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Systematyka profili

Profile pochodne w stosunku do serii

szOstej

1. Profile oznaczone symbolem 65/318/—

—217;

a = 0,5 powstajg przez powieksze-

nie lub zmniejszenie w pewnym, stalym

Grupa profili NACA

Rodzina profilt laminarnych (cd.)

stosunku, rzednych profilu wyjsciowego
skonstruowanego w oparciu o odwzoro-
wanie konforemne z obrysu kotowego.
Znaczenie cyfr poza nawiasem jest ta-
kie same jak w przypadku serii podsta-
wowej (omowionej w nrze 3/67 TL i A).

oprac. mgr inz. E. Lewalska

Znaczenie cyfr w nawiasie:

I cyfra oznacza zakres wartosci Cz dla
matych oporow,

II i III cyfra oznaczajg grubos$é¢ pro-
centowa profilu, z ktorego zostal otrzy-
many dany profil.

Tablica 7

NACA 62 NACA 63 NACA 64 NACA 65 NACA 66 NACA 67
a%e ¥o% ¢ M%e | a%e¢ % ¢ o ¢ B yo% ¢ X% ¢ Yoo | x%c¢ i
0 | 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
1,25 0,726 1,25 0,480 1,25 0,369 1,25 0,296 1,25 0,247 1,25 0,212
2,5 1,406 2,5 0,958 2,5 0,726 2,5 0,585 2,5 0,490 2,5 0,421
5,0 2,625 5,0 1,833 3,0 1,406 5,0 1,140 5.0 0,938 3,0 0,827
7,5 3,656 7,5 2,625 7.5 2.039 7,5 1,665 7,5 1,406 7.3 1,217
10 4,5 10 3,333 10 2,625 10 2,160 10 1,833 10 1,592
13 5,625 15 4,5 15 3,656 15 3,060 15 2,625 15 2,296
20 6,000 20 5,333 20 4,5 20 3,840 20 3,333 20 2,939
25 5,977 25 5,833 25 5,156 25 4,500
30 5,906 30 6,000 30 5,625 30 5,040 30 4,400 30 4,041
40 5,625 40 5,878 40 6,000 40 5,760 40 5.333 40 4,898
50 5,156 50 5,510 50 5,833 50 6,000 50 5,833 50 5,510
60 4,500 60 4,898 60 5,333 60 5,760 60 6,000 60 5,878
70 3,636 70 4,041 70 4,500 70 5,040 70 5,625 70 6,000
80 2,625 80 2,939 80 3,333 80 3,840 80 4,500 80 5,333
90 1,406 90 1,592 90 1,833 90 2,160 90 2,625 90 3,333
95 0,727 935 0,827 93 0,958 95 1,140 95 1,406 935 1,833
100 0 100 0 100 ¢ 100 0 100 0 100 0
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XVIl Miedzynarodowy Kongres Astronautyczny w Madrycie

XVII z kolei Kongres Miedzyna-
rodowej Federacji Astronautycznej
odbyt sie w dniach od 9 do 15 paz-
cdziernika 1966 r. w Madrycie. Go-
snodarzami byty 2 hiszpanskie towa-
rzystwa, zajmujgce sie astronauty-
kg: Agrupscion Astronautica Espa-
nola z siedzibg w Barcelonie oraz
Asociaciéon Espafiola Astronautica
z Madrytu. Przy organizacji kongre-
su wsnoldziatata rowniez hiszpanska
Komisja Panstwowa Badan Przc-
strzeni Kosmicznej CONIE.

Ze wzgledu na znaczng odleglos¢
od Hiszpanii i panujgce tam stosun-
ki polityczne nasze kontakty z tym
krajem sg raczej luzne. Z tego po-
wodu wyobrazenia o tym Kkraju nie
sg zbyt dokladne. Mozna by sadzié¢,
iz kraj ten, zniszczony wojng domo-
wa, zajmujgcy specyficzng pozycje
w stosunku do reszty $wiata, odlegty
pozostat od spraw tak zaawansowa-
nych jak m. in. astronautyka. Tak
jednak nie jest. Hiszpanie wysytlajg
rakiety badawcze w gorng atmosfere,
a przede wszystkim wspoéldziatajg
w $ledzeniu obiektéw Kkosmicznych
wysytanych daleko poza Ziemie ta-
kich jak: sztuczne satelity Ksiezyca
i probniki lagodnie osiadajgce na
jego powierzchni. W poblizu Madry-
tu w Robiedo de Chavela znajduje
sie jeden z kilku o$rodkéw amery-
kanskiej sieci stacji sledzgcych prze-
strzen miedzyplanetarng (Deep Space
Network), uruchomiony w roku 1965
i eksploatowany wspodlnie przez ame-
rykanskg agencje kosmiczng NASA
oraz hiszpanski instytut INTA w Ma-
drycie. Stacja w Robledo de Cha-
vela posredniczyta m.in. w uzyska-
niu Swietnych materiatéw zdjecio-
wych, przekazywanych przez apara-
tury SURVEYORA oraz LUNAR
ORBITER 11 2.

Sam Kongres byt doskonale zor-
ganizowany i stanowil jedno z naj-
wickszych przedzsiewzie¢ w tym za-
kresie. Uczestniczylo w nim ponad
1100 os6b, a wiec jeszcze wiecej niz
w ostatnim spotkaniu w roku 1965
w Atenach.

Obrady toczyly sie w gmachu
zwigzkéw zawodowych. Przebiegatly

one zwykle w 4 a czasami nawet
w 5 rownoleglych sesjach. Tematyka
grupowalta sie woko6t wybranych
i juz do pewnego stopnia tradycyi-
nyvch dla kongreséw Federacji za-
gadnien. Ogdlna liczba zgiloszonych
i przedstawionych referatéw siegala
250. Najwieksza ich ilo$¢ dotyczyta
zagadnien inzynierii uktadowej: pro-
jektéw zlozonych urzadzen stosowa-
nyvch w obiektach kosmicznych (ta-
kich jak nn. teleskopy), budowy ra-
kiet nos$nych, sztucznych satelitéw
i prébnikéow cial niebieskich, proble-
mow sprawdzania obiektéw kosmicz-
nych i ich analizy strukturalnej,
a takze techniki wyjatawiania przed
wystaniem na Ksiezyc czy w strone
najblizszych nam planet. Ogoélna
liczba referatéw w tym dziale prze-
kroczyta 50.

Innym, nader wazkim zagadnie-
niem, jakie omawiano w Madrycie,
byty satelity uzyteczne. Chodzilo tu
przede wszystkim o obiekty meteo-
rologiczne, chociaz sprawe te potra-
ktowano w szerszym zakresie. Zgod-
nie z istniejgcymi tendecjami meteo-
rologie zalicza sie obecnie do zespo-
lu nauk zajmujacych sie osrodkami
wystepujgcymi na naszej planecie.
Sa to oczywiscie w pierwszym rze-
dzie atmosfera oraz morza i oceany.
Tak wiec na Kongresie Madryckim
omawiano réwniez sztuczne satelity
Ziemi przeznaczone do obserwaciji
zjawisk przebiegajgcych w innych
o$rodkach niz powietrzny.

Znaczna ilos¢ prac, przedstawio-
nych w Hiszpanii, dotyczyla nape-
doéw. Chodzito tu przede wszystkim
o napedy klasyczne, o silniki na sta-
e i ciekle materialy pedne. Oma-
wiano jednak takze napedy miesza-
ne, a na oddzielnym posiedzeniu —
napedy nieklasyczne. Przedstawiono
wyniki prac, poswieconych zwtlasz-
cza elektrycznym silnikom rakieto-
wym: jonowym i plazmowym, a tak-
ze napedowi jadrowemu.

Specjalng sesje poswiecono zagad-
nieniu wej$cia pojazdéw w atmo-
sfere. Omoéwiono na niej wyniki
prac zaréwno doswiadczalnych, jak
i teoretycznych, biorgc pod uwage

niec tylko atmosfere naszej planety,
ale réwniez Marsa bedgcego celem
przysztych wypraw zalogowych.

Astrodynamika to domena przede
wszystkim teoretykéw. Zajmuje sie
ona orbitami sztucznych obiektow
kosmicznychiruchami na tych orbi-
tach. Z dziedzing tg wigzg sie za-
gadnienia kierowania, sterowania
i Sledzenia satelitow i prébnikéw
kosmicznych. Obu wymienionym
dzialom poswiecono w Madrycie
ponad 50 referatow.

Na Kongresie Miedzynarodowej
Federacji Astronautycznej bogato
byta reprezentowana réwniez bio-
astronautyka — nauka majgca decy-
dujace znaczenie w praktycznej rea-
lizacji lotow zalogowych w prze-
strzen.

Szczegoblnie interesujgco przedsta-
wiala sie specjalna sesja po$swiecona
tzw. ostatnim wydarzeniom. W cza-
sie tej wtasnie sesji omoéwiono przc-
de wszystkim wyniki 3 wielkich
programéw amerykanskich: GEMI-
NI, SURVEYOR i LUNAR ORBI-
TER.

Bardziej syntetyczny
mialy posiedzenia wyodrebnionej
grupy roboczej Miedzynarodowej
Federacji Astronautycznej, dziala-
jacej w ramach LIL — Lunar In-
ternational Laboratory, czyli Micg-
dzynarodowego Laboratorium Ksicg-
zycowego. W Hiszpanii tematem
obrad tej grupy byly zagadnienia
biologii i medycyny ksiezycowej,
zwigzane z mozliwos$cig wystepowa-
nia i poszukiwania pewnych postaci
zycia na Srebrnym Globie, a takze
z pobytem czlowieka na tym ciele
niebieskim i podtrzymaniem jego
istnienia.

W czasie XVII Miedzynarodowego
Kongresu Astronautycznego toczytly
sie rowniez obrady prawnikéw zaj-
mujacych sie prawem kosmicznym.
Odbywaty sie one w ramach IX
Kolokwium Prawa Kosmicznego —-
w nieobecnosci witasciwego organi-
zatora calego tego dziatu, czlowieka
ogromnie zastuzonego dla rozwoju
Miedzynarodowej Federacji Astro-
nautycznej i idei wspoipracy mie-

charakter



L. Proba na hamowni, najwiekszego dotychczas, amerykanskiego silnika rakietowego
na paliwo state, o srednicy 6,6 m, rozwijajacego ciag 1575000 kG. Czas dziatania
silnika przekroczyt 135 sekund

dzynarodowejnatym polu, A.G. Ha-
leya. Wybitny ten czlowiek, znany
i w naszym kraju, zmart nagle jesz-
cze przed Kongresem, wzbudzajgc
powszechny zal.

Nie sposob oczywiscie omowic
chociazby pokroétce wszystkich waz-
niejszych i bardziej interesujgcych
referatéw przedstawionych na zjez-
dzie madryckim. Pozostaje mi wy-
bra¢ w sposéb dosé¢ dowolny pewne
z nich — nader charakterystyczne
i dotyczgce ciekawszych i bardziej
ogoélnych zagadnien.

Na czolo wysuwajg sie zagadnie-
nia zwigzane z obserwacjami me-
teorologicznymi przeprowadzanymi
przez ludzi z pokiadu statkéow zalo-
gowych, krazgcych po orbitach sate-
litarnych Ziemi. Przegladowy refe-
rat w tej dziedzinie wyglosit wybit-
ny uczony radziecki, rektor Uniwer-
sytetu Leningradzkiego, prof. K. Kon-
dratiew. Zwrocil on uwage na wy-
niki uzyskane w tym zakresie dzie-
ki obserwacjom, wykonanym przcz
kosmonautéw radzieckich oraz ame-
rykanskich. W czasie tych obserwa-
c¢ji wykonano wiele zdj¢é najroz-

2

maitszych uktadow chmur, a wyni-
ki ich analizy zostaly uzupelnionc
informacjami, dostarczonymi przez
ludzi, ktoérzy te fotografie wykonali.
Prof. Kondratiew zwroécilt szczegodlng
uwage na trudnosci wystepujgce
przy obserwacjach formacji oblokow
w pobliZzu horyzontu — trudnosci
zwigzanych z charakterystycznymi
wtlasno$ciami atmosfery Ziemii wita-
sciwosciami ludzkiego wzroku.

W drugim swoim referacie prof.
Kondratiew zajat sie bardzo wazng
obecnie metodg badania atmosfery
Ziemi na drodze tzw. sondazu ciepl-
nego. Chodzi w tym przypadku o po-
miary promieniowania cieplnego
atmosfery wykenywane z wysokos$ci
orbit satelitarnych naszej planety.
Wspomniane promieniowanie do-
starcza istotnych informacji na te-
mat stanu atmosfery, co ma bardzo
duze znaczenie przy opracowywaniu
prognoz pogody.

Syntetyczny referat na temat ca-
lej serii satelitow TIROS oraz wy-
rostej z jej doSwiadczen nowej serii
obiektow ESSA wyglositi Ameryka-
nin, Robert Rados. Jest zawsze pou-

czajace przyjrzenie sie ewolucji ja-
kiego$ urzadzenia i wykorzystania
go w coraz to doskonalszy sposoh.
Tak wilasnie przedstawia sie sytu-
acja w przypadku satelitow TIROS.
Pierwsze obiekty serii, oznaczone
kolejnymi numerami od 1 do 4, wy-
stane zostaly na orbity przebiegajg-
ce pod katem 48° wzgledem réwnika.
Ich aparatura telewizyjna wykony-
wata obserwacje powloki chmur
tvlko w stosunkowo waskim pasie,
miedzy szeroko$ciami geograficzny-
mi 553° na poéinoc i na potudnie od
rownika. Nalezy zas pamieta¢, zZe
ogromny wplyw na ksztaltowanie
sie pogody majg rowniez obszary
polozone blizej biegunéw, zwlaszcza
za$ strefy polarne. Dlatego tez TI-
RGS 5, 6. 71 8 zostaly umieszczone
na orbitach, ktoérych pochylenie
wzgledem rownika wynosito juz 58°.
Obszar obserwacji zwiekszyl sie
o pelne 20° szerokosci geograficznej.
Wreszcie TIROSY od 9 do 11 zna-
lazly sie na orbitach bliskich biegu-
nowej. Kat nachylenia tych toréw
wzgledem roéownika wyniést 88°.
Wskutek tego obserwacjami zostala
objeta powloka chmur nad calg
praktycznie planetg. Jednocze$nie
w tym ostatnim przypadku ruch sa-
telitow  zostal  zsynchronizowany
7 polozeniem Stonca na niebie, dzie-
ki czemu nad okres$lonymi punktami
powierzchni Ziemi satelita znajdo-
wal sie zawsze o ustalonej porze.

G. Ohring zaproponowat catg serie
eksperymentéw  meteorologicznych.
jakie mozna by przeprowadzié¢ z po-
ktadu zalogowych statkow satelitar-
nych, krazgcych nad Ziemig. Nalezg
do nich ohserwacje §wiecacych oblo-
k6w nocnych, pomiary promienio-
wania widzialnego i podczerwonego,
dostarczajgce informacji o kragzeniu
atmosfery czy o zanieczyszczeniu jej,
0 pionowym rozkladzie temperatu-
ry, pary wodnej i ozonu. Wskazowek
na temat zmian temperatury z wy-
soko$cig mogg rowniez udzieli¢ wy-
niki pomiaréw odpowiednich mikro-
fal radiowych.

Wiele interesujgcych szczegdiow
na temat budowy i dzialania préon-
nika SURVEYOR 1 zawieral referat
przegladowy R. J. Parksa ze styn-
nego Jet Propulsion Laboratory

2. Jedno ze zdje¢ metcorologicznych, wy-
konanych z poktadu amerykanskiego
statku zalogowego GEMINI. Widac¢

linie

oddzielajaca staty lad od

wyraznie formacje obiokow i
brzegowa,
morza




wielkiej politechniki kalifornijskiej
w Pasadenie. Parks przedstawil calg
strone techniczng zagadnienia wraz
z przebiegiem lotu i lagodnego lgdo-

wania na powierzchni Srebrnego
Globu. Opisat on statek nosny
ATLAS-CENTAUR, a zwtaszcza
szczegbly jego czescl  dziobowej,

w ktérej znaidowatl sie prébnik ksie-
zvcowy. Przede wszystkim jednak
ujawnil on wiele istotnych elemen-
tow struktury SURVEYORA 1,

PoznaliSmy dzieki temu poszcze-
gbélne ukitady prébnika: zespotly za-
silania w energie elektryczng, stero-
wania potozeniem, tgcznosci i tele-
metrii, kamery telewizyjnej i in.

Podobny charakter mial referat
G. H. Hage’a i W. J. Boyera na te-
mat satelity Ksiezyca — LUNAR
ORBITER 1, noszgcy podtytul bar-
dzo znamienny: ,Postuszny robot”.
Praca ta nie zawierala tyle szcze-
go6tow jak poprzednio. Ukazala ona
jednak calo$¢ =zagadnienia z jego
licznymi powigzaniami. Przede
wszystkim za$ zapoznata nas ze
szczegolami ukiladu wykonywania
zdje¢ przez ten prébnik. Wypada
zauwazyé¢, iz zastosowana w LUNAR
ORBITER metoda fotografowania
i wywolywania zdje¢, a nastepnie
odczytywania ich na drodze elek-
trycznej stanowi w istocie udos:..o-
nalenie metody uzytej w roku 1959
w radzieckim préoniku BUNA 3,
ktéry dostarczyt historycznych juz
obrazow drugiej, z Ziemi niewidzial-
nej, strony Ksiezyca.

Trzech autoréow: L. Narodny,
H. Cohen i E. Wells przedstawilo
w Madrycie godny uwagi projekt
teleskopu mieszczgcego sie w budo-
wanym przez Amerykanow Kksiezy-
cowym statku zatogowym LEM,
a przeznaczonym do przeprowadza-
nia obserwacji astronomicznych
z powierzchni Srebrnego Globu.
D. Bitondo natomiast omowil spe-
cjalny zestaw pomiarowy ALSETD,
réwniez przeznaczony do przeniesie-
nia na powierzchnie Ksiezyca w stat-
ku LEM. ALSEP stanowi w istocie
urzgdzenie dziatajgce samoczynnie.
Ma on zosta¢ umieszczony na Srebr-
nym Globie i funkcjonowaé¢ jeszcze
przez okragly rok po odlocie luno-
nautéw na Ziemie, informujgc na
drodze radiowej o warunkach fizycz-
nych, panujgcych na Ksiezycu:
o natezeniu pola magnetycznego,
wietrze stonecznym i drganiach
gruntu. Jako Zrodio energii stuzyé
ma ogniwo radioizotopowe.

O wielkich postepach w dziedzi-
nie mikroelektroniki poinformowat
dr R. M. Ashby w referacie przegla-
dowym. Ilustrowat on swoje wywo-
dy przyktadami wspoliczesnej apara-
tury. M. in. przedstawit jeden z naj-
mniejszych, wspoiczesnych uktadéw
kierowania bezwtadno$ciowego
o wielkiei dokladnosci — N 16. Uktad
ten zajmuje przestrzen 27 dcms3, ma
mase 18 kg, a do zasilania wymaga
mocy zaledwie 140 watéw. Radiolo-
kator uniwersalny R 45, przystoso-
wany do dziatania w ciezkich wa-
runkach atmosferycznych o masie
zaledwie 45 kg okazal sie 20-krotnie
bardziej niezawodny od radioloka-
tor6w  konwencjonalnych. Ashby

3. Wielkie zbiorniki ciekiego wodoru, wykorzystywanego do prob prototypow lgdo-
wych reaktoréw napedowych, ktore maja zosta¢ zastosowane w przysziych rakie-
tach jadrowych. Zbiorniki te znajduja sie w wielkim osrodku Nuclear Rocket De-

velopment Station w poblizu Las Vegas w Newadzie

opisal tez zupelnie nowg technike
otrzymywania uktadéw scalonych.
Podczas gdy ,,normalnie” takie ukta-
dy spelniajg analogiczng funkcje jak
obwody zawierajgce 20—80 elemen-
tow (takich jak: oporniki, konden-
satory czy tranzystory) nowe uktady
zawierajg rownowaznik 800 tranzy-
storo6w. Oto miara postepu w tej pa-
sjonujgcej dziedzinie.

Inny referat o urzekajgcych per-
spektywach rozwoju wspoiczesnej
techniki dotyczyl napedu jadrowego.
Przedstawil go dyrektor amerykan-
skiego programu w tej dziedzinie.
Harold Finger. Rozwdj napedu ja-
drowego rakiet rozpoczal sie w la-
tach pie¢dziesigtych biezgcego stule-
cia. W Stanach Zjednoczonych jego
praktyczng realizacjg zajeto sie
w roku 1955 w os$rodku badawczym
Los Alamos, w ktéorym swojego
czasu powstatly pierwsze bomby ato-
mowe. W roku 1959 rozpoczeto ba-
dania prototypowych reaktoréw, sta-
nowigcych jednak ‘tylko bardzo od-
legle wersje przyszlych zrodetl ener-
gii rakiet ,,atomowych”. W roku 1961

przystapiono do realizacji préb
z prototypami reaktorow KIWIB
0 mocy nominalnej 1100 Megawa-
tow, co odpowiada ciggowi okolo
25 000 kG. Paliwo jadrowe stanowil
tu uran w postaci weglika uranu,
wykazujgcego dostateczng odpornosé
na dziatanie temperatur rzedu 2000°C.

Finger mowit o surowych warun-
kach realizowanych doswiadczen.
I tak np. odpornos$¢ jadrowych ele-
mentéw paliwowych na korozje
i Scieralno$¢ sprawdzano w unikal-
nym piecu, przez ktéry przetlacza-
no wodoér (gaz ten bedzie w przy-
szlych rakietach ,,atomowych” sta-
nowil mase odrzutowa) o tempera-
turze do 3600°C pod ci$nieniem do
105 atmosfer.

W przygotowaniu sg préby z re-
aktorami nowej serii PHOEBUS,
0o mocy cieplnej 5000 Megawatow,
ktore umozliwiajg zatem uzyskanie
ciggu bliskiego 110000 kG. Taki tez
cigg bedzie miatl silnik przysztej ra-
kiety jadrowej NERVA.

W referacie Fingera zostaly omo-
wione perspektywy wykorzystania

3



tej rakiety do realizacji lotow na
Ksiezyc i na Marsa, jej zalety i nie-
zawodnos¢. Jak sie wydaje, pierwsza
taka rakieta zostanie wystana poza
Ziemie we wczesnych latach sie-
demdziesigtych. Jej wykorzystanie
spowoduje prawdziwg rewolucje
w dziedzinie napedu statkow ko-
smicznych.

Nie mozna pomingé milczeniem
licznych referatow z dziedziny bio-
astronautyki. W tej dziedzinie ucze-
ni radzieccy majg szczegdlnie duzo
do powiedzenia. Podamy tu przykia-
dowo charakterystyczne dane z Kkii-
ku referatow.

Do szczegdlnie interesujgcych in-
formacji nalezaly dane na temat
dzialania 1 wykorzystania roéznych
leké6w w czasie lotow kosmicznyctli.
Zagadnienia te przedstawione zo-
staly w referacie W. E. Bieclajewuy,
P. W. Wasiliewa i G. D. Gtoda:
,Problemy farmakoliogii w medycy-
nie kosmicznej”. Jak podali autorzy,
stosowanie réznych lekow w czasie
podrézy kosmicznych ma swoj gie-
boki sens. Dotychczas przeprowa-
dzone doswiadczenia wykazaly, ze
leki odpowiedno dobrane uilatlwizajag
ludziom pobyt w przestrzeni poza
Ziemig, a w pewnych przypadkach
mogg okaza¢ sie niezbedne. Z jed-
nej strony mogg one pobudzi¢ pew-
ne mechanizmy organizmu cziowie-
ka, zwigkszajgc jego odpornosic
i zdolno$¢ do dziatania, zmniejsza-
jac naprezenie nerwowe i uczucie
zmeczenia. Poza tym, uzycie lekéw
uniemozliwia rozwdj rozmaitych
choréb zakaznych i psychiczno-ner-
wowych, a takze przeciwdziata skut-
kom promieniowania jonizujgcego.
Wreszcie odpowiednie substancje
mozna i nalezy stosowaé¢ w przypac-
kach rozwijajgcych sie schorzen.

Nie sposéb tu wchodzi¢ w szcze-
golty. Niemniej jednak warto mozce
wspomnie¢, ze odpornos¢ organizmu
na dzialanie przyspieszen wystepu-
jacych w czasie lotéw kosmicznych
zwiekszajq niektore narkotyki, $rod-
ki dzialajace uspokajajgco na uktad
nerwowy i takie, ktoére pobudzajg
dziatanie uktadu krgzenia. W stanie
niewazko$ci dodatnio wplywajg na
zachowanie sie organizméw ludzkich
takie leki, jak kofeina, strychnina,
preparaty zen-szenia. Najbardziej
jednak wskazane jest stosowanie tu
srodkow dzialajgcych w  sposéb
kompleksowy, przeciwdzialajacy naj-
rozmaitszym objawom ,choroby
kosmicznej”.

A. M. Genin i L. G. Glowkin za-
jeli sic w Madrycie problemem diu-
gotrwatego przebywania czlowieka
w skafandrze kosmicznym. W. 1. Ja-
zdowski, A. L. Agre i czterech in-
nych jeszcze autoréw radzieckich
omowili natomiast istotne zagadnie-
nie przeksztatcania produktéow dzia-
talnosci zyciowej czlowiexa w zam-
knietym obiegu materii w matej,
zupelnie odosobnionej przestrzeni,
takiej jak kabina statku kosmiczne-
go. W. A. Adamowicz i J. G. Nie-
fiedow poruszyli bardziej perspek-
tywiczne, ale jak najbardziej aktu-
alne sprawy zamieszkiwania i aspek-
téow biologiczno-technicznych ukta-
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déw zabezpieczajgcych warunki zy-
ciowe w statkach kosmicznych i sta-
cjach planetarnych.

Z referatéw amerykanskich na te-
maty bioastronautyczne bardzo inte-
resujgca byta praca przegladowa
dra Charlesa Berry’cgo, odpowie-
dzialnego za stan zdrowia astrc-
nautow. Dotyczyta ona medycznych
wynikow programu GEMINI
a w szczegbdlnosci zagadnien zwiq-
zanych z ditugotrwalym dziataniem
stanu niewazkos$ci na organizmy
ludzkie. Jak sie m. in. okazatlo, czlo-
wiek odznacza si¢c zdumiewajgcag
niekiedy zdolno$cig do przystosowa-
nia sie do niezwyklych nawet wa-
runkéw. Che¢ dopomozenia mu
w tym przystosowaniu i stosowanie
sztucznych $rodkow niejednokrotnie
wywarty skutek przeciwny do za-
mierzonego. Uwaga ta dotyczy
m. in. nadmiernego treningu astro-
nautéw, ktéry w pewnych przypad-
kach obnizyt ich odporno$é¢ na dzia-
tania warunk6éw kosmicznych, za-
miast jg zwiekszy¢é. Wniosek ten sta-
nowi zresztg potwierdzenie dawniej-
szych doswiadczen radzieckich na
tym polu.

