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Dynamika wzmacniacza elektrohydraulicznego w układzie sterowania 

pojazdu kosmicznego 

Typowy układ sterowania pojazdów kosmicznych 
zawiera w sobie szereg członów funkcjonalnych, z któ
rych można wyodrębnić trzy podstawowe. Pierwszym 
jest obiekt latający, którego lot poddawany jest ko
rekcji wskutek występujących zakłóceń bądź sterowa
ny zgodnie z torem programowym. Aby sprostać temu 
zadaniu, konieczna jest znajomość własności dyna
micznych statku kosmicznego. Właściwy tor lotu uzy
skać można przez oddziaływanie wymuszające, które 
jest wynikiem porównania informacji uzyskanych 
z czujników zainstalowanych na obiekcie, najczęściej 
żyroskopów położenia i pochodnych dynamicznych, 
z zadanym lu'ri> wyliczonym torem programowym. Ze
spół uzyskiwania i porównywania informacji stanowi 
blok pomiarowy. Sygnał z bloku pomiarowego jest 
wzmacniany, kształtowany i przekazywany do członów 
wykonawczych i nastawiających. Blok wzmacniająco
-wykonawczy jest trzecim członem funkcjonalnym, 
zamykającym obwód sterowania poprzez korpus po
jazdu kosmicznego. W zależności od „jakości" infor
macji otrzymywanych z bloku pomiarowego, w za
leżności od ich zapisu i formy ruchu przyporządkowa
nej informacjom, można wyróżnić układy o działaniu 
ciągłym i dyskretnym, układy sterowania wartościo
wego (np. programowe, nadążne) i układy sterowania 
własnościowego (np. ekstremalne, adaptacyjne). 

Z realizacyjnego punktu widzenia interesować nas 
może sposób przekształcania i wykorzystywania infor
macji, a więc określenie najbardziej właściwych form 
ruchu przy budowie układu sterowania. Człony ukła
du mogą być wykonane z wykorzystaniem elementów 
elektrycznych, mechanicznych, hydraulicznych, pneu
matycznych lub innych, ale takich, które pozwalają 
na zapewnienie założonych własności dynamicznych 
procesu sterowania. Nie wnikając w wady i zalety 
określonych konstrukcji można stwierdzić, że jed
nym z najczęściej stosowanych sposobów realizacji 
są elektrohydrauliczne układy sterowania. Uzyskiwa
nie informacji odbywa się z wykorzystaniem elektrycz-

nych form ruchu, wykonywanie zaś za pomocą hydrau
licznych form ruchu. 

Takie skojarzenie urządzeń pozwala na łatwe za1-

pewnienie wymaganych wskaźników sterowania. Nie
mniej jednak projektowanie takich układów, z uwzględ
nieniem miniaturyzacji, wymaga wnikliwej analizy 
własności dynamicznych poszczególnych elementów 
i uwzględnienia charakteru ich współpracy. Istotną 
rolę odgrywa tutaj zespół wzmacniacza sygnału elek
trycznego małej mocy, przekształcającego sygnał na 
przemieszczenie członu wykonawczego o bardzo dużej 
mocy. Współczynnik wzmocnienia mocy zawiera się 
w istniejących konstrukcjach w granicach (2 - 500) • 103. 
Duże • wzmocnienie jest konieczne szczególnie tam, 
gdzie obiekty latające mają wielką masę i dużą pręd
kość lotu. Wykonywanie poleceń sterujących odbywa 
się rozmaicie. Na odcinku aktywnym toru poprzez 
obrót silnika napędowego lub jego dyszy wylotowej, 
poprzez zmianę położenia deflektorów lub sterów ga
zowych, w powietrzu poprzez stery aerodynamiczne, 
w próżni za pomocą momentów reakcyjnych. W nowo
czesnych rozwiązaniach sterowania rakiet na aktyw
nym odcinku lotu stosuje się oddziaływanie hydro
termoaerochemiczne, wymagające mniejszych mocy 
wykonawczych. 

Budowa wzmacniacza elektrohydraulicznego 

Wzmacniacz elektrohydrauliczny stanowi najbardziej 
newralgiczną część układu sterowania. Tutaj bowiem 
zachodzi przetwarzanie sygnału elektrycznego i takie 
jego formowanie, aby zapewnione zostały założone 
lub wymagane charakterystyki dynamiczne determ�
nujące poprawny przebieg procesu sterowania obiek
tem latającym. Doświadczenia w dziedzinie projekto
wania i eksploatacji elektrohydraulicznych układów 
sterujących doprowadziły do stworzenia klasycznego 
układu, który złożony jest z przetwornika elektrome
chanicznego o działaniu proporcjonalnym, przetwarza-
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j ącego wzmocniony sygnał elektryczny, będący wyni
kiem sumowania sygnałów od czujnika pomiarowego 
oraz sprzężenia potencjometrycznego od położenia czło
n u  wykonawczego. Następnie mechaniczny sygnał 
przetwarzany jest w dwustopniowym układzie wzmac
niacza hydraulicznego na przemieszczenie członu wy-
konawczego, określającego odpowiednie położenia ze
społu „ nastawiającego" tor lotu. 

Istnieje szereg opracowań dotyczących konstrukcji 
oraz analizy i syntezy właściwości dynamicznych 
wzmacniaczy hydraulicznych. Rozważania opisywane 
w literaturze światowej ujmują problematykę w różny 
sposób. W zależności od konstrukcji analizowane są 
rozmaite rodzaje wewnętrznych sprzężeń zwrotnych, 
zarówno pozycyjnych, jak i dynamicznych. Natomiast 
poniższe rozważania określają szereg zaleceń dotyczą
cych wyboru niektórych cech konstrukcyjnych pro
stych wzmacniaczy elektrohydraulicznych, ze szcze
gólnym uwzględnieniem współpracy silnika momen
towego z hydraulicznym zespołem sterującym typu dy
sza - przysłona. 

Należy na wstępie zaznaczyć, że tak jak we wszyst
kich złożonych konstrukcjach tak i w tym przypadku 
wymagany jest kompromis między wymaganiami okre
ślanymi przez zastosowanie a zespołem cech i parame
trów składających się na konstrukcję. Wiadomo, że 
optymalna konstrukcja ze względu na jedną z cech 
jest niejednokrotnie nie do przyjęcia ze względu n a  
pozostałe własności. Toteż projektowanie urządzenia 
polega w takim przypadku zwykle na założeniu  więk
szości parametrów eksploatacyjnych oraz żądaniu, aby 
niektóre z nich przyjmowały wartości możliwe do 
osiągnięcia. 

1. Zasada budowy wzmacniacza elektrohydraulicznego z we
wnętrznymi sprzężeniami zwrotnymi: 
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1 - silnik momentowy, 2 - dysze sterujące kaskady I stop
nia wzmocnienia, 3 - dysze sprzężenia zwrotnego, 4 - tłok 
pomocniczy w obwodzie dynamicznego sprzężenia zwrot
nego, 5 - dżwignia pozycyjnego sprzężenia zwrotnego od 
położenia suwaka rozdzielczego, 6 - suwak rozdzielczy, 
7 - zwężki o stałym przekraj u spełniające rolę oporów wej
ściowych kaskad sterujących 

2. Schemat p rostego wzmacniacza elektrohydraulicznego: 
1 - przewód zasilający, 2 - przewody cło członu wykonaw
czego, 3 - suwak rozdzielczy, 4 - sprężyny centrujące poło
żenie suwalrn, 5 - opory wejściowe dla kaskad sterujących, 
G - dysze, 7 - rurka spręż.ysta spełniaj ąca rolę centrowania 
uszczelnienia i sprężyny zwrotnej , 8 - przysłona, 9 - zwo'. 
ra, 10 - wejściowy obwócl elektryczny, 1 1  - obwód magne
tyczny silnika momentowego, P2 , P

8
, Pki '  pk2 

- ciśnienia: 
zasilania, spływu i lrnskaclowe 

Na rysunku 1. przedstawiony jest schemat wzmac
niacza elek',rohydraulicznego firmy Moog Servo Con
ti ols (USA) ,  który został zastosowany do sterowania 
wektorem ciągu rakiety „Saturn" 1. Cechą charaktery
styczną tej konstrukcj i  jest zastosowanie wewnętrzne
go sprzężenia za pomocą dźwigni 5 oraz wewnętrznego 
sprzężenia dynamicznego od obciążenia zrealizowa
nego za pomocą pary dysz 3 i suwaka 4. Wykorzystanie 
reakcji  hydrodynamicznej wypływającego czynnika 
roboczego pozwala zmienić sygnał wejściowy w przy
padku niebezpiecznych przebiegów dynamicznych wy
nikłych przy sterowaniu wektora ciągu za pomocą sil
n ików napędowych rakiety. Tego typu wewnętrzne 
sprzqżenia we wzmacniaczu hydraulicznym eliminują 
drgania zespołu wykonawczo-nastawiającego. 

W dalszym punkcie przedstawiona jest analiza dy
namiki prostego wzmacniacza elektrohydraulicznego, 
tzn. bez strukturalnych wewnętrznych sprzężeń zwrot
n ych. 

Równania ruchu wzmacniacza elektrohydraulicznego 

Rozpatrując wzmacniacz elektrohydrauliczny przed
stawiony na rys. 2 wyodrębnia się podstawowe człony 
funkcjonalne, których właściwości dynamiczne zostaną 
opisane wraz z uwzględnieniem wzajemnych po-
wiązań. 

Równanie ruchu suwaka rozdzielczego 
następującą zależnością : 

wyraża się 

1 dx 
Li p  ,z; =  (k 1 + k2) x + k3 dt + k,1 

d2x 

dt� + Rt + Ro + Rz 

(1) 

gdzie: 

óp = P1q - P1<2 - różnica ciśnień na cwłach suwaka, 
1 

-k 
- - pole powierzchni czoła suwaka, 
o 

k 1 , k2 - współczynniki proporcjonalności u-
wzglqdniające odpowiednio wpływ 
sił hydrodynamicznych sprężyn 
środkujących S1 i S2, 



k3 - współczynnik tarcia prędkościowego, 
k4 - masa suwaka, 

Rt, Re, Rz - odpowiednio siły tarcia statyczne
go, utwierdzenia suwaka w wyni
ku działania zjawiska obliteracji 
i istnienia dyspersyjnej fazy twar
dej w cieczy roboczej, 

x - przesunięcie suwaka od położenia 
zerowego. 

Zakładając nieściśliwość cieczy, brak wewnętrznych 
przecieków oraz pomijając siły R t, R0, Rz można na
pisać równanie uproszczone ruchu suwaka przy zasto
sowaniu przekształcenia Laplace'a :  

(2) 
Wzmacniacz hydrauliczny dysza - przysłona ma na 

podstawie [7] zlinearyzowaną charakterystykę statycz
ną opisaną zależnością: 

gdzie : 
k, - współczynnik na tężeniowy, 
kJ - współczynnik elastyczności, 

(3) 

h i - rzeczywiste przesunięcie przysłony. 
Współczynniki k, i k6 określane są najczęściej z wa-

runku największej czułości wzmacniacza dysza - przy
słona [6] . Równanie dynamiki wzmacniacza uzyska się 

dx 
wstawiając k"Q = 
kształceniu : 

dt 
do równania (3). Stąd po prze-

(4) 

Rozważając współpracę silnika momentowego ze 
wzmacniaczem dysza - przysłona, należy przy opisie 
dynamiki zwrócić uwagę na konieczność uwzględnie
nia ugięcia przysłony wskutek działania sił strumie
nia cieczy wypływającej z dyszek. O ile reakcja dy
namiczna jest pomijalnie mała, to wypadkowa siła 
reakcji Rct wywołana ciśnieniem statycznym zależy od 
wymiarów dyszy i różnicy ciśnień kaskadowych : 

(5) 
gdzie: 

k 1 - współczynnik uwzględniający wymiary geome
tryczne dyszy kaskady sterującej. 

Dodatkowa reakcja Rv wywołana jest tarciem lepko
ściowym przysłony poruszającej się w przestrzeni z cie
czą roboczą : 

gdzie: 

dh1 R = k  -V 8 dt 

k8 - współczynnik tarcia prędkościowego. 

(6) 

Siła Rct + Rv powoduje ugięcie przysłony o wiel-

u 

J. Schemat blokowy prostego wzmacniacza 
elektrohydraulicznego 

kość y zależną od długości, przekroju i sztywności 
przysłony k9 

(7) 

Uwzględniając, że przesunięcie przysłony idealnie 
sztywnej lub bez obciążenia wynosi h, zaś hi - rze
czywiste przesunięcie przysłony od położenia central
nego otrzyma się zależność : 

(8) 

Podstawiając do (8) wartość y z równania (7) otrzy
muje się w zapisie operatorowym po uporządkowaniu : 

(9) 

Równanie dynamiki silnika momentowego zostało 
wyprowadzone w pracy (3). Transmitancja silnika ma 
postać: 

gdzie: 

h k11k13k1s 
u (k1 0s + 1) (k12s2 + k 14s + 1 )  

(10) 

k io, k1 1  - współczynniki uwzględniające opor
ność i indukcyjność obwodu wej
ściowego, 

k 12, k1 3, k 1 4, k1 5  - parametry obwodu magnetycznego 
i mechanicznego silnika momento
wego, przy czym h = kdP, 

(() - kąt obrotu zwory silnika. 

Równanie ruchu obwodu elektrycznego: 

dl 
k11u

=
k10 - + r dt 

u, I - napięcie i prąd sterujący. 

(11)  

Prąd sterujący można rozpatrywać jako sumę prądu 
obciążenia I i prądu koniecznego do obrotu kotwi-
cy I", czyli: 

oraz 

gdzie: 

(12) 

(13) 

(14) 

k.16 - współczynnik uwzględniający długość przy
słony. 

Powyższe równania pozwalają na ułożenie schematu 
blokowego, który przedstawiono na rys. 3. W dalszej 
części podane zostały uwagi dotyczące projektowania 
poszczególnych zespołów wzmacniacza elektrohydrau
licznego wraz z dyskusją niektórych własności dyna
micznych. 

I h X 

ksk9s+f 
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Silnik momentowy 

Silnik momentowy jest przetwornikiem elektrome: 
chanicznym proporcjonalnym, który powinien dawac 
żą dany skok przysłony i przenosić częstotliwość sygna
łu  wejściowego większą n i ż  zespołu wzmacniacza hy
draulicznego. Dalszy warunek konstrukcyjny dotyczy 
miniaturyzacji i minimalizacji ciężaru. Na wymiary 
silnika wpływaj ą długość m agnesów i szczelin po
wietrznych w obwodzie magnetycznym. Wymiar szcze
lin powin ien być większy od t rzykrotnego skoku ko
twicy ,  aby zachowany został warunek lin iowości. 
Z kolei, aby zachować minimalną granicę wielkości 
szczeliny, kotwica powinna być idealnie sztywna, lub 
praktyczne ugięcie jej pod wpływem siły napędowe.i 
pomijalnie małe w stosunku do przesunięcia. Stąd wy
nikają warunki n a  wymiary geometryczne kotwicy. 
Ponadto przekrój kotwicy powinien być dostatecznie 
duży, aby jej m ateriał nie wchodził w stan nasycenia 
przy maksymalnym strumieniu magnetycznym. Wym a
gania częstotliwości przenoszenia określają minimalne 
wymiary kotwicy. Sposób zamocowania kotwicy do 
elementu sprężystego oraz połączenie z przysłon ą  
wpływają w bardzo złożony sposób na  wymiary i wła
sności dynamiczne s ilnika momentowego. Zwiększanie 
sztywności rurk i  sprężystej zwiększa wymiary obwo
du magnetycznego i zmniejsza skok przysłony. D la  
jednakowej długości przysłony zmniejszenie długości 
rurki sprężystej zmniejsza skok przysłony. Aby uzy
skać określone przesunięcie przysłony, należy tak do
brać jej długość, aby konstrukcyjn�e uzyskać najwięk 
szą długość rurki sprężystej. Ale duży wymiar rurki 
powoduje zmniejszenie częstotliwości własnej silnika, 
wyprowadzenie sztywnej rurki zaś zwiększa silę 
magnetomotoryczną ograniczoną przez warunek linio
wości  i stałą c zasową cewki s i lnika. Nie mając możl i 
wości zwiększenia ilości zwojów silnika, trzeba zwięk
szać prąd sterujący. Ta droga jest ograniczona ze 
względu na stan dardowe moce sterujące, podawane na 
wejście wzmacniacz,y elektrohydraulicznych. 

K askada sterująca 

Współpraca s i ln ika momentowego ze wzmacniaczem 
hydraulicznym dysza - przysłona nakłada pewne wy
magania związane z prawidłowym ustaleniem począt
kowego punktu pracy. Odległość dyszki od przysłony 
powinna być t aka, aby ciśnienia kaskadowe były rów-

h 

I 

4. Wyznaczenie charakterystyki silnika momentowego dla 
nieliniowej charakterystyki kaskad sterujących 

4 

ne połowie wartości ciśnienia zasilania przy założe . 
I . 1  . . . . n1u 

poziomu zerowego o , res anego c1s111e111em spływu: 
1 

P1, 1 = Pk2 = 2 (p, - Ps) + Ps 

K askady sterują ce mają charakterystyki nieliniow 
zaś  praktyczną l in iowość osiąga się dla małych 

e, 
. . . prą-

dów steruJących stlrnka momentowego, odpowiada· 
dl ł . . ł Ją-cych 20-25()/o o �g osc1 przys ony od dyszy. w celu 

uzyskania proporc.1 onal n ego sygnału ciśnieniowego na 
c zołach suwaka w przypadk� wykorzystania zakresu 
n ieliniowego charakterystyki kaskad należy dobrać 
odpowiednie charakterystyki silnika momentowe . t , go_ 
Rysunek 4 wskazuJe na pros Y sposob doboru charak-
terysty k i  statycznej przemieszczenia przysłony h w za
leżności od prądu s terującego I. U zyskanie nielinio
wej charakterystyki przetwornika elektromechanicz
nego jest możliwe np. przez zmianę szczelin powietrz
nych ,  przez zwiększenie siły magnetomotorycznej itp. 
Ale mimo uzyskani a  takiego efektu, należy liczyć sic 
z tym, że w takim przypadku również nie uzyska si� 
całkowitego wysterowania przysłony ze względu na 
występowanie  zjawiska przysysania do dyszy przy 
bardzo m ałych odległościach lub zjawiska obliteracji, 
które występuje intensywnie  przy odległościach rzędu 
1 do 15  m ik ronów. 

Suwak rozdzielczy 

W równan iu ruchu uwzglc;dnione zostały siły wy
wołane bezwł adnością suwaka i tarciem lepkościowym. 
Są one j ednak małe i niekiedy dla uproszczonej ana
lizy dynamiki  wzmacn iacza U\.nględnia się tylko siły 
sprqżyn zwrotnych i reakcji hydrodynamicznej. Należy 
m ieć na  względzie fakt, że si ły hydrodynamiczne przy
bierają przy niewlaśc iwje zaprojektowanym suwaku 
bardzo duże v.:artośc i sic;gające rzędu kilkuset gramów. 
W celu zm n iejszenia ich wpływu stosowane są kon
strukcje  suwaków odpowiednio profilowanych, kom
pensujących wpl_nv s i l  hydrodynamicznych. Wykonu
je się np. wierc:e!1 ia  otworów w czołach wewnętrznych 
powierzc hni suwaka . Te rozwiązania prowadzą do czę
ściowego zmniej szen i a  s i ł  od przepływu czynnika ro
boczego, czę to poprawiając również własności dy
namiczne zespołu suwak - tulejka. Istotną trudnością 
w projektowaniu pa r suwakowych precyzyjnie steru
j ących przepływ jest zj awisko obliteracji. utwierdze
nie początkowe suwaka, którego inną przyczyną jest 
wnikanie zan ieczy szcze11 w szczeliny, wymaga rozwi
jan ia  przez wzmacniacz większych sił sterujących 
w stanie początkowym, tzn. przy x = O. Zwiększenie 
zespołu sterującego, które w tym przypadku wydaje 
s i ę  celowe, powoduje wzrost wymiarów urządzenia oraz 
mocy sterujących. 

