECHNICZNE cow ko 23 ments in aviation technics ' 16 TexHunyeckK11€ HOBOCTH 23

KRONIKA . P - . 27 TECHNICAL NEWS ., vl e 23 X potka ;

NOTATKI ZE SWIATA . + 28 CHRONICLE J = 27 M3pecTuA M3 cpera 7

POMOCE KONSTRUKTORSKIE INFORMATION from THE WORDL 28 ; 28
TECHNIKI LOTNICZEJ I ASTRO- . cKitle Toco6is: M
NAUTYCZNEJ: Materialy Stoso- DESIGNER’S DATA SHEETS: Ma- KOHCTDYKTOD ocois:  Marepia-
wane w konstrukcjach lotniczych. terials used in aircraft structures Jibl 11pDUMEHsICMbIC B a'lilIaUHOHHbIX KOH-
Czes¢é IX. MiedZ i stopy miedzi Part IX. Copper and copper alloys CTPYKuMax, 4acrb IX, MeAb i CIIaBbl
(ciag dalszy) oprac. A. Ciszewski (continuation) — elaborated by Me/iu (pDO.II‘,OJR*‘eI'me) — 00p. A. Ci-

i T. Radomski. . 28 A. Ciszewski and T. Radomski . 28 szewski 1t T. Radomski ., .28

PODKOMISJA OCHRONY WEASNOSCI
PRZEMYSEOWE.J NOT

Zgodnie z sugestiami narady rzecznikow patentowych, ktora miata miejsce w Katowicach w 1966 r. po-
wolana zostata przez Zarzad Gtowny NOT Podkomisja Ochrony WtasnoSci Przemystowe].

Celem i formami dzialania Podkomisji jest m.in.:
organizowanie wymiany doswiadczen miedzy rzecznikami patentowymi poprzez narady, seminaria, kur-
sy, praktyki itp.,
wspodtdzialanie z SNT i innymi organizacjami i instytucjami zainteresowanymi rozwojem tresci i form
ochrony wlasnosci przemystowej i stwarzanie odpowiednich warunkéw dla pracy rzecznikéw paten-
towych,
koordynowanie na terenie SNT zasedniczych kierunkow prac lezqcych w zakresie dzialania Podkomisji,
— przekazywanie Zarzadowi Gtownemu NOT postulatow rzecznikow patentowych,
— wspotudziat w prowadzeniu spolecznego poradnictwa i pomocy w zakresie spraw patentowych.
Cztonkami Podkomisji moga byc¢ rzecznicy patentowi, ktorzy uzyskali kwalifikacje wymienione w usta-
wie o rzecznikach patentowych oraz czlonkowie zainteresowanych SNT, o ile zadeklaruja przynaleznosé
i udzial w pracach Podkomisji.
Podkomisja rozpoczela juz przyjmowanic cztonkow zainteresowanych dziatalnosciq Podkomisji.
Rzecznicy Patentowi oraz czlonkowie SNT moga zglaszaé¢ swoje kandydatury pod adresem Dzialu Wy-
nalazczoSci NOT, Warszawa, ul. Czackiego 3/5.

Po otrzymaniu zgloszen kandydatom wystana zostanie do wypelnienia deklaracja oraz regulamin Pod-

komisji.
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MIKROSILNIKI RAKIETOWE

Bogactwo przedsigwzieé¢ astronautycznych oraz spe-
cyficzne warunki ich realizacji wywotaly koniecznosé
opracowania niewielkich poktadowych urzgdzen nape-
dowych rozwijajgcych cigg w zakresie 0,5-10-6—0,5
kG. Urzadzenia te noszg nazwe miniaturowych silni-
kow rakietowych, w skrécie MSR. Podstawowe zasto-
sowania tych silnikow to:

1) orientowanie w przestrzeni satelitéw i pojazdow
kosmicznych,

2) utrzymywanie ich na zadanej orbicie,

3) korygowanie orbit i zmiany orbit,

4) wprawianie pojazdu w ruch obrotowy i regulo-
wanie predkosci wirowania,

5) wytwarzanie przecigzen w celu polepszania wa-
runkow podawania skladnikéw materialu pednego ze
zbiornikéw do komér spalania w stanie niewazkosci,

6) przemieszczanie kosmonautéw w otwartej prze-
strzeni kosmicznej.

W zalezno$ci od realizowanych zadan i programu
lotu MSR projektuje sie tak, ze mogg one pracowaé
w sposob ciggly, przerywany (pulsacyjny) lub kombi-
nowany.

Rodzaje MSR

Wspobiczesne MSR mozna podzieli¢c na cztery pod-
stawowe grupy:

1) MSR na staly material pedny,

2) MSR na ciekly materiat pedny,

3) MSR na gazowy material pedny,

4) MSR elektryczne.

MSR na staly material pedny

Mikrosilniki tej grupy dzielg sie na dwie podsta-
wowe Kklasy: z sublimujgcym stalym materiatem ped-
nym i MSR typu pistoletowego.

Przykladem MSR na sublimujgcy staty materiat
pedny moze by¢ silnik pokazany na rys. 1. Materiatl

pedny w postaci statej krystalicznej masy znajduje
sie w zbiorniku (I). Sublimacja odbywa sie pod dzia-
laniem ciepta, wydzielajgcego sie w czasie pracy po-
kladowej aparatury elektronowej i przekazywanego
stamtgd do mikrosilnika. Czasami stosuje sie takze
specjalne podgrzewacze. Pary przez zawoér (5) o re-
gulowanym przeptywie w zalezno$ci od temperatury
(6) przedostaja sie do filtru (3), przeptywaja przez za-
wor (2) i dysza (4) uchodza na zewnatrz. Wigczanie
i wylgczanie silnika realizuje sie za pomocg otwiera-
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3

1. MSR na staly sublimujacy material pedny:
1 — zbiornik materiatu pednego; 2 — zawor; 3 — filtr; 4 —
dysza; 5 —zawoér o regulowanym przeplywie w zaleznosci
od temperatury; 6 — czujnik temperatury

nia i zamykania zaworu (2). Role materialu pednego
spelnia zestalony amoniak lub suchy 16d (zestalony
dwutlenek wegla). Jesli silnik ma pracowaé¢ w pod-
wyzszonych temperaturach, jako material pedny sto-
suje sie sole silnych kwasow, np. szczawiany lub ha-
logenowe zwigzki wodoru. Silnik tego typu opracowa-
ny przez firme Rocket Research stosowany byl w



2. MSR na staly sublimujacy matcrial pedny dla satclity
V-2

amerykanskim satelicie OV-2 rys. 2. Blok kilku ta-
kich silnikow, o ciggu 4,5 grama kazdy, stuzyl do
utrzymywania statej predkos$ci obrotowej satelity w
ciggu jednego roku. Odstep miedzy kolejnymi wlgcze-
niami mikrosilnikéw wynosit 2 tygodnie.

Prostszy w budowie, bo pozbawiony caltkowicie za-
worow, jest mikrosilnik pokazany na rys. 3. W stanie
nieroboczym ma on niskg temperature i w zwigzku
z tym ci$nienie par jest bardzo mate. Po wtaczeniu
zrédla energii promienistej material pedny =zostaje
podgrzany, proces sublimacji przyspiesza sie, co po-
woduie wzrost ci$nienia par, ktore — wyplywajgc
przez dysze — tworzg cigg. Materialy pedne dla ta-
kich MSR zapewniajg impuls wtasciwy w proéozni
50—80 sek. Srednia moc promieniowania potrzebna
do uzyskania jednego grama ciggu wynosi 25 W.
W perspektywie przewiduje sie wykorzystanie lase-
réw i energii stonecznej jako zrédel ciepta.

Prowadzi sie takze prace nad mikrosilnikami na
dwuskladnikowy sublimujgcy, staly material pedny,
gdzie jednoczes$nie wykorzystuje sie dwie state sub-
stancje spelniajgce funkcje paliwa i utleniacza. Po
wymieszaniu par nastepuje reakcja chemiczna i pro-
dukty spalania wyplywajg przez dysze. Obliczeniowy
impuls wlasciwy takich MSR wynosi w prézni 320—
—340 sek. Ci$nienie par skladnikéw w tym przypad-
ku réwna sie zazwyvczaj 0,07—0,7 kG/cm?2 Dalszym
rozwinieciem MSR na sublimujgcy staty material
pedny sa konstrukcje z dodatkowym podgrzewaniem
gazow przed dyszg w celu podwyzszenia impulsu
wlasciwego. Podgrzewanie realizuje sie przy uzyciu
energii elektrycznej albo za pomocg radioizotopow.
W ostatnim przypadku impuls wtasciwy MSR (typu
zaworowego lub bezzaworowego) wynosi 200 sek (przy
temperaturze par 1100 °C). Podgrzewacz radioizoto-
powy ma maly ciezar i objeto$¢ i moze korzystaé

3. Bezzaworowy mi-
krosilnik z ma-
teriatlem sublimu-

Jacym:

1 — materiat ped-
ny; 2 — zrodio
energii; 3 — prze-
tgcznik; 4 — dy-
sza; 5§ — lustro;
6 — izolacja cie-
pPlna

z roéznych izotopéow zapewniajacych duzy wydatek
energii na jednostke cigzaru, a stosowanie zrodet
z promieniowaniem « albo stabym promieniowanijem p
gwarantiuje niski poziom niebezpieczenstwa radiacyj-
nego. Dla otrzymania impulsu wilasciwego rzedu 190
sek przy ciggu 0,5 grama wymaga sie zrodla o mocy
9 watow.

MSR typu pistoletowego. Silnik tego typu sklada sie
z tadunku materialu pednego, zaplonnika i dyszy
umieszczonych w odksztalcalnym kadiubie. Zestaw ta-
kich silniczkow mocuje sie na tasSmie z tworzywa
sztucznego, ktéra wyciaggana jest przez mechanizm po-
taczony z silnikiem elektrycznym. Poczatkowo przy
przesuwaniu tasmy silnik luzno wchodzi w gniazdo.
Po odpaleniu zaplonnika odksztalcalny korpus pod
wplywem cis$nienia gazow (140 kG/cm?) rozszerza sie
i ciasno przylega do Scianek gniazda. Czestos¢ wyste-
powania impulséw ciggu okreslona jest predkoscig
przesuwania tasmy. Czas trwania kazdego impulsu
wynosi 75—100 1 sek, a czestos$¢ ich wystepowania 5,
10 lub 20 imp/sek. Sredni impuls wlasciwy takich
MSR w prozni wynosi 200 sek. Opracowany przez
firme Curtiss-Wright silniczek WSR-4 przeszed! pro-
by na drgania i oddzialywanie promieniowania, w cza-
sie ktorych imitowano warunki przebywania w prze-
strzeni kosmicznej do 10 lat. Ciezar zatadowanego sil-
nika 9,6 grama (ciezar materialu pednego 0,2 G), ga-
baryty 12,7 < 12,7 X 3,2 mm, cigg 1,8 G, impuls cal-
kowity 0,045 kG/sek. Przewiduje sie stosowanie tego
typu silnikéw do przemieszczania obiektow w otwartej
przestrzeni kosmicznej, a takze do korekcji orbit i
orientacji satelitow.

MSR na cickly material pedny

Istniejg trzy podstawowe podklasy MSR na ciekly
material pedny: 1) silniczki na parujgcag ciecz, 2) na
jednosktadnikowy ciekly material pedny i 3) na dwu-
sktadnikowy ciekly material pedny.

MSR na parujaca ciecz. MSR na parujacg ciecz 33
cieklym odpowiednikiem MSR na sublimujgcy staly
material pedny. Charakterystyki MSR tego typu sa
na S$rednim poziomie, poniewaz pary materiatu ped-
nego przed dvszg majg normalng temperature. W cha-
rakterze materialu pednego stosuje sie zazwyczaj wo-
de lub amoniak z powodu ich wzglednie malego cie-
zaru czasteczkowego. Konstrukcyjnie MSR z paruja-
ca cieczg sklada sie ze zbiornika materiatu pednego,
regulatora wydatku tego materiatu, komory odparo-
wywania, zaworéw, przewodéw i dvszy wylotowej. Do
odparowywania cieczy wykorzystuje sie ciepto z apa-
ratury pokltadowej lub specjalne elektropodgrzewacze.
W temperaturze 21 °C teoretyczny impuls wtasciwy
takiego MSR przy wyplywie do prézni wynosi ~100
sek. Regulowanie ciggu realizuje sie za pomocg zmia-
ny temperatury podgrzewanej cieczy. Wyprobowano
juz miedzy innymi silnik, w ktérym pary elektrycz-
nie podgrzewanego amoniaku dajg impuls wtasciwy
200 sek przy ciggu 0,135 grama. Opracowuje sie tak-
ze podgrzewacze radioizotopowe. Jednym z klopotow,
jaki napotykajg konstruktorzy MSR na parujgce cie-
cze, jest zagadnienie oddzielenia cieczy od pary. Wy-
korzystuje sie w tym celu rézne metody (np. w opar-
ciu o sily napiecia powierzchniowego), jednakze naj-
lepsze wyniki osiggnieto na satelitach i pojazdach
stabilizowanych ruchem obrotowym, poniewaz wy-



4. MSR o ciggu 0,9 kG na jed-
noskladnikowy ciekly ma-
terial pedny — hydrazyne

stepujace w tych przypadkach przecigzenia znakomi-
cie ulatwiajg rozdzielenie fazy cieklej i gazowej.

MSR na jednoskladnikowy ciekly materiat pedny.
W tym przypadku stosuje sie jednoskiladnikowe cie-
kle materialy pedne typu nadtlenku wodoru lub hy-
drazyny. Uktady na nadtlenek wodoru przeszly jui
wielokrotne badania w locie rozwijajagc cigg rzedu
0,5 kG. Opracowanie nowego silnego katalizatora
Shell 405 uzywanego do rozkladu hydrazyny polep-
szyto skuteczno$¢ stosowania tego materialu pednego
zapewniajgcego (dzieki malemu ciezarowi czgsteczko-
wemu i wyzszej temperaturze produktéw rozkitadu)
duzg prostote i niezawodnos$¢ dziatania silnika w po-
réwnaniu z nadtlenkiem wodoru. W firmie Rocket
Research opracowano i przebadano silnik tego typu
o ciggu 9 gramoéw. Dzieki zastosowaniu prostego w
konstrukcji ukiadu wtryskowego pojawila sie mozli-
wo$¢ uzyskania MSR o jeszcze mniejszym ciggu.

W doswiadczalnym MSR o ciggu 450 G zastosowano
nowy katalizator do rozkiadu hydrazyny, dzieki cze-
mu silnik osigga parametry pracy przy wielokrotnym
uruchamianiu w czasie krétszym niz 15 psek. Kata-
lizator dobrze nadaje sie do pracy diugotrwatej. W cza-
sie préb trwajgcych 3,5 godziny strata ciezaru katali-
zatora wyniosta 3%. Spadek cisnienia do poziomu 10%
ci$nienia roboczego przy zamknietym zaworze odby-
wal sie w ciggu 44 p sek. Temperatura rozktadu hy-
drazyny wynosi 980 °C, impuls wtasSciwy w prozni
285 sek.

Firma Rocket Research opracowala rowniez MSR
o ciggu 0,9 kG (rys. 4). Ciezar silnika (z zaworem)
136 G. W trakcie prob silnik pracowal w sposéb pul-
sacyjny (przerywany) z czasem trwania cykli 5 usek.
Rozpoczeto juz prace nad budowg serii takich MSR
o ciggu 0,227; 2,27; 22,7 i 454 kG, w ktérych przewi-
duje sie badanie szybko dzialajacych ukladéw wilacza-
nia i wylaczania, sprawdzanie niezawodnos$ci pracy
i innych parametrow.

MSR na jednoskladnikowy ciekly material pedny
charakteryzujg sie wysokg niezawodnos$cig dzialania
i dlugim czasem eksploatacji, a ponadto sg tansze niz
MSR na dwuskladnikowym materiale pednym.

Drugim rozwigzaniem konstrukcyjnym silnika na
jednoskladnikowy ciekly material pedny jest MSR
z dodatkowym zbiornikiem kulistym, w ktérym znaj-
duje sie reaktor z siatkg katalityczng. W tym samym
zbiorniku znajduje sie czujnik cisnienia polgczony z
elektroregulatorem kontrolujgcym otwieranie zaworu
do podawania materialu pednego. W zbiorniku kuli-
stym znajduje sie sprezysta membrana oddzielajgca
hydrazyne od gazu o wysokim ci$nieniu wypelniajg-
cego zbiornik. W uktadzie tym produkty rozktadu hy-
drazyny znajdujg sie stale pod zadanym podwyzszo-
nym ci$nieniem, co zapewnia wysokie charakterystyki
MSR. Impuls witasciwy MSR z dodatkowym zbiorni-

kiem wynosi 110—150 sek w zaleznosSci od S$redniej
temperatury w zbiorniku. Obecnie przeprowadza sie
koncowe proby w locie takich silnikéw przeznaczo-
nych do ukladow orientacji satelitow.

MSR na dwuskladnikowy ciekly material pedny.
MSR na dwuskladnikowy ciekly materiat pedny
o ciggu 0,45—45 kG sg szeroko stosowane w uktadacn
orientacji. Ponadto przeszly juz pomyslnie préby MSR
o ciggu 45—225 G. Jednakze budowa takich uxtadéw
napedowych o mniejszym ciggu jest skomplikowana
i trudna z powodu bardzo matych wydatkow ciegtyc.,
skltadnikow. Ponadto konieczne jest zapewnienie do-
brego wymieszania sktadnikéw i duza niezawodnosé
dzialania. Do innych trudnoici zaliczy¢ nalezy spra-
we wydtuzenia czasu eksploatacji MSR i podwyzsze-
nia jego charakterystyk roboczych przy kroétkotrwa-
lym wiaczaniu.

Istnieje inny wariant MSR na dwuskladnikowy cie-
kly material pedny, w ktéorym wykorzystuje sie
sktadniki parujgce. W tym przypadku stosuje sie sa-
mozaplonowe paliwo i utleniacz, ktérych cisnienie par
jest wystarczajgco duze, aby mozna je bylo podawaé
do komory spalania wlasnie w postaci par. Skitadni-
kami materialu pednego moze by¢ tréjfluorek chloru
i monometyloamina. Najostrzejsze wymagania stawia-
ne sa szybkiemu samozaptonowi skladnikéw w fazie
parowej, przy czym doswiadczenia dowodzg, ze wiele
kombinacji cieklych dwuskladnikowych materiatow
pednych samozapalajgcych sie w fazie ciekiej w
znacznej mierze traci te wtasno$¢ w fazie parowej.
Stosowanie parujgcych cieklych materialow pednych
pozwala na budowe MSR o bardzo maltym ciggu, po-
niewaz podawanie materialu pednego w postaci par
umozliwia zwiekszenie przekrojow przelotowych
wtryskiwaczy. W MSR tego typu stosuje sie urzadze-
nie zapewniajgce optymalny stosunek sktadnikéw ma-
terialu pednego i regulujgce cigg (regulator cisnienia
lub uktad termostatowy).

MSR na gazowy material pedny

MSR na zimny gaz. W MSR na zimny gaz zazwy-
czaj stosuje sie sprezony azot. Silniki takie stosowa-
ne w ukladach orientacji statk6w sg juz dobrze opra-
cowane i wzglednie proste w budowie i dzialaniu,
chociaz przechowywanie gazu pod wysokim cisnie-
niem sprawia pewne klopoty. Impuls witasciwy takich
MSR jest nieco mniejszy niz w silniczkach na subli-
mujgcy material pedny lub parujgcg ciecz. Z powodu
wysokiego cisnienia, pod jakim przechowywany jest
sprezony gaz, MSR na zimny azot wazg zazwyczaj 2
razy wiecej niz MSR na sublimujgcy staly material
pedny przy tym samym impulsie calkowitym ciggu.

Czynnikiem roboczym i zrédilem energii w tego ty-
pu silnikach mogg by¢é rowniez gazy skroplone prze-
chowywane w zbiornikach o podwyzszonym cisnieniu.
Po przejsciu skroplonego gazu przez parownik tworzy
sie gaz o wzglednie niskiej temperaturze (20—100 °C),
ktéry nastepnie plynie do dysz. Skroplony gaz po-
winien zapewnia¢ maksymalny impuls wilasciwy przy
zadanej temperaturze parownika, to znaczy mie¢ mi-
nimalne wartosci ciezaru czasteczkowego, wyktadnika
adiabaty i ciepta parowania. Ponadto gaz powinien
by¢ latwy w magazynowaniu, nietrujgcy i mie¢ ma-
ksymalny ciezar wilasciwy. Ratwo$¢ magazynowania
zwigzana jest z minimalnym dopuszczalnym ci$nie-
niem Kkoniecznym do utrzymywania gazu w stanie



5. MSR na metan j tlen o cig-
gu 0,2—4,5 grama

skroplonym przy zadanej temperaturze. W przypadku
optymalnym krytyczna temperatura skroplonego gazu
powinna byé¢ bliska temperaturze parnika. W celu
zwiekszenia stopnia rozprezania gazu w dyszy ko-
nieczne jest, aby kondensacja gazu odbywatla si¢ przy
minimalnej temperaturze.