Szczegdlnie znamienne okazaly si¢
wyniki dziatalnosci ludzi poza kabi-
ng statku kosmicznego, w otwartej
przestrzeni. Mozna bylo ocenié¢, Ze
wykonanie pracy w tych warunkach
wymagalo przecietnie czterokrotnie
wiekszego wysitku niz w normal-
nych warunkach. Wiekszo$¢ tego
wysitku zwigzana byta z ruchami
majacymi na celu utrzymanie od-
powiedniego potozenia ciata. Do-
Swiadczenia te wykazaty konieczno. 5¢
dostarczenia astronautom mozliwie

Chcesz mie¢ w domu

materiaty do pracy naukowej?

wielu punktéw oparcia i to w takiej
postaci, by ludzie ci nie musieli do
tego celu uzywaé rgk potrzebnych
przeciez do wykonywania innych za-
dan.

Brak miejsca nie pczwala niestety
na podzielenie sie wielu innymi
jeszcze  ciekawymi informacjami
z XVII Micdzynarodowego Kongresu
Astronautycznego w Madrycie. Nie~
watpliwie byto to spotkanie bardzo
uzyteczne i o doniostym znaczeniu.

Wypada jeszcze wspomnie¢ o ogdl-
nych posiedzeniach delegatow towa-
rzystw i instytucji astronautycznych,
wchodzgeych w skiad Federacji. Na
zebraniach tych dokonano podsumo-
wania dotychczasowej dziatalnosci
a takze wyboru nowych witadz na
najblizszy rok. Przewodniczgcym
Federacji zostat przedstawiciel
Wioch, znany aerodynamik, prof.
dr Luigi Napolituno z Neapolu,
a zastepcami: prof. Leonid Siedow
z Akademii Nauk Zwigzku Radziec-
kiego, prof. Elia Curafoli z Rumun-
skiej Akademii Nauk, prof. Michet
func z Polskiej Akademii Nauk oraz
prof. H. H. Koelle z Politechniki
Berlinskiej. We wtadzach Federacji
pozostal tez dotychczasowy jej prze-
wodniczacy, prof. Williem Pickering
z Jet Propulsion Laboratory w Ka-
lifornii.

Postanowiono, ze nastepny Kon-
gres Astronautyczny odbedzie sic we
wrzesniu 1967 roku w Belgradzie.
Zaproponowano rowniez, by spotka-
nie w roku 1968 nastgpilo na Flory-
dzie. Amerykanie chca w tym przy-
padku uswietni¢ kongres efektow-
nymi wynikami prrygotowan do lotu
cziowieka na Ksiczye.

ZamoOw odpowiednie odbitki kserograficzae

z czasopism Kkrajowych czy zagranicznych

Zamoéwienia przyjmuje

BIBLIOTEKA GLOWNA NOT

w Warszawie, ul. Czackiego 3/5

w godzinach 9—20

Koszt wykonania pojedynczej odbitki

wynosi 10 zlotych
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Wptyw konstrukeiji turbiny silnika lotniczego na warto$é¢ luzu
wierzchotkowego jej topatek

Artykut ten stanowi rozwintiecie i uzupeinienie artykulu , Niektore problemy zwickszania
trwatosci silnikéw turbinowych’, opublilkcowanego w nrze 9 z 1966 r. TECHNIKI LOTNICZEJ
i ASTRONAUTYCZNEJ. W niniejszym artykule rozwazono nie tylko wplyw konstrukcji na
wartos¢ niezbgdnego luzu wierzchotkowego, ale przeanalizowano réwniez przebiegi zmian te-
go luzu wraz ze zmianqg predkosci obrotowej wirnika turbiny. W oparciu o powyzsze roz-
wazania zaproponowano szereg wnioskéw konstrukcyjnych i eksploatacyjnych.

Dobranie wtasciwego luzu wierzchotkowego lopatek
turbin (tj. luzu miedzy koncami topatek wirnikowych
a nieruchomym korpusem turbiny) stanowi jeden z
trudniejszych, a jednocze$nie najodpowiedzialniej-
szvch problemow konstrukcyjnych i eksploatacyjnych
lotniczych silnikéw turbinowych.

“admiernie duzy luz jest przyczyna niepozadanych
przeciek6w gazow z jednej strony profilu topatek na
druga, co wplywa ujemnie na sprawno$¢ turbiny.
Zbyt maty luz wierzchotkowy ogranicza trwatosé tur-
biny ze wzgledu na ciggle postepujgce zmniejszanie
tego luzu w czasie eksploatacji silnika, wynikajgce
z pelzania materialow konstrukcyjnychturbiny, gtow-
nie lopatek wirnikowych. Luz wierzchotkowy (w stanie
»zimnym” silnika) lopatek turbinowych silnikow lot-
niczych tak sie dobiera — w zaktladzie produkcyj-
nym lub naprawczym — aby zapewni¢ mozliwie naj-
wiekszg sprawnos$é turbiny z jednej strony i mozli-
wie najdiuzszy okres miedzynaprawczy z drugiej stro-
ny, bez obawy zaczepienia wierzchotkami tlopatek
o nieruchomy Kkorpus turbiny w dowolnych warun-
kach pracy i stanu silnika (np. podczas stygniecia).
Wymagania te muszg byé¢ szczegdlnie ostro przestrze-
gane w silnikach stosowanych na samolotach bojo-
wych ze wzgledu na wymagang cigglg gotowos¢ do
startu.

Istotny wplyw na warto$¢ niezbednego luzu wierz-
chotkowego tlopatek wirnikowych w stanie zimnym
ma nie tvlko temperatura gazow opilywajgcych to-
patki, ale i przebieg zmian tej temperatury w roz-
nyvch warunkach pracy silnika. Na rysunku 1 przed-
stawiono tvpowe przebiegi zmian temperatury gazéw
w funkcji predkosci obrotowej dla turbinowego silni-
ka odrzutowego!) i dla turbinowego silnika $miglo-
wego ?) w warunkach stoiskowych. Z wykreséow tych
widaé, ze Kkazdej predkosci obrotowej odpowiada
inny stan nagrzania turbiny. Jesli uwzgledni¢ row-
niez, ze kazdej predkosci obrotowej odpowiada inna
wartosé obcigzen sitami bezwtadnosci i sitami cisnien
panujgcych w kanale przeplvwowym turbiny, to w
kazdvm z tvch warunkow wszystkie elementy kon-
strukcyjne turbiny bedg w inny sposéb odksztaicane,
co oczywiscie musi rzutowaé na wielko$¢é niezbedne-
go luzu wierzchotkowego w stanie zimnym.

Wplyw formy konstrukcyjnej turbiny na przebieg
zmian luzu wierzchotkowego lopatek

W rozwazaniach dotyczgcych odksztatcen promie-
niowych, zarowno korpusu turbiny jak i elementow

') I dla turbinowego silnika $migtowego z oddzielng turbi-
n3 napedowg (przyp. redakcji).
?) Bez oddzielnej turbiny napedowe] (przyp. redakcji).

jej wirnika, nalezy zwraca¢ szczeg6lng uwage na for-
me konstrukcyjng turbiny, sposéb i intensywnos$é
chlodzenia tarczy wirnika, topatek itd. Istotny wplyw
na odksztalcenie sprezyste korpusu turbiny ma spo-
sOb jego zamocowania i wspoipracy z resztg elemen-
tow konstrukcyjnych silnika. Na przykilad w silni-
kach typu RD-45 czy WK-1 odksztalcenia korpusu
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1. Typowe przebiegi zmian temperatury gazow w silnikach
turbinowych w zaleznosci od wzglednej predkosci obroto-
wej wirnika

turbiny (pod dziataniem ci$nienia panujgcego w ka-
nale przeptywowym) sg znikome ze wzgledu na Sci-
sty jego kontakt z bardzo sztywnym korpusem Kko-
lektora gazéw wykonanym w postaci zeliwnego
odlewu.

Korpusy turbin wspotczesnych silnikow lotniczych
buduje sie w postaci konstrukcji lekkich i stosunko-
wo mato sztywnych, podatnych na dziatanie roznicy
ci$nien obcigzajgcych $ciane korpusu od strony ka-
natu przeptywowego i od zewngtrz. Na rys. 2 zesta-
wiono dwie grupy charakterystycznych (przede
wszystkim ze wzgledu na odksztalcenia sprezyste wy-
nikajgce z dzialania wspomnianej réznicy cisnien)
rozwigzan Kkonstrukcyjnych turbin. Rys. 2a i 2b
przedstawiajg schematy konstrukcyjne turbin silni-
kow S$miglowych, rys. 2c¢ oraz 2d — schematy kon-
strukcyjne turbin silnikow odrzutowych. Rys. 2a i 2c
wykazujg wspélng ceche: na zewnatrz korpuséw
turbin panuje takie samo ci$nienie jak w kanale gon-
doli silnikowej (a wiec réwne w przyblizeniu ciénie-
niu catkowitemu przed sprezarkg). Na rys. 2b oraz
2d pokazano konstrukcje, w ktorych ci$nienie na ze-
wnatrz pierscienia ograniczajgcego kanat przeptywo-
wy turbiny jest wyzsze od ci$nienia w gondoli silni-
kowej lub nawet — w przypadku konstrukcji z rys.
2b — réwne ci$nieniu za sprezarka.
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W opisanyvch charakterystycznych formach kon-
strukcyjnyveh korpusé6w turbin wystepujg przeciw-
stawne sobie kierunki odksztalcen. W konstrukcjach
wedlug rys. 2a oraz 2c roznica cisnien dziatajgcych
na sciane korpusu powoduje przyrost wymiaréw pro-
mieniowych korpuséw wraz ze wzrostem predkosci
obrotowej, a w konstrukcjach wykonanvch wedlug
schematow pokazanych na rys. 2b oraz 2d — zmniej-
szanie wvmiaréw promieniowych przy wzroscie pred-
kosci obrotowej.

Jak to juz przedstawiono w artvkule , Miektore pro-
blemy zwickszania trwatosci lotniczvch silnikéw tur-
binowych” (,TECHNIKA LOTHNICZA I ASTRO%AU-
TYCZ%A”, nr 9 z 1966 roku) rzeczywisty luz wierz-
chotkowy przy okreslonej predkosci obrotowej mozna
wyznaczyv¢ z ogblnej zaleznosci:

6 = 6; + ARK‘ i A}\sz - AL3 - AL4 - ALa - ARts - AR”
gdzie:
8. — luz wierzcholtkowy lopatek w stanie zim-
nvm silnika,
ARy, — odksztalcenie cieplne korpusu turbiny,

ARk, — odksztalcenie sprezyste korpusu turbiny
pod dzialaniem roéznicy cisnien Ap, zalez-

. Charakterystyczne formy konstrukcyjne turbin:

@ — schemat konstrukcji turbiny silnika D.H. .,Gnome",
b — schemat Kkonstrukceji turbiny silnika Turbomeca
sweAstazou'’,

¢ — schemat konstrukedi turbiny silnika SNECM.\ ,.Atar”,

d — schemat konstrukceji turbiny wspolezesnego silnika
odrzutowego

ne gléwnie od formy konstrukcyjnej,
ktorej przyklady pokazano na rys. 2,

AL; — odksztalcenie cieplne lopatki,

AL, — odksztalcenie sprezyste lopatki,

AL, — odksztalcenie trwale lopatki wynikajgce
z pelzania materialu. Jest ono funkcjg
czasu trwania eksploatacji. W koncowej
fazie eksploatacji turbiny warto$¢ tego
odksztalcenia siega 10°/% luzu wierzchoiko-
wego d: silnika nowego, tj. z nowymi lo-
patkami,

AR — odksztalcenie tarczy wirnika turbiny,
sprezyste oraz trwate, powstajagce w wy-
niku panujgcych w tarczy naprezen. Od-
ksztalcenie trwale powstaje w czasie
pierwszego rozkrecenia tarczy do maksy-
malnej predkosci obrotowej i nastepuje
wskutek przekroczenia w materiale tar-
czy granicy sprezystosci. Wydaje sie, ze
odksztalcenie wskutek pelzania materiatu
tarczy jest wielkoscig pomijalng wskutek
stosunkowo niewysokich jej temperatur,

ARy — odksztalcenie cieplne tarczy.
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3. Wplvw oddzielnych odksztalcen, odniesionych do luzu
wierzchotkowego w stanie zimnym, na sumaryczne od-
ksztalcenie promieniowe korpusu i wirnika turbiny silnika
odrzutowego w zaleznosci od wzglednej predkosci obroto-
wej wirnika:

Na rys. 3 pokazano udzial procentowy poszczegbl-
nych odksztalcen korpusu, tarczy i lopatek wirnika
odniesionych do luzu wierzchotkowego &, dla silnika
nowego w stanie zimnym przy réznych wzglednych
predkosciach obrotowych. Wykresy te sg wynikiem
obliczen przeprowadzonych dla konstrukcji pokaza-
nej na rys. 2d przy zalozeniu, ze luz 9, wynosi 2%
Sredniej diugosci lopatki wirnika turbiny. Jak wida¢
z tych wykresow, stosunkowo najmniejszy udziat w
ogbélnych odksztalceniach korpusu i wirnika turbiny
majg odksztalcenia sprezyste korpusu (linia 2 stano-
wigca wynik obliczen czlonu ARy, w przytoczonej
wyzej zaleznosci) oraz odksztalcenia sprezyste topatki
(linia 4 stanowigca wynik obliczen czlonu AL,).

Zalezno$é luzu wierzchotkowego lopatek od predkosei
obrotowej wirnika

W celu dokonania oceny przebiegu rzeczywistego
luzu wierzchotkowego lopatek wirnika turbiny, po
przeprowadzeniu odpowiednich obliczen odksztatcen,
sumuje sie oddzielnie odksztalcenia korpusoéw oraz

1 — odksztatcenie cieplne korpusu, 2 — odksztalcenie spre- oddzielnie odksztalcenia wirnika turbiny, tj. tarczy
7zyste korpusu pod dziataniem roznicy cisnien, 3 —- od-
ksztatcenie cieplne lopatki, 4 — odksztalcenie sprezyste
topatki, 5 — odksztalcenie trwale lopatki wynikajace z pet-
zania materiatlu, 6 — odksztalcenie sprezyste tarczy wir-
nika, 7 — odksztalcenie cieplne tarczy wirnika
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i jej lopatek. Poprzednio przedstawione réwnanie moz-
na wiec napisa¢ w nastepujgcej postaci:

8=8.+ZARx — ZARw

gdzie:
SARx = AR;; ¥ ARy, — sumaryczne odksztalcenia
korpusu turbiny,
SARw = ALy + AL, + AL; + ARy + 4Ry;  —  suma-

ryczne odksztalcenia wirnika.

Z wykresOw na rys. 4 widaé, jak przebiegajg ze
zmiang predko$ci obrotowej sumaryczne odksztalce-
nia korpuséw turbin i sumaryczne odksztalcenia wir-
nikow dla czterech wariantéw konstrukeji turbin ze-
stawionych na rys. 2. W celu uzyskania mozliwosci
wysnucia bardziej ogdélnych wnioskéw dla wszystkich
wariantow przyjeto luz &, stanowigcy 29, Sredniej
dlugosci lopatek wirnika rozwazanego stopnia turbi-
nyv. Odksztatcenia promieniowe odniesiono dla kazde-
go przypadku do $redniej dlugoéci lopatki wirnika
turbiny.

Z otrzymanych na podstawie zmudnych i praco-
chlonnyvch obliczen wykreséw (zestawionvch narys. 4)
mozna wysnué¢ szereg wnioskow, zaré6wno konstruk-
cyjnveh jak i eksploatacyjnych. Oto kilka z nich:

1) w turbinowych silnikach $miglowych!) od-
ksztatcenia, zarowno korpuséw jak i wirnikow wzra-
stajg ze wzrostem predkosci obrotowej wirnikéw,

2) w turbinowvch silnikach odrzutowych? od-
ksztalcenia, po dokonanym rozruchu, podczas pracy
na biegu luzem (przyv predkosci obrotowej nyi) sgsto-
sunkowo duze, nastepnic malejg i wreszcie osiggajg
swoje wartosci maksymalne przyv maksyvmalnej pred-
koSci obrotowej wirnikow: takie przebiegi odksztal-
cen sg wynikiem przebiegdbw temperatury gazow
przedstawionvch na ryvs. 1;

3) minimalny luz wierzcholtkowy & jest zalezny

glownie 1 przede wszyvstkim od formy konstrukcyjnej
turbiny (wedlug schematéw zestawionych na rys. 2).
W pewnych przyvpadkach, dobierajgc odpowiednia
forme konstrukcyjng, mozna uzyskaé¢ luz praktvcznie
niezmienny (patrz np. rvs. 4b);

4) stosowanie wyktadzin zaroodpornvch w Kkorpu-
sach turbin (wykladziny te sg doskrobvwane wierz-
chotkami topatek wirnikowych) nie wydaje sie ko-
nieczne w kazdvm przypadku (patrz rys. 4a. 4b i 4d),
gdyz obecnos$é tvch wykladzin likwiduje przecieki
gazéw jedyvnie w warunkach réznvch od nmax. Sto-
sowanie wyktadzin w tych przypadkach pozwala je-
dynie na zachowanie stalej wielkosci przeciekow ga-
zOw (poprzez luz wierzchotkowy) w czasie calego okre-
su eksploatacji silnika. Stosowanie wyktadzin w kon-
strukcjach wykonanych wedtug schematu przedsta-
wionego na ryvs. 2¢ wyvdaje sic jak najbardziej celo-
we, co wyvnika z wykreséw zestawionvch na rys. 4c.

Oczyvwiscie, we wszystkich konstrukcjach jest
wskazane stosowanie $cieralnych wykladzin zarood-
pornych ze wzgledu na mozliwo§¢ wyréownania wzdtuz
obwodu trwatlyvch odksztalcen korpuséw turbin. Wy-
kladziny zapewniajg w przypadku takich odksziat-
cen zachowanie kolowego ksztaltu kanalu przeply-

1) Bez oddziclnei turbiny napedowei (przuyp. redakcji).
d(;’)cgj,)qmn.{lowy(:h z oddzielng turbina napedowy (przyp. re-
).
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Przebiegi zmian bezwzglednych wartosci odksztalcen kor-
pusow i wirnikow turbin w zaleznosci od wzglednej pred-
kosci obrotow wirnika:

u — przebiegi dla konstrukeji wg ryvs. 2a,

b — przebiegi dla konstrulkcji wg rys. 2b,

¢ — przebiegi dla konstrukcji wg rys. 2c,

d — przebiegi dla konstrukcji wg rys. 2d

wowego turbiny, z jednoczesnym utrzyvmaniem statej
wartosci luzu wierzcholtkowego na calvm obwodzie
turbiny. Zmienno$é luzu wierzchotkowego na obwo-
dzie moze stanowié ewentualng przyczyne wymuszo-
nyvch drgan topatek wirnikowych.

W celu zapoznania Czytelnika z bezwzglednymi od-
ksztaiceniami korpuséw i wirnikéw turbin, jakie wy-
stepujg w konkretnvch konstrukcjach lotniczych sil-
nikéw turbinowych, na rys. 5 zestawiono odksztalce-
nia konstrukecji pokazanych na rys. 2 Jak wynika
z rvs. 5, odksztalcenia te sg tak znaczne, ze nie wolno
ich pomija¢ w obliczeniach projektowanej konstruk-
cji. Na rvs. 5¢ oraz 5d opr6cz danych dla stanu zim-
nego, warunkow biegu luzem n,; oraz warunkow ma-
ksvmalnych npmax przytoczono dane dla predkosci
obrotowej mn min odpowiadajgcej minimalnej tempera-
turze gazow oplvwajacych topatki wirnika,

Whnioski

Przytoczone powyzej rozwazania mozna uwazac¢ za
dostatecznie pelne dla dokonania doboru wilasciwego
luzu wierzchotkowego &. (w stanie zimnym) jedynie
w przypadku silnikow pracujgcych stacjonarnie, np.
przy zastosowaniu silnikéw lotniczyvch do napedu
okretow lub elektrowni szczvtowych. Natomiast w
przyvpadku zastosowania turbinowych silnikéw lotni-
czvch zgodnie z ich przeznaczeniem, to jest do nape-
du samolotéw i $miglowcow, powyvisze rozwazania
nalezy rozszerzy¢ o zbadanie wplywu predkosci i wy-
sokosci lotu oraz wplvwu ugie¢ wirnikéow i korpusow
w warunkach lotu po torach krzyvwoliniowych na
warto$¢ niezbednego luzu wierzcholkowego. Dopiero
na podstawie takich kompleksowych rozwazan mozna
wysnu¢ odpowiednie wnioski, ktére pozwolg na do-
bor najwilasciwszego luzu wierzchotkowego lopatek
wirnika turbiny. Analizy i rozwazania na ten temat
z uwagi na ich obszernos$é¢ i pracochionnos$¢ powinny
byé¢ tematem oddzielnego artyvkutu.
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Uderzenie

Samolot lecgcy z predko$ciag naddzwiekowg wywo-
tuje silne zaburzenia (zmiany ciénienia), ktére rozcho-
dzg sie w otaczajgcej samolot atmosferze.

Rozpatrzymy pewien punkt przestrzeni, do ktérego
dochodzi silne zaburzenie wywotane przez samolot.
Przed dojsciem zaburzenia, ci$nienie w tym punkcie
byto réwne na przyvklad pe, poczawszy od chwili doj-
$cia zaburzenia, ci$nienie w tym punkcie zaczyna sie
zmienia¢ i wynosi p, = p(t), gdzie p(t) jest funkcjg
obrazujgcg zmiany ci$nienia odpowiadajacg zaburze-
niu. Maksymalng warto§¢ funkcji p(t) bedziemy na-
zvwa¢ amplituda zaburzenia, czas przej$cia zaburze-
nia — okresem zaburzenia.

Mawet w przypadku lotu samolotu na znacznej wy-
soko$ci, rzedu kilkunastu kilometréw, zaburzenie do-
cierajgce do powierzchni ziemi moze w pewnych wa-
runkach mieé¢ amplitude o wartosci kilku lub kilku-
nastu kG/m?2 Obserwator znajdujgcy sie w punkcie,
do ktorego dochodzi zaburzenie o amplitudzie row-
nej 5--10 kG/mé, stvszy wybuch podobny do grzmotu
lub wystrzatu, ktérego natezenie jest tyvm wieksze,
im wieksza jest amplituda zaburzenia. Zaburzenia
o wiekszej amplitudzie powodujg juz na powierzchni
ziemi szkody: pekajg szyby, ulegaja uszkodzeniom
nawet $ciany budynkoéow.

Z przeprowadzonvch obserwacji wynika, ze naj-
wieksza dopuszczalna warto$é amplitudy zaburzenia,
ktore dociera do powierzchni ziemi, nie powinna
przekraczaé¢ warto$ci 5 kG/mz?

W przypadku, gdy samolot przy$piesza lub wyko-
nuje manewry (zakret, przejScie do lotu nurkowego),
amplituda zaburzenia moze byé wielokrotnie wiek-
sza od amplitudy odpowiadajgcej przypadkowi lotu
prostoliniowego ze stalg predko$cig.

Silne zaburzenia wywolywane przez samolot lecg-
cv z predko$cig naddzwiekowg mogg by¢ niebez-
pieczne dla innych samolotéw znajdujgcych sie w po-
wietrzu.

Zjawisko uderzenia diwiekowego wystepuje zawsze
podczas lotu samolotu, rakiety lub pocisku z predko-
§cig naddzwiekowg, wobec czego znajomo$¢é przebie-
gu tego zjawiska staje sie konieczna z chwilg wej-
$cia do eksploatacji samolotow naddzwiekowych.

Oznaczenia

a — predkosé déwieku,

¢, — wspolczynnik sily nosnej,

h — wysokosé lotu, odleglosé od samolotu,

k = \p_ /Ap —wspolczynnik odbicia fali N,

I — odleglo§¢ mierzona wzdluz linii toru lotu,
t

x

— czas,

— odleglos¢ mierzona wzdluz podiuzne] osi samolotu,

— odleglo$é mierzona w kierunku prostopadlym do
linii toru lotu,

<

*) Amer. — sonic boom, ang. — sonic bangs, franc. — le
bang, ros. — 3bykobol ygap.

533.6.011.72

dzwiekowe”

A — pole poprzecznego przekroju samolotu,
L — dlugosé samolotu,

M — liczba Macha,

Q@ — ciezar samolotu,

R — odleglo$é przebyta przez zaburzenie,
T — okres fali N,

V — predkosé lotu,

X — dlugosé fali N,

a — kat Macha.

Powstawanie zjawiska uderzenia diwiekowego
Lot prostoliniowy, poziomy, ze staly predkoscia

Dla utatwienia rozwazan bedziemy poczatkowo
traktowaé¢ samolot jako punkt materialny poruszajg-
cy sie z predko$cig naddzwiekowg w ofrodku jedno-
rodnym. Poruszajacy sie punkt materialny wywotuje
male zaburzenia (mate zmiany ci$nienia), ktére roz-
chodzg sie w oérodku jednorodnym ze statg predko-
$cig — predko$cig dzwieku.

Stozek Macha, linia styszalnoSci. Jak wiadomo, kaz-
dy punkt toru lotu samolotu jest wierzcholkiem stoz-
ka Macha, ktéory porusza sie z predkoscig lotu
(rys. 1a). Kat wierzchotkowy stozka Macha wynosi
2 a, gdzie a jest kgtem Macha okreslonym zalezno-
$cig sin a =1/M.

Przez przeciecie stozka Macha plaszczyzng ziemi
otrzymujemy linie (hiperbole), ktéra porusza sie po
powierzchni ziemi z predko$cig lotu. Linie te bedzie-
my nazywac linig styszalno$ci. Ksztalt jej zalezy od
predkosci lotu (rys. 2).
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Liczgc czas od chwili, gdy samolot znajdowat sic
nad punktem O; (rys. 1b), obserwator znajdujgcy si¢
w punktach O,, O., O; itd., lezgcych na linii sly-
szalno$ci, uslyszy przelatujgcy samolot po chwili
t, =1,/V. Czas ten mozemy wyznaczy¢, jezeli znamy
wysokosé lotu, predkosé¢ lotu i predkosé¢ dzwieku:

o

a

Z postaci wzoru na t, wida¢, ze jest on stuszny dla
M = 1. Podstawiajac M =1 otrzymujemy t, = 0, obser-
wator styszy przelatujagcy z predkoscig dzwieku sa-
molot w chwili, gdy samolot znajduje si¢ nad nim.
Podstawiajac dla M wartosci bardzo duze: M — ™.
widzimy, ze t, — h/a. Fakt ten zostanie wyjasniony
dalej, gdy bedziemy rozpatrywa¢ linie, wzdluz kto-
rvch rozchodzi sie zaburzenie wywolane przez samo-
lot lecgcy z predkoscig naddzwickows.