Przedstawiono tutaj szereg problemów dotyczących 
d ynamiki wzmacniaczy elektrohydraulicznych dwu
stopniowych, które stanowią podstawowe wyposażenie 
elektrohydraulicznych układów sterowania statków 
kosmicznych. 

Pełny  opis dynamiki wraz z u względnieniem wpływu 
obciążenia i innych problemów występujących w ukła
d ach wysokociśnieniowych wykracza poza ramy niniej
szego opracowania. Można j ednak zwrócić uwagę na 
fakt, że współpraca wszystkich elementów wzmacnia
cza i układu tylko częściowo daje się opisać za pomocą 
wzorów, dokładne zaś ustalenie wszystkich szczegółów 



konstrukcyjnych i eksploatacyjnych odbyć się może 
tylko drogą doświadcz.eń. 
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Zag adnien ie  m iesza n ia strumien i  w si l n i ku  d w u przepływowym 

W arty1cule omówiono zagadnienie mieszania strumienia gazów z kanału głównego i strumie
nia powietrza z kanału zeumętrznego silnika dwuprzepływowego : przedstawiono metody obti
czania komór mieszania przy stałym przekroju i przy stałym ciśnieniu w zakresie prędkości 
poddźwięlcowych obu strumieni, uzasadniono celowość stosowania mieszania strumieni i opisano 
typowe rozwiqzania konstrukcyjne komór mieszania. 

Mieszanie strumieni gazowych można w najogólniej
szy sposób podzielić na dwa przypadki :  1) mieszanie 
przy prędkościach poddźwiękowych i 2) mieszanie przy 
prędkościach naddźwiękowych. Ponieważ w istnieją
cych obecnie silnikach dwuprzepływowych z miesza
n iem strumieni oba strumienie mają prędkości pod
dźwiękowe, w niniejszym arykule rozpatrzono tylko 
pierwszy przypadek mieszania. Celowość stosowania 
mieszania strumieni w silnikach dwuprzepływowych 
wynika z faktu, że poczynając od pewnego ciśnienia 
w kanale zewnętrznym przekazywanie energii ze stru
mienia wewnętrznego do strumienia zewnętrznego 
za pomocą mieszania strumieni wykazuje większą 
sprawność niż przekazywanie tej energii przy użyciu 
układu sprężarka-turbina obiegu zewne;-trznego. Ze 
vvzględu na ejekcyjny charakter mieszania analiza te
go zagadnienia została oparta na jednowymiarowej 
teorii ejektorów. 

Podstawowe oznaczenia 

A - ciepln y  równoważn ik pracy, 
C - ci epło właściwe przy sta.łym ciśnieniu, 

C P -· śreclnie cieolo właściwe przy stałym ciśnieniu, 
pni -

F - pole przekroju ,  
G - wyclatek gazu, 
R - stała gazowa, 
T - temperatura bezwzględna, 

a1a - krytyczna pręclkość dźwięku, 
C - pręd kość, 
g - przyspieszenie ziemskie, 
i - entalp ia ,  

le - wyldallnil, izentropy, 
t - teoretyczna ilość powietrza potrzebna do spalania 

l kG paliwa, 

p - ciśnienie, 

<L - współczynnik nadmiaru powietrza, 
y - ciężar właściwy, 
J. - wspólc-zynnik prędlrnści (2 = _!:_) , 0kr 
g - gęstość. 

Teoria mieszania strumieni poddźwiękowych 

Schemat ejekcji jest n astępujący: z dyszy wypływa 
gaz z prędkością c1 i porywa za sobą powietrze mające 
prędkość c1z, przy czym gaz j est strumieniem pierwot
nym, a powietrze wtórnym. Warunkiem ejekcji jest 
nierówność c1 > C1 z. W komorze mieszania (KM) gaz 
i powietrze m iesza się, po czym następuje wyrównanie 
prędkości, które związane jest ze wzrostem ciśnienia. 
Ze względu na łatwość analizy najczęściej rozpatruje 
się dwa wybrane przypadki procesu mieszania: przy 
s tałym przekroju i przy stałym c iśnieniu (rys. 1 i 2). 
Dla uzyskania bardziej równomiernego rozkładu pręd
kości stosuje się czasem za KM dyfuzor. W przypadku 
silnika dwuprzepływowego dyfuzora przeważnie nie 
stosuje się, ze względu na zbytnie wydłużenie silnika. 

Rysunek 3 przedstawia podział komory mieszania. 
Na początkowym odcinku komory mieszania następuje 
swobodne rozprężenie strumienia pierwotnego. Na 
podstawowym odcinku KM następuje wyrównywanie 
prędkości zmieszanych strumieni. Początkowy odcinek 
strumienia zawiera rdzeń, w którym prędkość jest 
stała i wynosi c1 . Na pocz;ątkowym odcinku KM poza 
granicą pierwotnego strumienia prędkość jest również 
stała i wynosi c1 z . W procesie mieszania strumieni znaj
duje zastosowanie teoria swobodnego strumienia [l]. 

5 



f l.....-----=------- 2 

1. Schemat komory mieszania przy stałym przekroju [9] 

Badania wykazały ciekawą analogię między polami 
prędkości w poprzecznych przekrojach KM i strumie
nia swobodnego. Okazało się, że proces wyrównawczy 
parametrów strumienia w cylindrycznej KM przebie
ga w ten sposób, że pole prędkości w każdym jej prze
kroju przedstawia środkową, ograniczoną ściankami 
KM część uniwersalnej krzywej wyrażającej bezwy
miarowe pole prędkości w odpowiednim przekroju 
swobodnego strumienia. Bezwymiarową prędkość okre
śla stosunek (c - c1 z)/(ca - c1z) ,  przy czym indeks a. 

oznacza kierunek osiowy. Analogia ta potwierdza ogól
ność praw dotyczących turbulentnego mieszania. Na 
podstawie doświadczenia stwierdzono, że materia dy
funduje szybciej niż ilość ruchu. Podobnie temperatu
ra rozprzestrzenia się szybciej niż ilość ruchu. Wolniej
sza dyfuzja ilości ruchu jest tłumaczona jej wektoro
wym charakterem. Podobieństwo wyników otrzymy
wanych przy różnych prędkościach, ale takich samych 
ich stosunkach świadczy o tym, że stosunek prędkości 
jest największą zmienną niezależną przy wyznaczaniu 
układu przepływu i mieszania strumieni. Okazało się, 
że m olekularna dyfuzja odgrywa nieznaczną rolę 
w porównaniu z dyfuzją turbulencyjną, jaka zachodzi 
przy mieszaniu. 

Mimo że przestrzeń mieszania ma charakter wybit
nie dwuwymiarowy, rachunkowe ujęcie tego zagadnie
nia jest m ożliwe obecnie tylko przy zastosowaniu ana
lizy jednowymiarowej. Analiza ta ujmuje mieszanie 
dwóch strumieni w dwóch przekrojach : 1) przed 
zmieszaniem i 2) po całkowitym zmieszaniu, mimo że 
jest mało prawdopodobne, by proces mieszania zależał 
tylko od stanu początkowego przed zmieszaniem i koń
cowego po zmieszaniu. Poniższe równania są najbar-

f i------_::.L ____ �2 
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2. Schemat komory mieszania przy stałym ciśnien iu [9] 
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d ziej ogólnymi, wyjściowymi zależnościami w jednowymiarowej analizie mieszania (4). 
Równanie ilości ruchu: 

J; ( � c) l -
(

� e
t + p1F1 � - p2F2

= 0 (I) 

r ównanie energii : 

r ównanie ciągłości : 
(2) 

�(Fcy) 1 - (Fcy)2 = O (3) 
w dalszym ciągu rozważań nad mieszaniem paczy. 

niono trzy założenia : 1) nie ma wymiany ciepła z oto
czeniem, 2) nie ma tarcia o ścianki KM, 3) w przekro
jach kontrolnych jest równomierny rozkład prędkości. 
Ponieważ rozpatruje się obszar prędkości poddżwięko-

Poc2qtkoH odcinek 
strumienia 

Pacz !ko1-11 odcinek komoru 
mieszanw 

Podsta�10,1y 
octcmek 

2 

komoiy mieszania 
Komora mieszrrnia 

3. Schemat komory mieszania o stałym przekroju z zaznacze
niem poszczególnych jej odcinków i obszaru mieszania [91 

wych, z założeń tych wynika równość ciśnień statycz
nych w przekroju wejściowym do KM : p1 = P 1,. 

Mieszanie strumieni przy stałym ciśnieniu 

W tym przypadku równania ( 1 ) ,  (2) i (3) przyjmują 
następującą postać : 

przy czym równanie (4) otrz)·muje siq przy założeniu 

Poniżej zostały przedstawione zależności wiążące 
podstawowe parametry mieszania przy stałym ciśnie
niu. Równanie ilości ruchu (4) można napisać w na
stępującej postaci : 

GW cz 
C1 + P 1 F 1  + - - C 1 z  + JJ1 (F2 - F1 ) = 

g g 

(7) 



Wykorzystując zależność : 

� C + pF = { - akr \: l ( 2 + +) 
i wprowadzając funkcję : 

gdzie : 

Gz 
(J = 

M G w 

(8) 

Z bilansu cieplnego można łatwo określić tempera
turc; T c2 po :z.mieszaniu strumieni: 

CPm1 T c1 + BMCpm1zT c1z 
Tc2

= --------- (9) Cµm2  (1 + BM) 
Ciśnienie Pe/ (znak prim oznacza przemianę izentro

pową) oblicza się z równania wydatku: 

(Gw + Gz) J/ �  
(10) 

gdzie : 

Ciśnienie całkowite po zmieszaniu P•c2 określa się 
uwzględniając współczynnik zachowania ciśnienia cał
kowitego w komorze mieszania: 

Pcz =·aKM Pcz' 
Równania (8), (9) i (10) lub (11) wiążą podstawowe 

parametry strumieni przed i po zmieszaniu przy sta
łym ciśnieniu. 

Z równania (8) można określić Z(A2) :  

Y
k1 + 1  - y

-2k-1 2 -
-- R, Z (A1 ) + BM Vr1 - -- R, 2 21z 2k, k1 ., + 1 

z(),z) = - + � I k2 + 1 .;-
(1 + PM) V 2k2 

R2 Jl"C2 

- -- --

( 
F2 ) 

1 
( 

k, - l ,2
) v�-±:_!__ - - 1 - 1 - ---'--- 1\,1 R, 

F l 2, k1 + 1 2k, 

+ �_c__:_- �---'-----:=:====----'-- -� I k2 + 1 
v-( 1 + fJM) v 2k2 R2 r2 

(12) 

Do wyznaczenia stałej gazowej R2 i wykładnika adia
baty k2 potrzebna jest znajomość współczynnika nad-

rniaru powietrza w komorze mieszania KM, kt6ry obli
cza się w następujący sposób: 

Gpow + G :  aKM l + �--- = al + (al + 1)  BM (13) 
Gpat 

gdzie a jest współc:z.ynnikiem nadmiaru powietrza w 
strumieniu wewnętrznym. 

Równanie (12) ma względem A2 dwa rozwiązania 
spełniające zależność (A2)r • (A2hr = 1. Ze względu na 
rozpatrywane poddźwiękowe prędkości strumieni ma 
sens tylko wartość Az < 1 .  

Mieszanie strumieni przy stałym przekroju 

Dla tego przypadku równania (1), (2) i (3) mają na
stępującą •postać : 

Q1 F1 Ci + P1 F1 + Q 1z F1z c�z + P1 (F2 - F1) = c� Q2F2 + P2 F2 
(14) 

(16) 

przy czym F1 + F1z = F2 = const. 

Podobnie jak w przypadku mieszania przy stałym 
ciśnieniu równanie ilości ruchu można doprowadzić 
do postaci : 

Względem 11.2 powyższe równanie ma dwa rozwiąza
nia, przy czym pod uwagę bierze się tylko wartość 
"-2 < 1 .  

Z równania (17) można określić wartość z (Az) : 

z(22) = 

.;- v k2 + 1 
(1 + PM) I' r2 R2 2k, 

Temperaturę T cz można określić ze wzoru (9), a aKM 
ze wzoru (13). Stosunek ciśnień Pc//Pc1 wyrazić można 
następująco : 

(18) 

przy czym: 

W celu uzyskania maksymalnych osiągów silnika 
przy zastosowaniu mieszania strumieńi należy spełnić 
warunek równości ciśnień całkowitych w przekroju 

7 



wlotowym KM :  Pei = Pciz• Warunek ten wynika z ana
lizy graficznej i obliczeniowej, nie ma jednak teore
tycznego uzasadnienia [8] .  

Wykorzystując zależność P i/Pei = P . z/Pc z można obli
czyć ), 1 z mające A1 , k 1 i k 1z : 

( 
k1 - 1  \ k1 

1 - 1 - -- - A2
) k1 + 1 1 

k1 - 1 - ----

(19)  

Poważnym brakiem analizy jednowymiarowej j est 
to, że nie określa ona optymaln ej długości KM, przy 
której suma strat wynikających z nierównomiernego 
rozkładu prędkości i strat tarcia osiąga minim urn. 
Optymalna długość KM, w której oba strumienie są do 
siebie równoległe, waha się w granicach '(6+1 0) D, 
gdzie D jest średnicą komory. Określono ją na drodze 
eksperymentu w przypadku, gdy mieszane strumien ie  
są poddźwiękowe. 

Sprawność mieszania 

Sprawność mieszania 1JM jest określona jako stosu
nek energii kinetycznej w przekroju 2 (po zmieszaniu 
strumieni) do sumy energii kin etyczi1ej strumieni 

przed zmieszaniem w przekroju 1 : 

F ,3 ez ,c2 
(20) 

Dla mieszania przy stałym ciśnieniu wzór ten można 
przekształcić do następującej postaci :  

(2 1 )  

Spadek energii kinetycznej przy mieszaniu tłuma
czy się przemianą tej energii w ciepło za pośredni
ctwem turbulentnego ruchu. Są to straty podobne do 
strat zachodzących przy zderzeniu się dwóch ciał . Przy 
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niu w zależności od stosunku prędkości i wydatków stru
mieni [9] 
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5. Zależność sprawności mieszania przy stałym ciśnieniu od 
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6. Zależność sprawności m ieszania przy stałym ciśnieniu od 
stosunku prędkości strumieni dla różnych wartości �M 

�M -+ O lub �M -+ = nie ma mieszania, zatem 11,w = I. 
Przy C1zfc1 = O, 17M = 1/1 + BM , a przy c 1,/c1 = 1, l]M = 1 , 
ponieważ miesi.anie  następuje wskutek dyfuzji (jeśli 
temperatury obu strum ieni są różne) bez strat energii 
kinetycznej.  

Przy d11Mld(:JM = O wartość stosunku wydatków wy
n osi �M = c)c 1 ,, a ponieważ d217M/dB1- > O fizycznie 
oznacza to,  że największe straty mieszania zachodzą 
przy równości pędów obu strumieni (G,/g) ciz = (Gwfg)c1, 
Dla BM > C 1 / C : z  sprawność mieszania rośnie ze wzro-

stem BM , natomiast przy BM < 
c

,
z sprawność maleje ze 

C1 

wzrostem BM- Rysunek 4 przedstawia krzywe stałych 
sprawności mieszania z naniesioną krzywą spraw· 



nosc1 minimalnych w zależności od �ll1 i c 1 2/c1 . 

Rysunki 5 i 6 pokazują zależność sprawności miesza
nia od stosunku prędkości i stosunku wydatków obu 
strumieni. 

Termodynamiczne uzasadnienie mieszania 
w silniku dwuprzepływowym 

Mieszanie strumieni w silniku dwuprzepływowym ma 
na celu zwiększenie jego sprawności napędowej, a tym 
samym ciągu jednostkowego Re (odniesionego do prze
pływu wewnętrznego) . Korzyści wynikające z miesza
n ia są ściśle związane ze stratami powstającymi 
w sprężarce i turbinie obiegu zewnętrznego. Jak wia
domo, w przypadku rzeczywistego silnika dwuprze
pływowego optymalna wartość sprężu w kanale ze
wnętrznym - zależna od stosunku wydatków - jest 
mniejsza od wartości optymalnego sprężu w kanale 
zewnętrznym silnika, którego sprężarka i turbina obie
gu zewnętrznego mają sprawność wynoszącą 100-0/o. 
Wynika to stąd, że straty towarzyszące procesom 
w sprężarce i turbinie ograniczają ilość energii, jaką 
należy przekazać ze strumienia wewnętrznego do stru
mienia zewnętrznego dla uzyskania największego cią
gu jednostkowego. Stosowanie mieszania strumieni ma 
właśnie na celu zbliżenie ilości przekazywanej energii 
do wartości odpowiadających obiegowi idealnemu. 
w tym przypadku optymalny spręż w kanale zewnętrz
nym wynika z warunku równości ciśnień całkowitych 
w kanałach zewnętrznym i wewnętrznym. Gdyby mie
szanie strumieni zastąpić wymianą ciepła bez strat, 
opłaciłoby się zwiększyć ciśnienie w kanale zewnętrz-
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7. Wykresy ciągu jednostkowego ':" zale_ż_ności od sprężu 
w kanale zewnętrznym dla silnikow o roznych stosunkach 
wydatków i dla warunków lotu Ma = 0,84, H = 11 OOO m [71 
a - sprawność sprężarki_ i turbiny 100'/'. •. _ . , b _ sprawność sprężarki 87°/,, sprawnosc turbmy 90 /o, 
--- strumienie rozdzielone, 
_ _ - strumienie rozdzielone z wymianą ciepła 

nytn do znacznie wyższych wartości. W tym przy
padku ciepło byłoby przekazywane ze strumienia 
o niższym ciśnieniu do strumienia o ciśnieniu wyższym, 
czego wynikiem byłby wzrost rozporządzalnej energii. 

Na rysunku 7 przedstawiono zależność ciągu jednost
kowego Re od sprężu w kanale zewnętrznym dla 
trzech wartości stosunku wydatków strumieni: 0,75, 1,0 
"i 1,5. Linia prz.erywana odpowiada strumieniom roz-
dzielonym z wymianą ciepła, która zapewnia równo
mierny rozkład temperatury w przekroju na wylocie. 
Na krzywych z wymianą ciepła jest zaznaczony punkt, 
w którym ciśnienie przepływu zewnętrznego jest rów
ne ciśnieniu za turbiną napędzającą sprężarkę prze
pływu zewnętrznego. Jest to punkt, w którym oddziel
ne strumienie mogą być mieszane przy równym ciśnie
niu całkowitym. Z wykresów tych widać, że w przy
padku stuprocentowej sprawności turbiny i sprężarki 
kanału zewnętrznego nie ma zysku z mieszania w po
staci wzrostu ciągu jednostkowego w porównaniu 
z oddzielnymi strumieniami przy optymalnej wartości 
sprężu w kanale zewnętrznym. Jeżeli natomiast ciepło 
byłoby wymieniane w wymienniku ciepła, opłaciłoby 
się podnieść spręż w kanale zewnętrznym do około 4 : 1 ,  
ponieważ otrzymać można wtedy duży zysk w postaci 
ciągu jednostkowego Re. W przypadku rzeczywistych 
sprawności turbiny i sprężarki kanału zewnętrznego 
przy stosunku wydatków powietrza i spalin równym 
jędności można przez zastosowanie mieszania strumieni 
uzyskać około 30/o wzrostu ciągu jednostkowego Re 

·w porównaniu z maksymalną wartością Re możliwą 
do uzyskania przy oddzielnym wypływie strumienia 
wewnętrznego i zewnętrznego. Gdyby ciepło mogło 
być wymienione za pomocą wymiennika ciepła pracu
jącego bez strat, zysk ten mógłby być podwojony. Z wy
kresów na rys. 8 widać, że zyski z mieszania strumieni 
rosną ze wzrostem stosunku wydatków �M- Sprawność 
przekazywania energii ze strumienia wewnętrznego do 
zewnętrznego podczas mieszania powinna być większa 
od sprawności przekazywania energii ze strumienia 
wewnętrznego do zewnętrznego przez układ turbina
-sprężarka kanału zewnętrznego. 