Z analizy wynika, ze dla MSR pracujgcych w proz-
ni optymalne cisnienie gazu przed rozprezeniem w
dyszy nie przekracza 0,14—0,21 kG/cm2. Przy nizszym
cisnieniu charakterystyki dyszy pogarszajg sie wsku-
tek wplywéw lepkosci (mata wartosé liczby Re).

Przy poczatkowej (przed rozprezaniem) temperatu-
rze 20 °C najlepszymi czynnikami roboczymi sg pro-
pan i etan, natomiast dla temperatury poczgtkowej
100 °C pierwsze miejsce zajmuje amoniak, a drugie
propan z tym jednak, ze jesSli w czasie lotu pojazdu
kosmicznego mozliwe sg wahania temperatury uktadu
w granicach 0—100 °C, woweczas zaleca sie stosowanie
propanu.

MSR na gazowy dwuskladnikowy material pedny.
Dzieki wykorzystaniu w MSR dwuskladnikowych ga-
zowych materialow pednych mozna podwyzszyc
impuls wilasciwy wskutek stosowania wysokoencrge-
tycznych skitadnikéw typu F,O, F, (utleniacz), Cii,,
C,H, i H, (paliwa). Zlagodzeniu ulegaja takze pro-
blemy zwigzane z zamarzaniem i wrzeniem skladni-
kow oraz rozdzielaniem faz przy nieobecnosci sity
ciezkosci. Teoretyczny impuls wilasciwy MSR na ga-
zowy dwuskladnikowy material pedny moze siegaé
350—400 sek, jednakze z powodu wystepowania wy -
sokich temperatur konieczne jest stosowanie mate-
riatéw zaroodpornych. Korzystanie ze skladnikéw ga-
zowych upraszcza konstrukcje wiryskiwaczy. MSR
tego typu mogg by¢é montowane na pokladach stat-
kéw kosmicznych i satelitow majgcych duzy zapas
cieklego materialu pednego dla podstawowego uktla-
du napedowego. Wowczas gazowy utleniacz moze byé
wykorzystywany do wypelnienia zbiornika z cieklym
utleniaczem, a gazowe paliwo do wypeiniania zbior-
nika z cieklym paliwem.

Mozliwe réwniez jest pobieranie skladnikéw gazo-
wych dla MSR ze zbiornikéw Kkriogenicznych mate-
rialéw pednych w gérnych stopniach rakiet. Do tych
celow mogg byé¢ wykorzystywane resztki cieklego ma-
terialu pednego ze zbiornikéw pierwszych stopni ra-
kiet. Konieczne jest jednakze zapewnienie warunkéw
samozaplonu skladnikow w MSR, co sprawia pewne
trudnosci. Do$wiadczalnie ustalono, ze w niskich tem-
peraturach (od —18 do —73°C) nawet ciekly H, i F,
niezbyt pewnie ulegajg samozaplonowi. Dlatego tez
konieczne sg specjalne dodatki do paliwa i utlenia-
cza gwarantujgce zapton. W firmie United Technolo-
gy opracowywany jest obecnie silnik (rys. 5) pracu-
jacy na metanie i tlenie, ktoérego cigg mozna regulo-
waé w zakresie od 0,2 do 4,5 grama.
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Z duzym zainteresowaniem spotykajg sie prace nad
MSR na gazowe materiaty pedne, ktérych zroditem sy
hybrydowe (mieszane lub stato-ciekle) rakietowe ma-
terialy pedne. Daje to mozliwo$¢ uzyskiwania wiek-
szych impulsow wlasciwych i uproszczenia igonstruk-
cji MSR w pordéwnaniu z silnikami na dwusktadni-
kowy ciekty material pedny. Uklad taki sklada sie
z utleniacza typu F,O (lub mieszaniny F,0 i O,)oraz
tadunku statego paliwa. W takim rozwigzaniu latwo
jest zapewnié¢ samozaplon oraz wymagany jest tylko
jeden uklad podawania gazu. Niewielkie zwickszenie
ciczaru takiego silnika powodowane jest tym, ze w
komorze spalania znajduje sie caly zapas statego pa-
liwa.

Elektryczne MSR

Elektrochemiczne MSR. Silniczki elcktrochemiczne
zajmujg posrednig pozycje miedzy silnikami czysto
chemicznymi i ukladami elektrycznymi (jonowymi,
magnetohydrodynamicznymi i plazmowymi). Elektro-
chemiczne MSR majg wickszy impuls wlasciwy niz
silniki chemiczne i zuzywaja wzglednie niewielkie
iloSci energii elektrycznej.

Znane sg dwa rodzaje elektrochemicznych MSR.
W pierwszym z nich stosuje sie elektryczny oporowy
element grzejny, od ktéorego cieplo przekazywane jest
roboczej cieczy. W $rednich temperaturach silnik ten
w prozni daje impuls wlasciwy 200 sek, jesli jako
material pedny stosuje sie amoniak. Doswiadczenia
dowiodly, ze przy maksymalnvm impulsie wilasciwym
sprawno$¢ elementu grzejnego nie przekracza 25"
wskutek strat na promieniowanie. Natomiast przy
nizszych temperaturach (1100 °K) sprawno$¢ wzrasta
do 20%,, ale rzeczywista wartos¢é impulsu wlasciwego
spada do 140 sek.

W innym rozwigzaniu konstrukcyjnym roéwniez sto-
suje sie amoniak, ale element grzejn: pracuje nieu-
stannie. Pozwala to zwiekszy¢ impuls wiasciwy przv
jednoczesnym wzroscie zuzycia energii elektrycznej.
Takie MSR o ciggu od 0,005 do 0,5 grama mogg by¢
stosowane do korygowania orbit oraz w ukladach
orientacji.

Zrodlem ciepla dla nagrzewania gazu przed dyszg
mogg by¢ izotopy radioaktywne, a w charakterze ma-
terialu pednego mozna stosowa¢ wodér. Prace w tym
kierunku prowadzi Komisja Energii Atomowej i Woj-
ska Lotnicze Stan6w Zjednoczonych. Dany uktad za-
pewnia impuls wilasciwy w prozni 700—800 sek przv
stosunku ciggu MSR do ciezaru réwnvm 0,001—0,01
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€. Robocze zakresy mikrosilnik6w réznych typéw:
1 — MSR na jednoskladnikowy ciekly materiat pedny;
2 —na dwuskladnikowy ciekly material pedny; 3 —na su-
blimujgcy staty materiat pedny; 4 — elektrochemiczne MSR



w zalezno$ci od rodzaju radioizotopow. W stadium
opracowywania znajduje sie MSR o ciggu 112 G, cie-
zarze 13,5 kG i diugosci 0,43 m obliczony na dlugo-
trwalg prace ciggls.

Drugim typem elektrochemicznego MSR jest silnik
z elektrolizga wody. Produkty elektrolizy ulegaja za-
plonowi pod dziataniem iskry i spalajg sie w chwili,
gdy trzeba wytworzyé cigg. W tym przypadku dla uzy-
skania impulsu calkowitego réwnego 1 kGsek po-
trzebna jest energia 15,5 Wh. Silniki takie zaleca sie
stosowaé na wirujgcych satelitach, poniewaz przy nie-
obecnosci sity ciezkosSci baterie elektrochemiczne sg
konstrukcyjnie dos§¢ zlozone. Impuls wiasciwy takich
MSR wynosi 380 sek przy ciggu 4,5—4500 G.

Plazmowe MSR. W firmie Rocket Research opraco-
wano doswiadczalny impulsowy plazmowy MSR z
clektrodami szynowymi. Silniki takie charakteryzujg
sie duzym impulsem wiasciwym i wzglednie niewiel-
kim zuzyciem energii elektrycznej. W celu uniknie-
cia strat gazowego czynnika roboczego i przyspie-
szanej plazmy na rownoleglte elektrody naktada
sie szklane plytki mocowane za pomoca zacis-
kéw sprezynowych. Przyspieszanie plazmy odbywa sie
w plaszezyznie ograniczonej tymi plytkami i elek-
trodami. W trakcie doswiadczen w komorze proz-
niowej (10-* mm Hg) osiggnieto sprawno$¢ silnika
réwng 0,5—0,6 przy ciggach wilasciwych od 5000 do
10 000 sek. Cigg silnika 45 @G. Ustalono, ze plazmo-
we MSR mogg pracowaé w zakresie od 1000 impulséw
~a sekunde, a zapewnienie trwatosci elektrod nie jest
{~udne (przy pracy w zakresie do 500 imp/sek nic
nbserwowano erozji elektrod). Impulsowe plazmowe
MSR sg bardziej efektywne w ukladach orientacji sa-

Mer inz. WALERIAN KORDZINSKI

telitow i aparatow kosmicznych niz silniki jonowe
i elektrotermiczne ze wzgledu na tatwg regulacje cig-
gu za pomocg zmiany czestotliwosci impulséw, pod-
czas gdy w silnikach jonowych i elektrotermicznych
pracujacych w sposéb ciggly regulowanie ciggu napo-
tyka na istotne trudnos$ci. Optymalne zakresy zasto-
sowan roboczych dla réznych rodzajéow MSR pokaza-
no na rys. 6.

Miniaturowe silniki rakietowe przypominajg raczej
zabawki niz urzgdzenia techniczne, jednakze w astro-
nautyce spelniajg wazng a nieraz pierwszoplanowsg

_ role. Zadecydujg one np. o tym, jak szybko nastapi

chwila, w ktérej kosmonauta odczepi sie od liny 1g-
czacej go z macierzystym statkiem i poszybuje swo-
bodnie w przestrzen kosmiczng. Beda takze podsta-
wowym narzedziem przy montazu wielkich stacji
orbitalnych i w wielu innych zastosowaniach. Nic
wiec dziwnego, ze pracuje sie nad nimi bardzo inten-
sywnie.
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SAMOLOT ,,CONCORDE*
Opis samolotu. Badania i préby. Budowa prototypéw
W artykule — stanowiqecym dalszy ciqg artykulu zamieszczonego w poprzednim zeszycle

TLiA — opisano samolot ,,Concorde’, tqcznie z silnikami, instalacjami pltatowcowymi i wy-

posazeniem nowigacyjnym;

omoéwiono badania aerodynamiczne i materiatowe, badania wytrzy-

malosciowe fragmentow konstrukcji, proby i badania z2wiqzane z uktadem napedowym oraz
proty instalacji ptatowcowych; w zakonczeniu artykulu podano kilka szczegditéw na temat

budovry prototypow samolotu.

Opis samolotu

Konstrukeja naddzwickowego sa-
molotu pasazerskiego stwarza spe-
cvficzne problemy wynikajgce z ki-
netycznego nagrzewania elementow
samolotu przy duzych predkosciachk
'otu oraz z naprezen cieplnych po-
wsilajaeven w czasie przyscicszania
samolotu do predkosci naddzwizko-
wvch i w czasie przechodzer.a do
Totu poddzwickowego. Czynniki te
uwzgledniono w peilni przv nroiek-
towaniu samolotu ,.Concorde”, kto-
rego konstrukcja zostala ooracowa-
na na zasadach ,fail-safe” i obli-
czona na okres pracy rowny okre-

sowi pracy wspoéliczesnych odrzuto-
wych pasazerskich samolotéw pod-
dzwiekowych. Podstawowym mate-
rialem zastosowanym do budowy
platowca jest angielski stop alumi-
niowy RR58 (,Hiduminium?”). Stal
i stopy tytanu uzyto w bardzo ogra-
niczonym zakresie.  Prowadzoune
przez szereg lat badania wykazaly,
ze wlasno$ci stopu RR58 nie ulega-
ja pogorszeniu w temperaturach. do
ktéorych bedg sie nagrzewac¢ ele-
menty samolotu , Concorde” nrzy
naddzwickowych predkosciach lotu
(rozklad temperatur rownowagi na
pokrvciu samolotu ,,Concorde” przy
predkosci lotu Ma =22 pokazano
na rys. 2).

Kadiub samolotu ,,Concorde” skta-
da sie z uszczelnionej czes$ci cylin-
drycznej o prawie stalym przekro-
ju poprzecznym, z nie uszczelnionei
czeSci nosowej i nie uszczelnionej
czesSci ogonowej z usterzeniem kie-
runku. Jest on wykonany jako kon-
strukcja skorupowa z gesto rozmie-
szczonymi podiuznicami wspartymi
na wregach. Skrzydilo stanowi wie-
lodzwigarowg konstrukcje skrzynko-
wa z integralnymi zbiornikami pali-
wa. Plyty pokrycia skrzydia i sta-
tecznika kierunku sa frezowane —
lgcznie z usztywniaczami — z gru-
bych plyt, podobnie jak obramowa-
nia drzwi i okien kabiny pasazer-
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L. Samolot ,,Concorde,,

skiej oraz szereg innych silnie obcig-
zonych elementéw konstrukcji. Dwu-
czeSciowy ster kierunku oraz steryi
klapy skrzydia sg frezowane ze sta-
li. Umieszczone pod skrzydlem dwie
podwodjne gondole silnikowe sktada-
jg sie z czesci wlotowej, komory
silnikowej i rozbieznej czesci dy-
szy wylotowej (cze$¢ zbiezna dyszy
stanowi integralng calo$¢ z silni-
kiem). Cze$¢ wlotowa gondoli jest
wykonana z walcowanego stopu
RR58 (za wyjatkiem krawedzi na-
tarcia wykonanej ze stali), na kon-
strukcje pozostatych czesci gondoli
zastosowano stal.

£

, Wnetrze kabiny pilotow

w {rzech rzutach

~

2. Rozklad
pokryciu

Kabina pilotow (rys. 3) zostalta za-
projektowana na trzy osoby zalogi
z mozliwoscig pomieszczenia czwar-
tej. Uktad kabiny oraz rozmieszcze-
nie urzadzen sterowniczych i przy-
1rzgdoéw pokladowych jest konwen-
cjonalne. W czasie lotu z predko-
$cig naddzwiekowag odchylana do
gory specjalna ostona (rys. 4) chroni
przednie okna kabiny pilotéw przed
nagrzewaniem kinetycznym nadajgc
réwnoczesnie nosowej czes$ci kadtu-
ba ksztalt aerodynamiczny. Nosowa
cze$¢ kadluba jest poza tym zamo-
cowana przegubowo, co umozliwia
opuszczanie jej do dolu w celu za-

temperatur
samolotu
predkosci Ma = 2,2

153°C
125°C

—122°C

i 110°C

16 TH

rownowagi na
,,Concorde” przy

pewnienia pilotowi w czasie startu
i ladowania lepszej widocznosci do
przodu.

Kabina pasazerska ma cztery rze-
dy foteli, dzieki czemu uniknieto
bardzo niepopularnych miejsc w
srodkowym rzedzie. Szeroko$¢ kabi-
ny na wysokosci poreczy foteli wy-
nosi 2,63 m, a wysoko$¢ w osi sy-
metrii — 1,96 m. W kabinie nie ma
przegroéd konstrukcyjnych, a jej
przekréj poprzeczny jest staly pra-
wie na catej diugosci. Pozwala to
na latwe dostosowanie ukladu
miejsc pasazerskich do réznorod-
nych wymagan poszczeg6lnych linii
lotniczych. Wersja prototypowa mo-
ze pomiesci¢ 126 pasazerow (jest
ona przy tym wyposazona w toale-
tv i w urzgdzenia kuchenne) przv
podzialtce foteli 0,86 m, a wersia
przedprodukcyjna przy tej samej
podziatce — 134 lub 138 pasazerdw
zaleznie od ukladu kabiny. Instala-
cia klimatyzacyjna bedzie utrzymy-
wata w kabinie ci$nienie odpowia-
dajgce mniejszej wysokosei lotu niz
to ma miejsce w przypadku wspoi-
czesnvch poddzwiekowych samolo-
tow pasazerskich — oznaczato oczv-
wiscie wiekszy komfort podrozy.
Dzieki zabudowie silnikéw w tyinej
cze$ci samo'otu i zastosowaniu sku-
tecznej izolacji dzwiekochtonnej ha-
tas w kabinie bedzie utrzymany na
niskim poziomie.

Jak iuz nisano w plerwszej czesci
artvkntu, Jo navedu samolotu . Con-
corde” stu?a czterv jednonrzentvwn-
we  <ilniki .Olwvmpus” 593, hadare
wvnikiem wendhoracy firm Rristol
Siddelev i SNECMA. Silnik .2lwm-
pus” 593 ma 6-stooniowa sn-ezarke
niskiego cis$nienia (obudowa tei sore-
zarki jest jednoczesciowa), 7-stop-
niowag sprezarke wysokiego cisnie-
nia, komore spalania z 8 rurami za-
rowymi w pierScieniowej ostonie,



1-stopniowg turbine wysokiego cis-
nienia z chlodzonymi tlopatkami
kierowniczymi i wirnikowymi, 1-
-stopniowg turbine niskiego ci$nie-
nia, odwracacz ciggu (cigg odwro-
cony wynosi do 15%/s ciagu starto-
wego) i pierwotng dysze wylotows
(zbiezna cze$§¢ dyszy) o zmiennym
przekroju zaopatrzong w tlumik ty-
pu ejektorowego, widoczny na rys.
5 (ttumik ten zmniejsza natezenie
hatasu o 5 dB przy stracie ciggu
nie przekraczajgcej 1,5/ w warun-
kach startowych). Silniki sg zabu-
dowane parami w dwéch gondolach
umieszczonych w odlegtosci 1/4 roz-
pietosci skrzydia od podtuznej osi
symetrii samolotu. Wloty powietrza,
oddzielne dla kazdego silnika, sg
wyposazone w rampe O zmiennym
kacie ustawienia, ktéra umozliwia
sterowanie potozeniem fali uderze-
niowej i pracuje w powigzaniu z
klapg upustowsg umieszczong w dol-
nej $cianie gondoli. Inna klapa po-
zwala na doprowadzanie do wlotu
dodatkowego powietrza w czasie
startu. Integralng czes$¢ gondoli sta-
nowi roéwniez dysza wtoérna (roz-
biezna cze$§¢ dyszy wylotowej) o
zmiennej geometrii. Do zmiany wa-
runkéw pracy dyszy dodatkowo
stuzy zasysane z zewnatrz powie-
trze. Konfiguracje wlotu i dyszy
wylotowej w roéznych warunkach
lotu i pracy silnika przedstawiono
na rys. 6.

Silnik wejdzie do produkecji w
dwoéch wersjach: pierwsza — no-
:szgca oznaczenie 593B — o ciggu
startowym 14500 kG bedzie nape-
dzaé¢ prototypy i samoloty seryjne
budowane w ciggu dwoéch pierw-
szych lat; druga, o ciggu 15900 kG,
zostanie zastosowana na samolotach
produkowanych w nastepnych la-
tach. Przewiduje sie przy tym dal-
.sze zwiekszenie ciggu silnika. Po-
dane warto$ci ciggu beda osiggane
bez dopalania (w dopalacz o matym
przyroscie ciggu byl zaopatrzony
wcezesniejszy silnik — ,,Olympus”
593D — przeznaczony do pierwot-
nego, zmienionego poézniej, projektu
.,,Concorde”).

Przy projektowaniu instalacji po-
ktadowych zwrécono  szczegdlng
uwage na niezawodno$¢ ich pracy.
Tak wiec instalacja elektryczna sa-
molotu zostala podzielona na dwa
oddzielne uklady, ktére w sposéb
niezalezny zasilajg urzgdzenia po-
kladowe stuzgce do sterowania sa-
molotem i silnikami, doprowadzania
paliwa do silnikéw, nawigacji, tgcz-
nosci, zapobiegania oblodzeniu itp.
Podobnie, dwa niezalezne uktady
hydrauliczne zasilajg hydrauliczne
urzadzenia pokltadowe; trzeci, do-
datkowy uklad zostaje wigczony w
przypadku uszkodzenia jednego z
ukltadow gltownych. Instalacja hy-
drauliczna stuzy do uruchamiania
sterow, wytwarzania sztucznej re-
akcji w ukladach sterowniczych,
przestawiania nosowej czeSci ka-
diuba oraz wlotéow i wylotéw silni-
kowych, chowania podwozia, wig-
czania hamulcéw kol, sterowania
przednim kolem oraz do napedu
pomp przetltaczajgcych paliwo ztyl-
nego zbiornikg paliwowego.