Promienie zaburzenia, stozek zaburzenia, linia za-
burzenia. Male zaburzenia rozchodzg sie z predkosciy
dzwieku. Ustalimy kierunek rozchodzenia si¢ tych za-
burzen. Na zewnetrznej stronie powierzchni stozka
Macha panuje cisnienie p, na stronie wewnetrznej —
cis$nienie p + dp. Powierzchnia stozka NMacha o wierz-
chotku w punkcie A sklada si¢ z punktéow, do ktoé-
rvch dotarty w chwili, gdv samolot znajdowal sie w
punkcie A, zaburzenia wywolane przez samolot we
wezesniejszych punktach toru lotu, np. w A’ (rys. 1b)
Zaburzenia te rozchodzg si¢ wzdluz linii prostych,
prostopadivch do powierzchni stozka Macha.

Linie, wzdluz ktorych rozchodzi sie zaburzenie, na-
zywaja sic promieniami zaburzenia. Wida¢ z rvs. 1b,
ze promienie zaburzenia wywotanego w punkcie A’
tworzg stozek, ktory przecina si¢ ze stozkiem Macha
o wierzcholku w punkcie A w chwili, gdy samolot
znajduje sie w punkcie A. Stozek utworzony przez
promienie zaburzenia nazywa si¢ stoikiem =zaburze-
nia. Kat wierzchotkowy tego stozka wynosi 180° — 2 «.

Promienie
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Podobnie, zaburzenie wywotane w punkcie toru .1
rozchodzi si¢ wzdiluz promieni, ktore tworzg stozek
o wierzcholku w punkcie A. Tak wiec kazdy punkt
toru lotu jest wierzcholkiem 2 stozkéw: stozka Hla-
cha i stozka zaburzenia.

Przez przecigecie stozka zaburzenia o wierzchotku
w punkcic A plaszczyzng ziemi otrzymujemy lini¢
(hiperbole) skladajgcg si¢ z punktow, do ktorych do-
chodzi zaburzenie wywotane w punkcie /1. Linig te
bedziemy nazywac¢ linia zaburzenia. Ksztatt jej zale-
zy od predkosci lotu (rys. 2).

Rzut toru lotu na plaszczyvzne ziemi nazywa sig
linia toru lotu.

Liczgc czas od chwili, gdy samolot znajdowal sig
w punkcie A, obserwator znajdujgcy si¢ w punkcie

10

B, na linii toru lotu uslyszy zaburzenie wywolane
w punkcie A, po chwili t.= R/a (rys. 1b). Czas t,
mozemy wyznaczy¢é, jesli znamy wysokosé lotu, pred-
ko$é lotu i predkosé dzwieku:

h “I
2l '/1— 1.
M.‘
Odleglo$é I, miedzy punktami A, i B, lezgcymi na
linii toru lotu (rys. 1b) mozna wyznaczy¢ zaleznoscig:

h I
£ : 1
M /] _1
f M?

Zalezno$ci na t, i l, sa sluszne dla M>1 Dla
M — 1 otrzyvmujemy t,— = i [, — ™, co oznacza, ze
w tvm przypadku lotu do punktu B, lezgcego na li-
nii toru lotu dochodzi zaburzenie wywolane przez
samolot w chwili, gdy znajdowal sie on daleko przed
punktem B. Dla M — ™ dostajemy t,-= hl/a, l,— 9,
co oznacza, ze do punktu B, dochodzi zaburzenie wy-
wotane przez samolot w punkcie toru lotu B (nad
punktem B,). Zaburzenie to musi przebyvé odlegloic h,
wobec czego t,= h/a. Wynik ten uzyskaliSmy juz po-
przednio, gdy wyznaczaliSmy czas t; dla przypadku
M == &

Obserwator znajdujgcy si¢ w punktach B, Bj itd,
lezgcych na linii zaburzenia (rys. 2), ustyszy zaburze-
nie wywolane przez samolot w punkcie 4, po czasie
odpowiednio réwnym Rag,/a, R,,ms/a itd.

Rozchodzenie =i¢ slabych zaburzen w atmosferze
wzorcowej. W atmosferze wzorcowej predkosé dzwie-
ku zmienia sie z wysokoscig. Dla h=0 mamy a=
=340 m/s, dla h =11 km —a=290 m/s, dla h =11
km —a =290 m/s. ™a ryvs. 3 pokazaliSmy stozek [la-
cha i promienie zaburzenia w atmosferze wzorcowej
w poréwnaniu ze stozkiem Macha i promieniami za-
burzenia w os$rodku jednorodnym. W atmosferze nie-
jednorodnej promienie zaburzen nie sg juz liniami
prostymi.

Naddzwiekowy oplyw samolotu. Odstgpimy teraz
od zalozenia, ze samolot jest punktem materialnym.
Jak wiadomo, samolot poruszajgcy sie z predkoscig
naddizwiekowsg powoduje powstanie skomplikowanego
uktadu fal uderzeniowych i fal rozrzedzeniowych,
poruszajgcego sie razem z samolotem. Konfiguracja
tego uktadu zalezy od ksztaltéw samolotu, kata na-
tarcia (kata toru) i liczby Macha.

Na rys. 4 pokazano schematycznie rozktad cisnie-
nia w poblizu samolotu. Pierwszy skok cifnienia wy-
wotany  jest przez fale uderzeniowg powstajgcyg z
przodu kadluba samolotu. Fale te
bedziemy nazywaé przedniq falg
uderzeniowa. Mastepne skoki cis-
nienia odpowiadajg falom ude-
rzeniowym powstalyvm na krawe-
dziach natarcia i splywu skrzydla
i usterzenia poziomego. Ostatni
skok cisnienia wywotany jest
przez fale uderzeniowg powstajg-
cg z tylu kadluba. Fale te¢ be- |
dziemy nazywacé tylna fala ude- P
rzeniowq. Ciagte spadki cis$nienia
odpowiadajg falom rozrzedzeniowym.

Jesli samolot ma wystajgce z kadiluba lub skrzy-
dla silnika podwieszane zbiorniki itd., to rozkiad ci-



$nienia w poblizu samolotu ulega odpowiednio dal-
szej komplikacji.

Oddziatywanie uktadu fal uderzeniowych i fal roz-
rzedzeniowych zwigzanego z samolotem na osrodek,
w ktérym porusza sie samolot, rozcigga sie na bar-
dzo duze odleglosci od toru lotu. Okazuje sie jednak,
ze poczgwszy od pewnej odlegiosci, wynoszgcej 50—
—100 diugosci samolotu, oddziatywanie to ma stosun-
kowo tatwy do opisania charakter. Mianowicie, pozo-
stajg tylko przednia i tylna fala uderzeniowa oraz
fale rozrzedzeniowe, pozostale fale uderzeniowe ule-
gajag rozmyciu. Przednia i tylna fala uderzeniowa
stanowig powierzchnie silnych nieciggto$ci parame-
trow przeplywu, poruszajgce sie wraz z samolotem.
W obszarze niezaburzonym (przed przednig falg ude-
rzeniowg) panuje ci$nienie na przykiad p. Na po-
wierzchni przedniej fali uderzeniowej od strony sa-
molotu panuje ci$nienie p + Ap, gdzie Ap nie jest juz
wielkoscig matlg. Na powierzchni tylnej fali uderze-
niowej od strony samolotu panuje ci$nienie na przy-
ktad p,, po przejéciu przez fale — cisnienie p; T Apy,
gdzie \p, nie jest wielko$ciag malg. Wielkosci Ap
i Ap, bedziemy nazywaé¢ amplitudami fal uderzenio-
wych,

Przez przeciecie powierzchni przedniej i tylnej fali
uderzeniowej ptaszczyzng ziemi otrzymujemy 2 linie.
Sg to linie sityszalnosci, odpowiednio przedniej i tyl-
nej fali uderzeniowej (rys. 5).
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Linia toru lotu

Jak wiadomo, predkos$¢ rozchodzenia sie silnego
zaburzenia jest wieksza od predkosci dzwieku i zale-
zy od amplitudy tego zaburzenia. Predko$é rozcho-
dzenia sie silnego zaburzenia zalezy réwniez od pred-
kos$ci dzwieku. W miare oddalania sie od samolotu
amplitudy Ap i Ap, malejg. Wynika stad, Ze pred-
kos$¢ rozchodzenia sie silnych zaburzen w os$rodku
jednorodnym zmniejsza sie w miare oddalania od
zrédia zaburzenia. W atmosferze wzorcowej nalezy
uwzgledni¢ jeszcze wplyw zmiany z wysokoscig —
predkosci dzwieku.

Z powyzszych rozwazan wynika, ze promienie sil-
nych zaburzen sg liniami krzywymi. Linie te sg w
kazdym swoim punkcie prostopadie do powierzchni
fali uderzeniowej — pokazane to jest na rys. 6, gdzie
rozpatrzono tylko przednig fale uderzeniowas.

Fala N. Jak juz powiedzieliSmy, w duzej odlegtosci
ol samolotu, rzedu 50—100 L, w naddzwiekowym
optywie samolotu wystepujg tylko 2 fale uderzenio-

we: przednia i tylna oraz fale rozrzedzeniowe. Fa-
lom tym odpowiada charakterystyczny rozkitad cis-
nienia w ksztalcie litery N (rys. 7b). Pierwszy skok
ci$nienia Ap odpowiada przej$ciu przedniej fali ude-
rzeniowej, linlowy spadek na diugosci X — przejsciu
fal rozrzedzeniowych, drugiskok cisnienia Ap,~Ap —
przej$ciu tylnej fali uderzeniowej. Taki ukitad 2 fal
uderzeniowych i fal rozrzedzeniowych bedziemy na-
zywac falg N, wielkos¢ Ap — amplitudq fali N, odle-

Przedn/a fala uderzenxowa oap.
b punktowi A

Przednia fala uderzeniowa
odp. punktowi A’

A Tor [otu

Promier) silnego zaburzenia
wywolanego w punkcie A’

TT7TTT7ITTT77 77777777777

zZiemia
6
gtos¢ X — diugosciq fali N. Okres T (czas trwania)
fali N jest oczywiscie rowny X/V, gdzie V —jest
predkoscig lotu. Czas trwania nadci$nienia jest row-
ny T/2, impuls nadci$nienia Ap - T/4.

W miare wzrostu odlegtos$ci od samolotu amplituda
Ap maleje, dlugos¢ X — rosnie (rys. 7b i rys. 7c).

Przednia i tylna fala uderzeniowa po doj$ciu do
powierzchni ziemi ulegajg odbiciu (rys. 7). Niech Ap
oznacza amplitude fali N w atmosferze w odlegtosci h
od samolotu. Amplituda fali N na powierzchni ziemi
ulega zwiekszeniu w wyniku odbié przedniej i tylnej
fali uderzeniowej. Wprowadzimy wspoéiczynnik k od-
bicia fali N.

Jest to stosunek amplitudy 4p, fali N na powierz-
chni ziemi do amplitudy, Ap fali N w atmosferze,
w odleglo$ci od samolotu rownej wysokosci lotu —
k= Apo/Ap. JeSli powierzchnia ziemi jest plaska
i twarda, k =2. Na rys. 7 (przekrdj 3-3) pokazalis-
my rozklad cisnienia w poblizu powierzchni ziemi
odpowiadajgcy przejSciu przedniej i tylnej fali ude-
rzeniowej oraz fal odbitych od powierzchni ziemi.

Je$li na powierzchni ziemi znajdujg sie nieréwno-
$ci terenu lub zabudowania, to otrzymujemy wsku-
tek wielokrotnych odbi¢ fal uderzeniowych zlozony
rozklad cisnienia, przy czym maksymalna jego war-
to$¢ moze kilkakrotnie przewyzsza¢ amplitude A4dp
fali N.
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Amplituda fali N na powlerzchni ziemi maleje w
miare oddalania sie od linii toru lotu, jednak jak
wynika z bezpo$rednich pomiaréw, w pewnych wa-
runkach obserwowano jeszcze w odlegto$ci 15—20 km
od linii toru lotu fale N o amplitudzie réwnej poto-
wie amplitudy Ap, na linii toru lotu [11].

Rys. 8 [10] przedstawia amplitude 4p, w funkecji
wysokosci lotu dla pewnego samolotu myS$liwskiego
(rys. 9), te samg zalezno§¢ dla duzego bomboweca,
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(rys. 10), [4], dtugo§é X fali N w funkeji wysokoscl
lotu dla mys$liwca i bomboweca.

Obserwator na ziemi podczas przejscia fali N sty-
szy 2 wybuchy podobne do grzmotu lub wystrzatu.
Wybuchy odpowiadajg przejSciu przedniej i tylnej
fali uderzeniowej. Natezenie wybuchu =zalezy od
amplitudy 4pe fali N, wobec czego najglos$niejsze wy-
buchy stycha¢ na linii toru lotu.

Jesli diugos¢ X fali N jest mala, co ma miejsce
wtedy, gdy dilugos$¢ samolotu L jest matla, wysokosé¢
lotu stosunkowo mata, predkosé lotu duza — to sty-
szy sie jeden przeciqgly grzmot.

W przypadku, gdy samolot leci na wysokosci mniej-
szej od odleglosci, na ktorej formuje sie fala N, to
réwnez obserwator na ziemi styszy jeden przeciqely
grzmot.

Jesli na powierzchni ziemi znajdujg sie nieréwno-
$ci terenu lub zabudowania, to obserwator na ziemi
moze ustyszeé¢ kilka wybuchow — do obserwatora
dochodzg fale wielokrotnie odbite. Zjawisko to moze
wystapi¢ w gorach.

Lot prostoliniowy, poziomy z przyspieszeniem

Nawigzujgc do przypadku lotu ze statg predkoscig
1 dla utatwienia dalszych rozwazan przyjmiemy, ze
samolot jest punktem materialnym wywotujgcym fa-
le N w oé$rodku jednorodnym. Przyjmiemy jeszcze,
ze predkos$¢ rozchodzenia sie tej fali jest réwna pred-
kosci dzwieku, wobec czego fala N tworzy kat Ma-
cha z torem lotu.

Fala N wywotana przez samolot w punkcie A
(rys. 1la) osiggnie punkt B, na linii toru lotu po
czasie:

R 1

2= ——

/1=

|
jeSli czas bedziemy liczy¢ od chwili, gdy samolot
znajdowatl sie nad punktem A,. W punkcie B, wchwi-
li ¢, ciSnienie zacznie sie zmieniaé¢ w sposéb wynika-
jacy z przej$cia przez ten punkt fali N. Ci$nienie be-
dzie sie zmieniaé w czasie T rownym okresowi fali
N (rys. 11b). Z rys. 1la wida¢, ze w przypadku lotu
ze stalg predkoscig zachodzi odpowiednio$é wzajemnie
jednoznaczna miedzy punktami na linii toru lotu B,
B’,, do ktorego dochodzi fala N i odpowiadajacymi
im punktami toru lotu A, A’. Wynika stad, ze do
kazdego punktu na linii toru lotu dochodzi jedna fa-

la N odpowiadajgca jednemu punktowi toru lotu.

Rozpatrujgc lot prostoliniowy 2z przys$pieszeniem
dodatnim, pokazemy, ze w okre§lonych warunkach
powyzsza odpowiednio$¢ wzajemnie jednoznaczna
miedzy punktami linii toru lotu i punktami toru lotu
moze nie zachodzi¢. Podczas lotu prostoliniowego z
przyspieszeniem dodatnim mogg wystgpi¢ nastepujg-
ce dwa zjawiska, ktérych nie obserwuje sie w locie
prostoliniowym ze stalg predkoscig:

1) na linii toru lotu istniejg punkty, do ktérych do-
chodzi w rdéznych chwilach czasu kilka fal N,

2) na linii toru lotu istniejg punkty, do ktoérych
dochodzi jedna fala N, ale o znacznie zwiekszonej
amplitudzie w porownaniu z amplitudg fali N w lo-
cie ze stalg predkoécia.



Wyjasnimy najplerw mechanizm powstawania
pierwszego zjawiska. W tym celu rozpatrzymy rys. 12a,
Samolot leci po torze prostoliniowym do punktu A
ze stalg predkoscig, na odcinku toru AB — przyspie-
sza 1 dalej ze stalg predkoscia.

Czas bedziemy liczy¢ od chwili, gdy samolot znaj-
dowatl sie w punkcie A. Wida¢ z rysunku, ze fala iv
wywolana przez samolot w punkcie A dojdzie do
punktu O, na linii toru lotu po czasie ta = Ra/a, fala

N wywotlana w punkcie toru C po czasie t¢c = tac + Ruc ’
gdzie tac oznacza czas lotu samolotu z punktu A do
punktu C. Fala N z punktu C dojdzie do punktu O,
wczefnie] niz fala N z punktu A, poniewaz R¢ < Ra,
a czas tac jest maly w poréwnaniu z czasem tgq =
= R 4/a.

Fala N z punktu A przebywa wiekszg odleglo$é niz
fala N z punktu C, wiec amplituda jej jest mniejsza,
a dlugos¢ X wieksza. Okres fali N z punktu A jest
rowny T 4= X4/Va, okres fali N z punktu C— T¢c=
= X¢/Vc¢, gdzie Va i Ve oznaczajg predkosci lotu od-
powiadajgce punktom toru lotu A i C. Poniewaz
Xa> X¢ i Va< Vg, wiec Ta> Tc (rys. 12b).

W ten sposéb wykazaliSmy, ze w przypadku lotu
prostoliniowego z przyspieszeniem dodatnim mogg
istnie¢ na linii toru lotu punkty, do ktérych docho-
dzg dwie fale N w réznych chwilach czasu. Obserwa-
tor znajdujacy sie w takich punktach ustyszy 4 wy-
buchy: pierwszy i drugi wybuch odpowiada przej-
sciu fali N z punktu C, trzeci i czwarty — fali N
z punktu A

Wyjasnimy teraz mechanizm powstawania drugie-
go zjawiska. Ma odcinku toru lotu AB samolot przy-
spiesza (rys. 12a i 13a). Z rys. 13a widaé¢, ze promie-
nie fal N wywolanych w punktach A’, A", A” do-
chodzg do tego samege punktu O; na linii toru lotu.

Je§li odcinek toru lotu A’A” jest krotki, co ma
miejsce wtedy, gdy samolot ma duze przyspieszenie,
to fale N wywolane w punktach A’, A", A” dotrg do
obserwatora w punkcie O, na linii toru lotu w tym
samym czasie, poniewaz przybedg takie same odlegilo-
§ci R,,, R,y Ry Czas, jaki uplynie migdzy polozenia-
mi samolotu w punktach A" i A, jest pomijalnie ma-
ly w poréwnaniu z czasem t 4.= R ./a. Amplituda fali
N, ktora dochodzi do punktu O,, bedzie rowna sumie
amplitud fal N odpowiadajgcych punktom toru A,
A", A7 (rys. 13b).

Wyniki pomiaréw bezposSrednich calkowicie po-
twierdzajg powyzsze rozwazania.

Amplituda ,,wzmocnionej” fali N jest tym wieksza,
im wieksze jest przyspieszenie samolotu.

Obserwator znajdujgcy sie w punkcie, do ktérego
dochodzi ,,wzmocniona” fala N, slyszy 2 wybuchy,
przy czym natezenie ich jest znacznie wieksze niz
w przypadku fali N powstajgcej podczas lotu ze sta-
1g predkoscia.

Jesli nie bedziemy sie ogranicza¢ do rozpatrywania
tylko linii toru lotu, to mozna pokazaé, Ze na po-
wierzchni ziemi istniejg linie skladajgce sie z punk-
tow, w ktorych obserwuje sie oméwione wyzej dwa
zjawiska. W miare oddalania sie od linii toru lotu
amplitudy wszystkich fal N maleja.

Wyznaczenie na powierzchni ziemi linii sktadajg-
cych sie z punktéw, w ktoérych wyzej omoéwione zja-
wiska zachodza, jest bardzo trudne, poniewaz silne
zaburzenia rozchodzg sie w atmosferze rzeczywistej

) FolaN z punktuC
Fala N z punktu A

Ll
l Ta
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wzdluz promieni, ktorych ksztalt zalezy zarowno od
amplitudy zaburzenia, jak i od warunkow atmosfe-
rycznych (gradient temperatury, wiatr, chmury).

Badanie zjawiska uderzenia dzwiekowego
Metody badan

Uwagi do teorii uderzenia diwiekowego. Jak widaé
z dotychczasowych rozwazan, uderzenie dziwiekowe
jest zjawiskiem bardzo skomplikowanym zaleznym
od wielu czynnikow. Istniejgca teoria uderzenia
dzwiekowego, zresztg bardzo obszerna, uwzglednia
prawie wszystkie czynniki wplywajgce na przebieg
tego zjawiska. Znaczna cze$¢ wnioskow teoretycz-
nych zostala potwierdzona przez uzyskane wyniki po-
miaré6w bezposrednich.

Z calej teorii uderzenia dzwiekowego przytoczymy
tylko jedng prostg zalezno$é okres$lajgcg najmniejszg
mozliwg do uzyskania warto$é amplitudy fali N, wy-
wolywanej przez samolot w locie prostoliniowym, ze
stalg predko$cig, w osrodku jednorodnym [9]:

O,G'Q‘ﬁ’/‘ EQ

<h v V
—_— .L
)

4D min =

gdzie:
» — oznacza ci$nienie przed falg N,
=) M—1,
h — odleglo$é od toru lotu,
L — dlugos$é samolotu,
(Q — ciezar samolotu,
q — cis$nienie dynamiczne przeptywu niezakioco-
nego.

Na powierzchni ziemi mamy odpowiednio zalez-
nos¢:
ADPomin = Kk * ADmin
gdzie:

k — jest wspotczynnikiem odbicia fali N.

Wzér na Apmin zostal uzyskany z ogolniejszej zalez-
noSci przy zalozeniu, ze samolot ma optymalny z
punktu widzenia minimalizacji amplitudy fali N roz-
klad A(x) i c,(x), gdzie A —oznacza przekrdj po-
przeczny samolotu, x— odleglos¢ mierzong wzdluz
osi podluznejsamolotu, c,— wspoélczynnik sily nosnej.
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Badania 1laboratoryjne (w tunelu aerodynamicz-
nym). Jak juz powiedzieliSmy, w tunelu aerodyna-
micznym mozna bada¢ tylko przypadek lotu prosto-
liniowego ze stalg predkos$cig w osrodku jednorodnym.
Poniewaz fala N wystepuje dopiero w odleglo$ci
50—100 L od samolotu, wiec oczywiste jest, ze do
badania fali N potrzebny jest bardzo duzy nad-
dzwiekowy tunel aerodynamiczny. Odlegto$¢ od sa-
molotu, na ktérej powstaje fala N, zalezy od warto-
§ci wspodlezynnika sily nosnej ¢, oraz od konfigura-
cji ukladu skrzydio-kadilub. Dla malyvch wartosci c.
(mysSliwiec) odleglo$¢ ta wynosi okoto 50 dlugosci
samolotu, dla duzych wartosci ¢, (bombowiec) —
okoto 100 dtugosci samolotu.

Pewne wyniki badan fali N w tunelu aerodyna-
micznym sg opublikowane w pracach [7] i [8]. Bada-
nia przeprowadzono w bardzo duzym tunelu o kwa-
dratowym przekroju przestrzeni pomiarowej 1200 X
X 1200, przy M =2,01. Na rys. 14 pokazaliSmy sche-

2ujniki cisnieniowe

CHLS P LTSI LSS A/ P P s A7 04T ,'/_
Mode! p
/ Sciony przestrzeni
M=201 X ~‘ pomiarowe/ o
11+25 -I - Przesuwny suport modelu

14

matycznie pomiar parametrow fali N w tym tunelu.
Zwracamy uwage, ze nawet w tak duzym tunelu wy-
miary modelu muszg by¢ bardzo mate: L =10—25 mm,
poniewaz fala N tworzy sie w odleglo$ci 50—100 L.
od modelu. Male wymiary modelu uniemozliwiajg do-
ktadne zbadanie wptywu ksztattu samolotu na fale N.

Pomiary bezposrednie. Pomiary takie wykonvwane
byly w powietrzu wokél samolotu wywolujgcego
uderzenia dzwiekowe oraz na ziemi [11]. Na ryvs. 15a
pokazali$my schemat pomiaru w powietrzu. Samolot,
wyposazony w aparature do pomiaru przebiegu (w
czasie) cisnienia wywolvwanego przez uderzenie
dzwiekowe, przeganiat samolot wywotujgcy uderzenie

b / byl

y 20N
’-Samolot Wywo- | posigdagiacy
tujacy vderze- | gparatire
nie dzwiekowe | pomiarowg

)

\Linie rozmieszzenia
bunktow pormior

Linia tori Loty
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dzwiekowe, wykonujgc pomiar podczas przelatywa-
nia przez tyvlng i przednig fale uderzeniowg samolo-
tu wywolujgcego uderzenie dzwiekowe. Poltozenie obu
samolotéw w przestrzeni oraz ich predkosci byty
okre$lane za pomocg stacji radarowych. Na ziemi za-
instalowano kilkanascie punktéw pomiarowych, kto-
re byly rozlokowane w rdéznych odleglosciach na linii
toru lotu (linia prosta) oraz w réznych odlegtosciach
na linii prostej prostopadiej do toru lotu (rys. 15b).

W celu okres$lenia wpltywu warunkow atmosferycz-
nych na przebieg zjawiska uderzenia dzwiekowegon
wykonywano na roznyvch wysokosciach pomiary tem-
peratury, cisnienia, predkosci i kierunku wiatru oraz
wilgotnosci powietrza.
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W przypadku lotu prostoliniowego ze stalg predko-
$§cig wyniki pomiaréw bezposrednich pokrywajg sie
dos$¢ dobrze z wynikami uzyskanymi na drodze teo-
retycznej. Natomiast w innych przypadkach lotu
otrzymano na og6t duza rozbieznos$¢ tych wynikow.

Czynniki wplywajace na przebieg zjawiska uderzenia
dzwickowego
Czynniki te zestawione sg w ponizszej tablicy [12]:

Czynniki Warunki Czynniki odno-
odnoszjce Warunki atmosfe- szgce sie do po-
3 L . . . .
sie do samo- lotu rvezne wierzchni ziemi

lotu
L h gradient stan powierz-
temperatury chni ziemi
(wspoliczynnik)

A (x) M cisnienie ci$nienie
¢, () kgt toru wiatr

chmury

Q manewr i turbulencja

atmosfery

Dokladne omoéwienie wplywu poszczegdlnych czyn-
nikéw przekracza ramy niniejszego artykulu. W przy-
padku lotu prostoliniowego ze stalg predkosciag w
osSrodku jednorodnym ze wzrostu na pmi, widag,
w jaki sposdb wplywajg na amplitude fali N naste-
pujace czyvnniki L, Q, h, M.