Konstrukcja komory mieszania silników 
dwuprzepływowych 

Pierwszym silnikiem dwuprzepływowym, w którym 
zastosowano mieszanie był silnik Rolls-Royce „Con
way" służący do napędu samolotu „Boeing 707", a na
stępnie szeregu innych samolotów pasażerskich o du
żym zasięgu i wysokiej poddźwiękowej prędkości lotu. 
Oba strumienie silnika łączą się ze sobą za przekro
jem wylotowym turbiny, w przestrzeni, która spełnia 
podwójną rolę: komory mieszania, w przypadku gdy 
silnik dostarcza ciągu do przodu, i komory odwracacza 
ciągu, gdy silnik dostarcza ciągu odwróconego. Komo
ra ta jest cylindryczna i_ stosunkowo krótka ze wzglę
du na skośne skierowanie strumienia zewnętrznego 
ku osi strumienia głównego. Po wymieszaniu obu stru
mieni rozprężają się one dalej w dyszy wylotowej za
opatrzonej na obwodzie w 8 dodatkowych kanałów 
kieszeniowych pozwalających na zmniejszenie hałasu 
strumienia wylotowego. 

Silnik Rolls-Royce RB. 163 „Spey" ma podobnie skon
struowaną komorę mieszania z tym, że ma ona większą 
długość dla wyrównania ciśnienia i uzyskania równo
miernego roz,kładu prędkości w przekroju przed dyszą. 

9 



Nieco inaczej ma zbudowaną przednią część KM 
silnik Rolls-Royce RB. 141 „Medwey". Powietrze z k a
nału zewnętrznego dostaje się do „kieszeni" rozmiesz
czonych równomiernie na obwodzie KM ; pomię
dzy „kieszeniami" następuje przepływ strumienia głów
nego z turbiny. W ten sposób strumień zewnętrzny 
ma możliwie dużą powierzchnię styku ze strumieniem 
wewnętrznym w przekroju 1 na wejściu do KM, co 
przyspiesza mieszanie. 

Obserwuje się obecnie tendencję do stosowania KM 
o stałym przekroju. Długość KM i sposób kierowania 
strumieniem określa się doświadczalnie chcąc uzyskać 
kompromis między minimalnymi stratami na tarcie 
o ścianki KM i równomiernym rozkładem prędkości 
w przekroju końcowym komory mieszania. 
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m ożl iwość podwyższen ia  

Dalszy ciqg 

Wirnik ze sterowanym ruchem łopat 
w płaszczyźnie przekroju 

Rozwiązaniem, które rokuje ogromne możliwości 
podwyższenia maksymalnej prędkości lotu śmigłowców, 
jest wn-nik ze sterowanym ruchem łopat w płaszczyź
nie obrotu, opracowany w roku 1956 w NRF przez 
konstruktora H. Derschmidta. 

Istotą pomysłu jest wprowadzenie wymuszonego 
oscylacyjnego ruchu łopat w płaszczyżnie obrotu, tak 
dobranego, by zlikwidowana została asymetria pręd
kości opływu końców łopat w dwu krytycznych po
łożeniach azymutalnych 'ljJ = 90° (łopata nacierająca) 
i 'ljJ = 270° (łopata powracająca). W typowych wirni
kach asymetria ta prowadzi, jak wiemy, do osiągania 
w szybkim locie do przodu krytycznych kątów natar
cia, oderwania strug i ograniczenia V max• 

W pierwszej kolejności rozpatrzymy rozkład pręd
kości opływu łopat dla dowolnego azymutu. Pozwoli 
to na ustalenie warunków niezbędnych do zlokalizo
wania asymetrii, o której mowa powyżej. 

Dla elementu łopaty położonego w odległości r od 
osi obrotu wirnika prędkość prostopadła do łopaty, 
leżąca w płaszczyżnie obrotu, jest sumą odpowiednich 
składowych następujących wektorów : 

a) prędkości lotu (składowej w płaszczyźnie tarczy) : 

V ·  COS U w  

10 

b). prędkości obwodowej przegubu, przenoszonej na 
łoDatę : 

Q .  e 

c) prędkości własnej elementu łopaty będącej wyni
kiem obrotu całego wirnika i obrotu łopaty wokół 
przegubu (wahań w płaszczyźnie tarczy ) :  

(Q + C)  ( r  - e) 

Rzutując wszystkie wektory na kierunek prostopadły 
cio podłużnej osi łopaty (rys. 1 7), otrzymuje się suma
ryczną prędkość opływu elementu łopaty : 

Ur = V cos U u- cos [ � ( 'ł/J + f) ]+ Qe • cos C + 

+ (Q + Ó (r - e) = V cos U u.: sin (-ij, + t) + 

+ !2e • cos t + (Q + Ó (r - e) (68) 
Jeśli podzielimy obie strony równania (68) przez ob-

wodową prędkość końców łopat QR oraz postawimy : 
e - V cos u r 

- = e - -- w = u - = r  
R QR ' R 

otrzymamy wzór (68) w postaci bezwymiarowej: 

U,. = r + e (cos C - 1) + � (r - e) + �l sin (,1, + () (69) 
gdzie : 

Ur - bezwymiarowa prędkość opływu elementu ło
paty 



e - bezwymiarowa odległość przegubu łopaty od 
osi obrotu, 

, - kątowe odchylenie łopaty od położenia pro
mienistego. 

Jak już wspomniano, istotą wirnika jest zlikwido
wanie asymetrii prędkości opływu końców łopat dla 
azymutów 90° i 270°, czyli uzyskanie: 

Ur = T}r = 1 00 (70) 
1P = 90

° 
1P = 270° ' 

Warunek ten jest spełniony, jeśli wahania łopat od
bywają się w rytm pierwszej harmonicznej obrotów 
według prawa: 

J-
�l 

', = --_- . cos tj, 
1 - e (71) 

Po podstawieniu zależności (71) do (69) otrzymuje się 
wyrażenie na prędkość opływu elementu łopaty wir
n ika Derschmidta : 

U� - + - [  ( µ 
r = r e cos --_-

1 - e 
cos 'lj,) - 11 + 

[
r - e 

( 
1i 

) ]  
- µ - -_ sin 11, - sin 1v + --_ cos 'ljJ 

1 - e 1 - e  
(72) 

Wyrażenie to je.st dużo bardziej złożone niż analo
giczne dla zwykłego wirnika: 

Ur = f + �l sin 11, 

Postać równania (72) jest do celów obliczeniowych 
mało korzystna, ze względu na obecność członów za
wierających funkcje funkcji trygonometrycznych. Prze
ksz;tałcenie równania zostaje dokonane przy wykorzy
staniu szeregów Maclaurina : 

( �) 
2n 

cos21. 
cos (

1 � e- cos 11,) = � (- l)n • 1 - e 

� (2n) ! 
n-o 

(73) 
oraz: 

sin 

n=O 
(74) 

jak również znanych zależności dla funkcji sumy ką
tów, potęg funkcji i ich iloczynów. W wyniku otrzy
muje się związek prędkości opływu elementu łopaty 
z charakterystycznymi wielkościami wirnika i pręd
kością lotu: 

V, = C0 + C2 cos 21jl + C4 cos 411, + S1 sin 1j, + 
+ S3 sin 31µ + S5 sin 51j, 

gdzie poszczególne współczynniki są równe :  

e 
C4 = 192 

( 
�l 

)
4 t,i 

( 
µ 

)
3 

1 - e 48 1 - e 

(75) 

(76) 

(77) 

(78) 

17. Rozkład prędkości na !opacie wirnika ze sterowanym ru
chem !opat w płaszczyźnie obrotu 

Sł = µ {1 - I_ ('� )
2 [1 --1 

(� )
2 ] + 

8 , 1 - e 24 1 - e 
1� e l - -- + --

1 - e  1 - e f  
(79) 

(80) 

(81) 

Wielkości liczbowe współczynników obliczone dla 
zakresu współczynników prędkości µ od 0,4 do 0,6 i od
ległości przegubów od osi obrotu e od 0,3 do 0,5 za
warte są w tablicy 6. Pozwalają one na łatwe wykre
ślenie rozkładu linii stałych prędkości na powierzchni 
tarczy, jak również analogicznych linii stałych ciśnień 
dynamicznych (bezwymiarowych). Łatwo udowodnić, 
że między wielkościami bezwymiarowymi prędkości 
i ciśnienia dynamicznego dla każdego punktu tarczy 
wirnika istnieje związek : 

q- = w2 (82) 
T X 

Przykładowe wykresy stałych prędkości i ciśnień dla 
wirnika z e = 0,4 przy prędkości µ = 0,4, 0,5 i 0,6 przed
stawiają rys. 18, 19 i 20. 

f Kierunek lotu 

+ 

18. Rozkład prędkości względnych W x i ciśnień dynamicz
nych na tarczy wirnika dla µ = 0,4 i e = 0,4 

1 1  



f Kierunek /otu 

""" 

+ 

19. Rozkład prędkości względnych W x i ciśnień dynamicz
nych na tarczy wirnika dla ,, = 0 , 5  i e = 0 ,4 

Obrazowy wykres rozkładu prędkości na tarczy wirni
ka pozwala na wyciągnięcie ogólnych wniosków co do 
ograniczenia V max śmigłowca z omawianym wirnikiem 
przez kąty natarcia łopat. Pierwszą czynnością w tym 
kierunku jest sporządzenie wykresu względnych (bez-

T a b  1 i c a  6. Współczynniki do obl iczania W x 

e \  I 0 ,4 I 0,5 

\ 
0,6 

0, 3 c
o 

r + 0,0855 f + 0 , 1300 f + 0 , 1881 

c" 0,08402 o, 1268 0 ,1739 

c: - 0,00139 - 0,00339 - 0 ,00837 

s
1 0 ,555-0,57L:: O,G83-0, 714, U,803-0,857[ 

s
3 

- 0,01918 - 0,03085 - 0,05256 

s_ 0,00014 0,00034 0,00084 

-
c

o 
r + 0,0823 r + 0,1246 f + 0, 1687 

c" 0,0802 0 , 1 185 0, 1583 

0, 4 c: -0,00205 - 0,0050 - 0,0104 

s
1 0 ,645-0,666r 0,791-0,8�3r O,V281r 

s
3 

- 0,0216 -0 ,04 16 - 0,0703 
s_ 0,00020 0 ,00062 0,00156 " 
--
c

o 
r + o,ono r = 0,1015 r + 0,1314 

c" 0,06808 0,0938 0,1152 

0,5 c; -0,0032 - 0,0078 - 0,0162 
s, o, 7639-0,8! 0,9401 - r 1 ,0902-1,2;: s

3 - 0,03072 -0,5859 - 0,09828 

SS 0,00042 0,00130 0,00324 

wymiarowych) prędkości opływu końców łopat Wx 

w funkcji azymutu 1µ. Wykres taki dla e = 0,4 i µ = 0,5 
przedstawia rys. 21. Widać z niego, że na końcach 
łopat w całym zakresie azymutów mamy do czynienia 
z wielkościami Wx � 1,0. Oznacza to, że dla zapewnie
nia r ównomiernego rozkładu siły nośnej na tarczy 
zachodzi w stosunku do kątów natarcia łopat azymu
towych 'ljJ = 90° i 270° konieczność z m n i e j  s z a n i a 
kątów natarcia. Umożliwia to konstruktorowi dowolne 
dobieranie kątów natarcia, poniżej wielkości kry
tycznej. 

Kształt wykresu na rys. 21 pozwala na wyciągnięcie 
jeszcze jednego ważnego wniosku. Ponieważ zmienność 
prędkości opływu łopaty w funkcji azymutu wiąże się 

1 2  

f Kierunek lotu 

+ 

20. Rozkład prędkości względnych W x i ciśnień dynamicz-
nych wirnika dla ,, = 0 ,6  i e •= 0,4 

ze zmiennością kątów nastawienia łopat przez układ 
sterowania ok resowego, widać, ż.e '?lirnik mający ste
rowany ruch łopat w płaszczyźnie obrotu musi być 
sterowany w inny sposób niż wirn ik klasyczny. Prawo 
zmienności kąta nastawienia zapewniane przez zwykłą 
tarczę sterującą (65) nie ma tu zastosowania, w rachu
bę wejść będą musiały systemy inne, zmieniające kąt 
nastawien ia w rytm wyższych harmonicznych. Zmien
ność prędkości opływu końca łopaty według funkcji 
cos 21v przedstawiona jest na rys. 2 1  jako przykład 
zbliżenia do przebiegu wynikającego z natury kon
strukcji. 

Interesująco przedstawia się w omawianym typie 
wirnika zagadnien ie  obciążeń występujących na me
chanizmie w zbudzającym wahania !opat w płaszczyź
nie obrotu (rys. 22) .  

Element łopaty o mas ie dm oddalony od osi obrotu 
(w położeniu promienistym) o r pozostaje w czasie ru
chu pod działaniem dwu sil : 

siły bezwładności :  
dP 1 = dm ( r  - e )  t; (83) 

oraz prostopadłej do łopaty składowej siły odśrod
kowej : 

dP
l 

= dm ·  c Q2 sin y 
która może być wyrażona inaczej jako : 

e =o,4 
µ =0,5 

"'Y,'.:,----�:------__J ______ L ___ __i 
• ,7 90 !8U 270 'fl0J 360 

(84) 

21. Prędkość opływu lrnńca łopaty nośnej e = 0,4, u = 0,5 



X 

y 

22. Obciążenie mechanizmu wzbudzającego ruch łopat w pła
szczyźnie obrotu 

dP2 = dm · e • Q2 sin {; (84a) 

Moment elementarny działający na mechanizm 
wzbudzający wahania łopat jest równy: 

dM = (dP1 + dP2) (r - e) = dm (r - e)2 C  + 
+ dm • e (r - e) Q2 sin {; (85) 

zaś moment całkowity : 
R . .  R 

M = [J (r - e)2 dm]t; + eQ2[J(T - e) dm] sin {; (86) 
e e 

Ponieważ całka: 
R 
J(T - e)2 dm = I • 

j est momentem bezwładności łopaty względem przegu
bu pionowego a całka: 

R 
J(r -- e) dm = S 
e 

przedstawia masowy moment statyczny łopaty wzglę
dem tego samego przegubu, wyrażenie (86) można wy
razić krótko: 

M = I • (; + eQ2S • sin t; (86a) 

Pamiętając, że w rozpatrywanym wirniku kąt wa
hań {; musi spełniać warunek: 

skąd: 

/.l 
t; = -- _ COS 1jJ 

1 - e 

't = - � Q2 cos 1jJ 
1 - e 

oraz uwzględniając, że e = e · R, otrzymuje się: 

M = - I • � Q2 cos 1jJ + eRQ2S • sin (� cos 1jJ ) 
1 - e  . 1 - e  

(87) 
Po rozwinięciu drugiego wyrazu powyższego związ

ku w szereg i zastosowaniu przekształceń trygonome
trycznych otrzymuje się ostatecznie wyrażenie na mo
ment obciążający w postaci: 

M = e RQ2S (� ) f [1 _ _!_ (�)
2 
- �] cos 1J1 + 

1 - e l 8 1 - e eRS 

-
2
1
4 ( l � e r- cos 3'1j1 } (88) 

Z wyrażenia (88) widać, że moment obciążający me
chanizm wzbudzający jest zależny od pierwszej i wyż-

szych harmonicznych obrotów wirnika, przy czym wy
stąpienie tych ostatnich zależy od tego, ile wyrazów 
znaczących jest wziętych przy rozwinięciu funkcji 
w szereg (wyrażenie 88 wynika z dwu wyrazów zna
czących). · Wpływ pierwszej harmonicznej może być 
skasowany, jeśli wyrażenie przy cos 1v będzie równe 
zeru :  

l _ _ l_
( _

µ_)
2- _I _ = O 

8 l - e eRS 
czyli, gdy spełniony będzie warunek: 

I 1 
( 

µ 
)

2 

eRS 
= l - a 1 - e 

(89) 

Przy zrealizowaniu powyższego warunku moment 
obciążający zależny będzie tylko od wyższych harmo
nicznych, np. związany z trzecią harmoniczną będzie 
równy : 

M = - -1
- eRQ.2S (� ) 

3 

cos 31jJ 
24 1 - e 

(90) 

Warto zauważyć, że moment wyrażony równaniem 
(90) jest niezależny od momentu bezwładności łopaty. 

Ważne jest, że spełnienie warunku eliminacji obcią
żenia od pierwszej harmonicznej obrotów jest możli
we dla jednej tylko prędkości lotu ft. Stanowi to po
ważną ujemną właściwość wirnika Derschmidta. 

Dla pewnego obrazu wirnika ze sterowanym ruchem 
łopat w płaszczyźnie obrotu wspomnieć jeszcze należy 
o wędrówce środka ciężkości wirnika w zależności od 
prędkości lotu. 

Ze względu na duże amplitudy wahań łopat w płasz
czyźnie obrotu środek ciężkości zespołu łopat zawsze 
znajduje się po tej stronie tarczy, po której łopaty 
wykonują ruch zgodnie z kierunkiem lotu (łopatka 
nacierająca). środek ciężkości wykonuje ponadto prze
mieszczenia w płaszczyźnie obrotu. 

Współrzędne Xn i Yn n-tej łopaty N-łopatowego wir
nika przy położeniu azymutalnym pierwszej łopaty 
równym 1jJ określone są zależnością : 

Xn = e • cos : 1p + (
n 

N 
1) 2n] + rsc - cos [ 1/J + 

+ (n 

N 
1) 21t + {;11] (91) 

Y11 = e • sin [ 1/J + ( n 
N 

1
) 2n] + Tse · sin [ 1/J + 

Jeśli przyjąć oznaczenie: 

'Vn = 'IJ1 + ( n 
N 

1 
) 21t 

(92) 

i dokonać niezbędnych przekształceń można doprowa
dzić wyrażenia na współrzędne łopat do postaci nastę
pującej : 

Tse x = -- [ (K + G1) COS 'ljln + G3 COS 31!Jn + G5 COS 51jJ11 + 
n 2 

(93) 

T 
Yn = -�c_ [(K + F1 ) sin 'IJln + F3 sin 3'\jJn + F5 sin 5'1j111 + 

gdzie : 
+ G2 cos 21J111 + G4 cos 41p11 G0] (94) 

rsc - odległość SC łopaty od osi przegubu. 

1 3  



µ ] ( µ ) 3  F - -- - - --2 - -
1 - e 12 1 - e 

F = - - -- + - --1 
( µ ) 2 1 

( µ ) 1  
3 4 1 - e 48 , 1 - e 

(95) 

(96) 

(97) 

(98) 

(99) 

(100) 

G0 = (�) [1 - � (�) ··'. 1 - e  8 1 - e  

µ 1 
( µ )

3 
G = -- - - --

2 
1 - e 6 . 1 - e 

G 3 = -
: L � e r +  1!l 1 � e r  G4 = F4 

Gs = F5 

(102) 

(103) 

(104) 

Współrzędne środka ciężkości zespołu N łopat, każ
dej o masie m, można wyrazić jako : 

n = N  n =N 

Xsc = 
m � N L m • Xn = � L Xn (105) 

n = l  
n = N  

y - --[1 

L se - m • N 1 

S( 

n = l  
X 

N=Z 

m · y,, = 

n = l  
n N l
L - Yn 

n = J  

(106) 

\ Kierunek przemieszczonio se 

f/1=0; 180° 

e =Q4 
µ =as 

23. Wędrówka środka ciężkości układu łopat dla wirnika z N = 2, 3, 4 . . .  łopat 
14  

T a b  1 i c a  7 .  Współrzędne środka c iężkości zespołu łopat w wirniku Derschm idta 
N I 
2 

--3 
--4 
--5 

6 

Xsc 

rsc 
( ) -2- F2sin 2 ,,, + C4sin 4 ,  

rs ~ ) --;- ( C3 
cos 3 ,,, 

rsc
( ) 

-2- c4 sin 4 ,  
rsc 

( -2- C
5 

cos 5 ) 
o 

---- --

Ysc 

lrs c  -(C2 cos 2 ·,:+C;  cos 4 11-c-G0) 2 
rsc

( 
.