Sterowanie samolotem odbywasie
za pomocyg przetwarzania ruchow

4. Konfiguracja nosowej czesci kadiuba dla lotu z predkoscig naddiwiekowg (rys.
gorny), dla lotu z predkoscig poddzwigkowg (rys. srodkowy) oraz dla startu i 13-

dowania (rys. dolny)

konwencjonalnego wolantu i peda-
16w na sygnaly elektryczne, ktore
uruchamiajg hydrauliczne silowniki
bezposrednio potgczone ze sterami.
Niezalezny, mechaniczny uktad bez-
pieczenstwa z hydraulicznym urzg-
dzeniem wspomagajgcym umozli-
wia sterowanie w przypadku uszko-

'

5. Ejektorowy ttumik silnika

dzenia calej instalacji elektrycznej.

Instalacja paliwowa stuzy nietyl-
ko do zasilania silnikoéw, lecz row-
niez do chlodzenia instalacji oraz do
wywazania samolotu. Paliwo od-
prowadza ciepto z instalacji klima-
tyzacyjnej, instalacji hydraulicznej,
z pradnic i z ukladu olejenia silni-
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b)

c)

d)

6. Konfiguracja wlotu i wylotu silnika ,,Olympus” 593: i
a) start; b) lot z predkoscig naddzwiekowa; ¢) hamowanie silnikami; d) wylacze-
nie silnika przy predkosci naddzwiekowej

kow. Uktad zbiornikow paliwowych
zapewnia wlasciwe polozenie — we
wszystkich warunkach lotu — $rod-
ka ciezkosci samolotu wzgledem
Srodka wyporu: w czasie przyspie-
szania samolotu do predkosci .nad-
dzwiekowych paliwo jest przetta-
czane z przednich zbiornikow wy-
wazajgcych do zbiornika tylnego, a
podczas powrotu do predkosci pod-
dzwiekowych — ze zbiornika tylne-
go do zbiornikéw przednich. Ilo$é
paliwa, ktoéra ma byé przetloczona
w zaleznos$ci od wymaganego prze-
suniecia srodka ciezkos$ci, jest okre-
§lana przez przelicznik cyfrowy.
Niewielki bigd w ilosci przetloczo-
nego paliwa zwieksza opory szko-
dliwe wskutek koniecznosci wywa-
zania samolotu sterami.

Instalacja klimatyzacyjna zapew-
nia — poza utrzymywaniem odpo-
wiedniego cisnienia — ogrzewanie
kabin podczas lotu poddzwiekowe-
go i ich chlodzenie przy naddzwie-
kowych predkosciach lotu. Powie-
trze dostarczane przez sprezarki sil-
nikéw jest stopniowo ochtadzanew
wymiennikach ciepta i w turbinach
schtadzajgcych. Cze$¢ doprowadza-
nego do kabin powietrza cyrkuluje
woko6l Scian pod warstwg izolacji
dzwiekowej chlodzac lub ogrzewa-
jac w ten sposob kabiny, pozostala
cze$é powietrza stuzy do wentylacji
kabin, pomieszczen tadunkowych i
pomieszczen z wyposazeniem.

Elektryczna instalacja przeciw-
oblodzeniowa zapobiega w locie
poddzwiekowym oblodzeniu krawe-
dzi natarcia skrzydla, krawedzi
wlotow powietrza oraz klap szcze-
lin doprowadzajacych do silnikow
dodatkowe powietrze i odprowadza-
jacych jego nadmiar. Przed oblo-
dzeniem przedniej czesci ramp wlo-
towych, kolpakéw i lopatek wloto-
wych silniké6w zabezpiecza gorgce
powietrze ze sprezarek silniko-
wych.

Jak juz wspomniano w pierwszej
cze$ci artykutu, dla utatwienia czyn-
nosci nawigacyjnych, ktére prze-
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rzucono na obu pilotéw, opracowa-
no zupeinie nowe urzgdzenia, umo-
zliwiajgce daleko posunietg auto-
matyzacje nawigacji przy wykorzy-
staniu obecnych i zaplanowanych na
przyszlo$¢ systemoéw kontroli ruchu
lotniczego. Najbardziej istotnym
elementem ukladu nawigacyjnego
samolotu ,,Concorde” jest platforma
bezwtladnosciowa, wspoélpracujgca z
uniwersalnym przelicznikiem cyfro-
wym. Platforma bezwladnosciowa
dostarcza danych do przyrzadow pi-
lotazowych, automatycznego pilotai
radaru meteorologicznego. Do obra-
zowego przedstawiania danych stu-
zy urzadzenie z przesuwng mapa,
opracowane przez firme Ferranti.
Urzadzenie to obejmuje matly pro-
jektor filmowy i 20 cm ekran —
umieszczony na prawo od ekranu
radarowego (patrz rys. 3) — nakto-
ry rzutuje sie zadang trase, mapy
lotnisk itp. oraz pozycje samolotu
okreslong w oparciu o hiperbolicz-
ne systemy VOR lub DME. Obstuga
urzadzenia polega na tym, ze pilot
przesuwa mape z trasg tak dlugo,
az w $Srodku wskaznika pojawi sie
zgdany punkt kontrolny. Woéwczas
przez naci$niecie guzika pilot prze-
kazuje wspobirzedne tego punktu do
przelicznika i cofa mape w pier-
wotne polozenie, w wyniku czego
w $rodku ekranu pojawia sie aktu-
alna pozycja samolotu i kurs do
punktu kontrolnego. Poprawki i
zmiany kursu pilot przeprowadza
tak, aby wskazéwka kursu wskazy-
wala punkt docelowy. Pamieé uni-
wersalnego przelicznika cyfrowego
przechowuje plan lotu, ktory jest
wezytywany za pomocg perforowa-
nych taSm i moze by¢ zmieniany w
czasie lotu. Wszystkie dane nawiga-
cyjne beda umieszczone w pojedyn-
czej kasecie filmowej, co oznacza
powazny postep w kierunku uspra-
wnienia pracy zalogi i zakonczenia
,walki z papierami” na pokladzie
samolotu. Poza spelnianiem zadan
nawigacyjnych i pilotazowych prze-
licznik cyfrowy dostarcza roéowniez

wazniejszych danych dotyczacych
samolotu, jak np. okre$la poziom
paliwa w zbiornikach; jak juz wspo-
mniano przy opisie instalacji pali-
wowej, sluzy on poza tym do okre-
§lania wymaganej ilosci paliwa
przetlaczanego w celu wywazenia
samolotu.

Badania i préby

Dwa prototypy samolotu ,Con-
corde” 1 dwa samoloty przedpro-
dukcyjne bedg poddane najbardziej
rozlegiemu programowi badan w lo-
cie, jakiemu kiedykolwiek poddano
samolot pasazerski. Kazdy z samo-
lotow bedzie wyposazony w 3000
punktéw pomiarowych oraz w ze-
spolony, cyfrowy i analogowy, sys-
tem rejestrujagcy. W obu o$rodkach
badan w locie — w Bristolu i Tulu-
zie — instaluje sie blizniacze urza-
dzenia do sprowadzania danych po-
miarowych; dane te za posrednic-
twem przelicznika bedyg wczytywa-
ne do uniwersalnych maszyn cyfro-
wych. Do wydrukowania wszyst-
kich danych z pojedynczego lotu be-
dzie potrzebna tasma o dlugosci 6
km. Dane bedg opracowywane auto-
matycznie, dzigki czemu w ciggu
p6l godziny beda gotowe najwaz-
niejsze wyniki pomiarow.

Badania w locie majg rozpoczgé
sie na poczatku 1968 r. Ubecnie na-
tomiast przeprowadza sie na skale
dotychczas nie spotykang badania
laboratoryjne dotyczgce zagadnien
aerodynamicznych, materiatowych i
wytrzymatosciowych, badania ukia-
du napedowego i badania instalacji
poktadowych.

Zasadniczy uklad samolotu zustai
okre$lony juz przed kilku laty w
oparciu o przeprowadzone wowczas
badania. Obecnie gléwny ciezar ba-
dan aerodynamicznych spoczywa na
amuchaniach tunelowych majgcych
na celu okre$lenie wplywu niewiel-
kich zmian ksztaltu skrzydia i no-
sowej cze$ci kadluba na charakte-
rystyki samolotu. Badania obejmujg
pomiary podstawowych parametrow
aerodynamicznych, jak statecznosc,
sterownos$é, czasy reakcji, sily ste-
rownicze, momenty zawiasowe ste-
rOw oraz pomiary rozkladu cisnien
na skrzydlei na przedniej czesci ka-
diuba w calym zakresie predkosci
lotu. W programie badan wykorzy-
stuje sie ok. 50 angielskich i fran-
cuskich tuneli aerodynamicznych.
Do badan przy matych predkosciach
stosuje sie modele w skali 1:18, do
badan przy duzych predkosciach —
modele w skali 1:30 i 1:60. Poza
tym przeprowadza sie, zar6wno we
Francji jak i w Anglii, nasladowa-
ne loty (za pomocg symulatoréw),
co ma na celu zbadanie zachowania
sie samolotu we wszystkich fazach
lotu.

Wybor materialéw byl przedmio-
tem badan trwajgcych szereg lal
Giownym celem tych badan byto
okres$lenie wytrzymalosci zmecze-
niowej i odpornosci na pelzanie ma-
terialow w wysokich temperaturach
wystepujgcych w czasie dlugotrwa-
tych lotéw z predkoscia Ma=22.
Badania wykazaly przydatnosé do
budowy samolotu ,,Concorde” sto-
pu RR58 (francuski stop AU2GN).



Material ten, stosowany od wielu
lat w budowie silnikow tlokowych
i turbinowych, jest obecnie dostep-
ny w postaci blach i ptyt o wielko-
Sciach wymaganych w konstrukecji
platowca. Po okre$leniu podstawo-
wych charakterystyk stopu RR58
przystagpiono do badan, w ktorych
probki materialu w postaci typo-
wych blach, ptyt, elementéw wycis-
kanych, odkuwek i elementow 13-
czonych sg poddawane kompletnym
cyklom obcigzen i temperatur, ty-
powym dla warunkéw przelotu.
Przebadano juz duzg ilo$¢ proébek
w  warunkach ,,przyspieszonych”,
obecnie przeprowadza sie badania
w warunkach dlugotrwatych.
Program badan wytrzymatoscio-
wych obejmuje odbywajgce sie
obecnie w Filton i w Tuluzie préby
ragmentéw konstrukcji wykona-
nych w skali 1:1, W czasie tych
prob dokonuje sie pomiaréw roz-
kladu naprezen przy obcigzeniu ci-
$nieniem statycznym oraz mecha-
nicznym obcigzeniu statycznym i
zmeczeniowym w zmiennych warun-
kach cieplnych. Obcigzenia mecha-
niczne zastepujg przy tym obcigze-
nia aerodynamiczne i obcigzenia od
sit bezwltadnosci. Wystepujgce w
locie efekty zmiennych temperatur
odtwarza sie za pomocg automa-
tycznego cyklu nagrzewania i chto-
dzenia konstrukcji. Nagrzewanie
konstrukecji na stoisku w Filton od-
bywa sie za pomocg nadmuchu po-
wietrza podgrzewanego palnikami
gazowymi, natomiast na stoisku w
Tuluzie (rys. 7 wykorzystano do

tego celu promienniki podczerwone.

Do obnizania temperatury konstruk-
cji — odtwarzanie warunkow w
czasie zmniejszania predkosci lotu
do predkosci poddzwiekowych —na
obu stoiskach stuzy strumien po-
wietrza ochtadzany cieklym azotem.
Badania przeprowadza sie na frag-
mentach Srodkowej czesci kadiuba
(m.in. na fragmencie ze szczgtko-
wym skrzydiem i na fragmencie z
kompletnym skrzydiem i komorg
podwozia) oraz na ogonowej, przed-
niej i nosowej czesci kadiuba. Poza
tym kompletny kadlub poddaje sie
probom w zbiorniku wodnym. Trwa-
jg rowniez proby mniejszych frag-
mentow konstrukcyjnych, przy
czym duzy nacisk kladzie sie na
badania zmeczenia cieplnego. Proby

pokrycia kadluba i skrzynkowych
dzwigardw  skrzydia dostarczyty
waznych danycn nie tyiko na tewat
konstrukceji, tecz rowilez na iemal
Ltechniki przyspieszonych  padan
wigkszych rragmentow konstrusci.
W ramach proby lypu, badaniom
wytrzymaiosciowym wvedg poddane
dwa Kompletne piatowce. Jeden iz
nich bedzie uzyty do proo siatycz-
nych w kstablishment aseronauiique
W ‘luluzie, na drugim przeprowaust
sie prony zmeczenlowe w Hoyat
Alrcrarit  Estabiishment w  Farn-
borough.

Propy stoiskowe pierwszego pro-
totypu silnika ,,0lympus” oYs roz-
poczety sie w ilpcu 1964 r. w oSrod-
Ku badan firmy Bristol Siddeiey w
ratchway. Przeprowadzono poza
tym propny w komorze wysokoscie-
wej Centre d’lkssals de Propuiseurs
w Saclay, kKtéra pozwala na odtwa-
rzanie warunkéw istniejgcych na
duzych wysokosciach i przy nad-
dzwigkowych predkosciacn iviu. 1b
listopada 196o r. przeprowadzono
pierwszg proébe stoiskowg silnika
oy3B, a nastepnie rozpoczeto jego
proby w locie — igcznie z gondoig
siinikowg — na samoloclie ,,vulcan”’
(rys. 8). W czasie prob stoiskowych
sunik przepracowait wiele godzin z
podgrzewanlem powietrza wiotowe-
go do temperatury odpowiadajgcej
predkosci lotu Ma =2. Duzo uwagi
poswiecono rowniez badaniom ze-
spoiéw silnika. Ponad 800 godz. za-
jety badania odwracacza ciggu sy-
stemu SNECMA, ktére przeprowa-
dzono na silniku ,,Atar”’. W celu
wyboru optymalnego rozwigzania
dyszy wylotowej przebadano na mo-
delach i w naturalnej wielkosci
rézne rodzaje dysz, igcznie z dysza
0 rozprezaniu zewnetrznym. Osta-
teczne proby kompletnej dyszy
przeprowadzono na stoisku w Me-
lun-villaroche. Podobnie poddano
badaniom roézne rodzaje tlumikow
stosujgc do tego celu modele, a w
koncu ttumik w naturalnej wielko-
$ci zainstalowany na silniku ,,Olym-
pus” 301. Przeprowadzone w firmie
Bristol proby uktadu zasilania wy-
kazaly, Ze przeznaczone do silnikéow
samolotu ,,Concorde” konwencjo-
nalne paliwo JP-1 spelnia wymaga-
nia nakladane przez naddziwiekowe
predkosci lotu. W czasie préb silni-

7. Stoisko do badania wytrzymatosci Kkonstrukeji przy wysokich temperaturach

(Tuluza)

8. Silnik
wraz z gondola na samolocie ,,Vulcan?’’

,,Olympus’ 593 zabudowany

ka w symulowanych warunkach lo-
tu stwierdzono roéwniez przydatnosc
nowych rodzajow olejow syntetycz-
nych.

Przedmiotem badan byta pozatym
gondola silnikowa, glownie jej czesc
wlotowa. W komorze wysokoscio-
wej w Saclay poddano badaniom
model podwoéjnego wlotu w skali
1:3 w warunkach odpowiadajgcych
przelotowi, przy czym zastosowano
reprezentatywny uklad sterowania
wlotu. W National Gas Turbine
Establishment odbyly sie proby
wlotu w naturalnej wielkosci. Gon-
dole w skali 1:13 badano w tune-
lach Royal Aircraft Establishment
w Bedford. Gondola byla wyposa-
zona w przestawialng rampe wloto-
wag, upusty powietrza i przesuwny
stozek wylotowy do zmiany wydat-
ku powietrza. Badania mialy na ce-
lu takie udoskonalenie wlotu, aby
w calym zakresie predkosci, przy
wszystkich katach natarcia i wca-
lym zakresie wydatku powietrza byt
on optymalny pod wzgledem: strat
cisnienia, oporow zewnetrznych,
rozkladu predkosci na wlocie do sil-
nikow i zapasu statecznosci wydat-
kow upustowych. Wplyw gondoli na
samolot okreslano za pomocg po-
miarow sily no$nej i oporow mode-
lu ,,Concorde” z gondolami i bez
gondol. Badano poza tym wzajemne
oddzialywanie wlotow i sgsiadujg-
cych z nimi cze$ci ptatowca z polem
i bez pola oplywu skrzydia oraz
osiggi wlotéw w kompletnym polu
optywu skrzydta i kadtuba przy ro6z-
nych katach natarcia i przy zasy-
saniu przez wloty warstw przy-
Sciennych skrzydia. Jednym z wy-
nikow badan bylo zastosowanie w
gondoli Sciany dziatowej, czynigcej
niewrazliwym jeden kanal na dia-
wienie przeplywu w drugim kanale.

W zakresie badan instalacji po-
ktadowych przewazajg badania
kompletnych instalacji przeprowa-
dzane na specjalnie w tym celu zbu-
dowanych stoiskach, czesto przy u-
zyciu fragmentéw konstrukcji pla-
towca. Stoisko w Filton, ktére sta-
nowi wiasciwie cate laboratorium,
pozwala na przeprowadzanie prob
funkcjonalnych kompletnej instala-



me Sud-Aviation, jak i przez firme
BAC. W Filton stuzy do tego celu
makieta fragmentu catkowicie wy-
posazonej kabiny pasazerskiej o
dlugosci 6 m, umieszczona w komo-
rze wysokosciowej Normalair Ltd.
Proby, w czasie ktérych odtwarzano
nagrzewanie kinetyczne w typo-
wych warunkach lotu, wykazaty
sprawne dzialanie uktadu rozpro-
wadzajgcego powietrze w Kkabinie.
Podobng makiete zbudowano w Tu-
luzie. Poczgtkowo byla ona uzywa-
na do proéob uktadu regulacji tempe-
ratury, lecz poézniej obie makiety
mialy byé potgczone w jedng ca-
los¢ i postuzyé do rozleglejszych ba-
dan catej instalacji klimatyzacyjnej.
Zbudowano poza tym fragment ka-
diluba obejmujacy kabine zalogi z
jej ukladem klimatyzacyjnym.

W opracowywaniu wynikow ba-
dan i we wprowadzaniu niezbed-
nych zmian oddajg duze ustugi, po-
dobnie jak poprzednio w stadium
projektowania samolotu, wyposazo-
ne w maszyny cyfrowe osrodki
obliczeniowe w Filton i w Blagnac
(Tuluza).

Budowa prototypow

Pierwszy lot budowanego przez
firme Sud-Aviation w Tuluzie pro-
totypu 001 samolotu ,,Concorde” jest
zaplanowany na 28 luty 1968 r. W
sze$§¢ miesiecy pdzniej ma wystarto-
waé¢ prototyp 002 budowany przez
firme BAC w Filton. W 1969 r. ma-
ja byé poza tym wykonczone dwa
samoloty przedprodukcyjne.

Budowa obu prototypéw przebie-
ga zgodnie z dokladnie okreSlonym
programem i wedlug nastepujgce-
go podzialu zadan miedzy firmami
Sud-Aviation i BAC: firma Sud-
-Aviation wykonuje $rodkowg czesé
kadluba i skrzydio, firma BAC —

9. Czes¢ integralnego pokrycia usterzenia kierunku wykonanego w Filton

cji paliwowej. W Filton znajduje
sie rowniez stoisko do badania
instalacji elektrycznej — najbar-
dziej nowoczesne ze wszystkich du-
zych stoisk programu ,,Concorde”.
Stoisko to sktada sie z makiety ka-
biny zatogi i z pomieszczen wypo-
sazenia elektronicznego, ktére jest
zasilane pradnicami o stalej pred-
kosci obrotowej. W Tuluzie zbudo-
wano laboratorium do badania urzg-
dzen hydraulicznych, a mianowicie
pomp hydraulicznych, serwomecha-
nizmoéw, silownikéw, wymiennikow
ciepta, zbiornikéw itp., oraz do proéb
funkcjonalnych i diugotrwalych ca-
lych instalacji. W laboratorium
znajduje sie poza tym stoisko do
badania uktadéw sterowania wlota-
mi silnikéw, przestawiania nosowej
czesci kadluba i ostony przednich
okien oraz chowania podwozia. Ze
stoiskiem tym wspoétpracuje udos-
konalony symulator lotu, ktéory w
przysziosci bedzie zastosowany do
analizy wynikow badan w locie.
Laboratorium jest wyposazone w
komore wysokosciowg i warsztaty.
Préby instalacji klimatyzacyjnej sa

rzeprowadzane zarowno przez fir- 10. 8}brl7‘oi11)tl$1 integralnej plyty z ramami okien na sterowanej cyfrowo frezarce




przednig cze$¢ kadiuba z kabing
pilotéw, ogonowg czes¢ kadluba z
usterzeniem kierunku oraz gondole
silnikowe. Montaz kompletnych sa-
molotow odbywa sie na liniach
montazowych obu firm (w Tuluzie
i Filton). Ten sam podzial zadan
bedzie utrzymany roéwniez w pro-
dukecji seryjnej.