Jak juz powiedziano we wstepie, najwieksze do-
puszczalne nadci$nienie na powierzchni ziemi wywo-
lvwane przez uderzenie dzwiekowe wynosi wedlug

40 - 1 —

h
[km]
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wstepnych badan 5 kG/m2 W przyvpadku lotu prosto-
liniowego ze stala predkosciag do powierzchni ziemi
dochodzi fala N, najwieksze nadcisnienie jest rowne
amplitudzie Apo fali N na powierzchni ziemi.

Ma rysunku 16 [12] pokazaliSmy zalezno$¢ wysoko-
$ci lotu odpowiadajgcej amplitudzie Jdp, fali N na
powierzchni ziemi réwnej 5 kG/m?, w funkcji liczby
Macha — dla pewnego hipotetycznego samolotu w
ukladzie delta - kaczka. Z rys. 16 wida¢, ze samolot
taki o ciezarze Q =110 T, poczawszy od liczby Ma-
cha réwnej 1,7 powinien lata¢ na wysokosci nie
mniejszej niz 27 km. Z rysunku tego mozna sic w
przyblizeniu zorientowaé, jaki jest wplyw wysokosci
lotu, liczby Macha i ciezaru samolotu na przebieg
zjawiska uderzenia dzwiekowego.



Zjawisko uderzenia dzwiekowego jest bardzo skom-
plikowane, zalezne od wielu czynnikow zwigzanych
z samolotem, warunkami lotu i warunkami atmosfe-
ryveznymi. Najtrudniejszy do okreslenia jest wplyw
warunkow atmosferycznych, ktére w przypadku lotu
prostoliniowego z przyspieszeniem oraz w przypad-
ku wykonvwania przez samolot manewréw, majg de-
cydujgey wplyw na przebieg zjawiska uderzenia
dzwiekowego na ziemi.

W odniesieniu do istniejgcych juz samolotéw zna-
jomosé przebiegu zjawiska uderzenia dzwiekowego w
kazdvch warunkach lotu umozliwia okre$lenie bez-
piecznej wysokosci lotu samolotu naddzwiekowego
oraz bezpiecznej odleglosci innych samolotow w po-
wietrzu.

W odniesieniu do projektowanych samolotow nad-
dzwiekowych, w szczegbélnosci duzych samolotéw
transportowych, znajomo$¢ przebiegu tego zjawiska
umozliwia wyvbor takiego uktadu samolotu [A (x),
¢ ()], ktory bedzie wywolywal mozliwie najmniej-
sze zaburzenia, przez co bezpieczna wysokos¢ lotu
tego samolotu bedzie stosunkowo mata.
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Maksymalna predkos¢ $migtowca i mozliwoéé jej podwyzszenia
Cze$c¢ III

Sterowanie wyzszymi harmonicznymi

Rozpatrujgc blizej ograniczenie maksymalnej pred-
kosci lotu $miglowca przez katy natarcia (co w po-
wyzej rozpatrzonych przypadkach decydowalo 0 Vmax)
latwo zauwazy¢, ze dazenie do unikniecia przekrocze-
nia przez lopate powracajacg krytycznych katéw na-
tarcia zmusza do stosowania w wiekszosci azymutal-
nych polozen topaty katow natarcia stosunkowo matej
wielkosci. Katy te na lopacie nacierajgcej osiggaja
przy wysokich predkosciach lotu nawet wielko$ci
ujemne, co z punktu widzenia korzys$ci udzwigowych
jest zjawiskiem szkodliwym. Innymi slowy, za prace
topaty na wysokich katach natarcia w drobnej tylko
czesci powierzchni tarczy ptaci¢ trzeba malo ekono-
micznymi malymi katami natarcia na pozostatej po-
wierzchni tarczy.

Jest rzeczg oczywistg, ze gdvby udato sie doprowa-
dzi¢ do pracy topat na wickszo$ci powierzchni tarczy
na wyzszycn katach natarcia datoby to zysk w po-
staci wiekszego ciggu tego samego wirnika przy tei
samej predkosci obrotowej i predkosci lotu do przodu
lub wyzszej predkosci maksymalnej. Jedng z metod
zrealizowania takiego zadania jest wprowadzenie ste-
rowania topat wyzszymi harmonicznymi. Teoretyczne
studium tego zagadnienia bylo przeprowadzone
w USA [4].

Najwiekszy mozliwy ciag wirnika mogiby by¢ uzy-
skany, gdyby wszystkie elementy topaty pracowatly na
katach natarcia zapewniajgcych uzyskanie wspoélczyn-
nika C; max. Jest jJednak oczywiste, ze ze wzgledu na

niesymetryczny rozklad predkosci opiywu tlopat na
tarczy wywotatoby to znaczny moment przechyla-
jacy. Aby tego uniknagé¢, nalezaloby spowodowad
znaczne obnizenie sily no$nej na czeSci tarczy obej-
mujgcej lopate nacierajgcs.

Jesli zmniejszony wspotczynnik sily nosnej, zapew-
niajgcej rownowage wirnika, oznaczy¢ przez C;req, PO-
wierzchrie wycinka tarczy, na ktérej wspdiczynnik
ten wystepowatby przez A,, pozostala za$§ powierzch-
nie tarczy przez A; (A; + A, =aR?), wbéwczas catko-
wity cigg wirnika mozna przedstawi¢ roéwnaniem
wspotczynnika ciggu:

o f—p -
Cr=o- |Cemax [ [T ar-ay +

A
! i B 2 N
T C; red ‘ ‘ Uy -dr- dzp] (60)
y
gdzie:
. o 2T
Cr — wspoétczynnik ciggu Cr =m 61)

U, — bezwymiarowa (przyblizona, gdyz nie uwzgle-
dniajaca kgta natarcia tarczy) predkos$¢ opty-
wu elementu topaty

U, =T+ pnsiny (62)
0 — wspoétczynnik wypelnienia tarczy wirnika
_isc
7 ar’

i — ilo$¢ topat wirnika,
¢ — érednia cieciwa lopat (na promieniu f =0,7).
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Wielko$¢ wspolczynnika Czrea Obliczona moze byé
z warunku, ze moment przechylajgcy wirnik jest row-
ny zeru, co prowadzi do wyrazenia:

e
I fo:

W przytoczonych zaleznosciach nie wzieto pod uwa-
ge takich czynnikow komplikujgcych rozwazania, jak
wplyw liczby Macha osigganej przez konce lopat,
straty brzegowe itp.

Obnizenie wspoiczynnika C, do wielkosci Czrea PO-
winno nie by¢ zbyt wielkie, cel ten mozna osiggnaé
tylko wowczas, gdy powierzchnia A, rozcigga sie tak,
jak to pokazano na rys. 1la, to jest w najwiekszej
odlegtosci od osi podiuznej $miglowca =x.

Uzyskanie pola zmniejszonego wspoéiczynnika sity
nosnej o ksztalcie przedstawionym na rys. 1lla jest
zadaniem bardzo trudnym,gdyz zwigzanym z wpro-
wadzaniem sterowania skreceniem topaty. W rachube
wchodzi¢ moze jedynie ksztalt pola przedstawiony na
rys. 11b, mozliwy teoretycznie do uzyskania przez
wprowadzenie skokowego sterowania skokiem ogbl-
nym lopat w zakresie azymutalrych potozen od w,
do ..

Poniewaz przeprowadzenie obliczen katéw natarcia
dla wirnika sterowanego w sposob specjalny, uwzgled-
niajgcy skokows zmiane kata nastawienia w obszarze
A,, jest bardzo zlozone, nie jest mozliwe jego przyto-
czenie w taki sposob, jak dokonano tego w rozdzia-
tach poprzednich. Oprzemy sie zatem na wynikach
analiz wyvkonanych w USA w laboratoriach United
Aircraft Corp. za pomocg maszyn analitycznych.

Rys. 12 przedstawia przebieg katow natarcia konca
lopaty wirnika z profilem, ktory ma axry = 14° 1 wy-
konuje przemieszczenie z predkoscig okreslong wspoi-
czynnikiem p = 0,4. Wirnik ten dla uzyskania spelnie-
nia warunku réwnowagi momentéw (64) mial przewi-
dziany teoretycznie ,,uskok™ kgta nastawienia (a tym
samym i katéw natarcia) w obszarze ograniczonym
azymutami:

. simpd;" dy

-<

Czrea = _Cz max (64)

-sinydr-d

=<1

Yy = 45°
Yy, = 135°

Przedstawiony na rys. 12 wykres postuzyl nast¢pnie
jako tlo do nanoszenia przebiegu katow natarcia kon-
coOw lopat tego samego wirnika sterowanego réznymi
systemami tarczy sterujacej. Przebiegi te uwzglednia-
ly znacznie wiecej czynnikoéw niz to brano pod uwage
w podanych wyzej rozwazaniach niniejszej pracy, co

}
i
[
|
|
|
|
[

™

11. Pole zmniejszonego wspolczynnika C, dla zapewnienia
rownowagi tarczy ¥
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12. Katy natarcia konca lopaty wirnika z ,,uskokiem” wg
schematu na rys. 11b
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13. Przebieg kgtow natarcia koncow lopat wirnika sterowa-
nego pierwszg harmoniczng

tlumaczy, dlaczego umax jest uzyskiwane na wyzszych
azymutach niz 270° i dlaczego przebiegi nie sg sinu-
soidalne.
Rozpatrzone zostaly nastepujgce systemy sterowun:
a) zwykla tarcza sterujgca zapcewniajgca zmiennose
kata nastawienia wedlug prawa:

% =0, — Ajcosy — Bjsiny (65)

b) tarcza sterujgca specjalnego typu zapewniajgca
zmiennos$¢ katow nastawienia wedlug prawa:

U =1, — Ajcosrp — B,siny — A,cos2i — B,sin2y  (66)

c) tarcza sterujgca specjalinego typu zapewniajica
zmienno#¢ kgtow nastawienia wedlug prawa:

0 =1, — Ajcosyp — B;sinyp — A cos2y — B,sin2y —
— Ajzcos3y — B;sin3y (67)

Wyniki analizy przedstawiajg rys. 13, 14 i 15.

Jak wynika z przytoczonych wykreséw, przekrocze-
nie krytycznego kata natarcia w przyvpadku sterowa-
nia klasyczng tarczg sterujgcg nastgpilo juz ponizej
wspoélczynnika predkosci w=0,3, przy kioérym zano-
towano do$¢ znaczne przekroczenie, rowne 1.5°.

Wykresy (rys. 14 i 15) przedstawiajg proby zblize-
nia rzeczywistych przebiegow katow natarcia koncow
topat do przebiegu idealnego za pomocg sterowania
wyzszymi harmonicznymi. Udalo sie to do$é dobrze
juz przy uwzglednieniu drugich harmonicznych (rys.
14) — przekroczenie «y,, = 14° nastgpilo przy znacznie
wyzszym wspotczynniku predkosci n = 0,41, choé za-
uwazy¢ trzeba, ze wyst¢powaly dwa obszary przekro-
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14. Przebieg katow natarcia koncow topat wirnika sterowa-
nego pierwszg i drugg harmoniczng.
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15. Przebieg katoéw natarcia koncow topat wirnika sterowa-
nego pierwszg, drugg i trzecig harmoniczna.

Wspolczynniki: A, = —1°, B = —34°, A3 = 19, B, = 10,5°

16. Tarcza sterujgca do sterowania wyzZszymi harmonicznymi:

1 — czesé nieobrotowa, 2 — pierScien obrotowy, 3 — ramie
sterujgce, 4 — szczelina (prowadnica), 5 — popychacz, 6 —
dzwignia lopaty, 7 — mechanizm nozycowy

czenia ukr;. Znacznie lepszg zgodno$é przebiegéw otrzy-
mano przy uwzglednieniu drugich i trzecich harmo-
nicznych (rys. 15). Ksztally dwu poréwnywanych
krzywych sg niemal idealnie zgodne dla co najmniej
polowy pelnego zakresu azymutow.

Z faktu, ze zastosowanie drugich i trzecich harmo-
nicznych do sterowania wirnikiem pozwolilo na osigg-

niecie bardzo wysokiego wspdlczynnika predkosci
maksymalnej (ograniczonej katami natarcia) p = 0,42,
wynikajg wazne wnioski.

Gdyby wyobrazi¢ sobie zastosowanie sterowania
wyzszymi harmonicznymi do rozpatrywanego wczes-
niej $miglowca-przykiadu mozliwe byloby uzyskanie
predkosci:

Vmax = pQR = 0,42.176 = 73,9 m/s = 266,1 km/h

to jest wiekszej o 36,7 km/h (16%) od najwiekszej
predkosci mozliwej ze wzgledu na przyjetg moc zespo-
tu napedowego a o 68,4 km/h (34,6%), od najwiekszej
predkosci mozliwej ze wzgledu na katy natarcia.
W zadnym z dotychczas rozpatrzonych systemow nie
miatl miejsca przypadek, by Vmax ograniczona kgtami
byla wyzsza niz Vqax ograniczona mocag.

Problem mocy potrzebnej do lotu $migtowca, kto-
rego wirnik jest sterowany za pomoca wyzszych har-
monicznych jest rowniez bardziej skomplikowany niz
w przypadku $miglowca z klasyczng tarczg sterujgca,
dla ktorego mozna stosowaé¢ przyblizone zaleznosci
(2), (3) i (4). Z podanych wynikéw obliczen [4] wynika,
ze jeSli za pomocg sterowania wyzszymi harmonicz-
nymi uzyskuje sie przyrost maksymalnej predkosci
lotu rzedu 30%, to niezbedny nakitad mocy na ten cel
wynosi 100, z czego polowa idzie na pokonanie
zwiekszonego oporu czolowego i polowa na pokonaniec
zwiekszonego oporu profilowego.

Do$¢ trudnym problemem przy stosowaniu stero-
wania wyzszymi harmonicznymi jest projekt kon-
strukcyjny tarczy sterujacej.

Jedno z proponowanych rozwigzan pokazuje rys. 16.
Piyta tarczy sterujgcej jest zawieszona na wale prze-
gubowo (dla zapewnienia sterowania pierwszg har-
moniczng) i ma swobode przemieszczania wzdiuz osi
watlu (dla zapewnienia sterowania skokiem ogoélnym).
Obrotowa cze$é tarczy sktada sie z obrotowego pier-
Scienia i zespolu ramion sterujgcych. Jeden Kkoniec
kazdego z tych ramion zamocowany jest przegubowo
a drugi Slizga sie w krzywkowej szczelinie (prowad-
nicy) wycietej w nieobrotowej czesci tarczy sterujgcej.
Ksztalt prowadnicy wymusza pionowe przemieszcze-
nia ramion sterujgcych, zaleznie od chwilowego poto-
zenia azymutalnego. Za posrednictwem zwyklego
ukiadu popychaczy przemieszczenia ramion sterujg-
cych przenoszone sg na lopaty. Ksztalt prowadnicy
moze byé dobrany tak, aby wywotaé sterowanie wyz-
szymi harmonicznymi o zalozonych wartosciach wspoéi-
czynnikow A,, B., A; i B;.

Brakiem rozwigzania pokazanego na rys. 16 jest nie-
mozliwosé zmiany amplitud i faz ruchow topat od
sterowania wyzszymi harmonicznymi. Dla osiggniecia
tego celu niezbedne byloby stosowanie sterownic
o zmiennym ksztalcie lub ramion sterujgcych o zmien-
nym przetozeniu. Dcn.

Sledzenie postepu techniki ulatwiaig

BIBLIOTEKI NOT

w miastach wojewddzkich i powiatowych
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Ulepszanie wiasnosci zmeczeniowych konstrukcii ze stopéw aluminium
przy uzyciu zgniotu plastycznego na zimno

Jednym z glownych efektéow obrobki zgniotem na zimno jest umocnienie przeciwzmeczeniou'e.
Na podstawie wielu badan mozna wyroéznic¢ cztery podstawowe grupy przyczyn warunkujqcych
¢fekt umocnienia przeciwzmeczeniowego po obrobce zgniotem na zimno:

«) zgniot materiatu (stopien zgniotu, gtebokos¢ lub szerokos$¢ warstwy umocnionej),

b) naprezenia wlasne (wartos¢, rozklad, gradienty),

c) stan geometryczny powierzchni (chropowatosé, wielkosci rys i uszkodzen, mikrokarby),

d) zmiany strukturalne matenatu.

RRola kazdego z wymienionych czynnikéw w przeciwzmeczeniowym umacnianiu cz¢SCi maszyn
jest zalezna w znacznym stopniu od materialu, sposobu wprowadzenia zgniotu, ksztattu obrabic-

nej czesci, obcigzen itp.

Ulepszanie wilasnosci zmeczeniowych konstrukeji ze
stopow aluminium przez umocnienie integralne

Jednym z podstawowych kierunkéw badan sg proby
okres§lenia wplywu umececnienia spowodowanego przez
wstepne rozciagnigcie lub $cisniecie materialu powy-
ze€j lub nieco ponizej pranicy plastycznosci na wias-
nos$ci zmeczeniowe materiatldw. Za reprezentatywne
mozna uzna¢ np. badania Teeda omoéwione czesciowo
w [1]. Wynika z nich, ze wstepne rozciggniecie prébek,

bez karbu — wykonanych =z inaterialéw BS GLI}
(PA6-T), DTD 363A (PA9) oraz 364 (PA 33) do od-
ksztalcenia 6-+12% — powoduje zmniejszenie granicy

zmeczenia 0 17-+-20% przy podstawie préoby zmeczenio-
wej wynoszgcej Nc = 5 -107 cykli obcigzen przy zgina-
niu gietnoobrotowym. Wpycigganie stgd wniosku, ze
jedyng przyczyng jest tu zgniot spowodowany roz-
ciggnieciem zaweza zagadnicnie. W kazdym materiale
istnieje wiele karbow wewnetrznych, wynikajgcych
z réznych sztywnosci i wytrzvmalosci poszczegdlnych
krysztaléw, co pocigga za sobg wyvtwarzanie ukladow
naprezen wtasnych, przyspieszajgeych zmeczenie tych
fragmentow materiatu, w ktérych rozciggajgce napre-
zenia wlasne kojarza si¢ z lokalnie gorszymi wtasno-
§ciami zmeczenicwymi.

Badania wplywu tego typu umocnienia na probki
z karbem geometrycznym (karb przekrcju) zaliczyé
juz raczej trzeba do badan konstrukcyjnych niz me-
taloznawczych ze wzgledu na roéznorodnos$é¢ rozkladow
naprezen w probkach z karbem, z ktérych poza po-
rodwnawczg czutoscig materiatu na dziatanie karbu
pozostate wnioski mogg dotyczy¢ raczej konstrukeji
odwzorowywanej badana probka.

Badania wplvwu wstepnych obcigzen statycznych
(rozciggniecie, $ci$niecie) na trwatosci zmeczeniowe
probek z karbem wskazujg jednoznacznie na wyste-
powanie drugiego obok zgniotu istotnego czynnika od-
dzialywujacego na wiasnosci zmeczeniowe. Rozcigg-
niecie wstepne konstrukcji z karbem, np. w postaci
otworu lub karbu obrgczkowego, powoduje wyrazny
wzrost trwatosci zmeczeniowej lub podwyzszenie gra-
nicy zmeczenia, albo tez jedno i drugie.

Wyniki badan [2] wskazujg, ze za pomocag takie]
obrébki mozna zaré6wno znacznie podwyzszy¢ umowng
granice zmeczenia probek z karbem, bo do okolo 72%
granicy zmeczenia materiaiu (prébki bez karbu), ob-
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nizona poprzednio przeszio trzykrotnie przez nacigcie
karbu, jak i, co jest bardzo istotne, odzyskaé¢ charak-
ter krzywej zmeczenia taki sam jak dla materiatu.
Jezeli uznaé¢, ze badany w tym przypadku materiat
obniza swoje wlasnosci zrmeczeniowe na rozcigganie
po wstepnym rozciggnieciu, to decydujgca rola napre-
zen wlasnych w podnoszeniu wiasnosci zmeczeniowych
prébek z karbem staje sie tu oczywista.

R. L. Templin [3] wskazuje na podobne wtasnosci
probek z karbem obraczkowym wykonanych z 75SS-
-T6 (PA9) w zakresie wstepnych rozciggnie¢ od 0,5 R,
do 09 Ry, (rys. 1).

Podobnie uktladajg sie wyniki podwyzszania trwato-
§ci zmeczeniowe] oméwiong metodg dla duralowych
potgczen konstrukcyjnych, odwzorowywanych probkg
potgczenia zgrzejnego lub nitowego. Forrest [2] po-
daje ciekawe wyniki doswiadczenia wykonanego na
probkach z materialu DTD 346 A (stop aluminium —
brak polskiego odpowiednika), zawierajgcych poje-
dynczg zgrzeine punktowg. Wstepne rozciggniecie do
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Bez umocnienia
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1. Wplyw wstepnego rozciggnigcia i Scisnigcia na wilasnosci
zmeczeniowe probek z karbem pod obcigzeniem gietno-
obrotowym:

Om — srednie naprezenia w przekroju pomiarowym w cza-
sie obcigzenia umacniajgcego [3]
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2. Wplyw wstepnego rozciggniecia na wtlasnosci zmeczeniowe
potgczenia pojedynczg zgrzeing |[2]:

Pma\ — sita ni#zczgca (statyczna)

okoto *s wytrzymatosci doraznej spowodowato wy-
razny wzrost trwato$ci zmeczeniowej juz od naprezen
okolo 2,2 raza wyzszych do umownej granicy zmecze-
nia przy N = 107 cykli obcecigzen, ‘a te granice pod-
wyvzszyvio okoto 1,5 raza (ryvs. 2).

Mozna spodziewac sie, ze wstepne rozciggniecie po-
tgczenia zgrzejnego powoduje zredukowanie lub nawet
calkowite usuniecie naprezen rozciggajacych, ktoére
mogg powstaé kolo zgrzeiny w czasie nieréwnomier-
ncgo stygniecia materiatu.

Niezwykle obszerny program badan polgczenia wie-
lonitowego wvkonany przez I. Schijvego i F. A. Ju-
cobsa [4] wykazal, ze w badaniach pod obcigzeniem
programowym wstepne pojedvncze rozciggniecie préb-
ki powoduje wzrost trwatosci zmeczeniowej, ilustrowa-

S
nej tu ws=kaznikiem zuzycia zmeczeniowego \ v
a—f N

gdzie m oznacza liczbe zmian obcigzen przyltozonvch
do proébki, a N liczbe zmian obcigzen potrzebng do jej
zniszczenia na danym poziomie naprezen. Podobnie
kkazde przylozenie periodycznego (na poczatku kazdego
hloku) rozciggniecia do rzedu 0,4 R, podwyzsza war-

tosé \vskainikaZ%, a kazde wstepne $cisniecie po-
woduje wyraznie jego spadek. Nawet wowczas, gdy
przyvkiadano kolejno nastepujgce po sobie $cisniecia
lub rozciagniecia, wyrazny byt wplyw drugiego obcig-
zenia. Autorzy objasniajg te wyniki pojawianiem sie
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3. Zaleznos¢ wlasnosci zmeczeniowych potgczenia sworznio-
wego od pasowania sworznia w uchu [5]

w konstrukcji korzystnych uktadéw naprezen wtas-
nych. Argument ten jest stuszny, ale wystepuje tez
chyba tu i druga bardzo istotna przyczyna tego wzro-
stu trwalosci zmeczeniowej. Nie bez znaczenia jest
bowiem wyrownanie udzialéw poszczegélnych nitow
w przenoszeniu obcigzen przez potgczenie. Wynika to
z odksztatcen trwalych na nitach przenoszgcych wiek-
sze obcigzenia (bez wstepnego rozciggniecia). Nity te
w warunkach niewyréwnanych udzialow, lub, $cislej,
nierbwnomiernego rozkiadu obciazen na poszczegolny
nit mogg sie sta¢ zrédiarni pierwszych peknie¢ zme-
czeniowych, jako ze stanowig sobg znaczne Kkarby.
W tym rozumowaniu wstepne $ciSniecie pogarsza row-
nomiernos$¢ pracy nitéw, co rowniez pokrywa sie
z otrzymanymi wynikami. Templin [3] nie uzyska!
zadnego wplywu wstepnego rozciggniecia na trwatose
zmeczeniowg dokladnie wykonanych polgczen nito-
wych, natomiast po wprowadzeniu imitacji zlego wy-
konania szwu nitowego przez wyjecie dwoéch nitow
i nastepnie zalozenie w rozwiercone otwory po nitach
dwobch sworzni pascwanych w czasie, gdy prébka byila
pod obcigzeniem, zaznaczy!l sie wyrazny spadek trwa-
loSci zmeczeniowej, a wstepne rozciggniecie ~0,88 Q.
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4. Zaleznos¢ stosunku wytrzymatosci zmeczeniowej potgcze-

nia sworzniowego z weciskiem (P, may) do wytrzymatosci

zmeczeniowej potgczenia sworzniowego bez wcisku (PX ma)
od wartosci wcisku przy roznych podstawach proby zme-
czeniowej N_.-P = 254 kG [6]

G min

odniesione do przekroju netto podwyzszylo trwatos¢
zmeczeniowg, choc¢ nie wyrdwnalo spadku trwatosci,
ktory wystgpit po obnizeniu jakos$ci szwu. Trzeba
podkresli¢, ze zabieg zrealizowany przez Templina
wprowadzil pewien stan naprezen wilasnych rozcia-
gajgcych niekorzystnie materiat w otoczeniu otworow
sasivadujacych ze sworzniami. Wstepne rozciggniecie,
pociggajace za sobg odksztalcenia trwale w tym ob-
szarze, moglo znacznie obnizy¢ wartosé tych naprezen
lub tez catkowicie je usungé.

O korzystnym wptywie speczenia nitu w otworze
wnioskowaé mozna z wieclu badan, prowadzonych
przez réznych autoréw, nad rolg wcisku sworznia
w polgczeniach konstrukcyjnych. R. B. Heywood [3]
poswieca temu zagadnieniu jeden z podrozdzialow,
obejmujgcy omowienie witasnosci rmeczeniowych ob-
cigzonych uszu konstrukcyjnych. Z cytowanych tam
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wynikow uzyskanych przez Hartmana i Jacobsa dia
oku¢ z materiatu 24 S-T (PAT7-T) widoczny jest (rys. 3)
wyrazny wplyw wcisku, wynoszgcego ~ 0,3% Srednicy
otworu, na trwato$é zmeczeniowg potgczenia.

Charakterystycznym wynikiem uzyskanym przez
Lowa [6] jest znalezienie optimum wcisku sworznia
przy ocenie granicy zmeczenia przy Ng =107 cykli
(rys. 4). Wyniki te sg skutkiem, jak mozna przypusz-
cza¢, jednoczesnego oddzialywania odksztalcenia trwa-
tego maltlerialu w otoczeniu otworu, podwyzszenia
wspotczynnika amplitudy cyklu R, oraz zmniejszenia
ruchu wzglednego sworznia i powierzchni otworu po-
wodujgcego $cierne oddzialywanie sworznia na ucho.