. - F., Sll1 3 , ·  2 -
--- --
rsc { c co, 4 

2 \ 4 

- -- -- -- -
_rsc

( 
G_ sin 5 , -2 , 

rsc -- Go 2 

+ co) 

+ c0) + G0) 

T a b  1 i c a  8. Współczynniki do obl i czenia Xsc i Ysc 
Wsp. 

� 
F2 

I 
0 ,3  0 ,4  0 ,5  

F3 

I 
0 ,3 0 , 4  0 , 5  C2 I 0,3 0 ,4 0 ,5 C3  

I 
0 , 3  0 , 4  0 ,5 

G4 

I 
0,3 0 ,4  0 ,5 Cs I 
0 ,3  0 ,4 0,5  

0 , 2 0 ,3 0,4 I 0 , 5  
I - 0,285 I - 0,434 I - 0 , 586 I - 0 ,744 - 0, 336 - 0 ,510 - 0 , 690 - 0,880 - 0, 405 - 0,617 - 0 ,842 - 1, 083 l - 0 ,020� 1

1 
_ o 0453 , - 0,0792 1 - o, 121 - 0,0275 -- 0,0612 - 0, 106 - 0, 152 . - 0, 0394 - 0,0873 - 0 ,153 - 0, 229 

I 
0 .280 I 0. 415 I 0,540 I 0 , 653 0 ,327 0 , 479 0 ,617 0 ,737 0 ,389 0,564 0 ,715 0,834 

I - o,orn9 1 0 ,0440 1 - 0,0780 , - 0 . 126 I - 0 ,0274 - 0,0610 - 0 , 1056 - 0,161 - 0,0393 - 0 ,0867 - 0, 1500 - 0, 224 

0,6 
I - 0,909 
I - 1,083 - 1,214 
I - 0,171 - 0 ,229 - 0,316 
I 

o, 753 0,834 0,912 
I - 0, 169 - 0,224 - 0,306 

I - 0,0009 1 - 0 ,0032 1 - 0,0076 1 - 0,0015 - 0, 0051 - 0 ,0120 - 0,0026 - 0,0088 1 - 0,0209 1 
- 0 , 0149 i - 0,0257 - 0,0237

1 
- 0,0410 - 0 ,0110 - 0 ,0709 

I 0.0000 I 0,0002 / o,ooos i 0,0013 1 0 ,0028 0,0000 0 ,0004 1 0. 0010 I 0,0025 0 .0052 0,0001 0,0007 0,002 1 0 ,0052 I 0 ,0110 

I 

Go 

I 
0, 3  

I 
0,281 

I 
0.417 I 0 , 537 1 0 , 666 I O, 774 1 0 ,4  0,328 0 , 484 0,628 0 ,758 0 ,880 0,5 0 ,391 0,571 0 ,733 0 .880 1 , 167 

Za pomocą powyższego ogólnego związku obliczo:io 
wyrażenia na współrzędne środka ciężkości zespołu 
łopat o 2 � N � 6. Wynik obliczenia zawiera tablica 7. 

W wyrażeniach tablicy 7 1jJ .  jest azymutem łopaty 
przyjętej za pierwszą (n = 1). Wielkości współczynni
ków F i G dla zakrern współczynników prędkości od 
µ = 0,2 do fL = 0,6 i dla oddaleń przegubów od osi 
od e = 0,3 do e = 0,5 podaje tablica 8. 

Rysunek 23 j est ilustracją kształtu krzywych, po 
jakich przemieszcza się w płaszczyźnie tarczy środek 
ciężkości zespołu łopat i tendencji do szybkiego „kur
czenia się" tych krzywych z zamianą w punkt dla N ;::;::;: 4. 

Omówiony powyżej wirnik Derschmidta przedstawia 
rozwiązanie dość trudne do praktycznej realizacji 
ze względu na wskazane cechy, takie jak konieczność 
sterowania wyższymi harmonicznymi, zależność obcią
żeń mechanizmu wzbudzaj ącego od prędkości lotu, 
wędrówka środka ciężkości i tym podobne. Niemniej, 
ze względu na  to, iż nie występuje w nim ograniczenie 
prędkości lotu przez kąt natarcia łopat, liczyć się na
leży, że może dojść do zastosowania go w przyszłościo
wych śmigłowcach szybkich, z silnikami o dużej mocy 
lub ciągiem dodatkowym. 
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Wpływ od kształce ń konstrukcj i  n a  obciążen ia  sterowa ne  szybowca 

Szybowiec pod wpływem obciążeń 
w locie ulega odkształceniom gięt
nym skrętnym. Wywołują one 
zmiany geometryczne wpływające 
na kąty natarcia skrzydła i usterzeń, 
co pociąga za sobą zmiany obciążeń 
aerodynamicznych. Odkształcenia za
leżą wprost od przyłożonego obcią
żenia, a odwrotnie od sztywności 
obciążanych elementów konstrukcji. 

Graniczne wartości obciążel'l ste
rowanych szybowca przedstawia 
obwiednia wyrwania (rys. 1). Eks-

;1 

1. Charakterystyczne punkty 
wyrwania 

obwiedni 

tremalne wartości obciążeń określo
ne są charakterystycznymi punktami 
krzywej. Punkty A i E określają ma
ksymalny dodatni i ujemny współ
czynnik obciążeń, przy odpowiada
j ących im prędkościach lotu, punkty 
B i D natomiast odpowiadają ma
ksymalnym dopuszczalnym współ
czynnikom obciążenia przy prędko-

o Q2 Q4 

2. Sztywności skrzydła : 

C,ó 0,8 2.!l fO 
b 

GJo - skrętna, EJx - giętna 

sc1 maksymalne{ Ponieważ punkty 
A, B, D i E reprezentuj ą stany lotu 
sterowane, pojawiające się odkształ
cenie nie może zmienić współczyn
nika obciążenia całego szybowca, 
wpływa natomiast na charakter ob
ciążenia poszczególnych elementów 
konstrukcji. Zmienia więc wzaje

mne zależności sił i momentów, jak 
na przykład moment gnący i skrę
cający skrzydła przy nie zmienionej 
wartości wypadkowej siły poprzecz
nej, albo podział siły na usterz.eniu 
między sterem i statecznikiem bez 
zmiany jej sumarycznej wartości. 
Ponieważ siły aerodynamiczne są 
funkcją kwadratu prędkości, od
kształcenia w miarę wzrostu pręd
kości rosną coraz intensywniej, 
wpływając na zmianę obciążeń. 

W dalszej części artykułu poddano 
analizie teoretycznej wpływ od
kształceń na obciążenia. Jednakże 
dla określenia rzędu wielkości wpły
wu przytoczono wartości liczbowe, 
przyjmując jako model obliczeniowy 
szybowiec o prz,eciętnych parame-

o�-...,.0,2
-c---

-D
.,..
,4�-D

,....
,6 __ 0, ..... 8_Y

___,
!,O 

� 

3. Sztywność skrętna lotki 

trach odpowiadających klasie stan
dard:  

rozpiętość 15 m 
ciężar w locie 360 kG 
obciążenie powierzchni 

nośnej 30 kG/m2 

ciężar skrzydła 140 kG 
profil skrzydła dający 

Czmax = 1,35 i Czmin = -0,8 przy 
pochyleniu krzywej współczyn
nika siły nośnej 5,6 1/rad, dzie
lony na lotkę w 730/o cięciwy. 
Lotka obejmuje 350/o rozpiętości. 

Usterzenie wysokości dzielone w 
60% cięciwy ma powierzchnię 1,5 m2, 

profil symetryczny o pochyleniu 
krzywej współczynnika siły aerody
namicznej 3,4 1 /rad. Charakterysty
kę sztywnościową szybowca podano 
wykreślnie: dla skrzydła (rys. 2), lot
ki (rys. 3), usterzenia wysokości 
(rys. 4) .  Charakterystykę sztywno
ściową kadłuba przedstawiono w 
postaci ugięć tylnej części kadłuba 
(od tylnego okucia skrzydła do pun · 
ktu przyłożenia siły na usterzeniu 
wysokości) w funkcji długości (rys. 5). 

o, .---,-----,-----,-----�--

'.!::> � 
/5 r---�'<:'---t-- -+-- -+---- -1-- ---1  

o�-0�,2:c----:::0,4'-:---0,:::-:6:-----,l0,-8 -2�jj_
,-.J

!,O 
bH 

4. Sztywności skrętne : 
GJoHs - steru wysokości, GJoH - sta
tecznika wysokości 

Oznaczenia : 

ci. c. - środek aerodynamiczny 
b - rozpiętość skrzydła 

b H - rozpiętość usterzenia wysokości 
b L - rozpiętość lotki 
c,,, - współczynnik momentu wzglę

dem s.s.p. 
c,,, a .c .  - współczynnik momentu wzglę

dem a.c. 
c,,, u.u. - współczynnik momentu szy. 

bowca bez usterzeń 
c

Q 
- współczynnik siły masowej 

cz - współczynnik siły nośnej 
c2H 

- współczynnik siły na usterze-
mu wysokości 

cz0 
- współczynnik sity nośnej roz

kładu zerowego 
EJx - sztywność giętna skrzydła 

� f----+---t----t----f:::-r---i -� 200 
' 1----l---ł-----lr-chHr-----J 

!50 

5. Strzałki ugięć kadłuba 
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" i - odległość a.c.  ocl s.s.p. w czę
ściach cięciwy 

e. - odległość s.c. ocl s.s.p. w czę
• ściach cięciwy 

eL - odległość wypad kowej siły na 
lotce od s .s.p. w częściach cię
ciwy 

f - - strzałka ugięcia kadłuba 
GJo - sztywność skrętna skrzyd ła 

GJo H - sztywność skrętna statecznika 
wysokości 

GJo us - sztywność skrętna steru wyso
kości 

GJo L - sztywność skrętna lotki 
L _. 1 - odległość punktu działania siły 

na usterzeniu wysokości ocl s.c. 
szybowca 

L - cięciwa skrzydła 
L0 - średnia cięciwa aerodynamicz

na skrzydła 
LL - cięciwa lotki Ms - moment skręcający skrzydło Msr, - moment skręcający lotl{q 

M,1 - moment gnący skrzydło 
n - współczynnik obciążenia 

P 1 1  - siła na usterzeniu wysokości 
PL - sita na lotce 

p - ciśnienie 
(Pśr) 11 - średnie ciśnienie na stateczni

ku wysokości 
(P,;r>. is  - średnie ciśnienie na sterze wy

sol{ości 
(P.śr )L - śred nie ciśnienie na lotce 

q - ciśnienie dynamiczne 
Qs - ciężar skrzydła 
R - reakcja zawiasu lotki 

rn - odległość zawiasu lotki ocl s.s.p. 
S - powierzchnia nośna skrzydła 

s.s.p. - środek sil poprzecznych 
T - siła poprzeczna na skrzydle 
V - prędlrnść lotu 
x - współrzędna wzdłuż kadłuba 

x1 
- odległość a.c. od s.s.p. na 

skrzydle 
1·2 - odległość s .c .  od s.s.p. na 

skrzydle 
y - współrzędne wzdłuż rozpięto

ści skrzydła 
y0 - odległość rozpatrywanego prze

kroju  skrzydła od płaszczyzny 
symetr i i  szybowca 

u. - kąt natarcia skrzydła 
«n - kąt natarcia usterzenia wyso

kości 
u0 - kąt  zerowej nośności skrzydła 
f3L - kąt wychylenia lotki 

y - kąt ugięcia kadłuba 
li - kąt  zaklinowania usterzenia 

wysokości 
11 - ł{ąt  wychylenia steru wyso

kości 
,; - stosunek cięciwy części rucho

mej profilu do cięciwy całego 
profilu 

<r - kąt skręcenia skrzydła 
cpH - kąt skręcenia stateczn ilrn wy

sokości 
<rHs - kąt skręcenia steru wysokości 

Obciążenia skrzydła 

Skrzydło pod wpływem obciążeń 
aerodynamicznych doznaje odkształ
ceń skrętnych i giętnych. Zgodnie 
z oznaczeniami podanymi na rys. 6 
moment skręcający w przekroju od
ległym o Yu od płaszczyzny symetrii 
szybowca wynosi : 

1 6  

y, 
Ms = q J Cm l2cly 

b 
2 

( 1 )  

Cma.c. 

6. Elementy 
skrzydło 

!/o 

1 

s. c. 

momentu skręcającego 

Całkując wyrażenie (1) dla szere
gu wartości Yo wzdłuż rozpiętości 
uzyskuje się przebieg momentu skrę
cającego dla całego skrzydła. Cha
rakter przebiegu podano na rys. 7 
przy założeniu, że dodatni jest mo
men t  pochylający nosek profilu. 
Kąt skręcenia w przekroju odle
głym o Yo od płaszczyzny symetrii 
szybowca wynosi : 

Yv 

cp = J Ms 

GJo 
dy (2) 

o 
Wyznaczenie przebiegu skręcenia 

wzdłuż rozpięto3ci wymaga kilka
krotnego całkowania dla różr:ych 
wartości Yo, w zakresie od O do b/2 
w celu uzyskania wykresu (rys. 8 ) .  

Skręcenie skrzydła jest równo
znaczne zwichrzeniu geometryczne
mu. Zwichrzenie takie oczywiście 
musi odbić się na charakterze roz-

7 .  Przebieg momentu sk ręcaj ącego skrzy._ 
dło wzdłuż rozpiętości 

kładu wyporu wzdłuż rozpiętości, 
W każdym przekroju skrzydła paja. 
wia się przyrost współczynnika siły 
nośnej, wywołany skręceniem, rów. 
ny :  

/',.cz,p = (dc,/da)rp (3) 

Kąt zerowej nośności skrzydła 
zwichrzonego wynosi: 

b"2 
f (dc,!da) rp • l • dy 
o 

b/2 
f (dc,!da) l • dy 
o 

(4) 

Odkształcenie skrętne wywołało 
więc tzw. , ,zerowy" rozkład wyporu, 
którego rzędne określone są warto
ścią współczynnika- siły nośnej: 

Czo = (dc,/du.) (a0 - rp) (5) 

Rozkład wyporu na skrzydle od
kształconym jest sumą rozkładu dla 
,krzydła nieodkształconego i rozkładu 

y, 

8. Przebieg kąta skręcenia skrzydła 
wzdłuż rozpiętości 

zerowego. Dla przeanalizowania 
wpływu odkształcenia skrętnego na 
wartość momentu gnącego skrzy
dło należy rozpatrzyć poszczególne 
graniczne przypadki obciążeń krzy
wej wyrwania. 

Dla punktów A i B krzywej wy
rwania wartość współczynnika siły 
nośnej: Cz > O .  Współczynnik mo
mentu względem środka sił poprzecz
n ych wynosi więc : 

Cm = Cma.c. - 0,1 Cz 

przy wprowadzeniu uproszczenia, 
że środek ciężkości skrzydła leży 
blisko środka sił poprzecznych 
wtedy : 

C2 � 0 
oraz że najczęściej : 

C1 � 0, 1. 

Zazwyczaj Cm a c > O,lcz i dlatego 
moment skręcający jest dodatni. Je
dynie dla punktu A i w okolicy 
Czmax może osiągnąć nieznaczną 
wartość ujemną. Wartości momentu 
skręcającego są małe i tym mniej
sze, im wiqkszy wystąpi współczyn• 
nik siły nośności c2• 



Dla punktów D i E krzywej wy
rwania wartości współczynnika siły 
nośnej: c2 < O i wówczas : 

Cm = Cma .c . + O,l l cz\ 

Moment skręcający osiąga zatem 
duże wartości dodatnie tym większe, 
im większa jest wartość wyrażenia : 
O,l [czl -

Dla stosowanych w szybownictwie 
profili wartość współczynnika mo
mentu własnego profilu względem 
�rodka aerodynamicznego waha się 
w granicach : Cma .c. = 0,06+0,l jest 
więc na tyle duża, że prawie dla 
wszystkich stanów lotu (z wyjąt
kiem stanów w okolicy Czmax) mo
ment skręcający jest dodatni. 

Skręcenie skrzydła i towarzyszący 
mu rozkład zerowy dla przypadków 
A i B krzywej wyrwania przesuwa 
sumaryczny rozkład współczynnika 
siły nośnej w kierunku kadłuba 
(rys. 9), przy nie zmienionej suma
rycznej wartości wyporu. Jest to 
zjawisko korzystne, albowiem mo
ment gnący skrzydła ulega zmniej
szeniu. 

a 

9. Rozkład wyporu wzdłuż rozpiętości 
przy obciążeniach dodatnich : 
a - dla skrzydła nieodkształconego, 
b - rozkład zerowy, c - rozkład suma
ryczny 

Dla przypadków obciążeń w punk
cie D i E krzywej wyrwania rozkład 
zerowy przesuwa sumaryczny wy
pór w kierunku końców skrzydeł 
(rys. 10), co pociąga za sobą nieko
rzystny wzrost momentu gnącego 
skrzydło. 

Opisane zmiany wypadkowych 
rozkładów zerowych zmiemaJą rów
nież moment skręcający skrzydło, 
albowiem współczynnik momentu 
względem środka. sił poprzecznych 
doznaje przyrostu: 

Ustalenie faktycznego skręcania 
przebiegać więc musi drogą kolej
nych przybliżeń. 

10. Rozkład wyporu wzdłuż razpiętości 
przy obciążeniach ujemnych : 
a - dla skrzydła nieodkształconego, 
b - rozkład zerowy, c - rozldad su
maryczny 

Drugim rodzajem odkształcenia 
skrzydła jest zginanie. W miarę 
wzrostu obciążenia ugięcie skrzydła 
rośnie i rzut powierzchni na płasz
czyznę poziomą maleje, co pociąga 
za sobą konieczność wzrostu siły po
przecznej (rys. 1 1) .  Sumaryczny przy
rost siły poprzecznej wynosi : 

b12 

L1T = J 
dT 

dy 
o 

gdzie: 

x = arcsin 
df 
dy 

(_l _ -1) dy (6) cos Y. 

Najistotniejszy wpływ na wartość 
siły poprzecznej wywierać będą te 
stany lotu, w których ugięcia skrzy
dła są największe. Będzie to punkt 
A krzywej wyrwania. 

Obciążenia lotki 

Obliczenie obciążeń lotki sprowa
dza się do zagadnienia wyznaczenia 
rozkładu ciśnień na części profilu 

y 

11. Efekt ugięcia skrzydła 

12. Obciążenie lotki 

objętej lotką w zakresie od osi obro
tu do krawędzi spływu. Jako wiel
kości wymiarujące przyjmuje się 
obciążenia powstające przy prędko
ści punktu A krzywej wyrwania 
i przy współczynnikach obciążeń 
n = nA/2, oraz n = nE/2 dla pełnych 
wychyleń lotki do góry i do dołu. 
Zgodnie z oznaczeniami przyjętymi 
na rys. 12 wartość średniego ciśnie
nia określona jest przez zależność : 

( 
dcm

) 
dc2 

1 + 21: - o,5 + 6 -- - -
h dc2 d{JL 

(7) 
Lotka najczęściej bywa skonstruo

wana tak, że część noskowa pokry
ta jest sklejką tworzącą keson, prze
noszący wraz ze ścianką dżwigara 
skręcanie. Spływ lotki kryje się 
płótnem (rys. 13). Podobnie jak w 
przypadku skrzydła na lotce paja-

FJ. Zawias 

----
• - - - --

s.s.p. 