Do budowy prototypow zastoso-
wano najnowoczesniejsze urzgdze-
nia i metody technologiczne. Np.
frezowanie duzych elementow inte-
gralnych, jak pokrycie skrzydia,
pokrycie usterzenia kierunku (rys.
9), obramowania drzwi, plyty z ra-
mami okien, wsporniki podwozia,
odbywa sie na frezarkach wyposa-
zonych w ukiad Ferranti do stero-
wania cyfrowego za pomocg tasmy
magnetveznej i w hydrauliczny u-
kiad kopiujacy. Frezarki takie ma
zaréwno firma Sud-Aviation, jak i
firma BAC (rys. 10). W Tuluzie za-
instalowano sterowane tasmg mag-
netyczng urzgdzenie Cramic Fer-
ranti do automatycznego trasowania
wedlug rysunku lub obliczen.

W firmie Sud-Aviation zbudowa-
no juz dziewie¢ glownych grup
konstrukecyjnych prototypu 001 mon-
tujac je w specjalnym przyrzadzie
w centralny wezel platowca. We
wrzesniu 1966 r. przetransportowa-
no do Tuluzy wykonang w Filton
przednig cze$¢ kadluba z kabing pi-
lotéw (rys. 11 przedstawia montaz
tej czesSci kadiuba), ogonowsg czesé
kadluba z usterzeniem kierunku i
gondole silnikowe, umozliwiajgc w
ten sposOb zakonczenie montazu ca-

NACZELNA ORGANIZACJA TECHNICZNA ogtosity:

| OGOLNOPOLSKI KONKURS
TECHNOLOGICZNOSCI KONSTRUKCJI

I ogolnopolski konkurs na najlepsze opracowanie techniczne dotyczace poprawy
technologicznosci konstrukcji maszyn, urzadzen i innych wyrobéw przemysiu ma-
szynowego i elektrotechnicznego w kierunku
wysokowydajnych procesow technologicznych, dajacych duze oszczedno$Sci materia-

11. Montaz przednicj cze$ci kadluba w Filton

tego kadiluba. Poniewaz do konca
zbliza sie réwniez budowa skrzy-
dia, nalezy sie spodziewaé, ze W
ciggu najblizszych miesiecy pierw-
szy prototyp samolotu ,,Concorde”
opusci hale montazowas.

W potowie 1970 r. probom eksplo-
atacyjnym zcstanie poddany pierw-
szy samolot seryjny, ktory prawdo-
podobnie na poczatku 1971 r. otrzy-
ma $wiadectwo zdatnosci, zamyka-
jac program prob tgczng liczbg 4000
wylatanych godzin.

KOMITET NAUKI

oraz

towe, podniesienie jakoSci lub inne efekty ekonomiczne.

W konkursie mogg wzigé¢ udzial zaré6wno osoby indywidualne, jak i zespoly.

Za najlepsze prace przewidziane sg nastepujgce nagrody:

jedna
dwie

I nagroda 100 000 zt
II nagrody po 50 000 zi
dwie III nagrody po 30 000 zt
dziesie¢ IV nagréd po 20 000 zt
pietnaScie wyréznien po 7000 zi

umozliwienia rozszerzenia zastosowania

Dotychczas linie lotnicze zamoé-
witly ok. 65 samolotow ,,Concorde”.
Do linii tych nalezg: 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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Gazodynamika samoregulacji dyszy naddzwiekowej
z ciatem centralnym

Duze moce, jakie sg wymagane od silnikéw rakie-
towych, stwarzajg dla wspodlczesnych rakiet szereg
problemoéw, ktoére dotyczg nie tylko koncepcji kon-
strukeyjnej silnika, ale takze jego ukladow zasilania
i chlodzenia, komoér spalania oraz dyszy wylotowei.
Rozwigzanie tych probleméw musi byé oparte na
zasadzie maksymalnego wykorzystania mozliwosci
energetycznych poszczegdlnych zespolow silnika i jego
czynnika roboczego, przy jednoczesnym uwzglednie-
niu wszystkich czynnikéw majacych wplyw na wy-
miary i ciezar tych zespolow.

Zespoltem, ktérego charakterystyki dynamicznei wy-
miarowo-ciezarowe wpltywajg w sposdéb zasadniczy
na osiagi silnika, jest m.in. dysza wylotowa. Zwiek-
szenie o kazdy procent sprawnos$ci procesu przyspic-
szania czynnika roboczego w dyszy oznacza wzrost
ciggu silnika. ROwniez zmnieiszenie wymiarow i cieg-
zaru dyszy moze istotnie wplywaé¢ na zasieg rakiety.

Podstawowym typem dyszy wylotowej silnika ra-
kietowego jest konwencjonalna dysza de Lavala. Naj-
czesSciej nie ma ona regulacji zakresu pracy, byvwa
natomiast wyposazona w ukltad sterowania kierunku
wektora ciggu.

Dysza wylotowa jest obliczana dla pewnej nominal-
nej wysokosci lotu, zaleznej od wymaganego zasigegn
i toru lotu. Powyzej i ponizej tej wysokosici dysza
nie regulowana pracuje z niezupelnym rozprezaniem
lub z rozprezaniem ponizej ci$nienia atmosferycznego,
powodujac straty ciggu.

Problem ten wystepuje takze w turbinowych silni-
kach odrzutowych i w silnikach strumieniowych, kto-
re przy predkos$ciach lotu Ma > 2 rozporzadzaja na
tyle duzymi stosunkami cisnienia w dyszy, ze nieod-
zowne staje sie stosowanie dysz zbiezno-rozbieznych,
w miejsce dotagd stosowanych zbieznych, i to regu-
lowanych w zaleznos$ci od warunkéw lotu i pracy
silnika.

Regulacja dyszy de Lavala silnilkka rakietowego po-
lega na zmianie pola przekroju wylotowego, a w tur-
binowych silnikach odrzutowych — takze pola prze-
kroju minimalnego. Wszystkie sposoby regulacji kon-
wencjonalnej dyszy de Lavala zwigzane sg z trudno-
§ciami konstrukeyjnymi oraz zmniejszeniem pewno-
Sci jej pracy i wobec tego znaczenia nabierajg dysze
naddzwiekowe o wtlasno$ciach samoregulacyjnych.
Jedng z dysz wykazujgcych takie wtasnosci jest dy-
sza z cialem centralnym i mieszanym rozprezaniem
w obszarze nadkrytycznym, tzn. zachodzgcym cze-
sciowo w kanale wewnetrznym i czeSciowo w pol.
swobodnym strumieniu oplywajgcym cialo centralne
Schemat ideowy takiej dyszy przedstawia rys. 1.
Wewnatrz cylindrycznego kanalu umieszczone jest
wspolosiowo wystajgce z niego cialo centralne. Ze-
sp6t ten tworzy kanalt zbiezno-rozbiezny niezbedny
do uzyskania naddzwickowe] predkosci wyplywu
przy nadkrytycznym stosunku cisnien w dyszy.
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Podczas oplywu wypukiej czesci ciala centralnego
w obszarze nadkrytycznym wystepuja fale rozrze-
dzeniowe, w ktéorych zachodzi rozprezanie, przyspie-
szanie i zmiana kierunku predkosci strumienia. Row-
nanie roézniczkowe potencjalu tego przeplywu jest
rownaniem typu hiperbolicznego, a jego roéownanic
charakterystyczne ma w obszarze przestrzeni catiko-
wej dwa rozne pierwiastki rzeczywiste. W plasz-
czyznie przeplywu wystepujg dwie rodziny charakte-
rystyk, ktére w interpretacji fizycznej sg liniami
Macha. W dalszych rozwazaniach bgdzie uzywane
okreslenie charakterystyki zamiast linii Macha.

W nadkrytyczym obszarze oplywu czesci wypuklej
ciala centralnego charakterystyki padaja na Scianke
cylindryczng dyvszy i po odbhiciu sie od niej trafiajg
na powierzchnie stozkowg ciata centralnego. Po-
wierzchnie te profiluje sie tak, aby nie nastepowalo
odbicie charakterystyk drugiej rodziny.

Po przejSciu przez charakterystyki pierwszej ro-
dziny strumien skierowuje sie ku osi dyszy, po przej-
§ciu przez charakterystyki drugiej rodziny nastepuje
przeciwne odchylenie strumienia, w wyniku czego za
charakterystvka AB (rys. 1) kierunek przeptywu stru-
mienia jest rownolegly do osi dyszy.

Podczas pracy dyszy przy obliczeniowym stosunku
cisnien (przyjctym dla rozprezania zupelnego) po-
wierzchnia ograniczajgca strumien jest utworzona
nrzez linie pradu AC (rys. 1) jako tworzgacg. Na po-
wierzchni tej cisnienie jest stale i rowne atmosfe-
rvcznemu pP;; na danej wysokosci H.

W niniejszvm artykule przedstawiono wyniki prac
dos$wiadczalnych przeprowadzonych na modelowych
dyszach naddzwiekowych z cialem centralnym. Prace
te mialy na celu zbadanie zachowania sie dyszy pod-
czas pracy przy charakterystycznych stosunkach ci-
Snien i opracowanie na tej podstawie gazodynamicz-
nej teorii wlasnosci samoregulacyjnych dyszy.

Dysze modelowe zostaly wykonane w oparciu
o profil uzyskany graficzng metodg charakterystyk.
Czyvnnikiem pracujgcym bylo zimne powietrze o pa-
rametrach poczatkowych py, = 6 kG/ecm? i temperatu-
rze 345 °K. Mierzono ci$nienie statyczne wzdluz two-
rzgcej cylindra dyszy i jej ciala centralnego oraz
cisnienie na wejSciu do dyszy. Oprobcz tego przepro-
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1. Schemat dyszy naddzwigkowej z ciatem centralnym



wadzano wizualizacje gazodynamiczng strumienia
metodag cieniowg, w zakresie pozwalajacym na ja-
lkoSciowe okreslenie struktury gazodynamicznej stru-
mienia wylotowego. Zmiane stosunku ci$nien w dy-
szy uzyskiwano przez zmiane cisnienia w przekroju
wejsciowym dyszy.

Stosunek ci$nien w dyszy np jest stosunkiem ci$nie-
nia catkowitego p, strumienia w przekroju wejscio-
wym dyszy do ciS$nienia statycznego pp w przekroju
wyjsciowym dyszy. Stosunek ci$nienia mp, odpowia-
dajgcy zupelnemu rozprezaniu strumienia w dyszy
jest stosunkiem cisnienia p, do ciSnienia atmosfe-
rveznego py na danej wysokosci lotu H. I wreszcie
obliczeniowy stosunek ci$nienia w dyszy mpon; jest
stosunkiem cis$nienia p, do cisnienia atmosferycznego
pn, dla ktérego dysza zostala obliczona. Stosownie do
powyzszego mozna napisac:

T = Dy/Po> Tpz = Do/Pu ot = [Do/Pulont

Postugujgc sie tymi stosunkami cisnien mozna okre-
§li¢ trzy charakterystyczne zakresy pracy dyszy:

1) po > pu Tpz = 1pobt
2) po= pu fpz == Mpobl
3) po < pu Tpz < Tpobt

A. Praca dyszy przy stosunku ciSnien
Tpz = Tpobl

Podczas pracy dyszy na tym zakresie ci$nienia sta-
tyczne wzdiuz tworzacej Scianki cylindra i ciala
centralnego malejg do wartosci wiekszych od war-
tosci cisnienia atmosferycznego. Rozkiad tych cisnien
przedstawia wykres na rys. 2. Cyfry na schemacie
ciala centralnego i cylindra dyszy oznaczajg punkty
pomiarowe. Na obwodzie przekroju koncowego cy-
lindra dyszy reprezentowanego na rys. 3 przez punk-
ty A; i A, ci$nienie strumienia jest wyzsze od atmeo-
sferycznego. Rozprezanie sie strumienia do ciénienia
atmosferycznego nastepuje w ukladzie stozkowych
fal rozrzedzeniowych. Struktura gazodynamiczna stru-
mienia wylotowego, opracowana podobnie jak pozo-
stale na podstawie otrzymanych fotografii wizuali-
zacyjnych, przedstawiona jest na rys. 3.

Na rysunku tym cienkimi liniami cigglymi przed-
stawione sg fale zgeszczeniowe, przerywanymi —
rozrzedzeniowe, a grubymi liniami — fale uderze-
niowe.

W uktadzie fal rozrzedzeniowych nastepuje occhy-
lenie linii pradu od osi strumienia, wobec czego
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2. Rozklad ciSnien wzdluz tworzgcej cylindrai ciata central-
nego: iy, = 4,5 Apgpr = 87

3. Schemat struktury gazodynamicznej strumienia w obszarze
ciaia centralnego: xp, = 4,9; apgy; = 37

zachodzi odpowiednia deformacja swobodnej powierz-
chni strumienia na odcinku A4,D, (rys. 3). W wyniku
oddzialywania cisnienia otoczenia deformacja ta
zmienia kierunek az do przeciwnego na odcinku
D,C,.

Od swobodnej powierzchni strumienia wychodzg
stabe fale zgeszczeniowe. Poniewaz na swobodnej
powierzchni strumienia jego parametry sg state, kat
miedzy tg powierzchnig a falami jest jednakowy.
W nastepstwie tego fale zgeszczeniowe schodzgc ku
osi strumienia przecinajg sie tworzgc fale uderze-
niowg o postaci powierzchni obrotowej z tworzacg
A;B,. Intensywnos$¢ tej fali wzrasta w miare zwielz-
szania sie odchylenia zakresu pracy dyszy od oblicze-
niowego. Przy dostatecznie duzym odchyleniu fala
ta konczy sie na osi strumienia falg prostopadia
B,B,, za ktoérg strumien jest juz poddiwiekowy. Fala
o tworzgcej krzywoliniowej A,B; zmienia swodj kie-
runek na linii przeciecia sie z falg prostopadlg i wy-
chodzi na swobodng powierzchnie strumienia w punk-
tach C;, i C, (w jednej z plaszczyzn przeptywu).

Cialo centralne znajduje sie w obszarze oddzialy-
wania strumienia o ci$nieniu podwyzszonym w sto-
sunku do cisnienia atmosferycznego. Stgd mozna
wysungé wniosek, ze badana dysza powoduje podczas
pracy na zakresie mp, > npop; analogiczne jako$ciowo
straty ciggu jak konwencjonalna dysza de Lavala
wskutek niezupelnego rozprezania.

B. Praca dyszy przy stosunku ciSnien
Dz = TDobl

W miare zblizania sie stosunku ciénien w dyszy
do obliczeniowego (od strony wiekszych od oblicze-
niowych) intensywnos¢ fal uderzeniowych maleje oraz
znika prostopadla fala uderzeniowa, a zamiast niej
pojawia sie fala stozkowa wychodzgca z krawedzi
cylindra dyszy. Na ostatniej fali rozrzedzeniowej
padajgcej na ostrze ciala centralnego uzyskiwane
jest ci$nienie atmosferyczne. Linie prgdu strumienia
za tg falg sg réwnolegle do osi dyszy (patrz rys. 1).
Rozklad cisnienia wzdluz Scianek dyszy podczas jej
pracy z zupelnym rozprezeniem przedstawiony jest
na rys. 4.

C. Praca dyszy przy stosunku ciSnien
Dz < TTDobl

Przy stosunkach ci$nien w dyszy nizszych od obli-
czeniowego uklad stozkowej fali uderzeniowej zbliza
sie do wylotu cylindra dyszy, a tym samym wechodzi
w obszar oddzialywania ciala centralnego. Jak wyni-
ka z pomiaréw, wzdiuz cylindra dyszy nastepuje
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4. Rozklad cisnienia wzdluz tworzgcej cylindra | ciaia cen-

tralnego: ap, = o ™ 3,7

spadek cisnienia statycznego strumicnia do cisnienia
nizszego od atmosferycznego.

Dzieki oddzialywaniu na strumien poétswobodny
(wylotowy, wspoélpracujacy z cialem centralnym)
ciSnienia atmosferycznego, nie moze si¢ on rozpre-
zy¢ do cisnienia nizszego od atmosferycznego.
W zwigzku z tym wzdluz ciala centralnego nastepuje
rozprezanie do cisnienia atmosferycznego, uzyskiwa-
nego na obwodzie przekroju ciala centralnego. Na
obwodzie tym styka sie stozkowa fala uderzeniowa,
wychodzgca z krawedzi cylindra dyszy, z cialem cen-
tralnym. Rozklad cisnienia wzdluz cylindra i ciala
centralnego dyszy dla tego zakresu pracy dyszy
przedstawia rys. 5. Odpowiedni schemat struktury
gazodynamicznej strumienia przedstawiony jest na
rys. 6.

Z krawegdzi cylindra wychodzi stozkowa fala ude-
rzeniowa o tworzacej A4,B,, odbija sie od $cianki ciata
centralnego na obwodzie reprezentowanym przez
punkty B; i B, i wychodzi na powierzchnie strumie-
nia poétswobodnego w punktach C, i C,. Z kolei na-
stepuje jej odbicie od powierzchni swobodnej stru-
mienia w postaci fal rozrzedzeniowych. Na obwodzie
zetkniecia sie stozkowej fali uderzeniowej z cialem
centralnym nastepuje skok cisnienia do cis$nienia
wyzszego od atmosferycznego.

Na rys. 7 przedstawiono zbadany rozkilad ci$nienia
wzdluz $cianki réwnowaznej, konwencjonalnej dyszy
de Lavala, . pracujgcej przy omawianym stosunku
ci$nien. Jak wida¢ z wykresu, na koncowy odcinek
§cianki dyszy dziala ci$nienie mniejsze od atmosfe-
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5. Rozklad ci$nienia wzdtuz iworzacej cylindra i ciata cen-
tralncgo: gy = 3,04; ot = ST,

4

rycznego. Oznacza to strate ciagu dyszy w stosupky
do ciggu uzyskiwanego w warunkach obliczeniowych‘
Odcinek dyszy de Lavala z dzialajgcym nan pod-
cisnieniem dostarcza ujemnej skladowej ciggu. Ilu-
struje to rys. 8.

W wyniku oddzialywania ci$nienia otoczenia na
poiswobodny strumien wylotowy dyszy z cialem
centralnym nastepuje w omawianym zakresie samo-
regulacja dyszy zmniejszajgca straty ciggu w stosun-
ku do strat, jakie wystepuja wowczas w przypadku
dyszy de Lavala. Wprawdzie wzdiluz Scianki cyvlindra
dyszy z cialem centralnym wystepuja podcisnienia,
lecz jest to bez znaczenia dla ciggu dyszy, gdyz jej
cylinder nie dostarcza skladowej ciagu.