Pozytywne wyniki uzyskiwane na'pr(')bkach prowa-
dzity do wnioskéw i propozycji sktaniajgcych do za-
stosowania wstepnych obcigzen statycznych w celu
vodwyzszania trwalosci zmeczeniowej catych kon-
strukcji. Forrest [2] uwaZza, Zze wstepne jednokierun-
kowe obcigzenie konstrukcji moze prowadzi¢ do ztych
wynikoéw ze wzgledu na réznokierunkowos$¢ obcigzen
dziatajgcych w rzeczywisto$ci na samolot, sugeruje,
jako bardziej bezpieczne, ulepszanie tg metodg iedy-
nie okreS§lonych fragmentéow konstrukcii. Jezeli jed-
nak zauwazy sie, ze dla znacznej wiekszosci samolo-
tow dominujgcymi obcigzeniami sg obcigzenia przy

P
dodatnim wspédlczynniku obcigzenia samolotu m = Qz

a Srednie obcigzenia dla prawie wszystkich samolotéw
wynikajg z m =1, oraz, ze materiaty typu dural, uzy-
wane gléwnie w konstrukcji samolotu, charakteryzuje
wyrazna niesymetria wtasnosci znmeczeniowych ze
znacznie lepszymi wilasnosciami przy $ciskaniu, to
wydaje sie, ze zastosowanie wstepnego ,,obciggniccia”
konstrukeji w kierunku dodatniego m powinno pod-
wyzszy¢ trwalto$é zmeczeniowg samolotu. Roznice wy-
konawcze miedzy poszczegdlnymi egzemplarzami po-
wodowatyby z pewnoscig wieksze rozrzuty trwatosci
zmegcezeniowe]j, ale globalny efekt takiej obrobki po-
winien by¢ pozytywny. Dowodzg tego m. in. interesu-

400

4N
N 100

%] ‘

300 /

200

100

70 80 g0
57‘; -100[%)

5. Stosunek przyrostu trwalo$ci zmg¢czeniowej skrzydta umoc-
nionego obcigzeniem wstgpnym + P, do trwaloSci skrzydia
nieumocnionego w zalezno$ci od stosunku obcigzenia
umacniajgcego P, do obcigzenia niszczacego skrzydlo
P, 17l
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6. Wplyw rolowania powierzchniowego probek cylindrycz-

nych na wytrzymato$é zmeczeniowy przy N, =100 w za-
leznoSci od naprezen $rednich g, (9]

jgce proby obejmujgce lgcznie dziewiecdziesigt dura-
lowych skrzydel samolotu , Mustang”, wykonane
w A.R.L. w Australii i opisane w kolejno publikowa-
nych przez ten instytut biuletynach. Johnson i Payne
[7) omawiajg wnioski tych badan (rys. 5).

Ta metoda ulepszania zmeczeniowego konstrukcji
nie znalazta zastosowania produkcyjnego.

LUlepszanie wlasnoéci zmeczeniowych konstrukeji zc
stopu aluminium przy uzyciu zgniotu lokalnego

Miektérzy badacze uwazajg, ze skuteczniejsze, jesli
idziec o podwyzszanie trwalosci zmeczeniowej kon-
strukeji, sg metody wprowadzajgce okreslony zgniot
powierzchniowy. Teed [1) analizujgc niektére z po-
przednio omoéowionych wynikéw badan probek i kon-
strukeji uwaza. ze wiekszy nacisk trzeba poiozyé na
stosowanie obrobek powierzchniowych, w tym row-
niez obrébek powierzchniowych zgniotem na zimno
w takich procesach d¥namicznych, jak: kulowanie od-
srodkowe, $Srutowanie i mlotkowanie, lub statycznych,
jak: rolowanie, kalibrowanie otworu kulkg lub kot-
kiem. Tego typu obrobki zgniotem powierzchniowym
na zimno oddziatywujg na konstrukcje gléwnie przez:

a) utwardzenie warstwy podpowierzchniowej, pod-
wyzszajgce tym samym w wiekszosci przypadkow jej
wtasnosci zmegczeniowe,

b) wytworzenie korzystnego ukladu naprezen wtas-
nych $Sciskajgcych w miejscach obrokbki zgniotem,

c¢) zawalcowanie mikrokarbéw powierzchniowych,
bedgcych czestokroé¢ gitownymi ogniskami powstawa-
nia pcknieé¢ zmeczeniowych.

Zastosowanie przemyslowe tych zabiegéw technolo-
gicznych jest szeroko rozpowszechnione w przemy-
stach maszynowych i S$rodkédw transportu w ZSRR,
Niemczech, Stanach Zjednoczonych, ale przede wszyst-
kim w celu ulepszania cze$ci maszynowych wykona-
nych z réznorodnych stali.

W dostepnej literaturze znaleziono tylko jeden przy-
ktad praktycznego wykorzystania obroébki zgniotem
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7. Zaleznos¢ wytrzymalosci zmeczeniowej G, brzy N =107 od
glebokosci warstwy umocnionej po rolowaniu powierz-
chniowym dla dwoch wartosci naprezen srednich:

0, O — glebokosé warstwy umocnionej,
D — Srednica proébki [9]

na zimno w celu ulepszenia zmeczeniowego konstruk-
cii ze stopu lekkiego. Omoéwiono rolkowanie nasady
topat Smigiel wykonanych ze stobu magnezowego [8],
co wyraznie zapobiegalo niszczeniu zmeczeniowemu
Smigiel.

Zastosowanie jakiejkolwiek z obrobek powierzch-
niowym zgniotem na zimno w odniesieniu do stopéw
lekkich pocigga za sobg te same trzy giéwne zmiany
w obrabianej czeSci, jak w przypadku wyrobow sta-
lowych. Wynika stad, ze réwniez konstrukcje wyko-
nane ze stopow aluminium powinny wobwczas ko-
rzystnie zmienia¢ swoje witasnos$ci zmeczeniowe. Wy-
niki doswiadczen potwierdzajg takie przypuszczenia.
W danych uzyskanych przez Stepnowa [3] z badan
materiatow AK4-1 (PA-30) i WD-17 (brak odpowied-
nika polskiego) widoczne jest, 7e rolkowanie probek
gladkich daje przy naprezeniach srednich ponizej
g, = 10 KG/mm? wyraznie wyzszg umowng granice
zmeczenia przy N =107 cykli obcigzen niz jest dla
prébek polerowanych nowierzchniowo (rys. 6). Jesli
przvijac, ze giadkosci powierzchni w obu przypadkach
osiggnie sie pordéwnywalne, to giléwnie oddzialywuja
tu zgniot i Sciskajgce naprezenia wiasne w warstwie
podpowierzchniowej. Przyrost trwatosci zmeczeniowej
lub tez wzrost granicy zmeczenia przy okreslonej pod-
stawic proby w cyklach obcigzen wykazuje zaleznosé
od glebokosci umocnienia. Dla stopéw AK4-1 i WD-17,
badanyvch przez Siepnowa, widoczne jest, ze giebo-
ko$¢ umocnienia siegajgca rzedu 6-=7% promienia
probki nie powoduje juz dalszego wzrostu granicy
zmeczenia (rys. 7). Wiaze sie to z uszkodzeniami war-
stwy podpowierzchnioweij, czego dowodem mogg byé
wyniki podane przez Giddingsa [10]. wskazujgce na
wyrazny wzrost trwatoSci zmeczeniowej dziwigarow
lopat §migta. kutych ze stopow lekkich, gdy usunieto
z nich warstwe o grubos$ci okoto 0,5 mm.

Znacznie wicknze polepszenie wtasnos$ci zmeczenio-
wych uzyskuje sie po zastosowaniu obrobki zgniotem
na zimno do prébek reprezentujgcych wyroby z kar-
bem geometrycznym (rys. 8). Rowniez wplyw giebo-
kos$ci umocnienia jest znacznie wyrazniejszy dla pro-
bek z karbem. Przyczynag tych zjawisk sga prawdopo-
dobnie wysokie naprezenia wtitasne $ciskajgce w dnie
karbu, spietrzone dodatkowo dzialaniem karbu (rys. 9).

Z charakteru metod obréobki prowadzgcych do pow-
stawania zgniotu powierzchniowego wynika, ze zasto-
sowania ich nalezy sie spodziewaé¢ giéwnie do umac-
niania pojedynczych cze$ci konstrukcji przed monta-
zem. Tak tez sg one stosowane w przemystach ma-
szynowym i Srodkow transportu w procesach ulepsza-
nia wyrobéw stalowych.

Przyktadem zastosowania zgniotu wprowadzanego
statycznie sg wykonane przez autora (publikacja
w przygotowaniu) w Katedrze Budowy Samolotow
badania wplywu zgniotu uzyskanego przez przepchnie-
cie kotka przez mate otwory (~ @ 3,1 mm) w kon-
strukcjach cienkosciennych. Wykazaty one, ze mozna
catkowicie zlikwidowa¢ wplyw takiego karbu, jakim
jest otwoér, na wtlasnoSci zmeczeniowe konstrukcji
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8. Wplyw rolowania powierzchniowego na wytrzymatosé¢ zme-
czeniowa cylindrycznych probek z karbem pod obcigze-
niem o cyklu symetrycznym w zaleznosci od wspoétczynni-
ka koncentracji naprezen [9]
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9. Zaleznos$¢ stosunku wytrzymatosci zmeczeniowej probek
rolowanych (g, ) do wytrzymatosci zmeczeniowej pro-
bek polerowanych (ogo) pod obcigzeniem gigtnoobrotowym
od gigbokosci warstwy umocnionej. Linia przerywana do-
tyczy probek z karbem obraczkowym w przestrzeni po-
miarowej (. = 2,91):

b — glebokos¢é warstwy umocnionej,
D —s$rednica probki [9]
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cienkosciennej, przy czym glownym czynnikiem po-
lepszajacym wtlasnosci zmeczeniowe jest zgniot ma-
teriatu (okoio 2/3 przyrostu trwatosci) a nie naprezenia
wtasne wynikie z obrébki plastycznej. Potwierdzone
zostaly wiec przypuszczenia wysunigte na podstawie
wstepnych badan [11], wskazujgcych na mozliwosé
uzyskania korzystnych wtasnos$ci zmeczeniowych, kto-
re jednak przy mniejszyvch stosunkach srednicy otwo-
ru umacnianego do szerokosci préobki wzrastajg w spo-
s6b mmniej wyrazny (rys. 10). Przyczyn tego efektu
nalezy doszukiwaé¢ sie w mniejszym procentowo
udziale materialu umocnionego w przekroju pomiaro-
wym i mniej korzystnymi, bo wiekszymi gradientami
naprezen wtasnych, $ciskajgcych przy otworze.
Umocnienie zgniotem otworu przez przepchniecie
kulki lub kotka jest szczegoélnie zachecajgcym rodza-
jem obrobki otworé6w o matej Srednicy, gdyz nie wy-
maga skomplikowanych urzgdzen technologicznych,
a moze ulatwi¢ znaczne podwyzszenie trwatosci zme-
czeniowej konstrukcji, zwtaszcza jej potgczen nitowych.

Z innych zastosowan zgniotu na zimno do ulepsza-
nia zmeczeniowego konstrukcji, w szczegélnosci za$
konstrukcji cienkos$ciennych, sg proby zmniejszenia
predkosci propagacji pekniecia zmcgczeniowego przez
wykonanie na przewidywanej drodze pckniecia od-
cisku kulki lub waltka. Badania przeprowadzone na
ten temat przez W. Bleiecwicza w Katedrze Budowy
Samolotéw Politechniki Warszawskiej (publikacja
w przygotowaniu) wskazujg, ze obok wyraznego
zmniejszenia predkosci propagacji pekniecia w obsza-
rze odcisku mozna réwniez otrzyvmac¢ catkowite za-
trzvmanie pekniecia w odcisku mimo diugosci peknie-
cia wynoszgcej juz 17-=-209s calkowitej szerokos$ci
probki.

Nowe zagadnienia wynikajace z zastosowania obrob-
ki za pomoca zgniotu na zimno

7 wprowadzeniem obrobek ulepszajgcych konstruk-
cje zgniotern na =zirano powstaly nowe, istitne dla
praktyvki przemysiowej problemy. Interesujg:e stalo
sie wiec, jak trwale sg zmiuny wprowadzone w obra-
biane czesci i jakim wplyvwom zewnz2trznym ulegaja
oraz jaki jest udzial poszczegdlnych czynnikow wply-
wajgcych na polepszenie wtasnos$ci zmeczeniowych
konstrukecji.

Pierwsze zagadnienie sprowadzono w zasadzie do
relaksacji naprezen wtasnych w materiale lub kon-
strukceji, gdyz przyvjmuje si¢ na ogdl, ze wtasnosci
materialu zgniecionego nie podlegajg praktycznie re-
laksacji w normainych temperaturach. Zachowujac
nalezyvtg ostrozno$é w wycigganiu zbyt daleko idgcych
wnioskéw warto zauwazy¢, ze w niektorych bada-
niach, np. [12], nie stwierdzono zmian twardosci Bri-
nella (}IB) po integralnym przewalcowaniu stopu alu-
miniowego (4°%/o Cu) wyvkonanym natychmiast po prze-
syceniu w czasie okolo 2400 godzin od przewalcowania
przechowujac probki w temperaturze pokojowej, choé¢
zauwazono wyrazny przyrost trwato$ci materiatu po
przewalcowaniu w stosunku do materiatu tylko sta-
rzonego. Natomiast przechowywanie materialu w wyz-
szych temperaturach powoduje najpierw pewien
wzrost jego twardosci, ale potem po okolo 1800 godzi-
nach bardzo wyrazny spadek. Rowniez wtasnos$ci me-
chaniczne materialéw duralowych poddanych starze-
niu naturalnemu po przesyvceniu osiggngwszy maksi-
mum po okoto 100 godzinach lezakowania w tempera-
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10. Zaleznos¢ przyrostu trwatosci zmeczeniowej (AN) probek
umocnionych za pomocyg przepchnigcia kotka przez otwor
odniesionego do trwatosci probek nieumocnionych od
wartosci odksztaicenia trwatego Srednicy otworu [11]:

Dk—ére(lnica otworu po umocnieniu,
Do—érednica otworu przed umocnieniem,
o — grubosé blachy

turze normalne) dalej wykazujg bardzo powolny spa-
dek, ktory moze rownicz rzutowac¢ na wtasnosci zme-
czeniowe. Relaksacje naprezen wtasnych w stopach
aluminiowych obserwuje sie w temperaturach normal-
nych, czego dowodem sg np. réznice w trwatosci lub
wytrzyvmatlosci zmeczeniowej konstrukeji badanych na-
tvchmiast po wprowadzeniu zgniotu i po uplywie
pewnego czasu od wprowadzenia zgniotu. Podwyzsze-
nie temperatury przyvspiesza relaksacje naprezen wias-
nyvch [2] i [13]. Jednakze nawet w temperaturze do
200°C, mimo przyspieszenia procesu relaksacji, asymp-
toty, do ktérvch spadaja maksymalne wartosci na-
prezen wtasnyvch, nie lezg nizej niz 55-+60°0 wartosci
maksyvmalnej.

Rozkiad naprezerr w konstrukceji zmienia sie w cza-
sic obcigzen zmiennych nawet przy niewielkich am-
plitudach naprezen roboczych. Pocigga to za sobg albo
powstanie w konstrukcji ukladéw naprezen wtasnych,
ktére mozna wyznaczy¢ po zdjeciu obcigzen zewnetrz-
nych, albo tez zmiane rozktadu istniejgcych w kon-
strukcji naprezen wtasnych, co réowniez mozna zmie-
rzy¢ po zdjeciu obcigzen zewnetrznyvch.

Badania nad wyodrebnieniem wplywow poszczegol-
nyvch czynnikéw na podwyzszenie trwato$ci zmecze-
niowej konstrukeji sg niezwykle klopotliwe ze wzgle-
du na przewaznie bardzo scisty zwigzek miedzy wy-
stepowaniem zgnictu i naprezen wtasnych, stad matla
miarodajnos$é istniejgcych wynikow.

Z przeprowadzonego [przegladu badan wplvwu
umocnienia konstrukcji duralowych za pomoca zgnio-
tu wynika jednoznacznie, ze obrobki te sg optacalne
w tych wszystkich przypadkach, gdy ze wzgledu na
niespeilnianie przez konstrukcje wymagan dotyczg-
cych wtasnos$ci zmeczeniowych konstruktor zamierza
dodawa¢ material, zbedny z punktu widzcnia wytrzy-
matosci statvcznej.



Stopy lekkie, w tym szczegdlnie durale, powszech-
nie stosowane w konstrukcjach lotniczych, wyraznie
polepszajg swoje wtlasnosci zmeczeniowe po takiej
obrébce, a wytwarzanie sie w konstrukcji korzyst-
nvceh ukladéw naprezen wtiasnych dodatkowo pote-
gujg te zjawiska.

Mozna przypuszczaé, ze juz obecnie praktyka prze-
myslowa uwzgledniajgca obroébki stopow aluminium
za pomocg zgniotu na zimno przyczynié sie moze do
znacznego polepszenia jakosci wyrobow z punktu wi-
dzenia ich zuzycia zmeczeniowego oraz ich ekono-
micznosci ze wzgledu zaré6wno na mniejsze zuzycie
materiatu, jak i stwarzanie mozliwosci dluzszego uzyt-
kowania i dluzszych okreséw miedzyprzeglagdowych
bez ujemnego oddziatywania tych czynnikéw na po-
ziom bezpieczeastwa konstrukcji.
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réwnomiernoéci rozktadu
chemikaliow
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Samoloty i $miglowce przeznaczone do prac rolni-
czyvch i lesnych, okreslane ogdlnie mianem sprzetu
agrolotniczego, przechodzg ewolucje nie tylko kon-
strukcyjng, zwigzang z narastajgcymi wymaganiami
ekonomii, tatwos$ci obstugi i bezpieczenstwa lotu, lecz
rowniez ewolucje jakosciows, zwigzang z zaostrzajg-
cymi sie coraz bardziej kryteriami oceny prac agro-
lotniczych przez rolnictwo i le$nictwo.

Wspoiczesny sprzet agrolotniczy przed zakwalifiko-
waniem go do uzyvtkowania przechodzi liczne badania,
obejmujace:

a) osiggi i witasnosci lotne,
b) funkcjonalnos$é,
c¢) charakteryvstvki agrotechniczne.

Pierwsza grupa dotyvczy prob w locie majgcych na
celu okres$lenie, w jakim stopniu obecno$é aparatury
rolniczej na pokiadzie wplywa na zmiane cech sprzetu
,,czvstego”, tj. pozbawionego tych urzgdzen. Wyniki
tyvch prob sg podstawg do opracowania odpowiednich
fragmentéw instrukeji uzytkowania w locie, stano-
wigcej podstawowe zrdédlo informacji dla pilota w cza-
sie pracy w powietrzu.

Druga grupa obejmuje badania laboratoryjne i proé-
by w locie, celem ktérych jest skonstatowanie nieza-
wodnos$ci dziatania aparatury, jej urzadzen sterowni-
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czych i kontrolnych oraz ew. urzgdzen zatadowczych,
trwatosci, jak rowniez zdatnosci do pracy w zmien-
nych warunkach atmosferycznych i klimatycznych.
Wyniki tych préb stanowig podstawe do opracowania
zalecen instrukcji obstugi sprzetu oraz ustalenie okre-
sOw gwarancyjnych i zywotnosci.

Trzecia grupa obejmuje préby majgce udzieli¢ od-
powiedzi na pytanie, czy dziatanie aparatury rolniczej,
wyrazajace sie nanoszeniem chemikaliow z powietrza
na ziemie, odpowiada wymaganiom odbiorcy. Sg to
z zasady proby w locie uwzgledniajgce szeroki wachlarz
zmiennosci parametrow, takich jak typ chemikaliow
i ich postaé¢ (ptyny, emulsje, pyty, proszki, granulaty),
rézne warunki lotu (predkosé, wysokosé¢), zmienne
warunki atmosferyczne (wilgotno$é¢, wiatr) i inne.

Oprécz wymienionych wyzej podstawowych grup
zagadnien zwigzanych z kwalifikacjg sprzetu agrolot-
niczego wystepuja jeszcze inne, towarzyszace opraco-
wywaniu tego sprzetui jego doskonaleniu. Wspomnie¢
tu nalezy w pierwszym rzedzie modelowe, lub rza-
dziej, prowadzone na naturalnych obiektach, badania
aerodynamiczne, celem ktorych jest ujawnienie cha-
rakteru oplywu w otoczeniu statku powietrznego
lgcznie z glownymi polami wirowymi oraz badania,
ktére mozna nazwaé optymalizacyjnymi. Omodwione
sg one w koncowej cze$ci niniejszego opracowania.
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Wsérod charakterystyk agrotechnicznych jedno z czo-
lowych miejsc zajmuje rozkiad poprzeczny chemika-
li6w w obrabianym pasmie. On tez, obok jednorodno-
§ci wytwarzanych przez aparature kropli cieczy, sta-
nowi dominujgcy temat badan optymalizacyjnych
i prob kwalifikacyjnych.

Ponizsze uwagi dotyczg probleméw zwigzanych
z rozkladem poprzecznym chemikaliow. Omoéwione sg
ogolne zasady technik pomiarowych stosowanych przy
ocenie tego rozkladu i analizy uzyskanych wynikow.
Dodatkowo podane sg przyktady badan optymalizacyj-
nych prowadzgcych do najbardziej prawidiowych roz-
ktadéw poprzecznych.

Wymagania agrotechniczne

Wymagany stopien réwnomiernosci roziozenia che-
mikaliow w obrabianym pasmie zalezy silnie od typu
stosowanych $rodkéw. Jak wiadomo, niektére z che-
mikaliow rolniczych (np. ochronnych z grupy herbi-
cydoéw) sg silnie toksyczne, b. szkodliwe przy niewta-
sciwym dozowaniu i stosowane mogg byé jedynie nad
niektérymi, Scisle okres$lonymi, uprawami. Inne che-
mikalia (np. z grupy nawozéw mineralnych) nie sg
wprawdzie tak grozne, ale ich nier6wnomierny roz-
kiad powoduje zaklocenia tempa wzrostu upraw
i utrudnia mechanizacje zbiorow.

Ustalenie dopuszczalnych odchylen od réwnomier-
nosci rozktadu chemikaliéw w obrabianym pasmie dla
kazdego z osobna srodka jest oczywiscie mozliwe, lecz
niecelowe. Duzo wygodniej jest dysponowa¢ wymaga-
niami réwnomiernosci dla réznych postaci srodkow
chemicznych, np. plynoéw, proszkéw, granulatow itp.,
gdyz w takim uktladzie jeden tvp aparatury speinia¢
musi jedno tylko wymaganie.

Na temat dopuszczalnych odchyviek réwnomiernosci
rozkladu poprzecznego istnieje w swiecie wiele
sprzecznych pogladéw. W Polsce, jak réwniez w in-
nvch krajach socjalistycznych, przyjeto w tej dziedzi-
nie ustalenia Komisji Rolnictwa RWPG z 1964 r. mo-
wigce, co nastepuje:

Odchylenia od réwnomiernos$ci poprzecznej
(wg RWPQ):

a) roztwory wodne +200

b) roztwory oleiste 12020

¢) proszki +30/,

d) granulaty +30%/

Sposdéb, w jaki dochodzi si¢ do oceny uzyskanego
w prébach odchylenia od réwnomiernosci rozktadu po-
przecznego, podany jest dalej.

Technika pomiaru rozkladu poprzecznego

Pomiar rozkladu poprzecznego dokonany jest na
jednej lub wiecej linii pomiarowych usytuowanych
prostopadle do kierunku lotu. Na liniach pomiaro-
wych rozstawiane sg, zwykle w jednakowych odste-
pach od 1 do 3 m, elementy pomiarowe chwytajgce
chemikalia opadajgce na nie z powietrza. Z ilosci che-
mikaliébw na elemencie pomiarowym otrzymuje sie
gestos¢ pokrycia w danym punkcie linii (dawke). Na-
noszac zmierzone na kazdym elemencie gesto$ci po-
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1. Rozklad poprzcczny przy wysiewie nawozéw mineralnych
(tomasyna)

krycia (dawki — oznaczone Xi) na wykres zbudowany
w uktladzie odleglo$¢-dawka uzyskuje si¢ obraz roz-
ktadu poprzecznego, zwany tez profilem poprzecznym.
Przyktad takiego profilu uzyskanego z prob wysiewu
nawozow sztucznych z samolotu Z-37 przedstawia
rvs. 1. Przy prébie stosowano 30 elementéw pomiaro-
wych.

Woda i olej

Wypryskiwana z powietrza woda jest najczgscie)
farbowana 3-procentowym dodatkiem nigrozyny wod-
nej lub bilekitem metyvlenowym, za$ olej — 3-procen-
towym dodatkiem czerwieni tluszczowej. Elementy
pomiarowe stanowig:

a) ptaskie szkietka przedmiotowe,

b) rolki biatego papieru od sklepowych maszyn li-
czgcych,

¢) naczynia szklane.

Iajbardziej prymitywna, obecnie na ogdél zarzucong,
metodg okres$lania gesto$ci pokrycia elementu pomia-
rowego jest zliczanie ilosci §ladéw kropli pozostawio-
nych na znanej powierzchni (np. w kole o $rednicy
20 mm) z réwnoczesnym pomiarem ich s$rednicy pod
mikroskopem warsztatowym. Za pomocg specjalnych
tablic wigzgcych S$rednice ptaskiego $ladu Kkropli
z $rednicg jej przed upadkiem na element pomiarowy
okre$§la sie objetos¢ cieczy zebranej na elemencie,
z ktorej tatwo juz otrzymaé¢ mozna wartos¢ dawki he-
ktarowej (1/ha).

Zaleta tej najstarszej techniki jest uzyskiwanie
jednoczesnie dwu waznych wynikéw: gestosci pokry-
cia (dawki hektarowej) i widma wymiaréw Kkropli
(dyspersja cieczy).

Dla przyspieszenia tempa obrébki elementéw pomia-
rowych wprowadzane sg obecnie nowsze techniki obli-
czania ilosci cieczy osadzonej na tych elementach.
Techniki te obejmujg np.:

a) zakwaszanie wypryskiwanej cieczy i analizowa-
nie elementéw pomiarowych na pH-metrze,

b) dodawanie do wypryskiwanej cieczy fluorescen-
cyvjnych zwigzkoéw §ladowych i analizowanie elemen-
tow pomiarowych na fotometrze,

c) analizowanie elementéw z intensywnie zabarwio-
nymi $§ladami na fotokolorymetrze.