T·l 

13. Elementy momentu skręcającego lotkę 

wia się moment skręcający, który 
w przekroju odległym o Yo od końca 
lotki wynosi : 
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gdzie : R • rR jest momentem siły 
skupionej, wywoływanym przez re
akcję zawieszenia lotki R działają
cą względem sił poprzecznych na 
ramieniu rR. Dokonano tutaj zało
żenia, że środek ciężkości lotki leży 
bardzo blisko środka sił poprzecz
nych i skręcanie siłami masowymi 
lotki zaniedbano. 

Przy pełnym wychyleniu lotki do 
dołu ciśnienia skierowane są ku 
górze, a więc (Pśr)L > O, a przy wy
chyleniu pełnym do góry (Pśr)L < O. 
Typowy przebieg momentu skręca
jącego wzdłuż rozpiętości dla lotki 
podpartej na trzech zawiasach po
dano na rys. 14. 

14. Przebieg momentu skręcającego lotkę 

Lotka ma określoną sztywność 
skrętną (rys. 3). Wartość kąta skrę
cenia w przekroju oddalonym n Yo 
od końca lotki wynosi :  

dy (9) 

Powtarzając obliczenie dla kolej
nych przekrojów Yo uzyskuje się 
przebieg kąta skręcenia wzdłuż roz
piętości lotki. Skręcenie lotki powo
duje zmniejszenie kąta jej wychyle
nia : 

�Lrzeczywisty = �Lkonstrukcyjny - cpL 

Wychylenie lotki dla wymiarujące
go przypadku obciążenia zachodzi 
przy współczynniku obciążenia n =  
= nA/2, względnie n = nE/2, a więc 
przy obciążonym skrzydle, które 
również ulega odkształceniu skręt
nemu. Zmiana obciążenia lotki jest 
więc wynikiem wpływu obu od
kształceń : 

J p .  = :!_ [ 1 375 - c  • -,; -sr  2 ' z0 

- (21: - 0,5 + 6 
dcm

) 
dcz 

PL ] dc2 d(JL 

Wstawiając wartość Czo określoną 
wzorem (5) : 
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Jp . = :!_ ( 1 ,375 (ao - cp) -,; -sr 2 

( 
dcm

) 
dc2 

] - 2-,;  - 0,5 + 6 
dcz d(:JL 

PL 

(1 O) 

Zmiana obciążenia lotki pojawia 
się więc wskutek nie tylko na przy
kład zbyt małej sztywności skrętnej 
lotki, ale również wskutek skrqtnego 
n iedosztywnienia skrzydła w cz,ęści 
umieszcz,enia lotki. 

Wpływ odkształceń jest tym więk
szy, im wyższy jest sto:mnek cię
ciwy lotki do cięciwy skrzydła, czyli 
tak zwana „głębokość" lotki. 

Obciążenia usterzeń 

Rozważania nad wpływem od
kształceń na zmianę obciążenia do
tyczą usterzenia dzielonego, naj bar
dziej w szybownictwie rozpowszech
nionego. Stosowane również uste 
rz,enie płytowe, nie dzielone, stanowi 
uproszczenie przypadku ogólnego 
poprzez eliminację statecznika. Pod 
wpływem odkształceń zmienia siq 
rozdział sił między ster i statecznik. 
W prnypadku przeciwnych kierun
ków sił na  obu tych elementach od
kształcenia mogą spowodować do
ciążenie zarówno statecznika, jak i 
steru. 

Rozpatrzono tutaj zmiany w ob
ciążeniu usterzenia wysokości, gdyż 
usterzenie kierunku j est zagadnie
niem uproszczonym z uwagi na brak 
zaklinowania statecznika. 

Dla zrealizowania któregoś ze sta
nów obciążeń sterowanych wewnątrz 
obwiedni wyrwania konieczne jest 
przyłożenie siły na usterzeniu wy
sokości takiej , aby : 

Cm b . u .  • S · la ·  q 
P 11 = - - -----L1-1 

( 1 1 )  

Wprowadzono tutaj założenie, iż 
ciśnienie dynamiczne w okolicy uste
rzenia jest identyczne jak w okoli
cy skrzydła. Współczynnik siły n ;i.  
usterzeniu : 

PH 

q · SH 

Dla usterzenia dzielonego w sta
nie przed odkształceniem konstruk„ 
cji szybowca wynika on z zależności :  

W oparciu o zlinearyzowany roz . 
kład ciśnień wzdłuż cięciwy (rys. 1 5 )  

- ------, 
I 
I 

T-1 

15. Obciążenie usterzenia wysokości 

raz.dział ciśnień przeprowadza się w 
oparciu o zależności :  

(Pśr)H = q . c,H - (Pśr)HS 
Pod wpływem tych obciążeń za

równo ster jak i statecznik ulegną 
skręceniu, ponieważ wypadkowe si
ły aerodynamiczne działają wzgle
dem środka sił poprzecznych steru· i 
statecznika na ramionach różnych 
od zera. Sposób wyznaczenia mo
mentów skręcających jest identycz. 
ny  jak w przypadku lotki, gdyż na
leży tutaj uwzględnić reakcje zawie
szenia steru wysokości, które wpły
wają na moment skręcający i steru 
i statecznika. 

Pod wpływem sumarycznej siły na 
usterzeniu wysokości kadłub ulega 
odkształceniu giętnemu. Kąt ugięcia 
kadłuba w miejscu zamocowania 
usterzen ia wysokości stanowi jedno
cześn ie przyrost kąta zaklinowania 
statecznika. 

Usterzenie wysokości dozna zatem 
przyrostu współczynnika siły na 
usterzeniu wynikającego z ugięcia 
kadłuba i skręcenia statecznika: 

de 
ZH 

( Ll czH ) i = daH (y - cpH) 
oraz ze skręcenia się steru: 

dczH - d-;i Pas 

przy czym przyrost całkowity: 

t:1 c2 = ( Lł c2 ) + ( L1 c2 ) 
H H I  H 2 

Przyrosty średnich ciśnień wywo
łane wyżej opisanymi sprężystymi 
odkształceniami konstrukcji wyno
szą : 

q 
[ 

dczH 
(t:i pśr)Hs = 2 1 ,375 da-; ; (y -pH)i-

- ( 21: - 0,5 + 6 ::: ) 
d

�
H 

<f>HS] 

( L1 Pśr )H = q Ll czH - ( Ll Pśr)Hs 
(14) 



Oczywiście przyrost współczynni
ka siły na usterzeniu L\cz 11 wywołu
je przyrost siły L\P 1 1. Aby więc osiąg
nąć zamierzony stan obciążenia, pi
lot musi sprowadzić siłę na usterze
niu do wartości początkowej, to jest 
dla szybowca nieodkształconego. Do
konuje tego przez zwiększone 
(względnie zmniejszone) wychylenie 
steru,  niwelujące efekt odkształcenia. 

Przyrosty obciążeń 

Dla przedstawienia wartości wpły
wu odkształceń na przyrost ob
ciąże11 podano przykłady liczbowe, 
wyznaczone w oparciu o model szy
bowca klasy standard scharaktery
zowanego we wstępie. 

Przyrost momentu skręcającego 
na skrzydle, wywołany odkształce
niem skrętnym, jest dla punktów A 
i B krzywej wyrwania niewielki. 
Wyraźniej natomiast zaznacza się 
dla punktów D i E. Wpływ ten 
przedstawiono wykreślnie (rys. 16) 

/ 
p.D '- / � ,- ,,\ G,04 

IY,< 
v '\ 

o 
,,j/ 

-Q04 L,/1/ 

V 
-0,08 

D 0,2 

,,I ,,, 

0,4 

�p,E 

0,6 

� 

0,8 2jj__ to 
b 

lG . Przyrosty momentu skręcaj ącego 
skrzydło powstające wzdłuż rozpięto
ści w wyniku odkształceń skrętnych 

w formie stosunku przyrostu mo
mentu do momentu w stanie nieod
kształconym. 

Stosunek . przyrostu momentów 
gnących tychże momentów w stanie 
nieodkształconym przedstawiono na 
wykresie (rys. 17). W zakresie dodat
nich współczynników obciążenia 
wpływ ten przy prędkościach ma
łych (punkt A) jest pomijalny, lecz 
w miarę wzrostu prędkości rośnie. 
W punkcie B krzywej wyrwania 
przyrost ten w najniekorzystniej
szym punkcie rozpiętości skrzydła 
wynosi 24% i jest ujemny. Zginanie 
tutaj ulega więc zmniejszeniu. 

Bardziej niekorzystny obraz poja
wia się w przypadku obciążenia w 
punktach D i E krzywej wyrwania. 

-a41----+---+----+---r-, 

o Q2 0,4 0,6 0,8 2f!._ I.O 
b 

17. Przyrosty momentu gnącego skrzydło 
powstające wzdłuż rozpiętości w wy
niku odkształceń skrętnych 

skrzydła i samej lotki przedstawiono 
na rys. 1 8. Przyrosty obciążeń są 
ujemne, a więc efektywność lotki 
spada. Wartość zmiany obciążeń za
leży od miejsca przyłożenia napędu. 
W modelu rozpatrywanego szybow
ca napęd, a więc i punkt odbioru 
momentu przyłożono na początku 
lotki, licząc od kadłuba. 

Zmiany zachodzące w obciąże
niach usterzenia wysokości pod 
wpływem odkształceń skrętnych sta
tecznika i steru oraz odkształceń 
giętnych tylnej części kadłuba wy-

Przyrosty obciążeń dla punktu D i E 
wynoszą odpowiednio 95'0/o i 500/o ob
ciążenia w miejscach najniekorzyst
niejszych wzdłuż rozpiętości. Tak {!4 
duży wzrost obciążenia wydaje się 
tutaj podejrzany. Należy jednak pa
miętać, że w przypadku punktu D 
krzywej wyrwania obciążenie za
chodzi przy prędkości maksymalnej. 
Pamiętając o uwagach dotyczących 
wartości współcz,ynnika momentu 
względem środka sił poprzecznych 
łatwo wywnioskować, iż z racji du-

o 

- 0,4 

-0,8 

;-V 

E 

140 !80 

I 

./ 
V 

5 
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żej jego wartości i dużej wartości 
ciśnienia dynamicznego ma się tutaj 
do czynienia z maksymalnym skrę
cani.em. Przyrosty współczynnika si-
ły nośnej wywołane skręceniem są 
tego samego rzędu co współczynniki 
siły nośnej dla skrzydła nieod
kształconego. Mocno więc podkre
ślony zostaje efekt przedstawiony 

na rys. 10. 
Wpływ strzałki ugięcia skrzydła 

na wartość wypadkowej siły po
przecznej na skrzydle jest niewielki. 
Dla najbardziej wyraźnego przypad
ku, jakim jest wyrwanie do punktu 
A krzywej wyrwania, wzrost siły 
poprzecznej wynosi około 1�/o. 

Zmiany w obciążeniach lotki wy
wołane odkształceniem skrętnym 

!Jp 
p 

18. Zmiana obciążenia lotki wywołana 
odkształceniami skrętnymi skrzydła 
i lotki 

19. Zmiana kątów wychyleń steru wyso-

n 

kości wywołana odkształceniami uste
rzenia wysokości i kadłuba jako fun
kcj a prędkości lotu 

20. Linie podmuchów w układzie n=f(V) 
dla szybowca odkształcalnego 

magają zmian kątów wychylenia 
steru. Stosunek przyrostów kątów 
wychyleń steru do wychyleń w 
stanie nieodkształconym podano 
wykreślnie (rys. 19). W zakresie 
współczynników obciążeń dodatnich 
w rejonie dużych prędkości (od pun
Idu A do B krzywej wyrwania) krzy
wa przyrostu wznosi się wyraźnie 
od około 80/o do 70�/o. Natomiast w 
zakresie współczynników obciążeń 
ujemnych przyrost jest prawie stały 
i wynosi około 500/o. Wynika on z 
charakteru krzywej współczynnika 
momentu szybowca bez usterzeń, 
który dla ujemnych kątów natarcia 
wzrasta tak, że niweluje wpływ ma
lejącej prędkości. 
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Wn ioski 

·skutek podatności sprężystej 
elementów konstrukcyjnych szybo
wiec doznaje odkształceń ,  które 
wpływają na wartość i charakter 
'.lbciążeń.  Zmiany te wystc;pują w 

ZDZISŁAW WI ĄCEK 

sposób wyraźny dla dużych (w szy
bown ictwie) prc;dkośc i lotu,  to jest 
od prc;dkości około 1 50 km/h rlo 
prc;dkości m a k. y m alnej .  Przy ob
ciążeniach sterowanych zmiany do
kony\\·ane Sc1 wewnątrz układów 
siłowych. 
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Trawie  n i e  kształtowe meto d ą  c h e m iczną c zęśc i ze sto pów g l i n u 

Szybki rozwój techniki lotniczej 
nakazuje s ięgać po coraz to nowe 
materiały konstrukcyjne o dużej 
wytrzymałości i odporności korozyj
ne j  i stosunkowo małym ciężarze 
właściwym lub wprowadzać takie 
rozwiązania konstrukcyjne, aby przy 
zachowaniu wskaźników wytrzyma
łościowych zmniejszyć do minimum 
ciężar danego wyrobu. 

W konstrukcjach lotniczych nadal 
domin ują stopy glinu, zarówno czę
ści konstrukcji  wewnc;trznej, jak i 
pokryciowe samolotów wykonywane 
są przeważnie z blach duralowych.  
Części tego typu mają duże powierz
chnie, n iejednokrotnie o bardzo 
skomplikowanych kształtach sfe
rycznych, przy czym tylko pewne 
strefy narażone są na większe obcią
żen ia mechaniczne. W związku z tym 
strefy n ie  obciążone mają  zbc;dny 
zapas wytrzymałości. 

Lokalne zebranie materiału w od
powiednim układzie znacznie obni
ża ciężar części bez  utraty wytrzy 
małości. Osiągnięcie tego celu przez 
obróbkę mechaniczną jest n iezmier
n ie  kosztowne, trudne lub nawet 
n ieosiągalne, głównie ze względu na 
kształt części. Dopiero wprowadze
nie procesu trawienia kształtowego 
metodą chemiczną (frezowanie che
miczne) przyczyn i ło się w duźym 
stopniu do rozwiązania tego pro
blem u. 

Trawienie kształtowe polega na 
usuwaniu zbędnego metalu z części 
powierzchni  obrabianego elemen
tu do wymaganej głębokości metod ą  
chemicznego rozpuszczania w o d  po
wiednich elektrolitach. 

Proces tech nologiczny trawienia 
kształtowego w WSK - Świdnik 
wprowadzono do produkcj i w 1964 
roku. 

Części obrabiane tym sposobem 
mają powierzchnię przekraczającą 
2 m2 , a głębokość trawienia sięga 
do 2 mm.  W produkcj i wykorzysta
no wyłącznie materiały krajowe i d o  
nich przystosowano prosty proces 
technologiczny gwarantujący dobrą 
jakość wyrobu. 
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Te czynnik i u łatwiają w poważ
nym stopniu zastosowanie trawienia 
kształtowego w skali przemysłowej 
w każdym zakładzie produkcyjnym, 
w którym tak i  p roces byłby przy
datny. 

Należy n admienić, że publika cje w 
j ęzyku polskim,  n iemiecki m  czy ro
syjskim omawiają ten proces dość 
szczegółowo, j ednak wprowad zenie 
go do produkcj i  w warunkach k ra
jowych j est t rudne ze  względ u n a  
zalecane materiały,  najczęściej okre
ślane tylko symbolem, bez bliższego 
podania gatunku.  

Ogólne zasady trawienia 
kształtowego 

Trawienie kształtowe (wymiaro
we) można podzielić na dwa rodzaje :  
trawienie ogólne i trawienie miej
scowe. 

Przy trawieniu ogólnym materiał 
półfabrykatu usuwany j est mniej 
więcej równomiernie na całej po
wierzchni przy założeniu,  że całość 
zanurzona jest w roztworze w jed
nakowym czasie. 

Przy trawieniu m1eJscowym, 
kształtowym,  część powierzchni  nie  
podlegaj ącą trawieniu izoluje się 
od roztworu trawiącego różnymi po
włokami odpornymi na  działanie te
go roztworu. Wówczas trawieniu 
podlegają powierzchnie nie zabez
pieczone. 

Elektrolitami stosowanym i  do tra
wienia wyrobów wykonanych z 
glinu i jego stopów są najczęściej 
roztwory ługu sodowego i te znala
zły zastosowanie w WSK - Świdnik.  
Metoda ta ma szereg zalet, np. głów
ny składnik k ąpieli - ług sodowy -
jest tani ,  n ielotny, a zużyta k ąpiel 
łatwa do regeneracj i .  Jakość po
wierzchni wytrawionych pod wzglę
dem gładkości  i równomierności jest 
zadowalająca. Ze względ u na  stosun
kowo małą intensywność trawienia 
konieczne jest podgrzewanie kąpieli 
do temperatury około +80 °C. Tem 
peratura ta powoduje mięknięcie po
włok zabezpieczających i pogorsze-

nie i c h  przyczepności, co jest wadą 
procesu. Roztwory kwasu solnego 
z dodatkiem azotowego i chlorku że
lazowego lub miedziowego nie zna
lazły zastosowan ia z powodu dużej 
lotności składników kąpieli. Zaletą 
stosowanego procesu jest duża szyb
k ość trawienia. 

K ąpiele kwaśne wypróbowano 
również w skali produkcyjnej, 

W trawieniu kształtowym miej
scowe rozpuszczanie metalu postę
puje zarówno w głąb od powierz
chni  stykania się z roztworem, jak 
i na boki,  pod powłokę ochronną. 

Stosunek szerokości podtrawienia 
d o  głębokości wytrawienia W zale
ży od przyczepności powłoki ochron
nej do powierzchni  metalu. Jeżeli 
przyczepność jest duża, szybkość tra
wienia w głąb metalu i na boki jest 
jednak owa, wtedy : 

gdzie : 

a w = - = 1 
h 

a - szerokość podtrawienia, 
h - głębokość trawienia. 
Przejście od powierzchni pionowej 

do poziomej odbywa się po luku, 
k tórego promień równa się a = h, 
(rys. 1 ) .  W przypadku słabej przy
czepności powłoki zabezpieczającej 
trawienie metalu na boki będzie du
żo większe n iż w głą.b - wtedy 
wielkość W będzie miała wartość 
większą od 1 ,  a kształt krawędzi pod
trawienia metalu będzie skośny 
(rys .  2) .  

Kształt krawędzi podtrawienia za
leży również od rodzaju stopu, o
bróbki termicznej i pokrycia zabez
pieczającego. 

Pokrycie butaprenowe, cienkie, 
,elastyczne daje skośne krawędzie 
wytrawień, natomiast z · dodatkie� 
pigmentu, dokładnie wysuszone 1 
grube, daje możliwości uzyskania 
krawędzi wytrawionych po łuku. Sto
py aluminium nieplaterowane przY 
stosowaniu pokrycia zabezpieczają· 
cego butaprenowego t,rawią się pe 
łuku. 



, Nie bez wpływu jest również spo
sob przygotowania powierzchni pół
fabrykatów pod pokrycia zabezpie
czające, np. pokrycie butaprenowe 
nałożone na powierzchnię anodowaną 
daje zawsze skośne kształty wytra
wienia, natomiast nałożone na po
wierzchnię surową powoduje wy
trawienia krawędzi o kształcie luku. 
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Po trawieniu kształtowym półfa
brykaty mogą być poddawane obrób
ce mechanicznej i plastycznej. W za
sadzie operacje plastyczne (tłocze
nie, gięcie itp.) powinny być doko
nywane przed trawieniem kształto
wym, a po nałożeniu powłoki zabez
pieczającej. 