W ciggu dalszego zmniejszania sie stosunku cisnien
w dyszy kat wtornej fali stozkowej zwieksza swa
warto$§é ponad wartosé¢ kagta odpowiadajgcego maksy-

6. Schemat struktury gazodynamicznej strumicnia wylotowe-
go w obszarze ciata centralnego: ag,, = 3,04; Tpop = 37

7. Rozklad cisnienia wzdluz $cianki konwencjonalnej dyszy
de Lavala: a,. = 3,04; Tpopy = 37
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8. Cigg dyszy de Lavala pracujgcej na nizszym stosunku
cisnich od obliczeniowego (w obszarze przeplywow aero-
dynamicznie podobnych)

malnemu kagtowi odchylenia strumienia. W wyniku
tego powstaje mostkowy uklad fal uderzeniowych,
sktadajgcy sie z fali stozkowej zamknietej falg pro-
stopadlg, z koncow ktorej wychodzi kolejna fala
stozkowa. Schemat struktury gazodynamicznej stru-
mienia wylotowego dyszy w omawianych warunkach
pracy przedstawia rys. 9, a rys. 10 pokazuje odpo-
wiedni rozklad ci$nienia wzdluz Scianek dyszy. Me-



9. Schemat struktury gazodynamicznej strumienia wyloto-
wego w obszarze ciala centralnego: mj), == 2,4; Tpobl = 3,7

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

Gdy nastepuje dalszy spadek stosunku cis$nien
w dyszy, strefa strumienia poddzwiekowego za pro-
stopadlg falg opierajgcg sie o cialo centralne roz-
szerza sie, natomiast strefa naddziwiekowa zmniejsza
sie. Jednoczes$nie prostopadia fala uderzeniowa przy-
bliza sie coraz bardziej do przekroju wylotowego
cylindra. Przy dostatecznie maltym stosunku cisnien
prostopadta falg uderzeniowa zajmuje prawie catly
przekroj przeptywowy, a uklad fal, w sktad ktoérego

10. Rozklad cisnienia wzdiuz scianki cylindra | ciata central-
nego: ap, = 2,4; ap,p; = 3,7

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

Kolejne zmniejszanie stosunku ci$nien w dyszy
powoduje przesuwanie sie fali prostopadiej w gigb
dyszy. Za falg prostopadlg strumien jest oczywiscie
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1l. Schemat struktury gazodynamiicznej strumienia wyloto-
wego w obszarze ciata centralnego: gy = 2.5, Anoby = 8

poddzwiekowy i wobec tego za nig nastepuje jego
sprezanie wskutek zwiekszajacych sie p6l przekrojow
przeptywowych. Poélswobodny strumien poddzwieko-
wy wypltywajgcy z cylindra dyszy ulega rozprezeniu
do cisnienia atmosfervecznego. Na odcinku dyszy mie-
dzy przekrojem minimalnym a przekrojem, w kto-
rym wystepuje prostopadla fala uderzenowa, stru-
mien rozpreza sie do cisnienia nizszego od atmosfe-
rycznego. Oznacza to pogorszenie sie osiggow dyszy
w takim stopniu, jak to ma miejsce w przypadku
konwencjonalnej dyszy de Lavala. Rozklad ci$nien
wzdluz Scianek dyszy w omawianym przypadku
przedstawia rys. 12.
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12. Rozkiad cisnienia wzdiuz S$cianki cylindra | ciata cen-
tralnego: n pz = 24 aApop = 8

Podstawowy zakres pracy dyszy z samoregulacjg
trwa wiec az do chwili zblizenia sie prostopadiej fali
uderzeniowej do przekroju wyjsciowego cylindra dy-
szy. W przypadku jednej z badanych dysz nastgpilo
to przy stosunku ciSnien wynoszacym 2,4, podczas
gdy obliczeniowy stosunek ci$nien wynosit 7,8. Ozna-
cza to, ze samoregulacja dyszy w obszarze swobod-
nym ciata centralnego tej dyszy zanika dopiero wte-
dy, gdy ci$nienie otoczenia zmniejszy sie 3,25 razy.
Odpowiadaloby to wysokosci obiiczeniowej rzedu
10 km i oznaczaloby szybszy wzrost ciggu silnika
odrzutowego z omawiang dyszg, anizeli silnika z kon-
wencjonalng dysza de Lavala. Pulap ten mozna efek-
tywnie zwiekszy¢, jezeli wezmie sie pod uwage fakt,
ze zawsze sprawno$¢ dyszy poczatkowo nieznacznie
maleje po przekroczeniu obliczeniowego stosunku
ciSnien w kierunku stosunkéow wiekszych od oblicze-
niowych.

AN N

13. Schemat koncepcji jednokomorowego silnika rakietowego

z ciatem centralnym
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Przedstawiona teoria samoregulacji dyszy z ciatem
centralnym i rozprezaniem kombinowanym jest stusz-
na takze dla dyszy z cialem centralnym i rozpreza-
niem zewnetrznym. Dzieki temu stanowi ona pod-
stawe do dalszych badan dysz z cialem centralnym.

Rys. 13 przedstawia schemat konstrukcyjny kon-
rakietowego z

cepcji silnika cialem centralnym,

14, Schemat koncepceji wiclokomorowego silnika rakictowego
z ciatem centralnym

w ktérym turbina wykorzystujgca energie spalin
z komory spalania napedza pompy ukltadu zasilania,
umieszczone wewngtrz ciata centralnego.

Rys. 14 przedstawia schemat silnika rakietowego
wielokomorowego z cialem centralnym. Pracujace
réwnolegle komory spalania rozmieszczone sg dokota
ciala centralnego. Cialo centralne oplywane jest przez
spaliny wyplywajgce ze wszystkich komor spalania.
Zaletg takiego rozwigzania jest mozliwo$¢ wyiacza-
nia grup komor dla sterowania kierunku wektora
ciggu. Zaletg silnika wielokomorowego jest takze
mozliwo$§é projektowania silnika o dowolnie duzym
ciggu w oparciu o jeden powtarzalny silnik. Dzieki
temu unika sie problemoéw niestatecznosci spalania
wystepujacych przy proporcjonalnym zwiekszaniu
(w celu zwiekszenia ciggu) silnikéw jednokomorowych.

WALDEMAR MAKULSKI

Do wad silnikéw rakietowych z dyszami z rozpre-
zaniem zewnetrznym lub mieszanym mozna zaliczy¢
trudnosci zwigzane z chlodzeniem ciata centralnego.
Istnieje tez niebezpieczenstwo pojawienia sie skiago-
wej promieniowej ciggu w przypadku osiowo-niesy-
metrycznego oplywu ciata centralnego spowodowanego
np. nieré6wnomiernoscig strumieni wypltywajacych
z komor spalania silnika wielokomorowego.

W rozwazaniach koncepcji silnika odrzutowego
z omawiang dyszg przewiduje sie mozliwo$¢ wykona-
nia ciata centralnego z ucietym koncem. Uciecie takie
moze by¢ uzasadnione szeregiem przyczyn. Koncowa
czes¢ ciata centralnego nie dostarcza istotnych war-
toSci ciggu z powodu matlej powierzchni oddziatywa-
nia strumienia. Strata tego ciagu moze byé zreszty
kompensowana ci$nieniem dennym ucietego ciala cen-
tralnego. To uciecie jest takze korzystne ze wzgledow
ciezarowych oraz zmniejsza trudnosci chtodzenia ma-
lej powierzchni znacznie obcigzonej cieplnie.

Zastosowan dysz z cialem centralnym nalezy spo-
dziewa¢ sie takze w turbinowych silnikach odrzuto-
wych *) i w silnikach strumieniowych.

*) Dysze takg zastosowano w turbinowym silniku odrzuto-
wym Pratt and Whitney J52 napedzajgcym pocisk powie-
trze-ziemia ,,Hound Dog" (przyp. redokcji).
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Pomiary drgan w technice lotniczej

Czujniki drgan

Czujniki drgan sg to przyrzady,
ktére przetwarzajag ruch drgajacy
elementu mierzonego na sygnal op-
tyczny, mechaniczny lub najcze$ciej
sygnatl elektryczny, ktoéry jest pro-
porcjonalny do jednego z fizycznych
parametréw ruchu—przemieszczenia,
predkosci lub przyspieszenia, W za-
leznos$ci od tego, do ktorego z wy-
zej wymienionych parametréw pro-
porcjonalny jest sygnal wyjsciowy
czujnika, rozrdéznia sie:

1) czujniki przemieszczen (ampli-
tudomierze),

2) czujniki predkosci (predkos$cio-
mierze),

3) czujniki przyspieszen (przyspie-
szeniomierze).

|6

Ciag dalszy

W zasadzie pomiary drgan prze-
prowadza sie wzgledem staltego
punktu w przestrzeni. Pomiary ta-
kie zrealizowa¢ mozna za pomocg
dwéch zasadniczo
czujnikow:

réznych typéw

a. Czujnikow drgan bezwzglednych
lub tzw.
Mocowane one s3 wprost na ele-
mencie drgajgcym, punkt statego
odniesienia za§ w przestrzeni zrea-

czujnikow sejsmicznych.

lizowany jest przez wewnetrzny

uklad czujnika, masa-sprezyna.

b. Czujnikow drgan wzglednych.
Mocowane one sg do elementéw
nieruchomych i mierzg drgania
wzgledne elementéw ruchomych.
Mogg one byé¢ typu dotykowego

lub zblizeniowego w zaleznosci od

rodzaju przetwornika, zmieniajgce-

go przemieszczenie na wielkosci
elektryczne.
Czujniki drgan bezwzglednych =

sejsmiczne

Czujniki te uzywane sg w tych
wszystkich przypadkach, w ktorych
ustalenie stalego punktu odniesie-
nia, wzgledem ktérego mozna by
mierzy¢ drgania, nastrecza trudao-
Sci, jak np. w przypadku pomiarow
drgan ruchomego pojazdu, samolo-
tu lub rakiety w locie *).

Czujniki z masg sejsmiczng
dzieki swym zaletom sg bardzo roz-

*) Slosuje sie rowniez do pomiarow
drgan silnikéw na stoisku (przyp. red.).



powszechnione i konstruowane w
réoznych wersjach, z ktéorych dwie
zostang omowione. Czujnik tyru
sejsmicznego przedstawiony jest
schematycznie na rys. 10. Sklada
sie on z masy sejsmicznej m za-
mocowanej do obudowy A za po-
Srednictwem sprezyny o sztywno-
§ci k. Ruch masy m wzgledem obu-
dowy moze by¢ tlumiony wisko-

by¢ duza, za$ sprezystos¢ ukladuk
matla. Wspétezynnik tlumienia drgan

é‘= e

uktladu ——
istotne znaczenie.

wlasnych S
Y 2 l/km

Wia-
Sciwie dobrana jego warto$¢ umo-

zliwia

ma dosé
zredukowanie przewyzsze-
nia rezonansowego, a tym samym
dalsze rozszerzenie zakresu pomia-
rowego w strone malych czestosci.

Optymalng wartoscig, jak to wi-

10. Schematyczny

tycznie lub elektrycznie, co sym-
bolizuje tlumik o wspoéiczynni-
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uklad czujnika

ku c. Pomierzy¢ nalezy przemiesz-
czenie elementu ruchomego wzgle-
dem stalego punktu przestrze-
ni O wskazywanego przez wskaZz-
nik u. Jezeli obudowe czujnika przy-
mocowuje sie do elementu mierzo-
nego, to jej przemieszczenie beazie
takie samo jak elementu mierzone-
go. Oczywiscie, przy spelnieniu wa-
runku, Ze masa czujnika jest po-
mijalnie mata w por6wnania z ma-
sg elementu mierzonego, tzn., ze
umocowaiie czujnika nie zmienia
w istotny sposob ruchu elementu.
Staly punkt odniesienia w prze-
strzeni, jak wspomniano, realizowaé
ma uklad masa-sprezyna, cd kté-
rego wymaga sie, aby pozostawal
nieruchomy wzgledem drgajacej
obudowy. Warunek ten bedzie spel-
niony zgodnie z tym, co byto powie-
dziane w poprzednim artykule (TL
i A, nr 3 z 1966 r.), gdy czestosc
drgan mierzonych bedrie znaczuie
wieksza od czestosci drgan wlasnych
ukladu wewnetrznego czuinika. Ahy
zapewnic¢ czujnikowi mozliwie jak
najwiekszy zakres pomiarowy,
szczegblnie dla matych czesto-
Sci, czesto$é drgan wilasnyen czuj-

1

k
nika f, = o ; musi by¢é bardzo

matla, rzedu kilku lub kilkunastu
Hz. Stad wynika, Zze masa m musi

sejsmicznego [4]

da¢ z wykresu na rys. 11, jest
warto$é krytyczna Gxr, = 0,65 [1].
Jezeli obudowa czujnika (rys. 10)
nasladujac ruch elementu mierzo-
nego zostanie przemieszczona o od-
cinek drogi u. to przemieszczenie
masy m wzgledem obudowy czuj-
nika wyniesie 8. Wypadkowe prze-

S d?(u + 6)
Zatem ruch ukladu czujnika opi~
suje réwnanie:
d@+d6 dd _
diz Car kd=0
(17

Rownanie to przeksztalcié mozna
w nastepujgcg postac:

28 2
m (;tg +cfi—(i+ kd = —m %;:
(18)
gdzie:
d®u

M e stanowi sile wymuszajgca.

Wyznaczajge z rownania (18)
funkcje przejscia G (t) = &/u uktla-
du mechanicznego czujnika, w kto-
rym wielkoscig wejsciowg jest prze-
mieszczenie u, a wielkoscig wyjscio-
wga przemieszczenie wzgledne 9, przy
uwzglednieniu powyzszych stwier-
dzenn odnosnie masy, sprezystosci
i tlumienia, otrzymuje sie wynik
G ()= —1, czyli 8= —u. Oznacza
to, ze przemieszczenie wzgledne
masy m nasladuje wiernie ruch
elementu mierzonego, a wigc jej
przemieszczenie wzgledem obudowy
jest miarg przemieszczenia elemen-
tu mierzonego. Znak minus oznacza,
ze nastgpilo odwrodcenie fazy o 180°
kierunku przemieszczenia. Gdy prze-
mieszczenie u ma charakter ruchu
okresowego, np. sinusoidalnego u =
=u,sinwt, to 1 przemieszczenie
wzgledne bedzie mieé¢ ten charak-
ter, z tym ze opdiniaé¢ sie bedzie
w zaleznosci od czestosci drgan o

o

o 20

10
08

as
05

04
03

02

11, Zalezno$¢ prze-
mieszczenia
wzglednego w
funkeji stosunku
/o, dla réznych 0

015

wspoOtczynnikow
tlumienia [1]

mieszczenie masy m wzgledem sta-
tego punktu przestrzeni O bedzie
zatem u -+ 9§, sila nadajgca jej przy-
spieszenie za$ wyrazi sie wzorem [4]:
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Gn

o pewien kat ¢ i kgt ®# wynikajgcy
ze znaku —. A zatem 08=10, sin
(ot — @ — ) = 8, sin (wt—0O). Katg
okreslony jest wzorem:
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e

m
teg =", (19)

T w
m

2

| przyjmuje odpowiednio wartosci:
gdyo=0 ¢= 0° L ©=-180°
gdyowo=w, ¢= 90° i ©®= —90°
gdy o — 00 ¢ —180° i © — 0°
Wykresy oméwionych przebiegow
przedstawiaja rysunki 11 i 12.
Powyzsze rozwazania mialy na
celu wykazanie, ze uktad czujnika
z rys. 10 zdolny jest do zamiany
ruchu okresowego dowolnego ele-
mentu na ruch wzgledny masy m
w odniesieniu do obudowy.

rysunki od 13 do 18. Sposrod czuj-
nikéw przedstawionych na rysun-
kach dwa bedg omoéwione.

Czujnik sejsmiczny z przetworni-
kiem elektrodynamicznym

Zasada dziatania czujnika elektro-
dynamicznego wykorzystuje zjawi-
sko fizyczne indukowania sie sity
elektromotorycznej w przewodniku
poruszajgcym sie w polu magne-
tycznym. Elektrodynamiczny prze-
twornik czujnika przetwarza drga-
nia mechaniczne na napiecie pradu
zmiennego o czestotliwosci odpo-
wiadajgcej wiernie czgstosci drgan
mechanicznych. System skitada sie

e p° i 180° €
¢ o e e
-30 v s -—_‘!'53 L
// //ﬁ'/’ e
-60° Za /—2_--""'"# 120°
b e ————
i e
_._p-:#-—"“ .Jljga
.
o 160°
;. 30° 12. Przebieg zmian
| i kata fazowego w
funkcji stosunku
1 ofo, dla prze-
2 3 4 5 mieszczenia i

Aby przej$¢ do praktycznego wy-
korzystania tej wtasnosci, nalezy juz
tylko zaopatrzy¢ mase m w prze-
twornik, ktoéory ten wzgledny jej
ruch zamieni na sygnat elektryczny,
dajacy sie latwo pomierzy¢é meto-
dami stosowanymi w miernictwie
elektronicznym. Znany jest catly
szereg takich przetwornikéw, kilka
z nich przedstawiajg schematycznie

przyspieszenia [1]

z cewki sztywno polgczonej z ma-
sg sejsmiczng, ktéra z obudowa
czujnika lgczy sie poprzez dwie
sprezyny typu membranowegc oraz
magnesu statego o duzej indukcji.
Elektrodynamiczny czujnik drgan
mozna przedstawi¢ schematycznie,
jak na rys. 19. W schemacie zastep-
czym czujnika wyrézni¢é mozna dwa
zasadnicze obwody: elektryczny i

crp gk T

oy
| &

) _H_{
L AL C AC ¢ [+
il RS vl K=

13. Czujnik sejsmiczny
z przetwornikiem in-

14. Czujnik sejsmiczny 15.
z przetwornikiem

Czujnik sejsmiczny
z przetwornikiem

dukcyjnym pojemnosciowym [1] ;[)lc;tencjometrycznym
WEESE =Lk P
L i
m d
N |Em Bl S |80 __E
i m
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i

16. Czujnik sejsmiczny
z przetwornikiem
tensometrycznym [1]

[11

18

17. Czujnik scjsmiczny 18
z przetwornilsiem
elektrodynamicznym

. Czujnik sejsmiczny
z przetwornikiem
piezoelektrycznym
[1]

mechaniczny. Obwody te
mozna nhastepujgcymi
dla wartosci
napie¢ i sit:

dé di

opisa¢
réwnaniami
chwilowych pradow,

=Bl - 107+ L —+Ri,
(20)
d*u d*o dé
—m g Tm L -+ ¢ ar + kd
(21)
gdzie:
e, — napiecie na zaciskach wyj-
§ciowych czujnika,
B — indukcja magnetyczna,
! — dilugosé przewodu, ktorym
nawinieto cewke,
L — indukeyjnosé cewki,
R — opornos¢ rzeczywista cewki,
i, — prad wyjsciowy czujnika.

Rozwigzanie 1gczne roéownan (20
i 21) okre$lajgce wielko$¢ napiecia
wyjéciowego e, w zaleznosci od
przemieszczenia bezwzglednego wu
przvijmuje postaé:

eér. = Bl- 108 (22)

dt

Jezeli przemieszezenie u zmienia
sie wedlug ruchu harmonicznego,
np. 4 = U, sin wt, to

du = uyw cos wt
a stad:
€; = CrpCOSmt

gdzie:
Cro=DBIl-10"8u, m.

Z wzoru (22) wynika, ze napiecie
wyjSciowe czujnika ep jest propor-
cjonalne do pierwszej pochodnej
przemieszczenia u, a wiec do pred-
kosci ruchu. Czujnik elektrodyna-
miczny jest czujnikiem predkosci
Aby za jego pomocg mierzy¢é ampli-
tude przemieszczenia, napiecie wyj-
Sciowe czujnika podda¢ nalezy
jednokrotnemu catkowaniu lub roz-
niczkowaniu, je$li pomierzy¢ nale-
7y przyspieszenie ruchu. Przykla-
dowe charakterystyki czujnika elek-
trodynamicznego produkowanego w
Instytucie Lotnictwa przedstawiaja
rvs. 20 i 21.

Czujnik z przetwornikiem
transformatorowym [2]

Czujniki transformatorowe mnaj-
czeSciej wykonywane sg w oparciu
o zasade transformatora réznicowe-
go, w ktorym indukecyjnos¢ wza-
jemna mig¢dzy uzwojeniami zmie-
nia si¢c w zaleznosci od polozenia
ruchomego rdzenia. Transformator
ma dwa uzwojenia wtoérne pola-
czone przeciwsobnie. Napiecie indu-
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czujnika elcktrodyna-

micznego [4]

20,

21,

e

kowane w kazdym z uzwojen okre-
slone jest zaleznoscig:

e = Mi,Q (23)
gdzie:

M — indukcyjnos$¢é wzajemna,

Q — czestotliwosé kolowa pradu

zasilajacego transformator,
i,—prad zasilajacy uzwojenie
pierwotne.