Srodki pyliste

Przy badaniu rozkiadu $rodké6w pylistych elementy
pomiarowe stanowig najczeSciej plaskie szkietka
przedmiotowe, niekiedy zwilzane olejem silikonowym.
Poddawane sg one analizie fotometrycznej podobnie
jak w przypadku cieczy.
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2, Charakterystyka dokladnosci odczytu na fotometrze

Ocena fotometryczna obcigzona jest w przypadku
pyiow znacznym biedem. Ilustruje to rys. 2 pokazu-
jacy charakterystyke dokladnos$ci odczytu fotometru
w zaleznoSci od dawki hektarowej. Dokladnos¢ jest
wyrazona maksymalnymi wzglednymi odchyleniami
odczytu przy powtarzaniu pomiaru standardowego
wzorca. Wida¢, ze przy malych dawkach ponizej
8 kG/ha btedy odczytu sg b. powazne. Podwaza to
wiarygodno$¢ wynik6w pomiarowych ze skrajnych ele-
mentéw pomiarowych.

Mierzgc rozkiad pyléw nie stosuje sie na ogét do-
datkow S$ladowych ani barwnych. Wyjatkiem jest tu
metoda opracowana w WSK - Okecie w Warszawie.
Oparta jest ona na dodawaniu do proszku przeznaczo-
nego do wypylenia w czasie proby 3% zmielonej ni-
grozyny wodnej o tej samej granulacji. Przygotowa-
nie nigrozyny odbywa sie przy uzyciu sit wzorcowych.

Zabarwiony proszek jest wysiewany z samolotu
i osiada na wylozonych wzdiuz linii pomiarowej na-
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3. Zalecany przez prof. Baltina (NRD) ksztalt clementu po-
miarowego dla materialow granulowanych i krystalicznych

wilgoconych uprzednio ptytkach z bristolu. W wyniku
kontaktu drobin sproszkowanej nigrozyny z wilgotng
plytka pojawiajg sie na niej punkty barwne umozli-
wiajgce ocene gestosci pokrycia w sposob taki jak
to ma miejsce w przypadku piynow.

Granulaty

Elementami pomiarowymi w przypadku $rodkow
granulowanych i krystalicznych sg skrzynki lub na-
czynia blaszane rozmieszczone wzdiuz linii pomiaro-
wej prostopadiej do kierunku lotu. Duzg role odgry-
wa w tym przypadku ksztalt naczynia. Z badan prze-
prowadzonych w NRD przez prof.. Baltina wynika, ze
przy niewlasciwym ksztalcie naczynia wiele granulek
lub krysztaléw odbija sie od niego i wypada na ze-
wnatrz, obcigzajgc wynik pomiaru grubym biedem.
Prof. Baltin zaleca stosowanie naczynia pokazanego
na rys. 3. Wybrane sposréd 8 réznych ksztaittow jako
najlepsze zapewnia ,chwytliwo$¢” 82—93'/¢ dawki
przypadajgcej teoretycznie na powierzchnie otworu
wlotowego.

PrzejScie od ilosci srodka ztowionego w naczynie do
dawki hektarowej nastepuje przez zwazenie tej iloSci
1 nastepne przeliczenie z uwzglednieniem powierzchni
wlotowej i ,,sprawnosci chwytu”.

Analiza wynikow préb rozkiadu poprzecznego

Jak juz wspomniano, wyniki préb rozktadu poprzecz-
nego, przeliczone dla kazdego punktu pomiarowego
na dawki hektarowe (I/ha lub kG/ha) nanoszone sg na
wykres tworzgc profil rozkiadu poprzecznego. Stoso-
wane sg przy tym w réznych instytucjach badaw-
czych rozne metody. Jedne budujg profil dla kazdego
lotu pomiarowego, inne budujg profil z wartosci $red-
nich uzyskanych w tym samym miejscu linii pomia-
rowej z kilku lotéw lub tez kilku linii pomiarowych
roztozonych wzdiluz osi jednego przelotu. Utrudnia to
oczywiscie porownywanie uzyskanych profili rozkila-
déw. Przyszto$¢ przyniesie by¢ moze poprawe na tym
polu. Na konferencji lotnictwa rolniczego krajow
RWPG w roku 1966 zapadia decyzja o podjeciu prac
anifikacyjnych nad metodami oceny rozkiadow.

Celem analizy uzyskanego w wyniku préb profilu
rozkladu poprzecznego jest ocena, czy spelnione jest
przyjete Kkryterium réwnomierno$ci i wyznaczenie
efektywnej szerokosci roboczej pasma. Nie dokonuje
sie tego jednak dla pojedynczego profilu (podstawo-
wego), lecz dla profilu wypadkowego uwzgledniajgce-
go czeSciowe pokrywanie sie profili z lotow wykona-
nych réwnolegle obok. Zwykle bierze sie pod uwage
profil bedacy rezultatem 3 roéownolegitych przelotow
wykonywanych w kierunkach przeciwnych. Efektywng
szerokoscig roboczg obrabianego pasma jest najwiek-
szy odstep sgsiednich przelotéw, przy ktéorym spelnio-
ne jest kryterium rownomiernosci.

Zadanie oceny réwnomiernosci i wyznaczenia efek-
tywne)j szerokos$ci roboczej pasma rozwigzuje sie jed-
nym z dwu sposobow:

a) metodg kolejnych przyblizen lub

b) przy zastosowaniu histogramow rozktadu grup
dawek.

Metoda kolejnych przyblizen

Pierwsze przyblizenie profilu wypadkowego otrzy-
muje sie przez wykres$lne zsumowanie pojedynczych
profili podstawowych rozstawionych w odlegtosci do-
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4. Uzyskiwanie wypadkowego profilu rozkladu poprzecznego

wolnie dobranej przez wykonawce pracy (rys. 4). Dla
przebiegu wypadkowego prowadzi sie obliczenie réw-
nomiernos$ci i, je$li wynik nie spelnia kryteriow, ope-
racja jest powtarzalna dla innych rozstepéow sagsied-
nich przelotow lub dla innych wartosci $rednich da-
wek.

Metoda histograméw rozkiadu

Pierwszg czynnoscig w tej metodzie jest wprowa-
dzenie tzw. grup dawek hektarowych. Zakres kazdej
grupy (szeroko$¢ grupy) jest przez zrddia czechosto-
wackie [1] zalecany w wysokosci

h =10,08 R
gdzie R jest peinym zakresem dawek pomierzonych
na wszystkich punktach pomiarowych, tj.
R = Xmax — Xmin
Celowe jest dgzenie do mozliwie malej ilosci grup,

pozwala to bowiem na znaczne przyspieszenie budowy
histogramow.

Po ustaleniu grup dawek oblicza sie, po ile punktow
pomiarowyvch wchodzi swymi rezultatami pomiarowy-
mi do kazdej z nich. Ilo§¢ ta charaktervzuje powta-
rzalno$¢ uzyskanego wyniku. Histogram powstaje jako
wykres stupkowy zbudowany nad osig dawek. Wykres
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5. Profil rozkladu poprzecznego roztwor64w wodnych t jego
histogram
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pozwala na szybka oceng grupowania sie wynikow
w sferze dawek wymaganych ($rednich), zbyt matych
i zbyt wysokich.

Jest oczywiste, ze histogram powinien by¢ jak naj-
wezszy z najwyzszym stupkiem w grupie obejmujgcej
$rednig dawke hektarowg. Miestety zawsze ma sie do
czynienia z wystgpieniem pewnej ilosci wynikéw niz-
szych i wyzszych od $redniej i histogram rozkiadu
bliskiego idealowi upodabnia sie do krzywej Gaussa.

Histogram budowany jest dla profilu wypadkowego.
Jesli ksztalt wykresu nie wskazuje na uzyskanie roz-
ktadu réwnomiernego, operacja jest powtarzana dla
innego rozstepu przelotow.

Na rys. 5 pokazany jest przyktadowo histogram uzy-
skany przy badaniu rozkiadu roztworéw wodnych
z samolotu Z-37.

Obliczenie réwnoniiernosci rozkladu poprzecznego

Obraz poprzecznego rozkiadu chemikaliow w obra-
bianym pasmie jest typowyvm przykladem wielkos$ci
silnie obcigzonej szeregiem biedéw systematycznych
i przypadkowych. Te ostatnie sg to w pierwszym
rzedzie:

a) bledy pilota, np. niedokladne utrzymywanie wy-
soko$ci i predkos$ci lotu lub schodzenie z wymaganej
trasy przelotu,

b) wpiywy pogody, np. podmuchy wiatru lub turbu-
lencja atmosfery,

c) btedy eksperymentatorow.

Aby cho¢ w cze$ci zmniejszy¢ wplyw powyzszych
bitedéw na wyvniki badania rozkitadu poprzecznego, po-
miary przeprowadzaé¢ sie powinno w pewnych tylko
porach dnia (wczesne godziny poranne) i powtarzaé
je wielokrotnie (minimum 5 razy) przy udziale co naj-
mniej dwu pilotow.

Wstepem do obliczenia jest wyznaczenie $redniej
arytmetycznej dawki dla profilu wypadkowego:

n
1 i |
X = n \: Xy

t=1

gdzie:
X — dawka $rednia,
Xi; — dawka zmierzona na poszczegolnych elemen-

tach pomiarowych,
n — ilo$¢ elementéw pomiarowych.

W dalszej kolejnosci obliczona zostaje wielko$é wa-
riancji rozkitadu prawdopodobienstwa odchylen od
Sredniej arytmetvcznej, co dokonuje sie za pomocg
wzoru:

n
1 N
MR
n—1 |
—
=1
gdzie & jest odchvleniem wyniku pomiaru dawki X
od $redniej arytmetycznej X:

f;=X1_X

Ostatnig operacjg jest obliczenie odchylenia stan-
dardowego, ktore jest miarg nier6wnomiernosci pokry-
cia pasma, i odniesienie jego do $redniej arytmetycz-
nej dawki w profilu wypadkowym. Odchylenie stan-
dardowe jest pierwiastkiem kwadratowym z warian-
cji a2
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125 250 | 17 289
180 220 13 169
235 263 30 900
250 203 | 30 900
265 270 37 1369
240 42 | 9 81
232 232 -1 1
294 294 61 3721
400 400 67 3489
250 250 17 289
195 195 —38 1444
192 192 —41 1681
220 220. —13 169
250 250 17 289
225 225 -8 64
175 175 —58 3364
200 201 —32 1024
201 203 —30 900
150 152 —81 6561
174 199 —34 1156
99 198 -35 1225
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2
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233 kG/ha
21
5
= 1504,25 kg*/ha®
} 1504,25 = +38,8 kG/ha
+ 38,8

— = ——.100 = £16,6%
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6. Analiza profilu wypadkowego wysiewu nawozow

Rozklad uznaje sie za prawidiowy, jesli:

12
— 100 << Fa (%)
X
gdzie ¢ — warto$¢ dopuszczalnej nier6wnomiernosci

pokrycia wg przyjetych kryteriow.

Przyktad obliczenia dla rozkladu nawozéow podany
jest obok w tablicy i na rys. 6.

Optymalizacja aparatury rolniczej

W poprzedniej czeSci zwrdécona zostata uwaga m.in.
na wplyw, jaki na rozklad poprzeczny wywierajg bie-
dy systematyczne i przypadkowe, ze wskazaniem na
pewne mozliwosci unikniecia tych ostatnich.

Optymalizacja aparatury sprzetu agrolotniczego ma
na celu zmniejszenie oddzialywania na rozktad najpo-
wazniejszego biedu systematvcznego, jakim jest zte
»Zzgranie” pokiadowych urzgadzen wypustowych che-
mikaliow z polem zawirowan towarzyszgcych samo-
lotom i $miglowcom. Polega ona na wielokrotnym
powtarzaniu, zwykle na aparaturze prototypowej, opi-
sanych wyzej bréb i analiz rozktadu poprzecznego
przy zmiennos$ci jakiego$ charakterystycznego para-
metru konstrukcji (np. wymiaréw lub potozenia urzg-
dzen wypustowych lub iloSci i rozmieszczenia dysz).

Znane z literatury badania optymalizacyjne niekto-
rych typow sprzetu wskazujg na to, ze rezultaty
w nich uzyskiwane uzasadniajg catkowicie niezbedne
wydatki 1 zaangazowanie potencjalu badawczego.
Trzeba bowiem zauwazyé, Ze badania takie muszg
obejmowaé¢ co najmniej kilkadziesigt godzin lotow
probnych.

A Histogram profilu podstawowego Histogram profilu wypodkowego
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7. Uktady kolektora opryskujgcego w probach optymaliza-
cyjnych samolotu Cessna 182

Dla uzasadnienia powyzszego przytoczone zostajg
rodziny profili rozkladéw poprzecznyvch uzyskanyvch
z dwu serii prob samolotu CESSNA 182 (jednosilni-
kowy goérnoptat) wyposazonego w pierwszej serii w
tamany kolektor do wypryskiwania cieczy podwieszo-
nego pod zastrzatami i skrzydlem, o 5 réznych rozpie-
tosciach, a w drugiej serii — w kolektor prosty o sta-
lej rozpietosci, umieszczony w 4 réznych polozeniach
wzgledem skrzydta (rys. 7). W obu seriach préb stoso-

Kolextor )
C 102pieiosci3&m

Y

Kolektor
2 rozpieltosci44m

2

0 m

Kolektor
o rozpletosci 50m

10 m
l Kolektor
40F o rozpietosci 62 m
20
0= 5 0 5 10 m
Kolektor
40 o rozpielosci 77 m

8. Seria podstawowych profili rozkladu poprzecznego w cza-
sie prob samolotu Cessna 182 z kolektorem tamanym
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9. Seria podstawowych profill rozkladu poprzecznego w cza-
sie prob samolotu Cessna 182 z kolektorem prostym

wano te samg predko$é i wysokosé lotu oraz jedna-
kowe ci$nienie zasilania kolektorow ciecza.

Z wynikow préb (rvs. 8 i 9) wida¢ znaczne roéznice
w uzyvskanych rozkladach. Roznice te stajg sie jeszcze
lepiej widoczne przy rozpatrvwaniu profili wypadko-
wyvch uzyskanych z sumowania rozkltadéw sgsiednich
przelotow. Profile takie, odnoszgce sie do najkorzyvst-
niejszvch profili podstawowych kazdej serii. przedsta-
wione sg na rys. 10 i 11, dla dwu réznych efektyw-
nyvch szerokosSci pasma roboczego 20 i 18 m. Obliczone
wspoéiczynniki nieréwnomierno$ci wyvnoszg odpo-
wiednio:

Szerokosé efektywna pasmal

Uwagl
I 20 m | 18 m
3 N | " "(ryterium
Kolektor lamany + 26.5% L 25.6% . .
nic spetnionce
Kolektor prosty +13,0% +ggy, Kryterium

spelnione

Ma tle przyvtoczonego przyvkladu i wyraznie nega-
tvwnych wynikow dla kolektora lamanego warto
zwrécié uwage na jego podobienstwo do kolektora
samolotu PZL-101 GAWRON.

Podobne do przvtoczonych wyzej badania optymali-
zacvjne prowadzone sg rowniez na $miglowcach.
Rys. 12 pokazuje schemat $miglowca Hughes 300, kto-
rv poddany byl prébom z 3 réznymi rozpieto$ciami
kolektora opryskujgcego. W wyvniku prob stwierdzono,
ze najlepsze wyniki w rozkltadzie poprzecznym uzy-
skuje si¢ z kolektorem o rozpie¢tosci 10,6 m, ktéry zo-
stal ostatecznie zakwalifikowany do produkcji.
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10. Profile wypadkowc dla samolotu Cessna 182 z Kkolekto-

rem lamanym
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12. Smigtowiec Hughes 300 Ag z kolektorem 3 rozpigtoSci,

poddanym proébom optymalizacyjnym
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Agr inz. BOGUMIE MIERKOWSKI

Spidobarografy

W roku 1956 wykonano w Insty-
tucie I.otnictwa probny egzemplarz
spidobarografu SPB-2, bedgcy pier-
wowzorem wyprodukowanego w 10
lat pozniej spidobarografu SPB-IV.

Konstrukcja spidobarografu SPB-
-2 (jak i opracowanego rownolegle
barografu B-1), oparta na zaloze-
niach wynikajgcych z zadan, jakim
miat stuzyveé, tj. rejestrowania pod-
stawowych parametrow lotu usta-
lonego samolotow szkolno-treningo-
wyvch, byla prosta i zawierata kon-
wencjonalne rozwigzania poszcze-
gélnych zespolow.

Tak wiec zapis zmian predkosci
i wyvsokosci wykrywanych za po-
mocg elementu pomiarowego, skla-
dajgcego sie z dwoch zespolow ty-
powych roéznicowych i prézniowych
puszek membranowych, odbywat
sie na papierze kopconym, owinig-

6. Evaluation of two fertilizer distributor systems on the

Call Air A-9 agricultural aircraft, Agricultural Aviation,

Vol. 9, No. 1, 1967.

tvm na obwodzie bebna rejestrujg-
cego, obracajgcego sie ze stalg dla
trzech nastawnych zakresé6w pred-
koscia. Mechanizm sprezynowego
napedu bebna skladajgcy sie z prze-
kladni napedowej i przekladni cho-
du byl zaopatrzony w mechaniczny
regulator chodu o ruchu periodycz-
nyvm (element mierzgcy czas). Zna-
cznik czasu (zdarzen), jaki miat
przyrzad, byl uruchamiany recznie
lub zdalnie elektrycznie za pomocg
gniazdka zdalnego sterowania. Cie-
zar (okoto 1,5 kG) oraz wymiary ga-
baryvtowe (116 X 140 X 220 mm) nie
odbiegalv od analogicznych danych
przyrzadow zagranicznych tej kla-
sy, to samo mozna powiedzie¢ o do-
ktadnosci rejestracji nie przekra-
czajgcej 3% zakresu. Jeden obrét
bebna 2z uwagi na malg dlugosc
tasmy papierowej moégl odbywacé sie

SPB2 — SPBIV

w zaleznos$ci od ustawienia najdiu-
zej w ciggu 2, a najkrocej w ciggu
1/» godziny, co pociggalo za sobg
niemoznos¢ rejestracji szybko-
zmiennych wielkos$ci; zresztg caty
przyrzad nadawal sie wylgcznie do
statycznych warunkow pracy. Kon-
cepcja opracowania rejestratora
utrwalajgcego zmiane kilku para-
metréow lotu na przestrzeni dosé
duzego odcinka czasu, o podwyzszo-
nej dokladnosci zapisu i malych
wymiarach gabarytowych oraz od-
pornego na dynamiczne warunki
pracy powstala w konsekwencji u-
danego zastosowania przy probach
z obiektami latajgcymi serii nowo
zaprojektowanych przyrzgdow reje-
strujgcych. Przyrzady te, przezna-
czone do zapisu w funkcji czasu
gwaltownych zmian predkosci, wy-
sokosci, przyspieszenia oraz pred-
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1. Spidobarograf SPB-2

kosci katowei swoig konstrukcig
odbiegaly calkowicie od poprzed-
nich. Elektrvczny naped ukiadure-
jestrujacego zunifikowanego dla
wszystkich  tvpow  rejestratorow
(réznigeych sie miedzy sobg mierzo-
nvm parametrem lotu). zapis na
kredowanej tasmie papierowej.
dwa niezalezre elektryvczne znacz-
niki czasu (zdarzen), odpornos$é¢ na
ciezkie warunki pracy (przecigze-
nia, udary, wibracja, temperatury),
to podstawowe dane charakteryzu-
jace wymienione rejestratory, kto-
rvch przeznaczenie narzucalo spet-
nienie dosy¢ ostrvch warunkéw za-
wartych w zatozeniach konstruk-
cyjnych. Pomiar szvbkozmiennych
parametrow mozliwy przy znacznej
predkos$ci przesuwu tasmy o ogra-
niczonej jednak dlugosci zawezal
czas pracy przyvrzadu, stad przy o-
pracowyvwaniu tego nowego reje-
stratora uwzgledniano mozliwosé
stosowania go do dwojakiego — z
uwagi na czas trwania pomiaru —
rodzaju lotow.

W ten sposob powstal dwupara-
metrowy rejestrator lotu zwany
spidobarografem, w dwéch wer-
sjach oznaczonych symbolami SPB-
-IIT i SPB-IV.

2. Przyspieszeniograf
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Pod wzgledem wymiaréw., wygla-
du zewnetrznego oraz rozwigzania
podstawowych elementéw mecha-
nizmu obydwie wersje przyrzgdu
nie roéznily sie miedzy sobg. Od-
mienno$¢ polegata na innym roz-
wigzaniu ukladu napedu tasmy.
I tak: w przypadku spidobarografu
SPB-III przesuw tasmy jest nieje-
dnostajny i odbywa sie ze S$rednig
predkos$cig 40 mm/sek, natomiast w
spidobarografie SPB-IV predkosé
jednostajnego przesuwu tasmy wy-
nosi 2,5 mm/sek, co pozwala na za-
stosowanie tego przyrzadu do lo-
tow trwajgcych do 1 godziny. Czas
pracy przyrzadow wyznaczony
jest — przy okreslonej dla kazdego
z nich predkosci rejestracji — przez
jednakowg dlugos¢ tasmy papiero-
wej wynoszacg 1000 cm (szerokos$¢
tasmy 6 cm).

Sam zapis, oparty na dajgcym
mate opory tarcia systemie rvsowa-
nia rvlcem metalowym kredowanej
powierzchni papieru, jest cigglv.
przez co tatwy do odczyvtu. Otrzv-
mywany wykres zawarty jest mie-
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(produkcji krajowej)
jak i znaczniki z pokltadowego
(27 V) zrodia energii. Odmiennos$é
przekladni zebatych wynika z roéz-
nych wartos$ci przetozenia catkowi-
tego. Perforacja powstajaca na kra-
wedziach tasmy papierowej a po-
chodzaca od rolki napedowej o-
bracajgcej sie ze stalg predkoscig
obwodowg dzieki stalym warto-
§ciom podzialu moze stluzy¢ jako
podstawa czasu dla mniej doklad-
nych pomiaréw. Wowczas dolny
znacznik. ktéry w spidobarografie
SPB-III spelnia role znacznika cza-
su, moze w spidobarografie SPB-IV
stuzy¢ dodatkowo obok znacznika
gornego do rejestracji zdarzen. W
zasadzie konstrukcja obyvdwu spi-
dobarograféw oparta o rozwigzania
zastosowane i wyprobowane w po-
przednich rejestratorach ma uktlady
podobne, ale odpowiednio zminia-
turvzowane.

Do takich nalezy uktad nadajni-
ka, ktérego elementy pomiarowe
predkosci i wysokosci, tj. zespotly
réoznicowych i proéozniowvch puszek
membranowych, umozliwiajgcych po-

zasilany tak
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przez rvsiki znacznik6w czasu. przv
czvm dolna linia stanowi baze od-
niesienia do odczvtu — za pomoca
wvkresu skalowania wartosci
mierzonvch wielkosci.

Przesuw tasmy papierowej odwi-
jajacej si¢ 2z rolki odbvwa sie w
snidobarografie SPB-TII beznosred-
nio nrzez nawijanie jej na rolke na-
wijajgcg. napedzana z silnika elek-
trvcznego za posrednictwem trzv-
stopniowej przektadni zebatei. Ha-
tomiast w spidobarografie SPRB-IV
takg samg taéme¢ napedza posred-
nia rolka nanedowa. nadajaca iej
ruch Jjednostainv. WNieprawidlowe-
mu nawijaniu si¢ tasmv na rolke
zapobiega sprzeglo nadmiarowe u-
mieszczone na ostatnim stopniu
rzterostopniowej przekladni zeba-
tei.

W obydwu przvpadkach zrédiem
napedu jest silnik pradu stalego

tqcze Szw-5
‘morlyzafory 217¢49-1-3

Znakownanie korncowek Cisnienionych

S - cisniente stalyczne — kolor biaty
C-cisnierue catkonite — kolor c2arny

3. Rysunek gabarytowy spidobarografu SPB-III | SPB-IV

4. Spidobarograf SPB-IV



miar cis$nienia w zakresach odpo-
wiadajgcych 010 000 m wysokos$ci
oraz 200 do 180 km/godz predkosci,
zamkniete sg w obudowie o0 zmniej-
szonej objetosci zasilanej cisnie-
niem statycznym.

Przekazywanie ruchu elementéw
pomiarowych na dzwignie rejestru-
jace dokonywane jest za posredni-
ctwem dwoch dzwigniowych mecha-
nizméw sinusoidalnych umieszczo-
nych we wnetrzu nadajnika zmian
ci$nienia oraz za pomocg watka u-
tozyskowanego w teflonowych tu-
lejkach zapewniajgcych obudowie

szczelno§¢, przy zachowaniu ma-
tych oporow tarcia $lizgowego.
Dosy¢ znaczna masywnosé kon-
strukcji spidobarograféw, pogarsza-
jaca w pewnym stopniu doklad-
no$¢ rejestracji, wynika z koniecz-
nos$ci spelnienia narzuconych przez
zleceniodawce wymagan zwigza-
nych z warunkami eksploatacji.
Stad istnienie specjalnie wytrzy-
matlej kasety, w ktoérej znajduje sie
rolka z zapisang czescig tasmy, a
ktora zapewnia odczytanie zareje-
strowanych wielko$ci nawet w przy-
padku uszkodzenia przyrzadu. Du-

za — jak na miniaturowy przy-
rzad — powierzchnia efektywna pu-
szek membranowych pozwala na
utrzymywanie w  dopuszczalnych
granicach bledu instrumentalnego.
Latwos¢ wymiany tasmy papiero-
wej, jak i w ogole obstugi, przy du-
zej prostocie konstrukeji i nieza-
wodnos$ci dziatania, to podstawowe
zalety omawianego spidobarografu.
Prébny egzemplarz przyrzadu
przeszedl pomys$lnie proby labora-
toryjne 1 nalezy przypuszczaé, ze
zda tez egzamin na samolocie w rze-
czywistych warunkach lotu.

- I EI OWwWoOSCcIi

ECHNICZNE

NADDZWIEKOWY SAMOLOT PASAZERSKI BOEING 2707

W koricu wrzesnia 1966 r. firma
Boeing zaprezentowalta naturalnej
wielko$ci makiete naddziwiekowego
samolotu pasazerskiego Boeing 2707
zaprojektowanego — obok samolotu
Lockheed L-2000-7 — w ramach
konkursu ogtoszonego przed Kkilku
laty przez FAA (Federal Aviation
Agency). W pordéwnaniu z weczes$-
niejszymi projektami samolot zostat
powiekszony: diugosé z 90,8 m do
93.3 m. a ciezar catkowity z 272200
kG do 306200 kG, W wersji miesza-
nej. przeznaczonej dla linii miedzy-
kontynentalnych, bedzie on moégt
transportowac 227 pasazeréw natra-
sach o dtugosci powyzej 6800 km,
natomiast w wersji 0 zmniejszonej
podzialce miedzy fotelami — 350 pa-
sazerOw na trasach o odpowiednio
mniejszej diugos$ci. Dla linii wew-
netrzrych przewiduje sie budowe
wersji o 50 T lzejszej. Predkosc¢
przelotowa samolotu Boeing 2707 ma
wynosi¢ 2900 km/h.