Proces technologiczny trawienia 
kształtowego 

Na proces technologiczny trawie
nia kształtowego składają się : 

1) mechaniczne przygotowanie czę
ści, 

2) przygotowanie powierzchni do 
zabezpieczenia powłokami ochron
nymi, 

3) nakładanie powłok ochronnych 
zdzieralnych, 

4) wycinanie kształtów według sza
blonów i zdzieranie powłok, 

5) zabezpieczenie powłokami za
sadniczymi i odsłanianie powierzchni 
podlegających trawieniu, 

6) trawienie chemiczne w kąpieli 
alkalicznej, 

7) usuwanie powłok zabezpiecza-
jących, 

8) zabezpieczanie antykorozyjne. 

Mechaniczne przygotowanie części 

Części, dla których przewidziane 
jest trawienie miejscowe, powinny 
mieć na obwodzie półfabrykatu od
powiednie naddatki technologiczne, 
nie mniejsze niż 5 mm. Naddatki te 
są konieczne ze względu na potrzebę 
nawiercania otworków do ustawia
nia szablonów, według których wy
cina się kontury pokryć zabezpiec_za
jących, i do ustawiania szablonów 
używanych w dalszych operacjach 
mechanicznych wykończających, 
przewidzianych po trawieniu. Nad
datki zabezpieczają również przed 
wytrawieniami czołowych powierz
chni części, bowiem ostre krawędzie 
są trudne do zabezpieczenia powło
kami ochronnymi. W zasadzie wiel
kość naddatków uwarunkowana 
jest względami technologicznymi i 

powinna odpowiadać co najmniej 
czterem głębokościom trawienia. 

Przygotowanie powierzchni do za
bezpieczania powłokami 

W procesie technologicznym tra
wienia kształtowego główny nacisk 
kł�dzie �ię na przygotowanie po
wierzchni półfabrykatów, gdyż od 
czystości powierzchni zależy przy
czepna�� powłoki ochronnej. Przy
c:epnosc powłoki szczególnie na gra-
111cy powierzchnia trawiona - nie
t rawiona musi być równomierna i 
dostateczniE: wysoka, co gwarantuje 
dobr:( _w:r:n1k trawienia; zarys wy
traw1en Jest wówczas równy, bez 
punktowych bocznych podtrawień. 

Powierzchnie przygotowuje się 
przez dokładne dwustopniowe od
tłuszczenie, a bezpośrednio przed 
nakładaniem powłok zasadniczych -
odtłuszczenie z lekkim nadtrawie
niem powierzchni roztworem kwaś
nym: 

a) odtłuszczenie wstępne w roz
tworach emulgatorów, 

b) odtłuszczanie zasadnicze w roz
puszczalnikach organicznych, np. 
benzen, benzyna B-70, tri itp., 

c) bezpośrednio przed nakładaniem 
zasadniczych powłok zabezpieczają
cych stosuje się dodatkowe odtłusz
czenie powierzchni roztworem o 
składzie: 
bezwodnik kwasu 

chromowego 5-10 G/1 
kwas siarkowy 

d = 1,84 50-600/o objętości. 
_W celu_ uniknięcia zanieczyszcze

n_ia pow1e�zchni należy przystąpić 
111ezwłoczn1e do nakładania powłok 
zabezpieczających. 

Nakładanie powłok zdzieralnych 

Pokrywanie półfabrykatów powło
kami zdzieralnymi ma na celu za
bezpieczenie powierzchni podlegają
cych trawieniu przed nałożeniem na 
nie powłok właściwych. 

Nakłada się je przede wszystkim 
na powierzchnie leżące w okolicy 
zarysu trawienia - pistoletem, pędz
lem lub przez polewanie. 

Grubość powłoki powinna wyno
sić około 0,2 mm, aby przy zdziera
niu nie następowały pękania i rwa
nie się powłoki. 

Powłoki zdzieralne wykonuje się 
z emali1 chlorowinylowej 101 PS nie
bieskiej. 

Wycinanie kształtów według sza
b lonów i oddzieranie powłok 

Po wysuszeniu powłoki zdzieralnej 
wykonuje się zarys wytrawianych 
kształtów według szablonów. Kształ
ty wycina się ostrym nożem. 

Po wycięciu kształtów (konturów) 
zdejmuje się emalię z powierzchni 
nietrawionej przez podsadzanie no
żem nie kalecząc powierzchni me
talu. 

Wymiar szablonów powinien być 
większy od wymaganego konturu 
w trawienia o jedną głębokość wy
trawienia, ponieważ podtrawienia 
pod powłokę zabezpieczającą są w 
przybliżeniu równe lub nieco więk
sze od głębokości trawienia. Aby 
ułatwić wycinanie nożem, krawędzie 
szablonów powinny być ścięte pod 
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kątem około 70° do powierzchni 
części. 

Zabezpieczenie powłokami zasad
niczymi i odsłanianie powierzchni 
podlegających trawieniu 

Powierzchnie pozbawione powłoki 
zdzieralnej odtłuścić w okolicy obry
sów kształtów roztworem o składzie 
podanym w rozdziale „Przygotowa
nie powierzchni do zabezpieczania 
powłokami". Po dokładnym zmyciu 
roztworu i wysuszeniu powierzchni 
niezwłocznie przystępuje się do na
kładania zasadniczych powłok zabez
pieczających. 

Nanosi się je pędzlem poczynając 
od konturów obrysu. Jako zasadni
cze powłoki zabezpieczające używa 
się klej L-40 z dodatkiem pigmentu, 
którego skład jest następujący : 

1 część wagowa kleju L-40, 
2 części wagowe czerwieni żelazo

wej. 
Przed zmieszaniem składników 

klej rozcieńcza się w stosunku 1 : 1 
lub 1 : 2 (dwie objętości rozpuszczal
nika) rozpuszczalnikiem przygoto
wanym z jednej części objętościowej 
octanu etylu i dwóch części ksylenu. 

Lepkość mieszanki powinna być w 
granicach 10-17 sekund Frenkla 
0 2,5 mm. 

Miękkim pędzlem nakłada się 3-4 
warstwy kleju przesuszając każdą 
w temperaturze otoczenia przez mi
nimum 4 godziny. Ostatnią warstwę 
należy suszyć w warunkach poda
nych wyżej, co najmniej przez 4 do
by. Zdejmowanie powłok zdzieral
nych z miejsc podlegających trawie
niu dokonuje się już po 24 godzinach 
od chwili naniesienia ostatniej war
stwy. Najlepiej zdejmować emalię 
przez obdzieranie po szablonie, za
pobiega to odwarstwieniu pokrycia 
zabezpieczającego w miejscach nie 
podlegających trawieniu. 

Trawienie wymiarowe w kąpieli 
Przygotowane części układa się w 

koszach lub zakłada na wieszaki w 
pozycji leżącej, powierzchniami tra
wionymi do góry. 
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b • zapobi c poru zan iu lę cz -
ci v cza. i tra ,• i nia, nal iy przy

moco vy vać j do "i suków sprę
żynującymi przyci kami. 

arunki  raw i n ia. 
roz wór ługu sodo ,·ego o s ężeniu 

1 20- 1 70 G/1 lub 30  00  G I .  
m pera ura kąpiel i  60-80 •c . 

za ,·ar o " ć  aluminium (jako pro
duk u rawi n ial  od 25-70 G I, 

zyb o · ć ra , icnia w zależnosci od 
empera ury, żenia ł ugu i gl inia-

nów ok. 1 mm godz., 
vv rawione do żądanej głębokości 

pól!abryka y przejaśnia się w kwa
·ie azo owym o s ężeniu od 1 5-30010 

w cza ie k i lku minu , 
po umyciu w zimn j i gorącej wo

dzie su  zy się w empera urach pod
wyższonych, naj lepiej w uszarkach. 
do całkowi go u unięcia wody. 

z ści dur lowe obrobione rowie
ni  m kszta łtowym pokazano na 
rys. 3. 

l ' .suwo n ic µou·loki ::a bezµi c.:aJq 
ccJ 

Powlokę zabezpieczającą u. uwa 
i<: przez mo zenie pólfabryka  ów 

,,. rozpuszczaln ikach organ icznych i 
zmywanie p dzlem lub szmatam i .  Do 
ego celu naj lepiej nadaje si ben

zen techn iczny lub ksylen. 

Za bczpicczcmc a n t ykorozyjne 
Wv rawione chemiczn ie pół fabry

katy· pozbaw ione plateru ul  gają ła
two korozj i ,  szczególni , j żeli prze
chowywan są w pomieszczeniu ,  
gdzi prz prowadza się kształ towe 
trawi n i  . 

'aj prostszym i najdogodn iejszym 
zab z.pieczeniem antykorozyjnym w 
ym przypadku jest anodowanie na 

grubość około 5 mikronów. 
Po dokładnvm zmyciu k lejem L-40 

cz. •ści należy · lekko prze rawić przez 
około 30 sekund w 4 -procentowym 
ługu i anodować w kwa ie siarko
wym zgodni  z obowiązującą tech
nologią .  Jeżeli na  powi rzchni  pozo
stają ślady k leju L-40, prz d tra
wi n iem w ługu na! ży czę:ci prze
trzymać przez k ilka godzin w k wasie 
azotowym s osowanym do przeja
śni n ia. 

Przy odbiorze podlegają sprawdze-
niu następujące parametry : 

a) przesunięcie l in i i  zarysu ,  
b) wielko c i  lokalnych podt rawie11 ,  
c )  głębokość wy rawien ia . 
d )  wy rawien ia punktowe. 
Prz sunięcia l in i i  zarysu powierz

chni  wy rawionych od wymiarów 
okre !onych rysunk iem dopuszcza . ię 
w granicach tolerancj i ry un kowych. 

Glc:boko� 
l rO \\.' l  nlO 
w mm 

\\' I lko  c 
dopu,7-
ctoln: h 
odchyl 'k  
w mm 
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3.0 , 4 ,0  • 5.0 1 5 .5  + 6.0 
- I.O - 2,0 - l.O - 3,5 - 4.0 

.l 

. ' omlnalno 
Kh;bok osc 
t rawienia 
w mm 

Tolerancje g r u hości materiału pozostałego po wytraw enlu 

gru briści mat r ia lu  wyjściow go w mm 

0 ,8  I .O 1 . 2  1 , 5  1 , 8  2 2,5 3 
I __ 

od 0.5 
du 0.7 

od 0,9 
Io ! , �  

2 

- 0, 1 
- 0 , 1  

-;- 0 , 1  
- O . I  

-,- 0, 1 2  -r 0, 1 2 0 , 12 + 0, 12 I 0,12 l,U 
- 0. 16 - 0 , 1 6  -0 ,2 - 0,24 - 0,28 -,.u 

--- --- - -
-;- 0 , 15 , 0 , 1 6  + 0, 16 

I 
+ 0.16 0, 1& • 9,1 

- 0, 1 - 0, 1 3  - 0, 22 - 0,22 - 0,22 -O, ł 

--- 1---io,;- � � - 0,1 - 0,13 - 0,22 1 - -- i- - - ---
-- I I 1 -::u 

. 'ależv zwróc ić uwagę, że odchył
ki spra�, d rn :ię specjalnym szab)o
n m kon rolnym.  Plus oznacza zwię
kszen ie wym ia rów, minus zmn iej
szenie wym iarów n ie rawionych od
c inków. 

\Vielko • c i  lokalnych bocznych pod
trawieii od uzy ·kan ego zarysu  dopu
Slcza się w zależności od  głębok ości 
rawienia ,,. gran icach podanych w 

tab in I .  
Tego typu o dchy ł k i  wyn ikaj ą z 

n iedokładności samego procesu c he
m ic7.!1ego frezowania  i mają ty lko  
wartości m in usowe. Podtrawien ia  
lokalne zniekszalc:ające zarys wy
trawienia mogą zajmować maksi
mum 1 0° o ogólnej d ługości l in i i  fre
zowania każdego trawionego kon
turu. 

R ozmieszczenie podtra\ ień je 
dowolne.  

Tolerancje dla głębokości wytra
wienia w zależności od grubości bla
chy podaje tablica 2. 

1a powierzchniach zabezpieczo
nych powłoką ochronną (nietra\ io
nych) dopuszczalne są wytrawienia 
m eta lu  w · n ik łe  z uszkodzenia po
włoki ,  pod warunkiem, że nie wpły
wa t o  na charakterystykę wytrzy
m ałośc iową. Części, k tórych powierz
chn ie  wychodzą na  zewnątrz, nie 
m ogą m i eć wad widocznych i obni
żających estetykę wyrobu. 

Gładkość powierzchni  po wytra
wien iu  u lega obniżeniu o 2 do 4 klas 
gładkośc i. 

NA PÓŁKACH KSIĘGARSKICH -
!'.I AT ! :  , ,St ruk t u ra I s tcojst tra a u:!cicjon-

11ych ,tale) f SJJICl ll'O l l '" .  Trudy Inst y t utu 
n r  1;6 Redakcja  D. J a .  \\'fsz11 ic1k ow, Wy
dawnictwo - l\lasz1 11ostrojenje 1966, stron 
184, c na 8 1  kop. 

Ksiązka J est zbiorem dziewic:t nastu 
n;iu kowych r • fe ra tów I orygi naln ych 
opracowo n  dot yczących str ul< tur, wlasno
st· i ,  chara k ll' ryst yk stopów i s ta l i  lotni
t·t}Th. l 'oszczegulne prace traktują o róż
nych zngacl n1eniach z clziec lz iny przemian 
s 1 r u k 1 u ro l 11ycl 1 .  t worzenia sic: faz utwar
c !nJ ;:icych. funkcjach i zależnościach mi�
cL(y roznymi  zabiegomi  mct :i l u rg icznymi, 
zab1 gam1 z ?akr su obrób k dcpl no
-ch emin.nych a własnościami mechanicz
n y m i ,  u;(yt kowymi i szczegółowymi cha
raktc ry',lykami  stopów. K i lka refera tów 
omawia t mat stopów tytanu,  a zwłasz
cza roznych jego faz i powi ązoń z i n n y
mi cloclalkami,  o ra z  wpływ różnych do
cła ków na charakter przemian i proce
sy zachocl7ącc przy odlewani u i obrób
koch cieplnych. K i l ka dalszych referatów 
w podobnych a pektach rozpatruje stopy 
lekkie. 

W r r ratach podano wynik i  barlań 
własności stal i o wi lu składni kach sto
powych nie zaw ierających niklu oraz ki
netyk i przemian w stopach na osnowie 
n i k lu, a ponadto dane syst matycznych 
badań l1otermlcznych prz mian w sto
pach tyta nowych. W re feratach rozpa
trywona Jest równi  ż aparatura i meto
dyka boclań przem ian razowych w meta
lach I stopach zo pomocą cgzo lektrycz
n j emisj i .  

K si;p:ko przeznac1ona jest dla pracow
ni ków na ukowych I inżynieryj no-tcch
n1c1ny h, m tolu rgów oraz specjalistów 

obróbl<i ciepl nej, a także dla studentów 
s tarszych lat  s tudiów o k ierunku meta-
lurgicznym. A. G. 

MATI . :  ., Woprosy protzwodstwa otllwok 
i:: al tt miniewych splau;ow". Trudy Insty
t u t a  n r  67. Red okej a . N. Barbaszln. Wy
dawnictwo Maszinostrojenje. 1966, stron 
HiO. cena 73 kop. 

Praca jest zbiorem clzicwlęciu nauko
w ych referatów i sprawozdań z prac nau
kowo-badawczych, k tórych celem było 
podwyższenie własności stopów alumi
n iowych. W referatach rozpatrywane są 
zagadnienia unc 1wocześnienia procesów to
pien ia,  odlewania i obróbki cieplnej. 
P rzytoczono wiele danych z zakresu ra
f inacj i  i odgazowania stopów, pracy ple
ców itp.  Przedyskutowano wpływy róż
n ych czynników na pierwotną krystali
zację stopów, a także dane o kinetyce 
ut len iania  stopów aluminiowo-magnezo
wych. Omówiono procesy formowania 
cienkościenn ych, szczelnych odlewów. 

Ponadto przedstawiono doświadczalne 
określen ie współczynnika zużycia syste
mów odlewniczych dla odlewów ze sto
pów a luminiowych oraz określanie ilości 
t lenków w alum inium i jego stopach. 

Wywody i tezy doskonale ilustrowane 
są l i cznymi tablicami ,  zdjęciami l rysun
kami,  a zawa rta na końcu każdego refe
rat u  l i teratura pozwala każdorazowo uzu
pełnić wiadomości z omawianego tematu. 

Książka przeznaczona jest dla specja
l istów od lewni ków, i nżynierów techno
logów i pracown ików naukowych. Mote 
być zalecana w charakterze pomocy dl, 
st udentów starszych lat studiów kierun-
ku odlewniczego. A.  G. 



Nowo ś c i  E C H N I C Z N E  

SAMOLOTY KRÓTKIEGO STARTU UNIWERSYTETU MISSISIPI 

Uniwersytet Missisipi zajmuje się 
już od 1953 r. problemami zwią
zanymi z budową samolotów skró
conego startu i lądowania. Przepro
wadzono cykl badań obejmujących 
zagadnienie odsysania warstwy 
pr:t.yścien nej, zwiększenia ciągu śmi- • 
.Ha za pomocą umieszczenia go w 
Pierścieniowej osłonie i zmniejszenia 
oporów na drodze starannego opra
cowania aerodynamiki samolotu. Ba
dania nad odsysaniem warstwy przy
ści t:r1nej rozpoczęto na zmodyfiko
\\"an:vm szybowcu SchWeizer TG-3 
\odsysauie warstwy przysc1ennej 
spo\\·odowało wzrost współczynnika 
C:max z 1 ,4 do 2, 1 ) ,  a następnie kon
ty nuowano je na samolotach Piper 
L-21 i Cessna L-19 (na tym ostatnim 
uz,· skanQ Czmax == 5,1, przy czym 
. · t rata mocy na odsysanie warstwy 
przyściennej wynosiła 12 KM przy 
mocy silnika 213 KM). Do badań o
budowanego śmigła wykorzystano 
samolot Anderson�Greenwood AG
- 14  uzyskując wzrost ciągu ze  124 kG 
(przy mocy silnika 90 K M) do 245 
kG , a do badań możliwości zmniej
szenia oporów aerodynamicznych -
:--amoloty North American L-17B 
. . Navion" i Beech L-23. 

Wyniki przeprowadzonych bada11. 
U\\'zględniono przy budowie do
świadczalnego samolotu XAZ-1 
. .  '.\Tarvelette" (rys. 1 ) ,  który stanowi 
q· ntezę przytoczonych powyżej środ
ków skrócenia startu i lądowania. 
W celu zwiększenia siły nośnej za
stosowano odsysanie warstwy przy
ściennej skrzydła, a także urządze
nie do zmiany wygięcia linii szkie
lelm,vej skrzydła w miejscu, gdzie 
normalnie znajdują się klapy. Urzą
dzenie to, pokazane na rys. 2, działa 
na zasadzie zmiany położenia sze
regu pomocniczych dźwigarów tyl
nej części sluzyd: a, które z. pokry-

c iem są łączone za pomocą zawia
sów umożliwiających swobod ne wy
ginanie profilu. Ciąg śmigła został 
zwiększony przez zastosowanie na 
wzór samolotu AG-14 pier§cieniowe.i 
osłony o średnicy wewnętrznej 1 ,6 8  
rn i zewnętrznej 1 ,90 m. Opory aero
clvnamiczne starano się zmniejszyć 
nadając powierzchniom samolotu 
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duzą gładkość i usuwając w miarę 
możliwości wszystkie te elementy, 
które powodują zaburzenia w opły
wie. 