Kiedy rdzen ustawiony jest sy-
metrycznie wzgledem obu uzwojen
wtornych, wtedy napiecia z nich
indukowane sg roéwne, lecz prze-
ciwnie skierowane wskutek prze-
ciwsobnego polgczenia i znoszg sie
wzajemnie. Wypadkowa wiec war-
tos¢ napiecia wynosi zero. Gdy
rdzen zmieni polozenie, nastepuje
zakldcenie stanu réwnowagi, gdyz
napiecie w jednym uzwojeniu
wzrasta, gdy w drugim maleje.
Przebieg zmian wypadkowego na-
piecia wyjsciowego czujnika ilu-
struje rys. 22. Kiedy rdzen zostanie

1280
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22. Charakterystyka przetwornika trans-
formatorowego czujnika OT-12 [2]

pobudzony do drgan, napiecie wyj-
Sciowe jest napieciem fali nosnej
modulowanej amplitudowo czesto-
tliwo$cia odpowiadajgcg ruchowi
rdzenia wzgledem uzwojen. W
zwigzku z tym miernik wspolipra-
cujacy z czujnikiem musi mie¢ de-
tektor fazoczuly w celu wydziele-
nia obwiedni modulacyjnej.

Schemat zastepczy czujnika przed-
stawiony jest na rys. 23.

Napiecie wyjsciowe e; wydzielo-
ne na opornos$ci R; okresla wzor
er, = Q Miyu. Jezeli przemieszczenie

us e, R,

Uz

23, Schemat zastepczy scjgmicznego czujnika drgari z przetwor-
nikiem — transformatorem réznicowym [4]
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u zmienia sie wedlug ruchu harmo-
nicznego; np.u=u, sin wt, to
er=ero sin ot, gdzie er, = Q Mi,u,.

Duzg zaletg czujnika z przetwor-
nikiem transformatorowym jest to,
ze moze on by¢ statycznie skalowa-
ny. Na rys. 24 pokazany jest prze-
kréj czujnika opracowanego W
Instytucic Lotnictwa przez mgra
inz. J. Féormaniaka (cze$¢ elektrycz-
na) i mgra inz. Z. Michalowskiego
(cze$¢ mechaniczna).

82

24. Czujnik ampitud przemieszczen drgan
OT-25: 1 — zderzak, 2 — nakretka,
3 — sprezyna, 4 — masa sejsmiczna,
5 — korpus, 6 — zderzak, 7 — uszczel-
ka, 8 — trzpien z rdzeniem ferryto-
wym, 9 — zesp6t transformatora roz-
nicowego [2]

Czujniki drgan wzglednych

Czujniki drgan wzglednych po-
dzieli¢ nalezy na dwie grupy:

a) czujniki dotykowe z ruchomym
trzpieniem,

b) czujniki bezdotykowe lub zbli-
zeniowe.

Typowym przedstawicielem czuj-
nikéw dotykowych jest czujnik
OT-12 pokazany na rys. 6 (patrz
nr 3 TLiA z 1966 r.). Masa rucho-
mego trzpienia jest mozliwie malta,
sprezyna za$ sztywna, dzieki cze-
mu uzyskuje sie odpowiednio duzag
czesto$¢ drgan witasnych. Przetwor-
nik czujnika jest typu transforma-
tora ro6znicowego, a wiec ma te sa-
me charakterystyczne cechy co
przetwornik  oméwionego wyze)
czujnika drgan bezwzglednych ty-
pu OT-25. Rysunek 25 przedstawia
schemat konstrukecyjny bezdotyko-
wego czujnika matych przemiesz-

W czujnikach tych ruch wzgled-
ny obiektu mierzonego zostaje za-
mieniony odpowiednio na zmiany
indukcyjno$ci, pojemnosci, napie-
cia itp. Dziatanie czujnikéw induk-
cyjnego i pojemnosciowego wyja-
$niajg rys. 26 i 27.

Czujniki predkosci

RO E

e LI
|

Ten rodzaj czujnikéw jest sto-
sunkowo najmniej rozpowszechnio-
ny. Przyczyna tego faktu tkwi w
tym, ze malo jest przypadkéw, w
ktorych predko$é stanowi istotny
parametr nieodzowny dla badaja-
cego okreSlony obiekt. Po drugie,
jak to bylo wskazane w poprzednim
artykule, ukiad mechaniczny czuj-
nika predkosci moze pracowaé po-
prawnie tylko w waskim zakresie
czestotliwosci zblizonych do jego
czesto$ci drgan wtilasnych. Ograni-
cza to jego uniwersalnosé i zastoso-
wanie. Nie bez znaczenia jest tez
fakt, ze stosujgc bardziej uniwer-
salny czujnik przemieszczen, moz-
na otrzymaé¢ pomiar predkosci przez
zroézniczkowanie jego sygnalu wyj-
Sciowego. Dlatego tez rzadko kon-

25. Bezdotykowy czujnik drgan wzgled-
nych lub matych przemieszczen OT-18:
1 — korpus, 2 — zesp6t transformatora
roznicowego, 3 — wyprowadzenie
przewodow [2]

czen OT-18, zbudowanego na zasa-
dzie transformatora ro6znicowego
(zrb6wnowazonego) z nieruchomym
rdzeniem. Zblizajgc czujnik na od-
powiednig odleglo$¢ do mierzonego
obiektu magnetycznego, transfor-
mator réznicowy czujnika réwno-
wazy sie. Kazda zmiana tej odle-
glosci w zakresie % 0,15 mm powo-
duje liniowg zmiane napiecia wyj-
Sciowego czujnika [2]. Zasadniczg
zaletg tego czujnika jest brak ru-

26. Czujnik induk-
cyjny dziatajacy
na zasadzie prze-
mieszczenia rdze-
nia. We wzorze
oznaczono:

z — liczba zwo-
jow cewki, l;c —
dlugos¢ uzwoje-
nia, DlDz—éred-
nica wewnetrzna 22
i zewnetrzna ce- R =

wki, n — przeni- L b (D.? Df)ﬂ:ﬂ [Hj
kalno$¢ magne- —

tyczna rdzenia [1] -"k?d

struuje sie czujniki predkosci w
oparciu o zasady wynikajgce z
wzoru (15). Aby uzyskaé¢ czujnik
predkosci bez wady ograniczonego
zakresu czestosci, wystarczy do czuj-

chomych czesci, ktore ograniczatyby
zakres mierzonych czestosci. Czuj-
nik ten praktycznie pracowaé¢ moze
do czestosci rzedu 2000 Hz. W opar-
ciu o podobne zasady, jak omoéwio-

nika przemieszczen zastosowact
i przetwornik rézniczkujgcy, jak ma
€ to miejsce w przypadku rozpatry-
— wanego wyzej czujnika drgan bez-
; wzglednych z przetwornikiem elek-
7 trodynamicznym, ktéry w swej za-
Jla sadzie jest czujnikiem predkosci,
. ¥ P .
d chociaz wykorzystywany jest do
L . e o pomiaru przemieszczenia.
27. Czujnik pojemnosciowy dziatajgcy na
zasadzie zmian odleglo$sci miedzy
okladzinami. We wzorze oznaczono: S ilet o
C — pojemnos¢, ¢ — stala dielek- Czujniki przyspieszen
tryczna, s — powierzchnia oktadzin, . .
d — odlegloéé miedzy okladzinami [3] Aby przemieszczenie wzgledne

masy sejsmicznej m w czujniku
drgan bezwglednych bylo propor-
cjonalne do drugiej pochodnej prze-
mieszczenia wu, czyli do przyspie-
szenia, spelnione muszg byé wa-
runki: mala masa m, twarda spre-
zyna K. Spelnienie tych warunkow

ne wyzej czujniki drgan wzgled-
nych, konstruowane sg czujniki wy-
korzystujace inne  przetworniki
elektryczne, jak np.. przetworniki
indukcyjne, pojemnos$ciowe, poten-
cjometryczne itp.
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28. Przebieg zaleznosci miedzy wzglednym przemieszezenicm 6 a wywolujaecym go

przyspleszeniem i w czujniku drgan bezwzglednych [1]

zapewnia jednocze$nie uzyskanie
wysoxie) czesto$ci drgan wtlasnych
fn systemu czujnika. Jak pokazano
na rys. 28, amplituda wzglednego
przemieszczenia & jest wprost pro-
porcjonalna do amplitudy przyspie-
szenia 1= ucm? drgania harmonicz-
nego, ktére nalezy pomierzy¢ w za-
kresie czestosci mniejszym od f,, [1].

Jesli czujnik jest nie tlumiony,
uzyteczny zakres czestosci ograni-
czony jest do wartosci f/fn<<0,2.
Oznacza to, ze czujnik taki moze
mierzy¢ poprawnie drgania jedynie
w zakresie czesto$ci nie wiekszym
niz 20%s czestosci drgan wlasnych
czujnika. Pomiarowy zakres czesto-
Sci wzrasta, jeSli wzrasta tlumienie
do pewnej optymalnej wartosci.
Kiedy wspotczynnik tlumienia ¢
przyjmuje warto$¢ krytyczng réw-
na okoto 0,65, uzyteczny zakres po-
miarowy rozszerza sie do okoto 60
czestosSci drgan witasnych. Uzytecz-
ny zakres pomiarowy rozszerza sie
takze, gdy wzrasta czesto$¢ czuj-
nika.

Poniewaz odksztalcenie sprezyn w
czujniku przyspieszen jest odwrot-
nie proporcjonalne do kwadratu
czestosci drgan wtitasnych, wzgled-
ne przemieszczenie jest wprost pro-
porcjonalne do 1/wy,~

W konsekwencji sygnal z prze-
twornika jest tym mniejszy, im wyz-
sza jest czestos¢ f,. W zwigzku z
iym urzgdzenie pomiarowe musi za-
pewnia¢ bardzo wysokie wzmocnie-
nie, co nie zawsze jest pozgdane.
Dlatego tez nalezy wybiera¢ kom-
promis pomiedzy duzg czuloscig
urzadzenia pomiarowego a duzg

Kier ruchu

Klgj przenod2ay
ngjk rycznosc

29, Piezoclektryczny

czujnik przyspie-
szen:

« — zespol zmonto-
wany .

b — czesci skiadowe

czestoseig drgan wlasnych czujni-
ka. W przypadku czujnikéw przy-
spieszen stosowane mogg by¢
wszystkie omoéwione juz wezesniej
przetworniki elektryczne, nie wy-
magajag wiec ponownego omawia-
nia. Jedynie ze wzgledu na spe-
cjalne wtasnosci i zalety omowio-
ny zostanie dodatkowo czujnik przy-
spieszen z przetwornikiem piezo-
eiektrycznym.

Jak wiadomo, niektére krysztaty
naturaine, np. kwarc lub syntetycz-
ne: s6l Rochelle’a i inne cechujg
sie tzw. efektem piezoelektrycznym,
polegajgcym na powstawaniu na
przeciwlegtych $ciankach krysztatu
ladunku elektrycznego pod wptywem
przylozonego nacisku. Ilo$¢ ladun-
kéw w liniowym zakresie elastycz-

noSci krysztalu jest wprost pro-
porcjonalna do nacisku. Ta wtasci-
wo$¢ materiatéw piezoelektrycznych
wykorzystana zostata przy budowie
czujnikow przyspieszen ze wzgledu
na specjalne zalety, jak mala masa
czujniko6w i szeroki zakres czesto-
tliwosci do rzedu kilkudziesieciu
kHz.

Schematyczng konstrukcje przy-
spieszeniomierza piezoelektrycznego
pokazuje rys. 29. Czestotliwosé
wlasna czujnika jest okreslona za-
leznoscig [1]:

1 k-
fan= . ,};{ [Hz]

gdzie k stanowi kombinacje sztyw-
nosci obu ptytek piezoelektrycznych
okres$long wzorem:

= ErD G

E — modutl elastycznosci w kG
na ms2,
b)

ka
{ ;%ﬁo » Elektrody
D 4
Yolka

he—0O-

yjscie

"l

Qo

r—p
metalowa

2
()
, i
MOcOND T — :_,I:.
A%
D — S$rednica ptytki w m,

t — grubos¢ kazdej plytki.

Catkowity ladunek g generowany
przez obie plytki w wyniku drgan
przy czestotliwosciach ~ znacznie
mniejszych od f,, wyraza zalezno$¢:

q =2 YF =2ymii [C]

gdzie 1 jest stalg piezoelektryczng
materiatu, a F' silg dzialajgcg na
krysztat w wyniku przyspieszenia.

Pojemnos$é elektryczng Cg czujni-
ka okres$la zalezno$é:

P eD?

£="9¢ I[FI

gdzie ¢ jest stalg dielektryczng
krysztatu.
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Typowe dane charakterystyczne

czujnikéw drgan z ruchomym rdzeniem

Tablica 1

x _ T ) - Maksymalna :
. niierzona Czulo$é .
Wytwérca Model Racetuonnil amplituda w mV/mm Zakres temperatur
w mm |
Crescent Engincering Research US:A e m:;f::clz\:‘:r 4 80 —70° do +150°C
- 3 — 30 ' P
Mip'neapolis Il(‘me,\'\\‘ell USA ;\);{_’313 ’ ’: if’ IZZ —(D);)" 3: ;;ﬁﬂc(
Philips Ho]am.lm O'l'-(;.% B} N 125 440 —60° do +150°C
Instytut Lotnictwa Polska O'T-06 . . 410 440 60° do -+ 150°C
. " i o'r-08 . " +15 440 ~60° do +150°C
h b or-12 . = +1 440 60° do +150°C
" v " or-14 . . +5 440 —60° do +150°C
» »» 2 or-18 transformator +0,15 880 —60° do +150°C
” + ” réznicowy
bezdotvkowy
Typowe dane charakterystyczne sejsmicznych czujnikow drgan Tablica 2
‘ Coutosé ) Zakljes } Zak.rcs Zakres Gt iar [ "Mumicnic
zutosé w p z ) . %
Wytwdrca Model  |Przetwornik mV/mm/sek| w ’ll-lz J:::::; ln:lnr:;llr 1cy11‘te:né‘lr3 w G
: | w Hz | W mm g Rodzaj
I'exas Instruments USA S-36 elektrody- 5000 2 powyzej 1 3.8 - 800 0,5 priad. wirowe
namiczny
Electro Mechanism Ltd. Anglia 9/131 » 88 8 powyzej 10| 3 - 140 - =
Electro-"I'echnical Lab. USA = EVS-4 » 710 7.5 - - - 300 0,1 prad. wirowe
MB Electronics Co. USA 125 0 96,4 4,75 | 10 - 2000 12 —45°C -+ +120°C 300 0 —
Philips Holandia PR-9260 = 765 12 powyzej 3 2 -30°C == -120°C | 600 0.5 prad. wirowe
Instytut Lotnictwa Polska or-1 = 300 12,5 powyzej 12 1 10°C - -+50°C 600 0,65 ! prad. wirowe
Instytut Lotnictwa Polska o'r-25 transforma- | 440 mV/ 13 12 =500 |£1,5 60°C -= 4+ 150°C | 150 0,7 powietrzne
’ tor rozni- [mm
cowy I
Typowe dane charakterystyczne czujnikéw przyspieszen Tablica3l
| Zakres | -
. . | Tlumienie .
. L Czulos¢ fy mierzonych | Zakres ! Cigzar
Wytwirca Madel Brzentomnik w m\/g w Hz przyspieszen temperatur - | wG
| wg (el l g ‘ Rodzaj
! \
Gulton Industries transformator 20 30 5 —353% do 4-120°C 0,65 prady wirowe 850
Inc. USA ADT-910-5 roznicowy
Schaevitz Engin-
eering US\ VG-700 . 0,1 620 700 — 0,6—0,7 olejowe 120
Electro Mechanism
Ltd. Anglia I'T1-22F-31 magnetvczny — 300 90 —20° do +70°C 0,6 olejowe 85
Instytut Lotnictwa transformator
Polska or-09 roznicowy 0,8—4 | 200—600 20—100 —60° do +150°C 0,7 olej silikonowy 100
Instytut Lotnictwa
Polska o'r-20 . | 08—8 | 400—1200, 2—100 = —60° do +150°C 0,7 . 100
Instytut Lotnictwa
Polska R¥170000 indukey jny — 205 10 — 0,7 . . 150
Naval Research piczoelektrycz-
Laboratory USA | C-4 ny 100 14 000 500 —40° do +75°C — — —
Briiel & Kjaer
Dania 4308 " I 35—70 25000 500 do +100°C — — —
4 4311 w 6—12 50000 2000 do 260°C —_
Napiecie generowane na rozwar- ¢=795:10"¢ F/m, Literatura
1. Harris C.M.. Crede Ch.E.: ,Shock

tych zaciskach czujnika w zakresie
czestotliwo$ei mniejszych od  f,
opisuje zaleznos¢ [1]:
g 4y mtu

2 ¢ D?

Ce

gdzie K jest stalg czujnika.

=Kii(V) (24)

Dla ilustracji ponizej przytoczone

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

Srednica D = 2,03 cm,
grubos¢ t=0,76 cm,

W=2,45-10—5 C/KkG,
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czuto$s¢ =100 mV/g,
zakres przyspieszen =1 do 500 g,

czestotliwe$é wiasna f, = 14 000 Hz,
uzyteczny zakres f od 10 do 4000 Hz,
zakres temperatur od —40° do +75 °C.

Dotychczasowe omoOwienie proble-
matyki czujnikéw drgan nie wy-
czerpuje tego bogatego zagadnienia,
jednakze ramy niniejszego artyku-
u nie pozwalajg autorowi na szer-
sze potraktowanie tematu. Bardziej
wnikliwe 1 obszerne informacje
znajdzie czytelnik w literaturze.

and vibration handbook', Vol. 1, Mc
Graw-Hill Book Comp., New York,
1961.

2. Michatowski Z. i Frqczek A.: ,Czuj-
niki indukcyjne do pomiarow wielko-
Sci nielektrycznych®, Instytut Lotni-
ctwa — Materiaty z Konferencji Nau--
kowo-Technicznej, Warszawa, 1964.

3. Szumielewicz B.: ,,Czujniki wspéipra-
cujgce z aparaturg dziatajacg na za-
sadzie modulacji czestotliwosci?’, In-

stytut Lotnictwa — Materiaty z Koun-
ferencji Naukowo-Technicznej, War-
szawa, 1964.

4. Makulski W.: , Miernik drgan z czuj-
nikiem elektrodynamicznym”, Praca
dyplomowa, Politechnika Warszawska,
1964.
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ECHNICZNE

SAMOLOT DO ZWALCZANIA POZAROW CANADAIR CL-215

W Kanadzie i Stanach Zjednoczo-
nych stosowanie samolotow do zwal-
czania pozaréw laséw jest dosy¢ po-
wszechne, a w ostatnich latach zo-
stalo znacznie udoskonalone zapew-
niajgc skuteczne wsparcie naziem-
nym jednostkom strazy pozarnej.
Poczatki uzywania samolotow w
akcjach zwalczania pozaréw lasow
siegajg lat trzydziestych, gdy za-
czeto postugiwaé sie samolotami
obserwacyjnymi w patrolowaniu te-
ren6w zalesionych. Pierwszy zare-
jestrowany wypadek aktywnego u-
dziatu lotnictwa w zwalczaniu po-
zaro6w mial miejsce w 1950 r. gdy
zaloga samolotu De Havilland ,,Be-
aver” zrzucita 1270 1 wody na plo-
nace lasy w Ontario lokalizujgc w
ten sposéb pozar i umozliwiajgc od-
dzialom strazy pozarnej jego osta-
teczne ugaszenie. W kilka lat péz-
niej zaczeto badaé mozliwosci za-
stosowania znacznie wiekszych
,bomb wodnych”. BodZcem do tego
stalo sie przypadkowe zrzucenie w
1953 r. przez zaloge prototypu sa-
molotu Douglas DC-7 balastu wod-
nego wynoszgcego 4920 1. Zasadni-
czym czynnikiem przemawiajgcym
za zwalczaniem pozaréw za pomocg
,bomb wodnych” jest duza sku-
teczno$¢ tej metody przyczyniajgca
sie do zmniejszenia strat powodo-
wanych przez pozary; oczywiscie,
skuteczno$¢ ta jest tym wieksza,
im wieksza ,,bomba wodna”. Sku-
tecznos¢é zwalczania pozaréw przy
uzyciu samolotéw najlepiej ilustru-
je nastepujacy fakt: w prowincji
Manitoba w Kanadzie w latach
1952—1963 przecietnie na rok wy-
buchaty 334 pozary lasow wywotu-
jac straty w drzewostanie $rednio
na obszarze 6,228 km2. Gdy w 1963
roku zastosowano do gaszenia po-
zarow czarterowy samolof Consoli-
dated PBY-5A ,,Canso”, straty wy-
wotane 414 pozarami zmniejszyty
sic do 0,486 km?.