Charakterystyczng cechg samolotu
jest zastosowanie skrzydia o zmien-
nym skosie. W zwigzku z tym samo-
lot zostat tak zaprojektowany, aby
wymagane wtlasnosci w locie nad-
dzwiekowym mozna bylo osiggnaé
bez pogarszania jego charaktervstvk
w locie poddzwiekowym oraz przy
starcie 1 lgdowaniu. Dzieki temu

przy maksymalnym ciggu (4X27 700
kG) konieczna diugos¢ pasa starto-

wego lezy ponizej wymagan FAA.
Predkos$é oderwania od ziemi samo-
lotu w wersji miedzykontynentalnej
w przypadku pasa startowego o dtu-
gosci 2300 m wynosi okoto 300 km/h.

Predkos$é lgdowania jest taka sama
jak samolotu Boeing 707, czyli 250
km/h przy diugosci pasa 1950 m.

Uktad 1tozysk ruchomych czesci
skrzydta jest oparty na projekcie
opracowanym przez NASA. Podczas
prob osiggnicto 30 000 bezusterko-
wvch cvklow zmian geometrii skrzy-
dla. co odpowiada liczbie zmian w
obliczeniowym okresie eksplcatacji
samolotu. Zakres zmian polozenia
skrzvdla wynosi od 72° (peilny skos)
do 30° Klapy szczelinowe na kra-
wedzi spiywu, klapy nosowe i sloty
rozciggajg sie na 85% rozpieto$ci
skrzydia umozliwiajgc, poza zwiek-
szeniem sily nos$nej w czasie startu
i ladowania, szybkie wznoszenie po
starcie. Poza tym w cze$ci przyka-
dlubowej skrzydia, bezposrednio
przed usterzeniem wysokosci, umie-
szczono szczelinowe Kklapy odchyla-
jace, ktére cze$¢é powietrza z prze-
plywu na goéornej powierzchni skrzy-

dia kierujg pod skrzydio i nastep-
nie do wlotéw silnikéw wewnetiz-
nych. Klapy te powodujg roéwniez
wzrost sily nosnej. Przy podchodze-

niu do lgdowania mechanizacja
skrzydia — obok zmiennej jego .geo-
metrii — pozwala na silne zdlawie-

rie silnikéw i utrzymanie matego
kata natarcia. W czasie ditugotrwa-
tego lotu z duzg predkoscia pod-
dzwickowg skrzydlo bedzie ustawio-
ne w potozeniu posrednim wynoszs-
cym 42° co zapewni ekonomie prze-
lotu nie mniejszg od ekonomii wspobi-
czesnych najszybszych samolotow
pasazerskich.

Szeroki, bardzo sztywny dzwigar
srodkowy skrzydita mocuje nie tylko
tozyska ruchomych czes$ci skrzydta,
lecz réwniez 16-kolowe podwozie
glowne. Podwozie to obejmuje czte-
ry wozki na oddzielnych goleniach,

przy czym przednia para wozkow
ma wiekszy rozstaw niz tylna. Dzig-
ki duzej ilosci kol naciski opon na
nawierzchnie paséw startowych sg
mniejsze niz w przypadku wspoéi-
czesnych duzych samolotéw odrzu-
towych.
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Geometrie wlotow gondol silniko-
wych mozna tak zmieniad, Ze hatas

o0 wysokiej czestotlliwosci, wytwa-
rzany przez sprezarki silnikow
w koncowej fazie podchodzenia do
lagdowania, tylko w matym stopniu
wydostaje sie na zewnagtrz. Badania
wykazaty, ze nawet przy silnej tur-
bulencji powietrza wloty zapewnia-
jg stateczng prace silnikow.

Wiele uwagi poswiecono zapew-
nieniu komfortu pasazerom. Zasto-
sowano m, in. nowy typ fotelaz na-
stawnym oparciem i podglowkiem,
potki na podreczny bagaz umiesz-
czone nad fotelami, konsole — dla
kazdego rzedu foteli — z oswietle-
niem, wentylacja, gniazdkami do
stuchawek i urzadzeniem do przy-
wolywania stewardesy. System te-
lewizji kolorowej informuje pasaze-
row o czynnos$ciach zatogi, o zmia-
nach ustawienia skrzydia i przeka-
zuje w czasie startu i lgdowania wi-
dok z kabiny pilotow. Szyny pod
fotelami pozwalajg na ich przesu-
wanie. Fotele umieszczone sg w sze-
§ciu rzedach. Kabina jest zaopatrzo-

na w cztery drzwi o szerokos$ci
1,06 m.
Jezeli chodzi o zaprojektowanie

kabiny zalogi, to wzieto pod uwage
nie tylko liczne propozycje pilotow
komunikacyjnych i mechanikow po-
kladowych, lecz roéwniez doswiad-
czenia z prob samolotow XB-70
i YF-12. Uktad przyrzadow i orga-
now sterowniczych niewiele rozni
sie od obecnie stosowanych, co ma
na celu ograniczenie do minimum
procesu przeszkalania zalog. Nowo-
§cig jest zastosowanie instalacji te-
lewizyjnej, za pomocg ktorej pilot
bedzie mogt obserwowac¢ podczas ko-
lowania podwozie i krawedzie pa-
sOw dojazdowych. Widocznosé
w czasie startu, lgdowania i kotlo-
wania zwieksza ruchoma czes$¢ no-
sowa kadiuba, ktora ma dwa prze-
guby — u nasady i w cze$ci $rod-
kowej (rys. 6). Taki system zmiany
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potozenia czesci nosowej zapewnia
nie tylko odpowiedni przeswit mie-
dzy ziemig a cze$cig nosowg, lecz
rowniez odpowiednie kierunkowe
ustawienie anteny radarowej i rurki
spietrzeniowej.

Do budowy ptatowca przewiduje
sie zastosowanie prawie wylgcznie
wyprobowanych metod konstrukcyj-
nyvch. Prawie caty ptatowiec ma by¢
wykonany ze stopu tytanu skiada-
jacego s1¢ z 90%¢ tytanu, 6"/¢ alumi-
num i 4" wanadu. Na szereg ele-
mentoOw nie pracujgcych, jak np.
stery, uzyje sie ptyt przektadlkowych
z wypeiniaczem ulowym i oktadazi-
nami z blachy tytanowej. W opar-
ciu o wyniki rozlegtych badan opra-
cowano dokiadng technologie ob-
robki stopow tytanu, Gotowy jest
rowniez w najdrobniejszych szczego-
tach program montazu grup i pod-
grup  konstrukcyjnych prototypu,
Ktory ma opuscic hal¢ montazowy
w koncu 196y r.

Dane samolotu

Catkowita diugosé 93,3 m
Rozpietosé¢ przy skosie

307 533,1m
Rozpieto$¢ przy skosie

2 32,3m
Powierzchnia skrzydta

przy skosie 72° 836 m?
Wysokos¢ 14,6 m
Najwiekszy ciezar catl-

kowity 306 200 kG
Najwiekszy ciezar

handlowy 34 000 kG

Liczba pasazerow 250—350
Zasieg z 313 pasazerami ponad

;400 kG
Normalna predkosé 2900 km/h
przelotowa (Ma = 2,7)
Normalna wysokosé
przelotu 19500 m

Na rys. 3 pokazano uktad tlozysk
ruchomej czesci skrzydta, przy czym:

1 — plyta mocujgca lozysko na ru-
chomej czesci skrzydia; 2 — gorna
pokrywa tlozyska; 3 — plyta mocu-
Jaca lozysko na wewnetrznej czesci
skrzydia; 4 — otwor kontrolny; 5 —
tozysko dolne; 6 — podwdjna droga
obcigzen; 7 — 1lozysko gorne; 8 —
podwoOjna droga obcigzen.

Rys. 4 przedstawia gondole silnika
dwuprzeptywowego Pratt and Whit-
ney JTF-17, a rys. 5 — gondolg silni-
ka jednoprzepltywowego  (eneral
Electric Gk4. Wida¢ roznice w $red-
nicach gondol. Jak wiadomo do na-
pedu amerykanskiego naddzwicko-
wego samolotu pasazerskiego zosta-
nie zastosowany jeden z tych dwocn
silnikow.

W. K.

STATEK ,,APOLLO”

Jak wiadomo, statek ,,Apollo” jest
czes$cig skltadowg najwiekszego ame-
rykanskiego programu kosmicznego,
ktorego celem jest lgdowanie ludzi
na Ksiezycu. Statek ,,Apollo” z trze-
ma astronautami na poktadzie zosta-
nie wystrzelony za pomocg rakiety
»Saturn” 5 i nastepnie wprowadzo-
ny na orbite ksiezycowg. Ladowania
na Ksiezycu dokonajg dwaj astro-
nauci przy uzyciu transportowanego
przez statek ,,Apollo’” statku ksiezy-
cowego LEM (Lunar Excursion
Module).

Statek ,,Apollo” sktada sie z dwocii
zasadniczych grup konstrukcyjnych:
z grupy sterowniczej, tj. kabiny
mieszczgce]j trzech astronautow,
i z grupy przyrzadowej z glownym
silnikiem napedowym. Do poigczenia
statku z rakietg nos$ng stuzy tzw.
adapter, w ktorym transportowany
jest poza tym statek ksigzycowy

LEM. Do statku ,,Apollo” nalezy
rowniez urzadzenie ratownicze.

Sktada sie ono z silnika na paliwo
stale o ciggu 70300 kG, silnika usta-
teczniajgcego i silnika do odrzuce-
nia urzadzenia, gdy okaze sie ono
niepotrzebne. Silnik ratowniczy jest
zamocowany na nosowej cze$ci ka-
biny za pomoca konstrukcji ze sto-
pu tytanu, izolowanej bung. Przed
gazami wylotowymi czterech dysz
silnika chroni kabine specjalna
okladzina. Urzadzenie ratownicze

moze by¢ wigczone, na sygnat auto-
matycznego wurzadzenia ostrzegaw-
czego lub przez astronautow, na wy-
rzutni lub w czasie fazy startu
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(liczonej do wysokosci 65 km). Kabi-
na po odrzuceniu przez urzgdzenie

ratownicze od
spadochronie.

Kabina jest wyposazona w insta-
lacje klimatyzacyjng i wentylacyi-
ng. urzgdzenia lgcznosciowe, sterow -
nicze 1 nawigacyjne, przelicznik.
silniki rakietowe do sterowania po-
tozenia w czasie wchodzenia w atmo-
sfere oraz urzadzenia do utrzyma-
nia zycia. Wysoko$¢ kabiny wyno:i
3.66 m, Srednica u podstawy 3,96 m,
ciezar przy starcie 5000 kG, prze-
strzen przypadajgca na astronautow
6,2 m3 Cisnienie wewngtrz kabiny
wynosi w czasie lotu 0,35 kG/cm?2
(czysta atmosfera tlenowa).

rakiety lgduje na

Grupa przyrzgdowa zawiera m.in.
instalacje elektryczng, wymiennik
ciepta instalacji klimatyzacyjnej,
zbiorniki paliwa i sprczonego gazu
oraz szereg urzgdzen obstugujgcych
kabine. Silnik napedowy AJ10-137
(rys. 3) rozwija cigg 9980 kG, silniki
sterujgce, pracujgce na hydrazynie
i czterotlenku azotu — 45kG. Wy-
sokos$é grupy przyrzadowej, lgcznic

z silnikiem napedowym, wynosi
6,71 m, S$rednica 3,96 m, ciezar
10 200 kG.

Stozkowy adapter ma wysokosé

8.8 m, sSrednice u podstawy 6,71 m
i u szczytu 3,96 m, ciezar 1770 kG.
Adapter jest podzielony w odlegio-
§c¢i 3.2m od podstawy na dwie
czgsci. Kazda czesé jest wykonana
z czterech ¢éwiartek, na potgczeniach
ktérych umieszczono tadunki piro-
techniczne.

W czasie projektowania statku
~Apollo™” zaznaczytla sie $cista wspot-
praca konstruktorow z technologami.
Gdy nie mozna bylo sprosta¢c wy-
maganiom konstruktorow, zmieniano
projekt tak, aby umozliwi¢ zastoso-
wanie wyprébowanych materiatow
i metod technologicznych. W innych
przypadkach konieczne bylo pewne

udoskonalenie materialéw lub 2za-
ostrzenie kontroli wykonania.
Charakterystyczng cechg kon-

strukceji statku jest szerokie wyko-

rzystanie malerialow przekladko-
wych z  ulowym wypelniaczem.
W przypadku kabiny zaréwno sko-
rupa wewnetrzna, ktoéra zapewnia
szczelnosé, jak i zewnetrzna sg typu
przektadkowego. Na skorupe we-
wnetrzng — o grubosci 38 mm u pod-
stawy i 19 mm przy gornej wredze —
zastosowano stop aluminiowy 2014-
-'16. Skorupa zewnetrzna jest wyko-
nana ze slali nierdzewnej PH 14-8Mo.
Miedzy obu skorupami znajduje sic
sztuczne tworzywo termoizolacyjne
o grubosci 25 mm. Zewnetrzna sko-
rupa jest ca zewnatrz pokryta spec-
jainym, topiiwym materiatem o gru-
posct od 1:,7 @0 63,5 mm, klejonym
do powierzchni skorupy. Topliwe
pokrycie i zewnetrzna skorupa ma-
J4 na celu utrzymywanie w czasie
powrotu statku temperatury wew-
nygtrz kabiny ponizej 38°C. Chociaz
material topliwy w niektoérych punk-
tach spietrzenia cisnienia nagrzewa
sie do 2210—2760°C, temperatura na
zewnetrznej powierzchni zewnetrz-
nej skorupy nie przekracza 315°C,

a na zewnetrznej powierzchni wew-
netrznej skorupy jest nizsza od 93°C.

Pokrycie poazielonej na szes¢ se-
ktoréw grupy przyrzadowej jest wy-

konane z przekladkowych elemen-
tow ze stopu aluminiowego. W po-
kryciu czterech sektoré6w mieszcza-
cych urzgdzenia i instalacje znajdu-
ja sie integralne przewody czynnika
chiodzgcezce instalacji elektrycznej
i klimatyzacyjnej. Goérna i dolna
wrega skladajg sie z sze$ciu trojkat-
nych elementow przekladkowych
o grubosci 86 mm, zamocowanych
na promieniowych dzwigarach. Po-
niewaz tgczenie oktadzin z wypel-
niaczem odbywa sie za pomocg kle-
jenia, wva oktadziny zastosowano
wysokowytrzymaty aluminiowy stop
niespawalny 7178. Blachy oktadzino-
we maig grubosé 1,5mm, jednak
w miejscach klejenia zostaje ona
zmniejszona do 0,41 mm za pomocg
chemicznego trawienia. Dzwigary
wykonane sg z blachy ze stopu alu-
miniowego 7075-T6 o  grubosci
6,35 mm. Po wstepnej obrébce na

cyfrowo sterowanej frezarce dzwi-
gary poddaje sie jeszcze chemiczne-
mu trawieniu, w wyniku czego ich
grubo$¢ w niektérych miejscach
zmniejsza sie do 0,43mm. Jako
ochrone przed nagrzewaniem przy-
rzgdow wskutek nagrzewania kine-
tycznego i wskutek pracy silnikow
sterujgcych zastosowano kilka
warstw korka.

Rowniez adapter jest wykonany
z elementow przektadkowych z alu-
miniowym wypetniaczem.

Materialy przektladkowe kabiny,
grupy przyrzadowej i adaptera majg
wypetniacz ze stopu aluminiowego
5052-139, ktory zapewnia wymagang
wytlrzymalo§¢ na $cinanie i duzag
statecznoéé. Jego grubosé waha sie
od 6,35 do 38,] mm. Roéwniez kie-
runkowos¢  struktury wypelniacza
i jego ciezar wtasciwy (od 30 do 200
G/dm?) zalezg od miejscowych ob-
cigzen.

Statek , Apollo” ma ponad 40
zbiornikdw  ci$nieniowych. Wiek-
szo$¢ z nich, a mianowicie zbiorniki
paliwa, utleniacza i sprezonych ga-
z6w, jest wykonana ze stopu tyta-
nowego Ti-6Al1-4V, ktorego stosunek
wytrzymatosci do ciezaru wilasciwe-
go przekracza 25,5-10% kGcem/kG.
Poniewaz zbiorniki na czysty tlen
nie mogg by¢ wykonane z tytanu —
ze wzgledu na jego palno$¢ — za-
stosowano na nie Inconel 718, ktory
jest poza tym ciggliwy i odporny na
korozje. Zbiorniki majg integralne
usztywnienia. W przypadku zbiorni-
kow cylindrycznych szwy sg roz-
mieszczone na obwodzie, nie za$
w Kkierunku podiuznym, gdyz szwy
podiuzne przecinatyby kierunki
dziatania najwiekszych naprezen.
Spawanie odbywa sie w atmosferze
helu i argonu lub tylko argonu.

Konieczno$¢ przezwyciezenia sze-
regu trudnosci wykonawczych przy
budowie statku,,Apollo” przyczynita
sie do udoskonalenia réznych metod
technologicznych, co niewatpliwie
wywrze wplyw rowniez na dziedziny
techniki nie zwigzane bezposrednio
z astronautyka.

Krotkiego omowienia wymaga fakt
zastosowania w statku ,,Apollo” (po-
dobnie zresztg jak i w innych ame-
rykanskich statkach zalogowych)
atmosfery czystego tlenu. Powszech-
ne mniemanie, ktére znalazio swdj
wyraz w prasie codziennej w zwigz-
ku ze é¢miercia trzech amerykan-
skich astronautéw, jakoby Amery-
kanie zdecydowali sie na atmosfereg
czystego tlenu ze wzgledu na wy-
trzymato$¢ i ciezar statku (atmo-
sfera czystego tlenu pozwala na
obnizenie cisnienia), nie wydaje sie
stuszne. Konstrukcja statku wymia-
rowana jest bowiem prawdopodob-
nie obcigzeniami od sit bezwtadnosci
dziatajgcych w fazie startu i w fazie
powrotu oraz obcigzeniami od cis-
nien spietrzenia w czasie lotu w at-
mosferze. Wystarczy powiedzie¢, ze
ci$nienie spietrzenia powstajgce w
czasie przelotu przez atmosfere po
starcie moze chwilami przekraczaé
1,5 kG/cm?; w czasie powrotu cisnie-
nia spietrzenia bedg znacznie wiek-
sze, na co wskazujg temperatury, do
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ktorych nagrzewa sie topliwe po-
krycie kabiny. Nalezy przy tym
pamietaé, ze zewnetrzne obcigze-
nie cisnieniem znacznie latwiej
moze spowodowac utrate stateczno-
$ci konstrukceji niz ci$nienie dziala-
jace oa wewnagtrz. Zreszlg sama
konscrukceja kabiny statku |, Apollo”
(zastosow.anie dwoch warstw mate-
rialdw przekladkowych o duzej gru-
bosci przedzielonych warstwg two-
rzywa szlucznego) wskazuje na to,
Ze mursi cna zapewnia¢ odpowiednig

sztywnos¢ na znacznie wieksze ob-
ciazenia niz wywotane ciSnieniem
wewnglrznym. Wydaje sie, ze do
zastosuwania atmosfery czyvstego tle-
nu  skionily Amerykanow wzgledy
fizjologiczne. Stwierdzono bowiem,
ze w warunkach dlugotrwatego
przebywania w warunkach niewaz-
kosci czlowiek oddychajgcy czystym
tlenem podlega mniejszemu zmecze-
niu przy wykonywaniu réznych
czynnosci niz cztowiek oddychajacy
mieszaning dwoch gazow.

W.K.

SZCZEGOLOWE DANE SILNIKA JTF17A-21

Wspominany Juz  kilkakrotnie
w ,,Nowosciach” silnik do naddzwie-
kowego samolotu pasazerskiego

Pratt and Whitney JTF17A-21 zo-
stal zbudowany w trzech egzempla-
rzach i przepracowal 100 godzin na
stoisku, w czym pewng ilo$¢ godzin
w symulowanych warunkach prze-
lotowych (Ma =2,7, H = 19800 m).

Silnik ma 2-stopniowy wentylator.
6-stopniowy sprezarke, 1-stopniowy
turbine napedzajgcg sprezarke i 2-
-stopniowg turbine napedzajaca
wentylator. Charakterystyczng ce-
chg silnika jest zastosowanie dodat-
kowego spalania w kanale zewnetrz-
nym. Na ten sposdb zwiekszenia
ciggu, zamiast stosowaé zwykie do-
palanie, zdecydowano sie nie tylko
ze wzgledu na mniejsze jednostko-
we zuzycie paliwa, lecz roéwniez
z uwagi na trudnosci, jakie nastre-
cza dlugotrwale dopalanie przy
predkosci lotu Ma =27. W przy-
padku silnika przeznaczonego don
naddzwiekowego samolotu pasazer-
skiego 80 do 90%p jego ,zyvcia” przv-

pada na prace przy najwyzszych
temperaturach przed turbing (dla
silnika pcddzwigckowego liczba ta

wynosi 1—2%). Poza tym w silni-
kach naddzwigkowych trudno jest
uzyskaé¢ rownomierny rozkiad tem-
peratury przed i za turbing, ponie-
waz naddzwiekowe wloty powoduia
znaczne zaburzenia przepiyvwu po-
wietrza. Przeprowadzone przez fir-
me Pratt and Whitney badania wy-
kazaly, ze mimo duzego zapasu sta-
tecznej pracy sprezarki trwatosc
obcigzonych cieplnie elementow
osiggnieta w warunkach lotu z du-
723 predkoscig rozni sie znacznie od
trwatosci w warunkach stoiskowych.
Stwierdzono, ze powodowane przez
wlot zaburzenia przechodzg przez
sprezarke, komore spalania i turbi-
ne¢ docierajgc do dopalacza. Z tego
powodu odksztatcenia gorgcych cze-
$ci silnika s3 wieksze niz na stoisku.
Nierownomierny rozklad temperatu-
ry znacznie utrudnia odpowiednie
chlodzenie statecznikéw plomienia
i wtryskiwaczy dopalacza. W prze-
ciwienstwie do tego przy spalaniu
w zewnetrznym kanale temperatura
nie przekracza w zadnym miejscu
komory 870°C. Poza zwiekszeniem
trwatosci silnika i obnizeniem jed-
nostkowego zuzycia paliwa spalanie
w zewnetrznym strumieniu zmniej-
sza halas wytwarzany przez silnik.
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W celu zmniejszenia nieréwno-
miernosct rozktadu temperatury
przed turbing zastosowano zaréwno
w kanale giéwnym, jak i zewnetrz-
nym nowy rodzaj piers$cieniowej ko-
mory spalania, ktéra w wigkszym
stopniu niz dotychczasowe komory
spalania  zabezpiecza turbulentne
i stateczne spalanie.

2

Zasadniczg zaletg silnika dwu-
przeptywowego w zastosowaniu do
rraddzwiekowych samolotow pasa-

zerskich jego mate jednostkowe zu-
zycie paliwa przy poddzwiekowych
predkosciach lotu, dzieki czemu w
przypadku uszkodzenia jednego z

silniké6w lot moze by¢ kontynuowa-
ny z predkoscig poddzwickowg bez
uszczuplania rezerwy paliwa.

Firma jest przygotowana na zwick-
szenie ciggu silnika JTF17A, gdyz
hedzie tego wymagaé trzecia faza
programu rozwoju amerykanskiego
naddzwiekowego samolotu pasazer-
skiego. Np. zwiekszenie S$rednicy
wentylatora, dajgce zwigkszenie sto-
sunku wydatkow do ok, 2:1 (obec-
nie 1,3 :1), pozwoli na zwicglkszenie
ciagu startowego o 27%, a ciggu
w locie przydzwickowym — o 30%.

Dane silnika

5,38 m
1,56 m
203 m

Diugosé
Srednica wlotu
Srednica dyszy
Cie¢zar 4540 kG
Stosunek wydatkow 1.3:1
Temperatura przed turbing

w  warunkach starto-

wych

w  warunkach

towych

1260°C
przelo-
1204°C

Osiggi w warunkach startowych:

Ciag
z dodatkowym spala-
niem 27700 kG
bez dodatkowego spa-
lania 17400k G

Jednostkowe zuzycie paliwa
z dodatkowym spala-

niem 1,81 kG/kGh
bez dodaikowego spa-
lania 0,76 kG/kGh

Osiggi w warunkach przelotowych:
Ciag

z peinyvm dodatko-

wym spalaniem 10 450 kG
z czg$ciowym dodat-
kowym spalaniem 5 790 kG

Jednostkowe zuzycie paliwa
z peinym dodatko-
wym spalaniem
z czeSciowym dodat-

2.0 kG/kGh

kowym spalaniem 1.56 kG/kGh
Osiggi przy #la =09, H =11 km:
Cigg 2280 kG
Jednostkowe zuzycie pa-

liwa 1.1 kG/kGh

Przyspieszanie od Na =1.2
na wysokosci 13700 m z dodatko-
wym spalaniem:

Cigg 9030 kG
Jednostkowe zuzycie pa-
liwa 1,90 kG/kGh
Rys. 1 przedstawia prototyp sil-

nika JTF17A-21. Widoczny jest brak
topatek wlotowych wentylatora. Ma
rys. 2 pokazano konfiguracje zespo-
tu wylotowego: 1) w czasie startu
(fot. gébrna) — przez specjalne otwo-
ry do silnika doprow adzane jest do-
datkowe powietrze. odwracacz ciggu
i dysza sg w polozeniu zbieznym;
2) przelot z predkoscig naddzwieko-
wg (fot. Srodkowa) — odwracacz
ciggu i dysza znajdujg sie w poto-
zeniu rozbieznym; 3) lgdowanie (fot
dolna) — Kklapy odwracacza ciggu
zamykajg wylot silnika, dysza jest
w polozeniu zbieznvym, odwroécony
strumien gazow uchodzi z silnika
przez specjalne otwory.
W.K.