3 
Rozpiętość samolotu „Marvelette" 

wynosi 7,97  m, długość - 8,75 m, 
wysokość - 2,40 m. Jego prędkość 
maksymalna - z silnikiem Conti
n ental o mocy 90 KM (z czego 10 KM 
pochłania system odsysania war
stwy przyściennej) - nie przekracza 
2 ·  0 km/h. 

Drugim samolotem tego typu zbu
dowanym przez uniwersytet Missi
sipi jest samolot „Marvel" (ozna
czenie wojskowe XV-l lA) , którego 
pierwszy lot odbył się w 1966 r. 
O podobnym układzie co „Marvelet
te" samolot „Marvel" (rys. 3 i 4) 
ma konstrukcję wykonaną wyłącz
nie z tworzyw sztucznych. Śmigło -
w pierścieniowej osłonie o tych sa
mych wymiarach co w samolocie 
,,Marvelette" - zostało tak dobrane, 
że największy ciąg wytwarza przy 
prędkości 48 km/h. Jego prędkość 
obrotowa wynosi 2075 obr/min . W 
przeciwieństwie do samolotu „Mar
velette" wewnątrz osłony śmigła za
stosowano płaszczyzny sterujące 
(rys. 5) - o układzie krzyżowym -
co spowodowało pewien wzrost opo
rów aerodynamicznych. W ogonowej 
części kadłuba znajduje się turbino-
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wy silnik Allison T-63 o mocy 250 
K M  i prędkości obrotowej wału wyj
ściowego 6200 obr/min. Wał łączący 
silnik z,e śmigłem jest osadzony w 
pięciu łożyskach i osłonięty rurą z 
tworzywa sztucznego, w której cyr
kuluje olej .  Do odsysania warstwy 
przyściennej skrzydła (o zmiennym 
wygięciu linii szkieletowej) wyko
rzystano sprężarkę silnika. Podwo
zie samolotu składa sie z czterech 
kół. Może ono przejąć uderzenie o 
ziemię powstające przy prędkości 
opadania 3,6 misek. 

Samolot „Marvel" ma rozpiętość 
7,97 m, długość 7,13 m, ciężar całko
wity 1090 kG i ciężar własny 725 
kG. Ciąg 590 kG łącznie z maksy
malnym współczynnikiem siły noś
r,ej wynoszącym 4,5 umożliwia ode
rwanie się od ziemi po rozbiegu 37 m; 
długość startu na przeszkodę 15 m 
nie przekracza 60 m. Prędkość ma
ksymalna wynosi 330 km/h, a pręd
kość wznoszenia przy prędkości po 
torze 110 km/h - 9 misek. 

Opis do rysunku 2 :  1 - zawiasy 
łączące dźwigary z pokryciem; 2 -
wał synchronizujący; 3 - łożyska 
główne ; 4 - wał poprzeczny;  5 - ło-• 
żysko przednie; 6 - dźwigar główny; 
7 - przednia, sztywna część skrzy-
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l a :  - c: z  • ść  skrzydła o zmi nnym 
wygi  •du I i i i i  sLk icl o \' j ;  9 - tyl
na .;z v vna cz · ć skrzvdl a ;  JO - śl iz
gowe połączeni pokr;•c ia  na k ra '.•:i:
dzi spły w u :  1 1  - ś izeowa podpora 

\'a łu poprwc7..nego :  12  . - ok)enka 
svnch rCJ n izujące ołożen 1e szk1cle u 
skrzydła , 1 3  perforowane po-
kryc ie. 

W . K .  

.' .\ :\l LOT .' I KOR.'K Y Z C I J OW:\ :'\ Y M  \ I R:--. I K IE :\I 

Fi rma . · 1 1: ,  r�k v , i :· ·raft  Lapro
kk owała •· 1 •, l k1 • a olo z chowa 
ł ·m  w i rn ik !l m no�nvm.  prLl·znaczo
n�· do J.><J·zuk i·xa i. ia  i ra o \",l il ia l u 
dzi  w i ecJSla:h n i cdos c;pnych. Pól 
sz ywn. ·  v : :· 11 1k  r o'.ny jes cho var, : ·  

do k adłuba w chwil i .  g d y  prc:dkosć: 
lotu przl'k :-ana 240 km h.  Hównicż 

n . ig ło  ogonowe jes . chu,\·ar�c du 
k :·op owej osłony um1eszczcme:  n c.,, 
szczvcie us  c rze n i a  k ic :· unku .  \\' ta
k ie, {  konf i guracj i  samolo może os ią
gać: prc:dkość: po,vyżej 800 k m/h. Przy 
, i • ;-a rze całkowi ,·m 20 OOO k G .  za
s i1;g z laclunk icm 4000 kG wy nosi  
1 10\\ •; żcj %0 k m . B rak i n fo!·macj i  r: a 
:ur. a t  napt;d u \' ! rnika  nc.,� nego, !Cel 
fak zas osowania  śmigła ogonowc•go 
1 >'JC. lobnil' jak  ,,,- opisywanych  j u ż  
,,: . .  ·owosc i ach  echn icznych" śm i 
g i  ,wcach wg p rojck ów f i rmy Locl< 
IH:l·cl l zdaje  s ic:  wskaz_v,•:a�· na me
chan it·,.nv  svst c·m nrze. nosze n ia  mo
t :· na ,· irn ik .  przy · ( 'z ym z Ll\\·agi  na  
napc;d samolo u s i l n ikami  odrLuto
v: vmi  kon ict zne bc;d Lie ;.a ' n s  alowa 
n ie docl a l l · owej t u rbin:, . 

W.K.  

. · .\ DD'.l.\\' I ĘK · y  L T .\ .1 . C Y  CEL F i rDI Y R Y A :\  

uprau)\\ a ł a  1 1 0 \\ ;1 , do:-,w iadca, l  1 ,1 
,, c rsjc: zda ln i e  I· inowa ncgo, odzy -

sk i ,,.·.1 :1Lgo l a :a  <1cego celu , .F irc
bece " I (\\ y p roclukowancgo dotych
nas \\' i lości ok .  3000  sz  u l<) - nacl 
c l ż,,· ic;kowy Ja  a jący cel „ F i rebee" 2 ,  
o prt;d  · ośc i  l uOO k m/h . Za łączon a  fo
lugraf ia  przcclsta \' i a  mak ietc; nowe
go latającego cel u ,  s lużqc,1 do s tu
d i1:i,,· nad zabudo\\'q u r :q , lzeń e lek
t ro r  iu.n:· l  I l .  k tórych czc;ść pochodz i  
. :  l a  a j ;H·(•t.;o l·e lu  „ F i rcbcc · •  I .  Prób_y 

stat _,· cznc „F i 1·t bee ' 2 zos ta ły  j u ż  
u ko 1· czonc ,  p icn · srn próba w loc ie 
była  przc\\' idz iana na polowe; 1 967 r. 

W,K. 

L E K I  I SM J G LOW I E C  „BETA'' 200 

1 · a 1 1 forn i jska f i rma Fil pl r He. e a ,T h  
1.budowała lek k i  śmigłowiec „ 13eta"  
2 0 0 ,  k óry stanowi S\\'Cgo rodza ju  

przew rót \\' k onstrukcj i  !.migłowcuw. 
Sm igłow i<'l' ten jest  podobno tak 
!a l \\ :  \\ p 1 lolah1 . 7C moze go pi lo
towac l· ażdy ,  k lo pi lo  uje samolot 
tu rys yczny. PraLc nad projek tem 
iim1g lo\\ en rozpacz to w I !l.�O r .  
P1 ·n\.· 1.l· badania prLcpro,·adLono na  
sm1gło , l'U doś,, 1ack1.a lnym ( rys .  3 ) .  
k óry  miał lak i  sam układ  co  śm i -
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r.łnw iec protot:r pow_v . levz o uprosz
cL0 1H:j ,  ru rowej konstru kcj i .  Pierw
szy lot  śmigłow iec „Beta · •  200 odby l 

26 maja  1 966 r . ,  a świadectwo zda . 
nosn m ia ł  uzyskać na począ u 1 967  r. S m iglowiec oędzie produko
wany sery j n ie ,  przy cz:m jego cena 
n ic  bc:dzi e  podobno przekracz.ae 
20 OOO dolarów . 

J 

J a k  \': idać z rysunków, w śmi
g łowcu . ,Be. ta" 2ro zastosowano dwa 
\\' irn il- i  w u k ł adzie .tandem, Są to 
szt _n..-r1e w i rn i k i  „Gyroflex" o śred
n i c.,· 6 ,22 m ,  napędzane silnik iem 
t łok owym Conti nental 10-360E o mo
c.· . · 2 1 0  K :\ T .  \ · :.-posażonym w układ 
\\ try k u  pal iwa. Prędkość malm·
malna śm iglow�·a vynosi 240 km · , 
zas ic;g z 30 m i n .  rezerwą paliwa _ 
6,10 k m. Pozostałe dane: długość ka
clluba  5 ,3,1 m ,  szerokość kadłuba 
i ,25 m .  ruzs aw chowanego podwo
zia l . :'.:2 m .  wysokość: 2,97 m, ciężar 
wlasn,· - 53 kG,  c iężar całkowity 
77 1 l :G . 

PROJ E KTY URZĄDZE� 
R ATl :--; KOWYCH 

DLA A�TRO. 'AUTOW 

\ .K. 

Poż a r  kab iny  „Apollo" wykazał. że 
<1 s t ro 1 1autom g rnż;-1 w ich podróżach 
kosm i l' zn,·ch znacznie większe nie
bezp icczC"1i st\\'a. n iż o mogło wyni
k a ć· z pomvsln ie dotychczas prze
bicga,i ,J cy l'h lotów załogowych. pe
cjal iśl  i zdawa l i  sobie jednak pra
w<;. że wypadek taki  wcześniej czy 
póżniej  m usi  nast,wit, gdyż jest rze
czą n iemożl iwą . aby wszystkie za
d a n i a  załogowe mogły być wykona
ne ze 1 00° o n iezawodnością. Z badań 
F. M 0 1:r ipl isa z Canadair Ltd. wyni
k a ,  że \\' 1 97 J  r .  na 1000 lotów za
ł ogo\\'ych prz:·padać: bc;dzie 95 wy
pa d k ów śm iertelnych, jeżeli nie 
przewidzi  sic; dla astronautów moi-

l iwo:ci ratunku .  Ponad 5()-0,'o tych 
wypadków bc:dzi e spowodowanych 
usz  ; od zcn iam i  rakiet  nośnych w 
czasie pierwszych 1 5  min .  lotu, 251 , 
zd,i r7.)' s ic:  w C'zasie w:vkonywania 
za cl,1 11 t rwa .i ,J C)Th 28  d n i , a 1 5'10 w 
< 'zasie ))O\\' l'O u na  z i c·rni�. Poza tym 
astronauc i  mogą chorować. 



Zagadnieniem bezpieczeństwa 
astronautów i możliwościami za
pewnienia im ratunku w razie wy
padku zajmuje się obecnie obok 
� ASA i USAF szereg firm. Akcje 
ratunkowe prowadzone z Ziemi za 
pomocą poj azdów załogowych sta
nowią tylko jedna z wielu możliwo
�ci - skompliko,;,aną technicznie i 
ma)o korzystną pod względem ko
�ztow. Z tego powodu najwięcej 

u ,,·agi poświęca sie środkom zapo
biegawczym, dążąc· przede wszyst
kim do zanewnienia niezavJOdności 
dz iałania pojazdu. Na obecnym po
z iomie rozwoj L1 tećhniki astronau-
ycznej rzeczą najbardziej pożądaną 

jest, aby w razie wypadku astro
nauci mogli pozostać w swej kabi
nie. W tym celu zarówno sam po
j azd, jak i jego instalacje wykonuje 
siq w sposób zapewniaj ący maksy
malną pewność pracy, stosując ukła
d:-·  zdwojone i przewidując możli
,,-ości ich wymiany. Również w 
przyszłości będzie to mieć pierwszo
rzqdne znaczenie, gdy urządzenia 
pokładowe będą musiały pracować 
w ciągu całych miesięcy lub lat. 

Srodki zapobiegawcze uwzględnia 
siq również przy wyborze elementów 
planowanego zadania. Np. parametry 
orbity ustala się tak, aby w przy
padku uszkodzenia silników hamu
j c1cych powrót pojazdu na Ziemię -
wskutek działania oporu powie
t rza - nie trwał dłużej niż pozwa
lają na to zapasy tlenu, żywności i 
energii. Jeżeli chodzi o samych 
astronautów, to przed dłuższymi wy
prawami będzie się im usuwać 
migdałki, ślepą kiszkę i woreczek 
żółciowy. 

Jak na razie środki ratunkowe w 
całym tego słowa znaczeniu są moż
l iwe do zostosowania tylko w fazie 
startu. I tak np. dla zepewnienia ra
tunku załogi pojazdu „ Gemini" w 
przypadku uszkodzenia rakiety no
śnej w czasie startu wyposażono 
pojazd w katapultowane fotele. Na-
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torniast w przypadku kabiny „Apol
lo" (podobnie jak to miało miejsce 
w przypadku kabiny „Mercury") to 
samo zadanie ma spełniać silnik ra
tunkowy. 

W przyszłości będzie możliwe prze
prowadzanie przez astronautów 
przeglądów i napraw statków w czar 
sie lotu po orbicie. Z Ziemi będą 
przesyłane części zapasowe, paliwo, 
tlen lub nawet urządzenia pozwala
jące na powrót astronautów na Zie
mię_ W ramach programu „Gemini" 
przeprowadzono już pierwsze próby 
wykonywania niektórych czynności 
na zewnątrz pojazdu, a co ważniej
sze opracowano pewne metody i 
urządzenia do manewrów spotkanio
wych i łączenia pojazdów. Tego ro
dzaj u środki ratunku pr:zewiduje 
się również w lotach na Księżyc 
statku „Apollo". 

Następnym etapem w tej dziedzi
nie będzie umieszczenie w określo,
nyc h miejscach kosmosu większych 
pojazdów lub stopni rakiet nośnych. 
Będą one służyć jako „przystanie", 
stacje sanitarne, magazyny paliwa, 
części zamiennych i narzędzi oraz 
będą zaopatrzone w urządzenia umo
żliwiające powrót na Ziemię. Stacje 
tego typu mogą być również umiesz
czone na Księżycu. W najbliższej 
przyszłości NASA zamierza użyć w 
celach doświadczalnych jednego ze 
stopni rakiety „Saturn" jako stacji 
kosmicznej. 

4 

Na obecnym poziomie rozwoju 
techniki astronautycznej możliwe 
jest stosunkowo szybkie zastosowa
nie specjalnych urządzeń do spro
wadzania astronautów na Ziemię. 
Najbardziej zaawansowane w tej 
dziedzinie są prace prowadzone 

przez firmę General Electric, której 
projekt MOOSE (Manned Orbital 
Operations Safety Equipment) ilu 
strują rysunki 1, 2 i 3. Astronauta 
nakrnda na siebie specjalny ubiór ze 
zbiornikiem tlenu i spadochronem 
piersiowym oraz worek ze sztuczne
go tworzywa. Tylną część worka 
tworzy osłona cieplna w kształcie 
spłaszczonego stożka. Po opuszcze
niu statku astronauta otwiera zbior
nik z materiałem pianowym. W cią,
gu dwóch minut za plecami astro
nauty i po jego bokach tworzy się 
twarda osłona. Następnie astronauta 
uruchamia silnik raluetowy do wy
hamowania prędkości i do sterowa
nia położenia Uako układ odniesie
nia służy horyzont) . Bezpośrednio 
przed weJściem do gęstych warstw 
atmosfery astronauta odrzuca silnik. 
Zewnętrzna warstwa osłony cieplnej 
ulega stopieniu (materiał został wy
prooowany na pojazdach „Mercury" 
i na elementach do prób powrotu). 
Poza tym astronautę chroni kokon 
z materiału pianowego i odbijający 
promieniowanie cieplne worek ze 
sztucznego tworzywa. Kokon jest 
aerodynamicznie stateczny, co za
pewnia odpowiednie położenie astro
nauty w czasie spadania w gęstych 
warstwach atmosfery. Na wysokości 
ok. 10 OOO m otwiera się spadochron. 
W skład urządzenia wchodzi nadaj
nik radiowy, który przez cały czas 
powrotu astronauty wysyła sygnały 
ułatwiające określenie miejsca lą
dowania. 

Na rys. 4 pokazano balon, który 
pozwala na sprowadzenie na Ziemię 
całego statku. Balon taki został za
projektowany przez firmę Aveo 
Corp. i ma służyć do sprowadzenia 
stopnia S-4B rakiety „Saturn". śred
nic:a balonu wynosi 45 m. 

Niezależnie od opisanych środków 
ratunkowych projektuje się budowę 
pojazdów, które będą utrzymywane 
na Ziemi w stanie alarmu w celu 
niesienia natychmiastowej pomocy 
znaj dującym się w niebezpieczeń• 
stwie astronautom. Koszty rozwoju 
takiego pojazdu ocenia się na 1 +23 
miliardy dolarów. 

W.K. 

NOWY SILNIK DWUPRZEPŁYWOWY PRATT AND WHITNEY 

Na zlecenie amerykańskich sił lot
niczych firma Pratt and Whitney 
zbudowała i wypróbowała silnik 
dwuprzepływowy zaprojektowany 
wg nowych zasad konstrukcyjnych 
i aerodynamicznych. Jego charakte
rystyczną cechą jest znacznie mniej
sza długość niż innych silników dwu
przepływowych o tym samym ciągu. 
Silnik nosi oznaczenie JTF16B. Na 
fotografii został porównany pod 
względem wymiarów z silnikiem 
Pratt and Whitney TF30-P-6. Oba 
silniki wykazują podobne parame
try i należą do tej samej klasy pod 
względem ciągu (ok. 4500 kG). 

W.K. 
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R J \\ L \ ' Y . I L. · 1 

plizni ·ma v rol voj pasażcr-
sk ith samolo t, \' odr1.u o vych na 
k ro k i  I as\' k ór t·zr.s o musz,1 
bvć c·k sploa ,m an<: w nu unkal h 
ni ·korzy nyt:h pod Wlgl•:dl·m ko
nomii  - ą po ,·odowa r. • w d uży 
s opn iu brak il·m od !)<1\\ i<:dn iego · 1 '  -

n ika.  · i 1 11 ik  do samolo u od rzutl)
Wl·go na k i o  k 1e ra:v u · 1 od po
,,. iadac.- spcl ,· f1czny m " a  runkom l'kS 
ploataq1 :  prwl'ic: ny ł za Io u 
12 min .  wykorzy anie d l1enr.c -
od -I do  8 godz .. l iczba art0w na 
dzicn - ponad 20. c,k n  s prały s i l -

n ika  prz�· ,.w it;kswnym c 1 ,1gu star-
o,,·,· m :1" " i ok n·s pracy przy 

< 1 ; 1gu " znos,enia :n° ,, ca lkow i-
(•go c ,k r(•su prat·y .  