W Kanadzie i Stanach Zjednoczo-
nych stosowano dotychczas do zwal-
czania pozarow laséw i terenéw
trawiastvch samolotv Boeing B-17,
Grumman TBM .Avenger”, Mar-
tin .TRM-3 ,Mars” i wspomnianv
juz Consolidated PBY-5A ,,Cansn”.
Czterv samoloty ..Canso” znalazty
do tych celow zastosowanie row-
niez we Francii. Okazalo sie jed-
nak, 7c¢ samolotv przestarzatvch tv-
noéw nastreczajg powazn~ trudnosci
7. nowodu niedostatecznei gotowosci
do lotu, maijacei tak istotne zna-
rzeniec w  okresie pozarow lasow.
W zwiazku z tym w Kanadzie zbu-
dowano nowoczesnv i ekonomiczny
samolot. od poczgtku projektowany
z mvs$lg zastosowania go do zwal-
czania pozaréw — Canadair CL-215.

Jest to amfibia o prostej konstruk-
c¢ji, mocnym kadlubie, napedzana
dwoma silnikami tlokowymi (w u-
ktadzie gwiazdowym) Pratt and
Whitney R-2800-51M4 o mocy 2120
KM. Samolot odznacza sie dobrymi
wtlasno$ciami przy matych predko-
§ciach lotu (predko$¢ przeciggnie-
cia 118 km/h przy ciezarze catko-
witym 18 800 kG), wywazeniem ste-
row w calym zakresie predkosci lo-
tu oraz tlatwoscig obstugi. Koszty
rozwoju i budowy samolotu sg nis-
kie dzieki zastosowaniu mozliwie
najprostszych rozwigzan konstruk-
cyjnych i wyprébowanych silnikow.
W sSrodkowej czeSci kadiuba samo-
lot ma wbudowany zbiornik wodny
o pojemnosci 5455 1.

Przy wykonywaniu typowego za-
dania przeciwpozarowego samolot

startuje z bazy z pustym. zbiorni-
kiem wodnvm, leci nad jezioro le-
zace najblizej miejsca pozaru, opa-
da nad zwierciadlo wody i za po-

mocg wysuwanych czerpakéw na-
pelnia woda zbiornik. Nastepnie
wznosi sie na wysoko$¢ 30 m i leci
z predkoscig 175 km/h do miejsca
pozaru, oproéznig zbiornik okragza-
jac plongcy obszar w celu zlokali-
zowania pozaru i powraca nad je-
zioro po nowy tadunek wody. Ope-
racje takg samolot moze powtorzy¢
34 razy, przy czym kazda operacja
(napelnianie zbiornika, oproéznianie
go nad miejscem pozaru, powroé6t
nad jezioro) trwa 6 min. Nastepnie
samolot musi powréci¢ do bazy, w
celu napelnienia zbiornikéw pali-
wowych.

Przy projektowaniu platowca mu-
siano uwzgledni¢ duze dynamiczne
obcigzenia konstrukecji, ktére po-
wstaja przy napelnianiu zbiornika
wodnego oraz w czasie lotu nad
miejscem pozaru wskutek istnienia
tam silnej turbulencji powietrza.
Badania hvdrodynamiczne modelu
wykazatly duzg statecznos¢ i stero-
wno$¢ samolotu na falach siegaijg-
cych 12 m (w przypadku samolotu
..Canso” dopuszczalna wysokosé¢ fali
wynosi 0,6 m), co jest bardzo waz-
ne w przypadku, gdv morze jest
najblizej pozaru lergcym zbiorni-
kiem wody. Zbiornik wodnv samo-
lotu mozna rowniez nrapelniaé¢ w
snos6b konwencionalny.

Oprocz zasadniczego swegn prze-
znaczenia, jakim jest gaszenie po-
zaréw, samolot CI.-215 bedzie takze
stosowany w wersii transportowej
(30 pasazerow lub 3538 kG towaru)
n zasiegu 520 km. w wersjach woji-
sl-owych (rozpoznanie, patrolowa-
nie, lotv towarzyszace, zwalczanie
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todzi podwodnych, transport ludzi

i sprzetu, stuzba ratownicza, tre-

ning w nawigacji) o promieniu
SMIGELOWIEC

Armia amerykanska (Combat De-
velopment Command) stosuje do
badania wrazliwos$ci $miglowcow
na ostrzal z ziemi w czasie wspie-
rania oddzialéw lgdowych bezzalo-
gowy S$Smiglowiec-cel Del Mar
DH-2C. Stanowi on odwzorowanie
w skali 7:16 Smiglowca UH-1B, jest
napedzany silnikiem turbinowym,
rozwija predkos¢ maksymalng 135

dziatania 925 km z tadunkiem 2810
kG i o dlugotrwalosci lotu w cza-
sie patrolowania 5 godz plus 1
godz. rezerwy oraz w wersji gos-
podarczej. Ekonomiczna predkosc
przelotowa samolotu wynosi 290
km/h, a na maksymalnej mocy
trwaltej — 344 km/h.

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

Dane samolotu w wersji

przeciwpozarowej

Rozpietosé 28,60 m
Dilugosé 19,38 m
Wysokosé 8,28 m
Rozstaw kot 5,28 m
Powierzchnia skrzydia 100,33 m?
Wydluzenie skrzydla 8,15
Cieciwa skrzydtla 3,56 m
Ciezar wlasny 11 300 kG
Maks. udzwig 5440 kG
Ciezar paliwa 2040 kG
Maks. ciezar 18780 kG

catkowity
Maksymalny cigzar 15160 kG.

przy ladowaniu

W.K.

JAKO LATAJACY CEL

km/h
zastosowaniu na $miglowcu specjal-
nego pokrycia i urzgdzenia pomia-
rowego mozliwa jest rejestracja po-

i ma zasieg 145 km. Dzieki

ciskow trafiajgcych i pociskow
przechodzacych obok celu w odle-
gloSci do 30 m oraz przekazywa-
nie wynikoéw do stacji naziemnych.

W.K.

DALSZE SZCZEGOLY NA TEMAT SMIGLOWCA SA-340

Firma Sud-Aviation podalta dal-
sze szczegbdly odnosnie projektowa-
nego S$migloweca SA-340. Wywodzi
sie on z lekkiego $migltowca wielo-
zadaniowego ,,Alouette” 2 i ma by¢
wyposazony w sztywny, bezprze-
gubowy wirnik (opracowany wspol-
nie z firmg Bolkow) z lopatami z
tworzywa sztucznego wzmocnionego
wioknem szklanym. Smiglo ogono-
we jest zabudowane w stateczniku
pionowym. Naped stanowi silnik
Turbomeca ,,Astazou” 2N o mocy
530 KM. Kabina mie$ci 5 oséb. Przy
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maksymalnym cigzarze catkowitym
1600 kG predko$¢ maksymalna wy-
nosi 250 km/h, maksymalna pred-
ko$é przelotowa 237 km/h przy zu-
zyciu paliwa 0,54 kG/km, ekono-
miczna predkos$é przelotowa 215
km/h przy zuzyciu paliwa 0,52 kG/
km, zasieg — z ladunkiem 400 kG i
30 min rezerwg paliwa— 400 km,
predkos¢ wznoszenia 8,9 m/sek przy
wznoszeniu skosnym i 4,5 m/sek
przy wznoszeniu pionowym, pulap
praktyczny 5100 m, pulap zawisu
bez wplywu ziemi 1700 m.

Typowe zastosowania S$miglowca
SA-340: przeprowadzanie rozpozna-
nia — 2 osoby zalogi, dlugotrwatlos¢
lotu 3 godz; transport — 4 osoby
Smiglowiec przewozi w ciggu 2 godz
i 45 min na odleglo$¢ 600 km, przy
czym start zgodny z FAA jest mo-
zliwy do wysoko$ci 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 odleglos¢ 240 km 1 godz
i 5 min; transport ladunkéw — tla-
dunek o ciezarze 450 kG umieszczo-
ny w kabinie jest przewozony w
ciggu 1 godz. 45 min na odlegtos¢
375 km z pozostawieniem 15 min
rezerwy paliwa (w przypadku 600
kG tadunku zawieszonego na ze-
wnatrz zasieg wynosi 55 km).

W.K.

BADANIE MOZLIWOSCI
WOJSKOWYCH ZASTOSOWAN
PODUSZKOWCOW

Pewne wnioski na temat przy-
szlyvch wojskowych zastosowan po-
duszkowcd4w mozna juz wyciggnat
opierajac sie na dotychczasowych
do$wiadczeniach z eksploatacji po-
duszkowcow roznej konstrukej i
wielko$ci. Zostaty poza tym prze-
prowadzone proby przydatnosci do
celow wojskowych szeregu podusz-
kowcow. I tak poduszkowiec Vic-
kers VA.2 przeszedl badania na pu-
styni libijskiej i na pokrytvm lo-
dem morzu, poduszkowiec Vickers
VA.3 wykonywal probne zadaniaw
operacji desantowej przeprowadza-
nej na Long Island przez US Navy,
poduszkowiec Westland SR.N5 wy-
kazal swg przyvdatno$¢ na rzekach
o silnym pradzie na Rorneo oraz na
bagniskach i moczarach Dalekiego
Wschodu, a poduszkowiec Westland
SR.N3 poddanv zostal przez armie
angielska gruntownym badaniom
na kanale Solent, przv czvm brat
on udzial w ¢wiczeniach sit mor-
skich i lotniczych w zwalczaniu to-
dzi podwodnych.

Perspektvwy przyszltych wojsko-
wych zastosowan poduszkowcow
wynikaja z ich wilasciwosci, 2 kto-
rych najwazniejszg jest mozliwosé
poruszania sie nad wodg i ladem,
duza predkos¢ w poréwnaniu 7
innvmi pojazdami naziemnymi lub
wodnymi, duza ladownos$¢ w po-
réwnaniu ze $miglowcami i samo-
lotami o tej samej mocv lub cenie,
a w koncu niezalezno$¢ od nortow,
lotnisk i drég, oraz z zadan, jakie
przvvadaia poduszkowcom w ra-
mach doktrvnv strategicznei (sa to
przede wszvstkim zadania transpor-
towe). Poduszkowce 7apewniaja od-
dzialom uza ruchliwogé i matla
wrazliwoéé na ostrzat na drodve nd
nunktow zaon=trzenia do przvezol-
kow mostowveh,

W poréwnaniu ze zwyklvmi poja-
zdami desantowvmi poduszkowce
wykazujag nastepuigce zalety: pred-
ko&¢ powvzej 110 km/h zamiast
13—15 km/h. zasies kilkaset km za-
miast kilkudziesieciu, ‘-mozliwos¢ po-
ruszania sie po najptytszych wo-
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dach, niezaleznic od odplywow i
przyplywow morza, mozliwo§¢ po-
konvwania wysokich fal (o ile nie
sa one wyzsze od fartuchéw zamy-
kajgcych poduszke powietrzng) i
mozliwo$é przenikania w glgb ladu.
7Z drugiej strony poduszkowce sg
drozsze w eksploatacji od statkow
desantowych i nie mogg transpor-
towa¢ tak duzych tadunkoéow.
Poduszkowce o ciezarze 60—80 T
bedg mogly transportowaé¢ tadunki
ociezarze do 30 T, pokonywa¢é prze-
szkody o wysoko$ci do 4,5 m i wy-
kazywaé¢ duzy zasieg bez ladunku,
pozwalajgcy na osiggniecie kazdego
punktu na teatrze wojennym. Mo-
del takiego poduszkowca przedsta-
wia zalgczona fotografia. Mniejsze
poduszkowce bedg transportowane
przez statki lub okrety. Celowa
wydaje sie réwniez budowa podu-

Stany Zjednoczone wydaly do-
tychczas 10 miliardow dolar6w na

najwiekszy ze swoich programow
kosmicznych — na program ,,Apol-
lo”, ktorego celem jest lgdowanie
ludzi na Ksiezycu. Polowe tej su-
my wykorzystano do konca 1966 r.

szkowcow desantowych o ciezarze
rzedu 2000 T lub poduszkowcow
peinomorskich, spelniajgcych np. ro-
le lotniskowcow.

Obok tego projektuje sie zastoso-
wanie poduszkowcoéw jako szybkich
todzi patrolowych wuzbrojonych w
karabiny maszynowe, pociski kiero-
wane, torpedy lub miny. Moga one
spelnia¢ zadania rozpoznawcze i pa-
trolowe oraz mogg byé¢ uzyte do za-
grozenia nieprzyjacielskich drég
morskich i do obrony przed nie-
przyjacielskimi statkami desanto-
wymi. Wieksze jednostki bedg osta-
nia¢ zamiast korwet i fregat kon-
woje morskie, zespoly okretow lub
lotniskowce, przy czym na spotka-
nie nieprzyjacielskich !odzi pod-
wodnych bedg porusza¢ sie z pred-
koscig 150 km/h.

W.K.

RAKIETA
»SATURN” 5

na rozwoj rakiet nosnych serii ,,Sa-
turn”, przy czym rozwoéj silnikéw
do tych rakiet pochtongt dodatkowo
821 milionéw dolarow. W ten spo-
s6b koszty budowy rakiet nosnych
progiramu ,,Apollo” wyniosty trzecig
czes¢ funduszow wydatkowanych

przez USA na cele kosmiczne w
okresie 1958—1966 i siegajgcych 175
miliarda dolarow.

Pierwsza rakieta programu ,,Apol-
lo” — rakieta ,,Saturn” 1 — byla
pomys$lana jako rakieta do$wiadczal-
na i stuzyla giéwnie do wykazania,
ze przez lgczenie silnikow w wigzki
mozliwa jest budowa coraz potez-
niejszych rakiet. Konstrukcja jej
pierwszego stopnia byla oparta na
do$wiadczeniach zdobytych  przy
budowie rakiety ,Jupiter”, a jako
naped zastosowano silniki typu wy-
probowanego w rakietach wojsko-
wych (8 silnikbw Rocketdyne H-1
o lgcznym ciggu 680000 kG). Nato-
miast jako naped drugiego stopnia
zastosowano 6 silnikéw na ciektly
wodor i ciekly tlen o lgcznym cig-
gu 40800 kG.

Poniewaz rakieta ,Saturn” 1 nie
nadawata sie do préb z kabing
»Apollo” polgczong z pojazdem ksie-
zycowym LEM, zbudowano jej po-
wiekszong wersje ,,Uprated Saturn”
1 (dawne oznaczenie ,Saturn” 1B).
Cigg silniké6w pierwszego stopnia
zwiekszono do 725000 kG, a dona-
pedu drugiego stopnia S-4B zasto-
sowano pojedynczy silnik na ciekty
wodor i ciekly tlen Rocketdyne J-2
o ciggu 91000 kG. Stopien S-4B ma

stanowi¢ rownocze$nie trzeci sto-
pien rakiety ,,Saturn” 5.

Ostatnia z serii — rakieta ,,Sa-
turn” 5 — jest wilasciwg rakietg

£
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stoiskowg wszystkich pieciu silni-
kow Rocketdyne F-1, ktore praco-
waty w ciggu 2 min 30 sek. Na po-
czgtku 1966 r. przekazano na Przy-
ladek Kennedy’ego pierwszy egzem-
plarz do badan w locie. Réwnocze-
S$nie  dostarczono do  Huntsville
egzemplarz do proéb naziemnych
S-1C-D, ktory po probach dyna-
micznych zostal potaczony z dru-
gim i trzecim stopniem w celu prze-
prowadzenia prob dynamicznych
calej rakiety tgcznie ze statkiem
»Arpollo”. Stuzy do tego stoisko do
odtwarzania wszystkich ruchéw ra-
kiety, przy czym zawieszenie rakie-
ty na stoisku zostato tak wykona-
ne, ze ruch reki wystarczy do jej
przechylenia.

Mniej pomy$lnie przebiegaty pro-
by egzemplarza do préb stoisko-
wych drugiego stopnia S-2, wyko-
nanego przez North American. Gdy
po raz pierwszy pieé¢ silnik6w Roc-

no$ng statku , Apollo”. Rgcznie ze ketdyne J-2 (o 1gcznym ciggu

statkiem kosmicznym wysokos$¢ ra-
kiety wynosi 111 m, ciezar 2700 T,
a lgczny cigg silnikow 3900 T. Na
orbicie ziemskiej moze ona umie-
§ci¢ ciezar 113000 kG, a na torze
do Ksiezyca — 42000 kG. Do kon-
ca 1966 r. wydatkowano 3,3 miliar-
da dolaréw na rozwoj rakiety ,Sa-
turn” 5, przy czym w rozwoju tym
uczestniczyto ok. 20000 firm z 50
stanow USA.

Pierwszy stopien S-1C zostal
opracowany wspo6lnie przez Mar-
shall Space Flight Center (MSFC)
i firme Boeing. Dwa egzemplarze
do prébnaziemnych S-1C-S i S-1C-
-T (do proby wytrzymalosciowej i
préby stoiskowej) oraz dwa pierw-
sze egzemplarze do prob w locie
S-1C-1 i S-1C-2 zbudowano w
MSFC przy wspoélpracy Boeing,

produkcja dwoch nastepnych e-
gzemplarzy do préb naziemnych
S-1C-D i S-1C-F (badania dyna-

miczne i proby urzadzen montazo-
wych, transportowych 1 wyrzutni)
i pozostalych egzemplarzy do proéb
w locie zostala przeniesiona do za-
kiadow NASA w Michoud pod kie-
rownictwem firmy Boeing. W sier-
pniu 1965 r. zakonczono w Hunts-
ville pierwszg decydujgcg faze
prob egzemplarza S-1C-T — probe
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465 000 kG) egzemplarza S-2-T mia-
o pracowa¢ przez peilny okres wy-
neszacy 6 min 30 sek, nastgpilo zni-
szczenie stopnia wskutek nadmier-
nego wzrostu ci$nienia. Do ukon-
czenia programu prob stuzy obec-
nie pierwszy egzemplarz do préb w
locie S-2-1. Drugi egzemplarz do
prob w locie S-2-2 mial by¢ w
koncu 1966 r. dostarczony do Mis-
sissippi Test Facility (MTF).
Opracowany przez firme Douglas

trzeci stopien S-4B stuzy rowniez,
jak juz wspomniano, jako drugi
stopien rakiety ,Uprated Saturn”l
i azieki temu jego proby odbiorcze
zostaly przeprowadzone juz wczes-
nie). Urzadzenia stoiskowe do jego
prob sg obecnie stosowane, po pew-
nych modyfikacjach, do prob w
ramach programu ,,Saturn” 5.

Pierwsza préba wystrzelenia ra-
kiety ,,Saturn” 5 miata sie odby¢ w
marcu 1967 r., druga w lecig, a
trzecia w koncu 1967 r. Podczas
trzeciej préby ma by¢ symulowa-
ny na orbicie ziemskiej lot do Ksie-
zyca. Ksiezyc ma by¢ celem proby
na poczatku 1968 r.

Dane rakiety ,Saturn” 5

Pierwszy stopien S-1C

Dlugose 42,06 m
Srednica 10,06 m
Ciezar wlasny 130 200 kG
Ciezar startowy 2126 000 kG
Ciezar paliwa 1995000 kG
Ciag 3400000 kG
Drugi stopien S-2
Diugosé 24,84 m
Srednica 10,06 m
Ciezar wtasny 37700 kG
Ciczar startowy 465 000 kG
Ciezar paliwa 427 000 kG
Ciag 465000 kG
Trzeci stopien S-4B
Dtugose 17,91 m
Srednica 6,55 m
Ciezar witasny 9950 kG
Ciezar startowy 114 000 kG
Ciezar paliwa 104 000 kG
Ciag 93000 kG
Rys. 1 przedstawia hale monta-

zowa, obok ktorej widac¢ platforme
startowg umieszczong na transpor-

terze 1gcznie z makietg rakiety
»Saturn” 5 1 wiezg obstugi. Na
rys. 2 pokazano pierwszy stopien

S-1C, na rys. 3 — drugi stopien S-2,
na rys. 4 trzeci stopien S-4B, a
na rys. 5 — silniki F-1 i J-2.

W.K

STEROWANIE PROCESEM
SPAWANIA

Rosngce wymagania zwlaszcza
przy budowie pojazdow kosmicz-
nych zmuszajg do podwyzszenia ja-
koSci procesow  technologicznych.
Najczesciej sprowadza sie to do wy-
eliminowania subiektywnego wpty-
wu wykonawey — glownego zrodla
biedow — i zastgpienia go uktada-
mi mechanicznymi, elektrycznymi
lub logicznymi. Procesem, z ktorego
nie udato sie dotychczas wyelimino-
waé¢ koordynujgcej dziatalnosci wy-
konawcy, jest spawanie. Cziowiek
steruje bezposrednio procesem, ko-
rygujac parametry, a zwiaszcza
predko$¢é spawania, zaleznie od
chwilowego stanu. Podjeto proby
zastgpienia dziatalnosci czlowieka



przez automatyczny uklad korekceyj-
ny. Podstawowym zalozeniem do
przejecia sterowania przez automat
bylo stwierdzenie istnienia zalezno-
Sci miedzy réownomiernym przeto-
pem ‘a gradientem temperaturowym
w sgsiedztwie jeziorka cieklego me-
talu. Opracowano wiec czujnik w
formie termopary do pomiaru tej
lemperatury. Istotng réznicg tego
czujnika w stosunku do normalnych
termopar jest to, ze jedna galgz zo-
stala wykonana ze stopu konstan-
tan-rod, a drugg stanowi sam spa-
wany material.