OBROBKA ELEKTROCHEMICZNO-ISKROWA

Wprowadzenie nowych materia-
16w do przemystu pocigga za s0Dg
konieczno$¢ opracowania nowych
metod wytwarzania. Dobre wyniki
uzy=kano przez skojarzenie dwédch
metod obrobki: elektrochemicznej
i elekiroirkrowej. Powstata w ten
spos6b metoda zastosowana w pro-
cesic szlifowania tarczg grafitowg
pozwala na picciokrotnie szybszy
obrobke od szlifowania tarcza dia-
mentowqy. Proces nadaje sie szcze-
golnie do profilowej obroébki spie-
kow, hartowanych stali szybkotng-
cveh i trudnoskrawalnych stopow
egzotycznych. Latwa do zaprojekto-
wania tarcza grafitowa dotyka lek-
ko przedmiotu obrabianego przy
rownoczesnym silnym przeplywie
elektrolitu. Tarcza grafitowa stano-
wi jedng. a przedmiot obrabiany
druga elcktrode, W efekcie uzysku-
ie sie zjawiska znane z obrobki
elektroiskrowej i elektrochemicznej

STEROWANIE

Jest to taki system sterowania,
ktory dostosowuje parametry ob-
robcze do kazdorazowych chwilo-
wych warunkow skrawania. System
ten nosi réwniez nazwe obrobki ze
sterowang energig. System ten za-
poczatkowany zostal w amerykan-
skim przemys$le lotniczym i przy
budowwie statkow kosmicznych.
Przeprowadzone badania wykazatly
duzg jego przyvdatnosé. M.in. stwier-
dzono duzy wzrost wydajnosci ob-
robki. tym wiekszy im sg bardziej
zmienne warunki skrawania. Przy
obrébce ze stalg glebokoscig skra-
wania spadek kosztow obrobki wa-
ha sie od 5 do 38% — uktad kom-
nensuie tyvlko stepienie narzedzia.
Dla zmiennej glebokos$ci skrawania
spadik fen wynosi okolo 350°. Ste-
rowanie parametréw skrawania od-
bywa si¢ zmiang obcigzenia narze-
dzia. Przez wprowadzenie dodatko-
wei petli sprzezenia zwrotnego ob-
ciazenie wplyvwa na wysyiane im-
pulsy i dyrektywy odnosnie doboru
i zmian predkosci skrawania i po-
suwu. Wielkosei mierzone, stanowia-
ce zroato informacji dla sprzezenia
zuwrotnego. to temperatura wierz-
chotka narzedzia. moment obrotowy
i drgania narzedzia. Wprowadzenie
ukladow logicznych pozwala na op-

przy prawie zerowym zuzyciu tar-
czy. Ilustracjg moze tu byé prze-
szlifowanie pojedynczg tarczg gra-
fitowg 35000 pitytek z weglikow
spiekanych przy zdejmowaniuz kaz-

dej sztuki warstwy o grubosci
0,25 mm w czasie krotszym niz
1 minuta. Dzieki trwatosci tarczy

mozna nadawaé jej ostre krawedzie
(promien rzedu 0,02 mm), ktére zo-
stajg wiernie odtworzone w mate-
riale. Dalsze zalety to wydajnosé
vez wzgledu na twardos$é i skrawal-
no$é materiatu, usuwanie materiatu
bez wprowadzania naprezen, obréb-
ka bezgratowaiutrzymywana wwy-
sokiej klasie gtadkosci (dziewigtej
i dziesigtej). Omawiana metoda mo-

“e w odniesieniu do niektérych ma-

terialéw i typow prac staé sie pod-
stawowym, ekonomicznie i technicz-
nie uzasadnionym procesem.

A.G.

ADAPTACYJNE

tymalizacje warunkoéw przez porow-
nanie ich z zaproponowanymi, uzy-
skanymi z do$wiadczen. W ukladach
tych wprowadzono roéwnoczesnie
ograniczenia skrajnych wartosci pa-
rametréow wynikajgce ze skrajnych
warto$ci obciazen. Wprowadzenie
sterowania adaptacyinego wymasga
przy obkecnych rozwigzaniach nie-
wielkich modyfikacji w obrabiar-
kach sterowanych programowo. Je-
dyne wymaganie to zdolno$¢ wpro-
wadzenia kerekty do impulséw ste-
rujacych. Pocigga to za sobg wpro-
wadzenie dodatkowych ukitadow lo-
gicznych przetwarzajacych dane
z czujniko6w mierzgcych warunki
skrawania na odpowiednie sygnatly
i wprowadzania ich do liczbowego
systemu sterowania. W dotychcza-
sowych rozwigzaniach prototypo-
wych nie wymagana jest nawet
zmiana tasmy. Wyniki dotychczaso-
wego uzytkowania tak zmodyfiko-
wanyvch maszyn wyvkazaly peilng ich
przydatno$¢ i to nie tylko z uwagi
na wzrost wydajnosci, ale rowniez
obnizenie zuzycia narzedzia. a zwla-
szcza pekania i wykruszen. Dzieki
nim stalo sie mozliwe wykonanie
szeregu trudnych operacji, uznawa-
nych za niewykonalne.
A.G.

Rozwoj techniki

wymaga statego wzrostu czytelnictwa

prasy technicznej

NOWY SYSTEM PLANOWANIA
OPERATYWNEGO
Proby  wprowadzenia systemu

PERT do operatywnego planowania
produkcji skonczyly sie niepowodze-
niem, doprowadzity jednakze do
opracowania nowej metody znanej
jako WASP (Workshop Analysis
and Scheduling Programme). Celem
nowego systemu jest taki wybér wa-
riantu orglanizacyjnego, ktoéry za-
gwarantuje wykonanie produktu
w mozliwie najkrotszym czasie przy
maksymalnym wykorzystaniu s$rod-
kow produkcyjnych. Najtrudniej-
szym elementem planowania opera-
tywnego produkecji jest wybdr opty-
malnego ukladu powigzan takich
czynnikow, jak: obrabiarka, przed-
miot, operacja i inne. Majgc do dys-
pozycji okreslong ilo$¢ réznych ob-
rabiarek i stanowisk, okreslong ilosé
wykonywanych czesSci o réznej ilo-
§ci réoznorodnych operacji, réznych
cyklach montazowych, nalezy wy-
bra¢ taka kolejno$¢ wykonywania
przedmiotéw i takiego powigzania
wzajemnego operacji réznych przed-
miotéw i obrabiarek, ktéry zagwa-
rantuje minimalny cykl produkcyj-
ny przy najmniejsrej ilosci przesto-
jow na poszczegbélnych stanowis-
kach. W tym celu opracowano uktad
zapisu kart programowych, na kto-
rych figurujg kolejne numery cze-
$ci, ich kolejne operacje oraz pra-
cochlonno$¢ poszczegodlnych operacji
i powigzania montazowe. Karty te
wprowadzone do maszyny matema-
tycznej wraz ze specjalnym progra-
mem pozwalajg uzyskac¢ rozwigzanie
w formie operatywnego planu pro-
dukcyjnego. Opracowany program
nowej metody pozwala uwzglednié¢
jeszcze dodatkowy czynnik prawa
pierwszenstwa czy waznosci. Umoz-
liwia to wtérne wykonanie we wia-
Sciwym czasie cze$ci zbrakowanych.
zagubionych czy przyspieszenie ele-
mentéw zapoznionych. Nowy system
wymaga oczywiscie dostatecznie roz-
budowanvch maszyn matematycz-
nych. Podstawowe zalety nowej me-
tody to:

a) dokiladne przewidywanie termi-
néw zakonczenia wykonawstwa
poszczegdlnych czesci, weczesne
ostrzeganie o ewentualnych opoz-
nieniach i réwnoczesnie podawa-
nie mozliwosci nadrobienia opdz-
nien;

b) znaczne podwyzszenie wyvkorzy-
stania obrabiarek i stanowisk;

c) skrocenie terminéw wykonania
catych wyrobow;

d) ulepszenie systemu informacji
miedzy wydzialtami produkcyjny-
mi, technicznymi i pomocniczy-

mi;

e) szybkie  wprowadzanie  zmian
w planie w przypadku zmiany
priorytetu;

f) uwzglednienie pierwszenstwa nie-
ktéorych cze$ci przy roéwnoczes-
nym zagwarantowaniu, ze prio-
rytet ten nie bedzie zbyt Kkosz-
towny.

A.G.
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@ Kolegium Redakcyjne ,,Skrzydlatej
Polski” otrzymato wyroznienie wysokiej
rangi, o czym juz pisaliSmy. F Al przy-
znato temu popularnemu tygodnikowi dy-
plom honorowy w ubieglym roku. Ze
wzmianki zamieszczonej na tamach
,»Skrzydlatej Polski” dowiadujemy sie,
ze kolejnos¢ wyroznionych byta naste-
pujaca:

1. Wytwornia Mc Donell — USA, za
opracowanie i budowe statkow kosmicz-
nych ,,Mercury’, ,,Gemini’ i innych.

2. Redakcja tygodnika ,,Skrzydlata
Polska' za wieloletnig dziatalnosé¢ w lot-
nictwie sportowym i wspotprace z Aero-
klubem PRL.

3. Redakcja ,,Letectvi i kosmonautika'
— Czechoslowacja.

4. Biuro konstrukcyjne Aleksandra Ja-
kowlewa — ZSRR, za konstrukcje samo-
lotow, ktore poczawszy od 1949roku usta-
nowity 20 rekordow krajowych i miedzy-
narodowych.

5. Biuro konstrukcyjne i wytwornia
kosmicznych stacji typu ,,Luna-9" i Lu-
na-10” — ZSRR, za zbudowanie i prze-
prowadzenie pomyslnego sondazu po-
wierzchni Ksiezyca.

Kolegom ze ,,Skrzydlatej Polski’" ser-
decznie gratulujemy z okaz)i zaszczyt-
nego wyroznienia.

@ Pod protektoratem wicepremiera Z.
Nowaka odbyt sie VI Rajd Samolotowy
Dziennikarzy i Pilotow. W jedynej tego
rodzaju na Swiecie imprezie udzial wzie-
to 10 zalog. Trasa wiodta z Lublina przez
Racdom i Kielce do Wroctawia, gdzie w
Klubie Dziennikarza odbylo sie uroczyste
zakonczenie rajdu. Pierwsze miejsce i
puchar ufundowany przez wicepremiera
zdobyta zatoga: pilot Pogorzelskt i redak-
tor Kaznou'ski (,.Wiraze"), drugie miejsce
zdobyta zatoga: pilot Dudzik i redaktor
Zarebski (,,Skrzydlata Polska’), a trzecie
zaloga: pilot Bryzgalski i redaktor Pajda
(..Stolica’). Pierwsze miejsce wsrod
dziennikarzy za reportaz o tematyce lot-
niczej zdoby! B. Kaznouski (,,Wiraze"')
przed T. Cegielskim (Rozglosnia Polskie-
go Radia w Zielonej Gorze) i S. Szofem
z Polskiego Radia w Warszawie.

@ Klub Publicystow Lotniczych odbyt
ostatnio walne zebranie sprawozdawczo-
-wyborcze potgczone z jubileuszem dzie-
sieciolecia istnienia. KPL Stowarzyszenia
Dziennikarzy Polskich nawiqzuje do tra-
dycji przedwojennych Klubu Sprawoz-
dawcow Lotniczych Klus zrzesza 45 dzien-

NOTATKI

nikarzy ze stolicy oraz 22 z terenu. Zarzad
KPL ukonstytuowatl sie nastepujgco: pre-
zes — J. R. Konieczny (,,Skrzydlata Pol-
ska'’), wiceprezes — L. Marschak (Polskie
Radio), sekretarz — T. Malinowski
(,,Skrzydlata Polska'), cztonkowie: B.
Gaczkowski (,,Wiraze'), B. Sosien (PAP),
M. Teisseyre (Polskie Radio — Wroctaw)
| K. Wyhowska (,,Zycie Warszawy"’).

@ Minister Komunikacji P. Lewinski
poinformowal Sejmowg Komisje Komu-
nikacji i Lacznosci, ze PLL Lot urucho-
mig nowe linie miedzynarodowe z War-
szawy: do Shannon (Irlandia), do Splitu
(Jugostawia), do Leningradu przez Wilno
oraz do Kijowa. Przewiduje sie zwiek-
szenie czestotliwosci lotow na liniach z
Warszawy do Moskwy, Amsterdamu i
Bejrutu. W kraju uruchomiona zostanie
komunikacja lotnicza na trasach: Rze-
szow — Gdansk, Krakow — Koszalin i
Krakow — Poznan. Jak wiadomo, linie
do Splitu (w niedziele samolotem pol-
skim, w czwartki — jugostowianskim) i
do Shannon zostaty juz otwarte.

@ W maju w miedzynarodowym porcie
lotniczym na Okeciu otwarto nowy pa-
wilon dla pasazerow przylatujgcych i
duzy parking dla samochodow. Nowo-
czesny pawilon o powierzchni 800 m? zbu-
dowany ze stali, betonu i szkia niemal
dwukrotnie powiekszy obszar tymczaso-
wego dworca zagranicznego na Okeciu.
Budowa nowego pawilonu dworca i dru-
giego pawilonu dla przedstawicielstw za-
granicznych towarzystw lotniczych oraz
nowego parkingu zostata zrealizowana
na mocy uchwatly miedzyresortowej ko-
misji do spraw turystyki zagranicznej z

funduszow LOT i GKKFIT (parking) w
zwigzku 2z Miedzynarodowym Rokiem
Turystycznym.

Pawilon pomiesci dwa punkty odprawy
paszportowej. 5 stoisk celnych (zamiast
2 w starej hali), pomieszczenia dla WOP,
poczekalnie dla przylatujacych podroz-
nych oraz drugg — dla oséb na nich
oczekujgcych. Dotychczasowa hala przy-
lotowa dworca zagranicznego powiekszy
hale odlotow. Podrozni odlatujgcy =za
granice bedg obecnie odprawiani w czte-

rech ,,ciagach' paszportowo-celnych, co
przyspieszy ich odprawe.
@ W Warszawie spotkali sie ostatnio

dyrektorzy naczelni. handlowi i tech-
niczni przedsiebiorstw lotnictwa komuni-
kacyjnego krajow socjalistycznych. Pod-
stawowym zadaniem dorocznej narady
roboczej bylo dalsze zacie$Snienie wspol-
pracy w przewozach pasazerskich i to-
warowych, w wymianie specjalistow i
doswiadczen oraz w udzielaniu sobie
wzajemnej pomocy.

B W NRF odbyly sie Zawody Szybow-
cowe, w ktorych wziety udziat 53 szybow-
ce. W zawodach startowato 9 pilotow za-

granicznych: z Austrii, Polski, Szwajca-
rii, Szwecji i USA.

F. Kepka lecgc na ., Foce-i' zajgt w
klasie standard 4 miejsce (pierwsze

wsrod cudzoziemcow). J. Adamek dal
pokaz wyzszej akrobacji na ,.Foce’.

B Niepokojacy jest staly wzrost ilosci
wypadkow w amerykanskim szybownic-
twie. Podczas gdy w 1964 r. byto ich 39,
to w 1965 r. bylo 52, a w ubieglym 72.
Wypadkow sSmiertelnych bylo 4 w 1965 r.,
w 1966 r. zas 9.

B Francuzi zamierzajg wprowadzi¢ dru-
zynowe mistrzostwa szybowcowe. Dru-
zyna sklada¢ sie bedzie z 2 szybowcow i 6
pilotow. Kazdy klub moze wystawi¢ kil-
ka druzyn.

B Konstruktorzy czechostowaccy przy-
gotowujag nowg wersje szkolno-treningo-
wego samolotu L-29 ,,Delfin’’ o napedzie
odrzutowym. Nowy samolot bedzie osig-
ga¢ predkos¢ dzwieku.

B Czwarty dziewieciominutowy lot na
rakietoplanie X-15 pozwolit Adamsoui
0siggng¢ predkosé 5955 km/godz. i wyso-
Ko$¢ 51400 m.
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B Rosng preliminarze naktadow na pa-
sazerskie samoloty naddzwiekowe. Pla-
nowany koszt ,,Concorde’ 450 mln dola-
row zostal podniesiony cdo 1,4 miliarda.
przy czym Kkoszt ostateczny szacuje sie
na 2,1 miliarda. Amerykanski SST z 1.5
miliarda zdrozat do 4,5 miliarda dolarow.

B We Wloszech przyjeto zasade wspol-
nego szkolenia pilotow wojskowych i ko-
munikacyjnych. Corocznie 30 pilotow z
podstawowym wyszkoleniem lotniczym
bedzie przechodzito przeszkolenie na sa-
molotach komunikacyjnych w ramach
stuzby wojskowej. Po 3 latach szkolenia
piloci majg by¢ przygotowani do prowa-
dzenia samolotow DC-8 lub DC-9 i kiero-
wani do stuzby w lotnictwie cywilnym.

B W porozumieniu z liniami Pacific
Southwest Airlines w br szkolenie pi-
lotow zachodnioniemieckiej ,,Lufthansy'
rozpoczyna sie w USA w San Diego. Poro-
zumienie przewiduje, iZ Amerykanie bedg
szkoli¢ Wiemcow w ciggu 8—10 lat. Do-
tychczas piloci komunikacyjni % RF szko-
leni byli w kraju (Bremen, Flensburg i
Peine) i jedynie doszkalani w USA (Tus-
cson — Arizona). Rocznie w San Diego
szkolonych bedzie 90 pilotow zachodnio-
niemieckich.

W Warszawie odbyla sie doroczna
konferencja amerykanskich biur podro-
zy, zrzeszonych w SPATA (Society of
Polish American Travel Agents) oraz
PBP ORBIS przy wspotudziale PLL LOT
oraz innych zainteresowanych instytucji.
Przedmiotem obrad byty zagadnienia dal-
szego rozwoju turystyki do Polski oraz
forma rozszerzenia wspotpracy w latach
nastepnych pomiedzy SPATA i PBP
ORBIS. Dobre wyniki osiggngt LOT w
ubieglym roku w obstudze turystow ame-
rykanskich. W poréownaniu do 1965 roku
przewozy te na europejskich liniach LOT
wzrosty o ponad 35 procent. Rozkiad za-
granicznych i krajowych potgczen LOT
w duzej mierze uwzglednia potrzeby ru-
chu pasazerskiego z Ameryki Poinocnej.
W celu skrocenia czasu trwania podrozy
do Polski uruchomiono bezposrednie po-
tgczenie bez miedzylgdowan 2z Paryza,
Londynu, Amsterdamu, Rzymu i Zury-
chu do Warszawy. Poza tym LOT zamie-
rza wiaczy¢é cdo sieci potgczen miedzyna-
rodowych takze Gdansk i Krakow.

@ Gdanski oddzial Lotniczego Zespotu
Ustug Gospodarczych APRL zawart umo-
we z ,,Balt — Touristem' na organizowa-
nie lotow nad Wybrzezem. Loty odby-
wajg sie na poktadzie samolotu AN-2 za
optatg 10 zt od osoby. Nalezy z uznaniem
powitaé¢ te nowga turystyczng inicjatywe.

@ Przelom lat 1966/67 byl bardzo po-
mysiny dla szybownictwa wyczynowego.
W tym okresie Jézefczak zdobyl miedzy-
narodowy rekord przewyzszenia 11 860 m
(na ,,Bocianie” 2z pasazerem; 12560 m
wysokos¢ absolutna), ogédlna zas ilose
odznak diamentowych osiggnela liczbe
152. Przy sposobnoSci sygnalizujemy, zc¢

Francuzi zareiestrowali tych odznak 99,
%RF zas — 74.
@ Sekcja prognoz lotniczych PIHM

Okecie na wniosek Dziatu Szkolenia Lot-
niczego ZG APRL opracowata nowy wzor

komunikatu meteorologicznego dla szy-
bownikow. .,Komunikat dla szybowni-
kow' bedzie nadawany tekstem otwar-

tym codziennie o godz. 20.28 w programie
I Polskiego Radia.

@ Pisarz Janusz Meissner jako wybit-
ny tworca na polu upowszechniania kul-
tury odznaczony zostal Krzyzem Koman-
dorskim Odrodzenia Polski.

@ 5 maja br. zmart w Filadelfii stawny
w la%ach miedzywojennych pilot i kon-
struktor szybowcow Szczepan Grzeszczyk.
Inzynier Grzeszczyk wykonal w 1928 r.
W Zloczewie pierwszy w Polsce lot za-
glowy na szybowcu, w Bezmiechowej zas

ustanowil rekord dlugotrwatosci lotu.
Skonstruowal rodzine stynnych szyvbow-
cow SG.

B Brytyjskie zrzeszenie pilotow komu-
nikacyjnych (BALPA) przeprowadzilo
techniczno-eksploatacyjng ocene projektu
anglo-francuskiego aerobusu klasy , Ga-
lion''. Przede wszystkim poddano analizie
zagadnienia zwigzane z bezpicczenstwem
i niezawodnoscig tego 250-osobowego su-
persamolotu. Analiza doprowadzita do
wniosku, ze projekt przewidujacy zabu-
dowanie fylko dwoch potgznych silnikow
(0 ciggu 16—20 ton) oraz 2? osoby zaloti
stanowi zbyt niebezpieczne uproszczenie
zalozen transportowca.

B Od 1 lipca br. w Wielkiej Brytanii
obowigzuje przepis rozszerzajacy zasady
instalowania radaru pogocdy w samolo-
tach cywilnych. Przymus posiadania ra-
daru obowigzywac¢ bedzie samoloty od-
rzutowe o ciezarze catkowitym ponad
5750 kG (poprzednio od 11 500 kG).

B W oparciu o uchwate Konferencji
Eksploatacyjnej IATA w br. wprowadza
sie w Europie (fednak nie w zastosowa-
niu do krajow Europy wschodniej) tary-
fy obnizone o 25—35%. dla podroznych w
wieku od 12 do 22 lat.

W celu
dziatania

uzyskania niezawodnosci
urzaclzen wytwornia Hawker
Siddeley Aviation wprowadzita obowia-
zujace uzytkownikow sorzetu lataigcego
kartyv rejestracyjne. Karty te ujmujg opis
wszelkich usterek oraz miesieczne spra-
wozdania o modvfikacjach, wylatanvch
godzinach i wykonanych lgdowaniach.
Tres¢ kart jest zakodowana i stuzy dla
doskonalenia sprzetu.
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i ich symbole sa nastepujace:
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6. W przyvpadku. gdy teoretyczny wspoi-
czynnik sily nosnej lub grubosé¢ wzgled-
na profilu nie sa liczbami catkowitymi
(tylko utamkowymi), wowczas symbole

okreslajace te wielkosci sa umieszczane
w nawiasach,

1.
grupy profili
czenie,

np.:

65.5,0) — (1,5) (16,5); @ = 0,5

Profile pochodzace od
wzorcowych
np.:

66,2 x — 115

specjalnej
maja ozna-

przy czym x okresla profile doswiad-
czalne tej serii.

Dla wszystkich opisanych profili serii
6 obowigzuja te same zasady okreslania
linii srodkowej. Wzor na okreslenie linii
srodkowej dla roznych a podano w opra-
cowaniu (TLiA, nr 3/67).

W tablicy 7 podano wspolrzedne linii
Srodkow dla profili serii 6 rozniacych



Cena 7zt 12,—~

== —
<F 63-006 63-206
B ——
—w 63-209
T TTTT— >
R = I, e
63,-015 <:/632 -215 63,-415 63, -6/5
Sl — T
O (‘ /—> 63,421
63,02 = 63,-221 : 4
= 534 006
= S ——
634 008
A — e e
63A 010 634210
Cﬁ/? 5. Schematly profili serii 6, dla ktorych
! potezenie maksyvmalnego podcisnienia
Q wynosi 0,3c
63, ANIS
=
KR -2l
C> sie polozeniem maksymalnego podcisnie- ksztalt tych linii przedstawiono na rys. 4.
534-420 nia na cieciwie profilu. W tablicy 9 podano zestawienie profili

Na rys. 3 przedsta'viono schematy linii ®ACA z serii 6, dla ktorych potozenie

srodkowych, ktorych wspoirzedne sg po- maksymalnego podcisnienia wynosi 0.3c.
dane w tablicy 7. Schematy tych profili podano na ry#%. 3.
h34-427

71 o 1V tablicy 8 podano wspotrzedne linii

(—\ srodkowych dla réznych wartosci a:
\/

A3(a20)-q9z:

N L I,

Tablica8

a-— 0 a=0,1 a=0,.2 a=03 a - 04 a 0 a 06 a -~ 0.7 a = 08 a =09 a=10
- Vil ¢ 2 ¢ LiE 80 NP A% M c Al c »ac Y C AR ¢ »® c
] ]
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0,5 0,460 0,-440 0,414 0,389 0,366 0.345 0,323 0,205 0.287 0,269 0.250
0,75 0,641 0,616 0,581 0,546 0514 0.485 0,455 0,425 0,404 0.379 0.130
1,25 0,964 0,933 0,882 0,32 0,784 0.735 0,695 0,635 0.616 0,577 0,333
2,5 1,641 1,608 1,510 1,448 1,367 1,293 1,220 1.160 1.077 1.008 0,930
5,0 2.693 2,689 2,583 2,458 2.330 2,205 2,080 1,955 1,841 1.720 1.3E0
7.5 3,507 3,551 3,443 3,293 3.131 2,970 2,605 2,645 2,483 2.316 2,120
10 4,161 +4.233 4,169 4.008 3,624 3,630 3,435 3.240 3.043 2,835 2,3%3
15 5,124 5,261 5317 3.172 4,968 4,740 4,495 4,243 1.985 3.707 3.36*
20 3,747 5,905 6,117 6,052 5,062 5,620 5,345 5,060 4,748 4,410 5,980
25 6,114 6,282 6,372 6,685 6,546 6.310 6,035 3715 5,367 4,940 4475
30 6,277 6,449 6,777 7,072 7,039 6,840 6,570 6.240 5,663 3.435 4,860
35 6,273 6,433 6,789 7,175 7.343 7,215 6,965 6,635 6.24K 5.787 s.150
40 6,130 6,296 6,646 7,074 7,439 7,430 7,235 6,925 6,528 6.043 5,355
45 5,871 6,029 6,373 6,816 7.275 7,490 7,370 7.095 6,709 6,212 3,473
50 3,516 5,664 5,994 6,433 6,929 7.350 7.370 7.155 6,790 6,290 5,313
33 5,081 5,218 5,527 5,949 6,449 6,965 7,220 7,090 6,770 6,279 5,473
60 4,381 4,706 4,989 5,383 5,864 6,403 6, ka0 6,900 6,644 6,178 5.353
65 4,032 4,142 4,396 4,733 5,199 3.725 6,275 6,565 6,405 5,981 5.150
70 3,445 3,541 3,762 4,076 4,475 4,955 5,503 6,030 6,037 5,641 48560
73 2,836 2,916 3,102 3,368 3,709 4,130 4,630 5,205 5,714 §.265 4473
80 2,217 2,281 2,431 2,645 2,922 3,265 3,695 +.213 4,471 4714 3.980
83 1,604 1,652 1,764 1,924 2,132 2,395 2,720 3,140 3.683 3987 3,165
90 1,013 1,045 1,119 1,224 1,361 1,535 1,755 2.03F 3,435 2,984 2,585
93 0,467 0,482 0,518 0,370 0,636 0,720 0,825 0,965 1,163 1,503 1,560

100 | 0.0 | 00 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 [ 00 0,0 0,0 0.0
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