Przeprowadzone badania wykaza-
ly, ze na wskazania czujnika nie
ma wplywu promieniowanie ze-
wnetrzne, jako$¢ powierzchni (tlen-
ki) i inne czynniki. Wprowadzenie
impulséw temperaturowych do uktla-
du sterowania umozliwilo utrzymy-
wanie ustalonych warunkéw w pro-
cesie spawania. Dotychczasowe wy-
niki rokujg pelny sukces tym poczy-
naniom, jednakze wymagane sg dal-
sze badania dla ustalenia optymal-
nych warunkoéw sterowania. Nalezy
zwlaszcza okre$lic optymalne poto-
zenie punktu styku czujnika z me-
talem w stosunku do punktu 13-
czenia, okreS$li¢ ilo$¢ i rozmieszcze-
nie czujnikoéw, ustali¢ zaleznos¢
funkcjonalng miedzy wartoscig po-
dawang przez termopare a przeto-
pem i wreszcie ustali¢ przvdatnosé
sterowania predkoscig ewentualnie
pradem spawania.

A.G.

K RNIKA

@ Premier J. Cyrankiewicz — jako ho-
norowy prezes APRL — przyjal w dn.
18. IIT delegacje Zarzadu Gitownego tej
organizacji, w osobach prezesa S. Anto-
siewicza, wiceprezesa min. J. Olszew-
skiego 1 sekretarza generalnego pik. A.
Junitera. Delegacja poinformowata pre-
miera o dziatalnosci i planach Aero-
klubu.

@ Minister ON odznaczytl 112 dziataczy
i pracownikow APRL brgzowymi meda-
lami ,,Za Zastugi dla Obronnosci Kraju’.
Po dekoracji otwarta zostata w Klubie
Oficerskim w Warszawie wystawa lotni-
cza, obrazujgca dorobek APRL.

@ W dniu 19 marca odbyl sie w War-
szawie VIII Krajowy Zjazd Aeroklubu
PRL. Wzielo w nim udzial 111 delegatow
z aerokluboéw regionalnych i Klubu Senio-
row Lotnictwa oraz zaproszeni na zjazd
prezesii przewodniczgcy komisji rewizyj-
nych aeroklubéw. czolowi sportowcy lot-
niczy, a takze dziatacze spoteczni lotnictwa
sportowego. Na zjazd przybyli m.in.:
Gtowny Inspektor Lotnictwa gen. Racz-
kowsl<i, min. Olszewski, wiceministrowie
Mroczek 1 Szkop oraz dyrektor PLL
,,LOT"” inz. Zwierzynski. Zebrani uczcili
minutg ciszy pomie¢ Popiela, Powsin-
skieao i Skrzydlewskiego, po czym na-
stgpito wreczenie dyplomow Tissandiera
min. Olszewskiemu, gen. C. Mankiewi-
czowi i mgrowi inz. Z. Regule. Medal
Tanskiego za 1966 rok otrzymat S. Jo-
zefczak. Na Zjezdzie uchwalono kierunki
dalszej dziatalnosci APRL. W sktad wv-
branego Zarzgdu Gléwnego weszli: St.
Antosiewicz (prezes) J. Olszewski i C.
Mankiewicz (wiceprezesi). A. Juniter (se-
neralnv sekretarz), W. Leja (skarbnik).
J. R. Konieczny (z-ca skarbnika) oraz 13
dziataczy lotniczych (jako czitonkowie
Zarzadu).

METALOGRAFIA
TROIJWYMIAROWA

Metalografowie zawsze pragneli
uzyska¢ informacje o mikrostruk-
turze przestrzennej, jaka w rzeczy-
wistosci wystepuje w materiatach.
Dotychczasowe pilaskie, jednoptasz-
czyznowe zdjecia nie dawaly pelni
obrazu i pelnej wiernosci z rzeczy-
wistoscig.

W celu uzyskania obrazu prze-
strzennego zastosowano dotychcza-
sowg technike tworzenia obrazu mi-
krostruktury, tylko wielokrotnie
powtoérzong. Po dokonaniu zdjecia
w jednej plaszczyznie, usuwa sie
okreslong warstwe materiatu, pole-
rowaniem lub trawieniem, i wyko-
nuje nastepne zdjecie zachowujac
te sama lokalizacje proébki. Na-
stepnie powtarza sie ten zabieg
zgdang ilo$¢ razy zachowujgc kaz-
dorazowo stalos¢ polozenia probki
i jednakowag grubo$¢ zdejmowanej
warstwy materialu miedzy kolej-
nymi zdjeciami. Obrazy pozyty-
wowe lub negatywowe naklada sig
jedno na drugie we wtasciwej ko-
lejnosci rozdzielajgc je przezro-
czystymi przekladkami o jednako-
wej grubosci (patrz rysunek). Wten
sposO6b uzyskuje sie tréjwymiaro-
wy obraz mikrostruktury mate-
rialu. Dzieki nowej technice uzys-
kano znacznie pelniejsze informa-
cje o strukturze materiatu, zmia-
nach zachodzacych po procesach
obrobki cieplnej i cieplno-chemicz-

@ Dziatalno$¢ Sekcji Lotniczej SIMP
musi sie juz liczy¢ jako pozytyw w zy-
ciu lotniczym naszego Kraju. Wybrany
przed 10 miesigcami nowy Zarzad SL —
pracujgc wedlug zalozonego programu --
wtgcza sie do spraw zaktadowych ko!
SIMP oraz do polityki i problemoéow lot-
niczych. Dla zacie$nienia wiezi z kolami
lotniczymi Zarzgd Sekcji odbyt sesje
wyjazdowe w WSK Rzeszéw i SZD w
Bielsku-Biatej.

Przypomnijmy, ze w sktad Zarzaclu
Sekcji Lotniczej wchodzg koledzy: Ko-
stia (W-wa, przewodniczgcy), Mikluszka
(Rzeszow, 2z-ca przewodn.), Zaremba
(W-wa, sekretarz), Staszek (W-wa), Orczy-
kowski (Mielec) oraz Borodzilc, Eazinski,
Sulilkowski i Winecki (z Warszawy).

Na Walny Zjazd Delegatow SIMP Za-
rzad Sekcji Lotniczej zgtasza nastepujace
whnioski:

1. Walny Zjazd widzi koniecznos$é¢ prze-
prowadzenia przez przemyst analizy
ekonomicznie uzasadnionej perpekty-
wy produkeji lotniczej, ktora odpo-
wiadataby potrzebom Kraju i stata
we wtasciwej proporcji do obiektyw-
nych mozliwo$ci produkcyinych.

2. Podjaé¢ dzialanie w sprawie zahamo-
wania odptywu, ustabilizowania. na-
lezytego wykorzystania, nauczania i
szkolenia fachowcow lotniczych, w ce-
lu zabezpieczenia mozliwosci: podjecia
nowych opracowan, produkcji, eks-
ploatacji i remontow sprzetu lotniczego

3. Postuluje sie utworzenie Centralnego
Osrodka Kompleksowei Koordvnacii
polityki lotniczei w Kraju w zakresie
planowania i realizacii wszelkich za-
mierzen w tej dziedzinie oraz wytwa-
rzania, zbytu i eksploatacji sprzetu
lotniczego.

4. Postuluje sie ovracowanie i realizacje
programu nauczania specjalistow z
dziedziny S$miftowcowei — na wyz-
szym i Srednim bnoziomie — w celu
zabezpieczenia wvkonania zadan pla-
nowych, ekiploatacji | remontow
sprzetu.

5. Postuluje sie koniecznosé stworzenia
formalnych i finansowych warunkow
umozliwiaigcveh wyijazdy zagraniczne
z ramienia SIMP fachowcom z przed-

nej, zmianach po dlugotrwatej pra-
¢y w warunkach zmeczeniowych itp.
Nowa metoda badania okazala sie
szczegblnie przydatna w rozpozna-
waniu i badaniu nowych materia-
16w stosowanych do budowy stat-
kow kosmicznych, wynikéw 1gcze-
nia przy uzyciu spawania strumie-
niem elektronéw, lutowania dyfu-
zyjnego i lgczenia lutami reakcyj-
nymi itd. Dalszy rozwoj tej metody
rokuje duze nadzieje jako narze-
dzia w blizszym poznaniu struktur
| zjawisk zachodzacych w metalach.

N0 )

siebiorstw przemystowych i instytu-
tow w celu podwyzszenia kwalifikacji
i zdobycia postepowych doswiadczen.

@ W dniu 29.I11I — z inicjatywy Zarzg-
du Giéwnego APRL i Ministerstwa Rol-
nictwa — odbyla sie w Warszawie I Kra-
jowa Konferencja Lotnictwa Gospodar-
czego, Rolnictwa i Les$nictwa. Podstawo-
wy referat opracowany przez Przedsie-
biorstwo Ustug i Produkcji APRL wygto-
sit prezes Aeroklubu St. Antosiewicz.
Referat obejmowat zagadnienia rozwoju,
usprawnien i ekonomiki lotniczych ustug
dla rolnictwa i lesnictwa. W konferencji
wzieto udziat 130 oséb, w prezydium za-
siedli przedstawiciele resortéw rolnictwa,
lesnictwa i chemii. Obecni otrzymali te-
zy referatu oraz zestawienie wnioskow.
Po referacie odbyta sie dyskusja, w kto-
rej m.in. omoéwiono malte wykorzystanie
lotnictwa w polskiej gospodarce rolni-
czo-lesnej w porownaniu z krajami so-
cjalistycznymi, ktadac szczegdlny nacisk

na nikle stosowanie nawozenia lotni-
czego.
@® Zaczyna sie pomySlnie wyJasniaé

problem zabezpieczenia w sprzet naszych
pilotbw akrobacyjnych. Rozmowy prze-
prowadzone w Czechostowacii przez
przedstawicieli ,.Motoimportu”™ i APRL
dajg podstawe do zywienia nadziei, ze
w I kwartale 1968 r. APRL otrzyma 10
samolotow ,,Zlin-526"’,

® Z inicjatywy Komisii Samolotowej
APRL zorganizowane zostaly OKredowe
Osrodki Doskonalenia Akrobacii w Swid-
niku, Gliwicach, Inowroctawiu i Zielo-
nej Gorze. Cenna ta iniciatywa pnozwoli
na podniesienie poziomu wyszkolenia na-
szych pilotow samolotowych.

@ W biezacym roku odbedg sie po raz
pierwszy w kraju zawodv Smigtowcowe
w Swidniku koto Lublina,

@ Kolegium Redakcvine zastuzonego
dla lotnictwa miesierznika . Woiskowv
Przeglad Lotniczv’’ obchodzito iubileusz
20-lecia dziatalnosci. 7 tei okazii redak-

cja TL i A sklada serdeczne powinszo-
wania oraz zyczenia pomys$Slnego roz-
woju.
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POMOCE KONSTRUKTORSKIE ,,TECHNIKI LOTNICZE) | ASTRONAUTYCZNE)-

MATERIALY STOSOWANE W KONSTRUKCJACH LOTNICZYCH

Koleina tablica 15 zawiera sktad che-
miczny specjalnych stopow miedzi, ta-

HOTATKI

Czesé IX
MIEDZ I STOPY MIEDZI

cigg dalszy

blica 16 — orientacyjne
glowne zastosowanie tych

wtasnosci i
stopow, a ta-
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B Na ostatnim plenum Fedecracji Spor-
tu Lotniczego ZSRR ostro krytykowano
poziom tej dyscypliny w Zwigzku Ra-
dzieckim i nikie sukcesy miedzynarodo-
we. Krytyka ta uzupeinita decyzje wtadz
w sprawie reorganizacji sportu lotnicze-
go. Komitety poszczegoélnych rodzajow
sportu lotniczego przeksztalcone zostajg
obecnie w samodzielne federacje.

B Samoloty SAS kursujgce na trasie
Kopenhaga—Sztokholm—Tokio beda mia-
ly prawo przelotu nad Syberig dopiero
za 2 lata. W mysl zawartej umowy — li-
nery SAS w przelotach do Afganistanu,
Pakistanu, Indii i Cejlonu lgdowaé bedg
w Moskwie i Tbilisi, natomiast samoloty
,,Aeroftotu” przelatywaé¢ bedg nad kra-
jami skandynawskimi realizujgc potg-
czenie z Nowym Jorkiem i Kanads.

B 17 przedsiebiorstw komunikacji lot-
niczej zakupilo juz 129 samolotéw Krot-
kiego zasiegu Boeing-737. Samolot tego
typu — mieszczgcy 84 pasazerow, 2 pilo-
tow i 2 stewardessy — zostal po raz
pierwszy pokazany publicznie w koncu
stycznia br.

B Przedstawiciele pieciu najwiekszych
towarzystw lotniczych Europy zachod-
niecj ,,Air France’’, BEA, ,,Deutsche Luft-
hansa’”> SAS i ,,Swissair’” zorganizowali
narade wszystkich zachodnioeuropejskich

WIATA

towarzystw lotniczych w sprawie rozpo-

czecia w Europie produkcji autobusow
powietrznych na 250—300 osoéb.
B Konstruktorzy angielscy — w opar-

ciu o zdobyte doswiadczenia podczas 20
tys. godzin eksploatowania poduszkow-
coOw — projektujg pasazerski poduszko-
wiec typu SR-N4 o ciezarze calkowitym
188 ton. Poduszkowicc o predkosci maks.
140 km/h i zasiegu 325 km bedzie zabie-
ra¢ 174 pasazerow i 34 samochody (lub
tylko 670 oséb); poruszaé¢ sie bedzie przy
fali o wysokosci 3,5 m. Sprzet ten wej-
dzie na linie w 1968 roku.

B Wytwornie zachodnioniemieckie Jun-
kers i Messerschmitt vprzy wspolpracy
zakltadow ECA w Charleroi i SNECMA
(Francja), BAC w Stevenage (Anglia) i
konsultacji amerykanskiej (Lockheed)
buduja satelite badawczego HEOS-A. Sa-
telita ten przewidziany jest do startu w
potowie 1968 r.

B Jeszcze w tym roku zapowiadane sg
starty dwoch pierwszych niewielkich sa-
telitow europejskiej organizacji ESRO.
Po roku 1973 przewiduje sie budowe du-

7ego satelity ,.europejskiego’> o masie
700 kG.
,,Z21in-526" (z silnikiem Walter Mi-

nor-6-III o mocy 160 KM) jest produko-

Chcesz mie¢ w domu

materialy do pracy naukowej?

oprac. mgr inz. A. CiszeWski i
mgr inz. T. Radomski

blica 17 — niektéore wtasnosci oporo-
wych stopow miedzi.

(dc. na III i IV okt.)

wany w fabryce ,,Motoravan’” w Ostro-
kovicach w wersji dwumiejscowej jako
samolot szkolno-treningowy i w wersji
Jednomiejscowe] — Jako akrobacyjny.
Samolot ten jest tani (cena 14600 rubli,
co wynosi okolto 700 tys. z}), ekonomicz-
ny i prosty w obstudze i eksploataciji.
Resurs ptatowca do pierwszej naprawy

wynosi 1200 godzin, resurs silnika — 600
godzin. Zuzycie paliwa — 36 litrow na
godzine.

B Austriacka firma ,,Agrarflug Gliick”
prowadzi prace agrolotnicze w szeregu
krajow Europy oraz w Poinocnej Afry-
ce. Do prac tych firma zakupila partie
samolotéw ,,Gawron’’.

B Przedsiebiostwo ,,Air France” wyka-
zato w ub.r. zysk 2,1 mld frankow, tj.
o 15% wiecej niz w 1965 r. W 1966 r.
przewieziono 4,5 mln pasazerow.

B Czechostowackie linie lotnicze obstu-
gujg trasy diugosci 130 tys. km. W ubie-
glym roku CSA przewiozty 1,35 min pa-
sazero6w (dla poréwnania PLL ,,LOT” —
498 tys.).

B Obserwuje sie — grozny dla brytyj-
skiego przemysiu lotniczego — odplyw
fachowcéw do pracy w Stanach Zjedno-
czonych. W 1965 r. emigrowato do USA
182 specjalistow, tzn. o 80%, wiecej — niz
w 1964 r.

Zamow odpowiednie odbitki kserograficzne z czasopism krajo-

wych czy zagranicznych.
Zamowienia przyjmuje Biblioteka Glowna NOT w Warszawie,
ul. Czackiego 3/5 w godz. 9—20.

Koszt wykonania pojedynczej odbitki 10 zl.
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Tablica 16. Orientacyjne wtasnosci i glébwne

(wg PN-61/H-87027 i

Cena zi 12.-

zastosowania specjalnych stop6w miedzi

PN-61/H-87052)

.
Cecha .
stopu Star utward?ema .2 Postaé Wtasnosci technologiczne
wg PN obrébki cieplnej
MZN18 wyzarzony, blachy, tasmy, rury, gleboko tloczony, wysoka
péitwardy, prety, druty oporno$é wtasciwa
twardy,
sprezysty,
podwéjnie sprezysty,

MZN15 wyzarzony, blachy, tasmy, prety, | latwo utwardzalny przez
twardy, druty zgniot
sprezysty,

MZN12 wyzarzony, blachy, tasmy, rury, ttoczny,

twardy, prety, sruby, druty
sprezysty,
podwodjnie sprezysty,

MNS5 = rury, wysokie wiasnosci wytrzyma-
loSciowe i plastyczne,

MN19 ] blachy, tasmy, rury, wysoka, odpornosé na korozje,

prety, druty, charakterystyczna biala
barwa,

MNK31 = druty, wysokie wlasnosci sprezyste,
wysoka temperatura statosci
wtasnosci (500 °C),

MN A62 = blachy, rury, vrety, wysoka odpornosé na korozje,
wysokie wilasnosci wytrzyma-
loSciowe

MNM101 = blachy, druty, wysoka opornos¢ elektryczna

MNF51 - rury, wysolkka odpornos$é na korozje
w wodzie morskiej

MNF101 — rury, wysoka odporno$é na korozje
w wedzie morskicj

Glowne zastosowania

wyroby wytlaczane, nakrycia
stolowe, okucia, oprawy na- |
rzedzi chirurgicznych, w prze-
mysle elektrotechnicznym,

czeSci sprezynujjce i tngce
aparatéw,

wyroby wyttaczane, czesci
sprezynujace aparatéow, od-
znaki,

na wyroby specjalne,

do platerowania, wyroby wy-
ciskane i ciggnione,

na czesSci maszyn,

w przemysle okretowym i ma-
szynowym,

na elementy oporowe, druty
do termopar,

rury kondensatorowe w prze-
mys$le okretowym,

rury kondcnsatorowe w prze-I
mysle okrgtowym

Tablica 17. Niektoére wiasno$ci oporowych stop6w miedzi produkeji polskiej
(Wg PN-583/H-87051)

Oznaczenie stopu

Ciezar Cpornosé
wlasciwy wtasciwa

nazwa cecha G/cm? n 20
€ mm?/m
Manganin SOM85 8,40 0,40—0,48
Inmet SOM84 8,00 0,40—0,47
Nikielina SOMS81 8,95 0,28—0,36
Konstantan SOM59 8,90 0,44—0,51
Nowe srebro SOMS5 8,70 0,30—0,36

Wspoétezyn- | Sila termo-  Wytrzyma-
nik cieplny | clektryezna 1o§¢ naroz- | Wydluzenie
opornosci dla 0--100 °C ciaganie w stanie irempeauig
dla Wi stosunky w stanie wyzarzonym pracy
o, (<
0~-100 °C do miedzi ~ Wvyzarzonym Am' S maliy
maks. nv/°c R, kG/mm? °%6 min.
maks.
4 . 1()'5 maks. 1,0 50,0 20,0 300
2 - 10~ maks. 1,0 55,0 8,0 400
3. 10" maks. 4,0 40,0 15,0 400
4 107 40,0 55,0 25,0 400
30 - 10~ maks. 18,0 45,0 25,0 400
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