\\ arunk i  { '  ma spC' ln iać:  now�· 
cl\,·upnl·p l �·wow_\' s i lnik f irm�- Rol ls
-Ho_,T , o l' i , 1gu 4 400 kG H B. 203-0 1  
. Tren - -. k óry poclob11 1c• j ak  s i ln ik  
H R. 1 78 (obc•l-nC' oman.enie RB.  207) 
0 l' i ,1gu rzc:c lu  20 flf'O k , zosta ł zbu 
c lowa11\' w układzie rójwalo\\·y m  

kład · a k i  umo1. l iwia zmniejszeni 
i losci stopni spr żarkowych i turbi-
11CJ\\'\'l h .  gdyż rzy oc! clzic· lnC' zcspol�
mog�\ pracować- pny swych op y 
malnych prc:dko.' ciach obro owych.  
oraz zapobi  ga n iesta t czn j pra
( 'Y sprc:ża rek .  co el imin uje kon iC'cz
ność: s osowania ich mechan izacj i .  
Turbina n i. k iego ci.'ni  n ia jest mało 
obciążona .  co ,,. przy złości  pOZ\\'Ol i  
na zwic;-kszcniC' jej mocy bez zwic:k
szl'nia ilosl'i s opni. Poza yrn zespól 
W\'Sok icgo c i śn i  nia je t bardzo k ró -
l · i. clzic:k i tzc•rnu moż być osadzony 
ty lko  \\' dwóch !oż�- kach .  

i ln ik  j s rnopa rzon�· \\' jedno
s opniowy w n yla or bC'z łopatek 
wio owych. napc:dzan�- c!wus opn iow,1 
urb in.1 n i sk i  go cisn iC'nia i zapew

n ia jący . o unl'k wyci a ków powiC' 
trza 3 :  I .  W�- worn ica gazu składa 
. i z cz ro. opniow j . prc:ża rk i  
śr dn i  go  nsn i  nia nap cl zan j prz z 
j dnos opn iową u rb1nc: sr dn i  go c i 
i;nierna oraz z p1c:cio opniow j sprc:
żarki  ,,·,-sok i go cisni n ia nap dza
nej  prz 1. j clnostopn iową urbinc: 
wysok i go cisni  n ia. bi turbiny 
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,rnd,I lhl<Jcl zon !CJpa _k i. _ Komora spa
la11 i a  je: y pu p icrśc 1l·n 10 · ,·ego. Tem -
1x.-ra u ra przed t: rb1 11,1 wysok 1:go 
u n :( n ; a  Jl'S u m i a rkowa na. _ St1 u 
m i l  :� Il' " :.- 1 J O\\'e s .. \ rozd_z1elone, 
�dyż prz\' s os ..in k  u wyda_ kow 3 : _ ! 
l :rnza lu s i <: o k orzy n 1eJsz� mz 
r icszan ic: s rumieni . U rzą dzema po-

oui iczc s i l n ika  są napc:clzane przez 
·prc:ża rkt; \·y sok i ego t i ,n ienia

_. Loż,·skow a n ie rzc:ch rnczaleznyc:h .  
, :oncc:n rycznych \\ a lów jC'S roz
dz iclon • m 1c:clzy rzy korpu ." - \ . a l  
zespołu n isk iego c: iśn ienia jes  osa-

dzonv \\' t rzech łożyskach .  Bezpo
średnio za ,,. nt)· l a

.
or m znajduje 

s ic: duże loży sl· o wałkowe, które mo-

że przyjąć obciążenia od niewywa
żenia powstałego w wy n iku  u traty 
przez wentyla or  jednej z łopatek .  
Wal zespołu średniego ciśnienia jest 
również osadzon\· w trzech łożv
skac:h,  natomiast ·wa l  zespołu wyso
k iego ciśnienia ma tylko dwa łoży
ska. prz�- czy m łoż_Ysko tylne jest 
umie zczone za urbiną .  

a czc:ści p rac:ujące \\' n isk ich 
('mpcra turach zasto O\\·ano tworzv

wzmocn ione wlók ne'm 
szk lanym.  al  ż�- do nich pierścień 
wio ow_,. wen yla ora. łopatk i k ie
rownicz w n v ia  ora.  k iero\\·n i c:e i 
k nr pu sprc:żar:k i średniego c iśn ie
n ia  oraz korpusy łożysk .  Wirnik i  
. prc:ża rki  ś red niego i w�·sokiego 
t' iśni nia zos aly wykonane ze stopu 
ytanu .  

Demontaż i pr�eg_lądy poszciegó . ny<:h :-espolów �1l�1ka mogą odb,. '·? " s ię w poloz�niu poziomym luo pi onowym. Zc�pol wen yla ora 7.0-s a l  lak zapr?Jektowany, że moż a go W) �udo\�ac do przeglądu bez d . m�rntaz� glown�ch walów i loży Rowrnez łopatki wentyla ora można �\·�·m_i n iać _bez zdejmowania piersc:1em mocuJących. 
Pozostałe dane si lnik a: maks. Clą 

t rwały 4240 kG, wydatek powie n! 
! 36 kG/sek ,  spręż ?gólny 16 :  1 ,  ci _ 
zar  79-! k G ,  redmca wio u wen .,_ 
la tora 983 mm, długość do kołnieria 
ru ry  wylotowej 2090 mm. 

S i ln ik  „Trent" został wytypowan\' 
do napędu samolotu na k rótkie ra·
sy  Fairc:hi ld H iller F-228 na 50--tQ 
pasażerów, k tó ry jest l icencyjną od-
mianą samolotu Fokker F-
. ,Fe l lowship". 

LOT ZM IEJ 
' I L  

\ .K. 
Y HA 

Do naddźwiE:,'kowego samolo u pa
sażerskiego Boeing 2707 opracowano 
wlot z przes awialnym dyfuzorem 
k tóry u możliwia przy podchodzeniu 
d o  l ądowania i kołowaniu znaczne 
zmmeJ · zenie poziomu hala u wy
twarzanC'go przez sprężarkę ilnika 
P rzez Z!tl ianę geometrii ciała cen
tralnego, a mianowicie przez po
v\· ię kszeni e  jego średnicy uzyskuje 

, ię przy małych prędkościach lotu 
przy. picszenie strumienia powie
trza - prz d przekrojem wlotowym 
s prężarki - do prędkości dźwięku. 
Utworzone dzięki temu we wlocie 
fale uderzeniowe zapobiegają wydo
s tawaniu s ię na zewnątrz hałasu 
o d użej częstot l iwości, którego źr6d
lem j est sprężarka. Zmiana średnicy 
c iała centralnego odbywa się w sze
rok i ch granicach i bardzo szybko, 
szybci ej n i ż  zmiana warunków pra
cy s i l n i ka po przest aw ieniu dźwigni 
prze pustn icy. Tak więc np. w przy
padku konieczności przestartowania 
pełne otwarcie dyfuzora nastąpi 
wcześniej niż zwiększenie wydatku 
powietrza zasysanego przez silnik. 
Wlot jest poza tym zaopatrzony 
w klapy upustowe umieszczone za 
przekrojem krytycznym (służą one 
do odprowadzania  nadmiaru powie
t rza p rzy naddźwiękowych prędko
ściach l ot u ) ;  na ciele centralnym -
również za p rzekrojem krytycznym 
- znajdują  ię  generatory wirów, 
które zapobiegają oderwaniu ar -
wy przyśc iennej wskutek oddział ·
wan ia  fal uderzen iowych, zmniej
�zając w ten sposób straty ciśnienis. 

\ .K. 



PNEUMATYCZNO - HYDRAULICZNE STEROWANIE 
LICZBOWE 

Obrabiarki sterowane programo
wo stają się normalnym środkiem 
produkcyjnym w przemyśle lotni
czym_ Nie wszyscy jednak wiedzą, 
ze istniej ą obrabiarki sterowane 
liczbowo nie oparte na elementach 
elektronicznych. Firma Moog Hy
dra-Point Ltd. opracowała komlet
n e  układy sterowania wykorzystu
jące j edynie obwody hydrauliczne 
i pneuma tyczne. Opracowano kilka 
odmian frezarek sterowanych 
\\. trzech i dwóch osiach. Około 
dwustu egzemplarzy takich obrabia-
1 ek pracuje w przemyśle amerykań
skim. Podsbawowe ich zalety to 
łatwość i prostota obsługi, pewność 
działania oraz wytrzymała i sztyw
na konstrukcja. Ustawienie pozycji  
może być dokonywane z dokładno
ścią ±0,025 mm, a powtarzalność 
ustawienia w granicach 0,008 mm. 
:-l"ośnikiem programu jest ośmio
scieżkowa taśma dziurkowana, jak 

w układach elektronicznych. Nagry
wanie programu odbywa się naj 
częściej przy wykonywaniu pierw
szej sztuki przez doświadczonego 
pracownika. W tym przypadku 
zbędne są specjalne urządzenia do 
niezależnego zapisu programu. Jed
nakże obrabiarka może pracować 
również na programie nagranym 
niezależnie. 

Omawiane opracowanie obejmuj e 
kompletny zestaw urządzeń do ste
rowania programowego, od urzą
dzeń do nagrywania - pneumatycz
no-hydraulicznych, poprzez obra
biarkc; z elementami dla przemiesz
czeń i napędów, do pneumatycznego 
czytnika. Wyniki dotychczasowego 
użytkowania tych obrabiarek wska
zują na ich szczególną przydatność 
w zakładach prototypowych i ma
łych - o załodze nie przekraczają
cej 50 osób. 

A.G. 

MIKROMINIATURYZOWANE OBWODY INTEGRALNE 
W PRZYRZĄDACH POKLADOWYCH 

Najbardziej rzucającymi się w 
oczy właściwościami mikrominiatu
ryzowanych obwodów integralnych 
są ich małe wymiary i ciężar. Za
stosowanie ich do pokładowych 
przyrządów samolotów cywilnych 
oznacza możliwość zainstalowania 
dodatkowych urządzeń i zwiększe
nia ciężaru handlowego samolotu. 
Obliczono, że w przypadku samolo
tów z silnikami tłokowymi każdy 
zaoszczędzony na ciężarze samolotu 
kilogram daje na rok 60 dolarów 
zysku. W przypadku samolotów od
rzutowych z�·<;!,;: ten wynosi 240 do
larów. Jednak w odniesieniu do 
wyposażenia elektronicznego prak
tyczne korzyści ze zmniejszenia cię
żaru i wymiarów elementów tego 
wyposażenia nie będą t ak duże, 
gdyż w miarę postępów mikromi
niaturyzacji będzie wzrastać ilość 
i złożoność urządzeń. Z drugiej stro
ny małe gabaryty i ciężar urządzeń 
mikrominiaturyzowanych nie j est  
ich największą zaletą. Wiadomo bo
,,-iem, że znaczne zmniejszenie wy
miarów i ciężaru można osiągnąć 
rówmez przez zastosowanie kon
wencjonalnych elementów miniatu
ryzowanych, racjonalnie „pakowa
nych". Najistotniejszą zaletą mikro
miniaturyzowanych obwodów inte
gralnych jest ich duża niezawod
ność pracy i niska cena, co daje w 
wyniku niskie koszty ogólne (duża 
niezawodność pracy oznacza zmniej
szenie ilości części zamiennych w 
magazynach, niższe koszty napraw 
i niższe koszty materiałowe). Nie na
leży jednak zapominać, że naprawa 
urządzenia wykonanego z takich 
obwodów jest bardziej kosztowna, 
ponieważ wymieniana część stano
wi cały obwód. 

Z porównania urządzenia do okre
ślania parametrów powietrza wyko
nanego w sposób konwencjonalny z 
urządzeniem tego samego rodzaju 
wykonanym na zasadzie integral
nych obwodów wynika, że :  1) układ 
mikrominiaturyzowany jest dwu
krotnie mniejszy i zawiera tylko 
15�/(} części i 30% połączeń urządze
nia konwencjonalnego� 2) przewi
dywany okres międzynaprawczy u
rządzenia mikrominiaturyzowanego 
jest dwu- lub trzykrotnie większy 
niż urządzenia konwencjonalnego 
(zebrane dotycrc,as dane eksploa-

tacyjne zdają się potwierdzać te  
przewidywania). 

Technika cienkich filmów (tech
nika napylania) i technika półprze
wodników stanowią główne rodza
je mikroelektroniki. Obwody z cien
kich filmów maj ą  tę wadę, że stwa
rzają trudności w niezawodnym na
noszeniu na obwody elementów 

aktywnych; brak poza tym pewno
ści co do wytrzymałości podłoża. 
Zebrane w ciągu ostatnich dwóch 
lat doświadczenia linii lotniczych 
BOAC na temat obwodów napyla
nych podają w wątpliwość ich nie
zawodność i korzyści ekonomiczne. 
Z drugiej strony obwody półprze
wodnikowe zastosowane w syste
mach liniowych nakładają pewne 
ograniczenia pod względem pojem
ności i oporności, których toleran
cje są dosyć duże. Poza tym z po
wodu małych odległości elementy 
obwodów są między sobą sprzężone 
przez szkodliwe pojemności i prze
wodności. Zaletą ich jest to, że ele
menty obwodów umieszczone w tym 
samym podłożu wykazują podobne 
własności temperaturowe i wpływ 
zmian temperatury j est taki sam. 
Umożliwia to rozwój wzmacniaczy 
o wysokiej jakości. 

Przykładem pokładowego urzą
dzenia mikrominiaturyzowanego jest 
zastosowany na samolocie Vickers 
Super VC.10 monitor drgal'l. silni
ków Plessey EVM ze wzmacniaczem 
wykonanym na zasadzie półprze
wodnikowych obwodów integral
nych. Sygnały wejściowe są dostar
czane przez czujniki umieszczone 
na obudowach łożysk silników. Sy
gnały są filtrowane w celu wyeli
minowania składowych o małych 
częstotliwościach (np. drgań ele
mentów płatowca) i prostowane, a 
następie po wzmocnieniu przeka
zywane na bębenkowe wskażniki w 
kabinie załogi. Zespół wzmacniają
cy zawiera 12 modułów, z których 
obecnie wykorzystuje się tylko 8, 
oraz stabilizowane urządzenie prą
dowe. Wszystkie moduły są monto
wane na drukowanych płytach ob
wodów, które z kolei są umieszczo
ne na drukowanej podstawie. Płyta 
z urządzeniem zasilającym jest za
mocowana na płycie odprowadzają
cej ciepło i osadzona w obudowie 
oddzielnie od modułów wzmacnia
jących. Urządzenia Plessey EVM zo
stały zainstalowane na pięciu sa-

molotach i przepracowały do poło
wy 1966 r. 11 OOO godz. Ich przewi
dywana trwałość wynosi 12 500 
godz., a całkowite koszty eksploata
cyjne okazują się znacznie niższe w 
stosunku do porównywalnych pod 
względem złożoności urządzeń kon
wencjonalnych. 

W.K. 
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\ 
1 ok u prób us  alono,  że y t a n  

prl.\" sp:t· 1. a  proc:es a z o  o •:an ia .  \\'y 
;_ < , ,· Lys  u Jąc: o zjawisko, j a poi1sk i  
uczo! \' S. Sa colt o )rac:owa l p roc:e: 
azoto·.�· an ia  połączony z dyfuzją  Y -
«nu .  Proces en \,•y;.: onywany w 

k,11rn, l i  sol nej  w emix,ra  u rz.c 600 °C  
rwa  za.c· wie dwie god7. iny .  . " i e: 

wymaga s :osuwar  i a  � 1�cJa nych s a 
i p:· 1.ezna tLonych d o  a wtaL j i .  Za 

sada procesu  op ·era  s i <; n a  odkryc i  . 
że me a l iczn v v a n  alożu n \· ele-k -
rol i vcznie ńa s· al s1.ybko d:,: fund u 

je pr�y lek k i m  poclg ·1. ,H1 1u .  P ·awdo 
podobnie wyn ika  t , i  z dużej a k t y w 
nosu c c k  ro i yc:znego ty an  Z 
d rug it•j s rony ak ywny y a t  wy
ka1.ując:  s i lne  pow inowac wo z a1.o-
em s ta je  s ic:  jak  14dyby nus n i k i  · m 

d duz,· Jnym L·go p i  • !'\\' tas tka w s  a ! i .  
l 'ods  awowe rużnin· nowego pro

cesu a,.otowania ,. s osunku  do  ra
dycyJm·go przeds awi<: można w n a 
s 1;pujących p nk ach:  

1 )  procc-s n•:a dwie godz iny .  za
n . i as 40  do 1 00 god 1.. jak  przy azo
towa n i u  gazowym ; 

2J gru bośi· wars wy jcs dwud1.ic-
s ok ro n ic  wic:ksz.a n iż  przy azo o
wan i u  mic:k k im. a cz  c ·dzics ok ro t 
n iL n i ż  puy a1.o t , 1wa n : u  ga zo,,·ym -
s: ,:ga ud 0 .20 do 0 .:i0 m m :  

:l ) z in iany wymiarowe p o  ym pro 
L t· S i l' sa n icz 1  acznc-,  rzc:d u k ilku  m i 
k ro i  U\\:. gdyż proces n ic opiera s ic:  

na  tworze n i u  s ruktur  martcnz>· 
vcz rwch;  
• 4 )  cio  azo owa n i a  tą metodą można 

z powodzen iem stosować zwykle  sta -
le n iskuwc:glowc zam1as  specJ a l -
n v c h  s opowych. 

· Twardość wars  wy pow icrzchmo
wcj uzysku je  s ic: równą wa ·d ośc: i  
\,·c:gl ików wolframu ,  co pOZ\\·a la  n a  
s osowa n ic  elemen ów obrob ionych 
w , ·m proc s ic  d o  pracy \V v-:a r u n 
kach szczegól nego zag roże n ia n a  
.'cic r a n ie . Pon i żej w a rs wy zewnc:trz
ncj  zna j d u je ie: . wardsza \\·a rs( \\? 
przejściowa śc: i ś l C' z n i ,\ z wiązana 1 
n ic  p,zejawi ająca cnden c j i  do roz 
dz ie lan ia .  Pon iżej tej \,·a rstwy roz
c i ,1ga sic: s rcfa o g rubości \\· ic;k szej 
od 2 mm, do k t u rc j  dotar ła  dy fuzJ a  
awtu .  Lagodny  rozk ład y c h  w a r s  \\' 
gwa ran u je d u żą odpo:· ność udaro \\·ą 
ma er ia lu  oraz  \\·yso!-:,1 "·>· t rzy ma
lość zmęc:zcn iow:\ . 

Kosz v bcLpos rcdn i c· samego pro
L csu  azo owan ia ą me OUcl są n i eco 
\\' \·ższc n i ż  azoto,,· an ia  � azc,\,·cg < i .  
u �\'zglc:dn ia j ,1 c  jcd nak  możl i \\'\:J ŚĆ: 
s osowa n ia ańszych s ta l i  wc:glo,,·y c h  
zamias stopowyc:h  o ra z  obn iżen ie 
kosz ów po przejśc iu z w a r u nkó,,· 
l a  bora o n  j n y c h  na  prod ukc:y j n c  
możt a JHoL·esu\\· i t emu rokować cl u 
Ż<\ popu larność \\' \\' ic l u gałęz iach 
przem>·s lu .  

A.G . 

L.\ :\1 1 .  ' : \T Y POD . ·osz.\ STOSl '\ E K  \V Y T R Z YJ\l :\ ł .OSCI no C I ĘŻ A R U  

\\' y c laje s i � .  że- ci t >  \' Chcz; iso,,·a d n 1 -
g ; 1  l ' O l' . 1 1.  l c · ps1.:,- l ' l 1  1 w y t n: : ·m alsz.,Th 
rnc· n l i  i i t'h  s 1 ,pi,w d a .i e  l 'ora z mni0 j 
s .� < •  zy s k i  na paramc ·  rzc - wytrz.,·
ma los<'· l ' l l,'7. a r  właściw y .  \\1 , - ra?.n .,· 
po · c;-p zar.n,l l · z .d . i e;- po wpro\,·adze
n iu  do  konst rukcj i ma er i a l fiw zl < , 
).0 1 1 .,·ch 1. włók ien pol,1 czon>·ch :1. >· 
,,- i t' ; 1 .  I Jz i c:k i  emu k ierunkowi  f i rm,1 
Ho l l s - H o.\Tl' mogla pod n ieść stos u 
n ek \ i ; J !.'.U  d o  c ic:).aru s i l n ików n o 
ś n n  h 1. :i :  1 do  20 : 1 .  Przewiduje  
s i�. że \\' c iągu dz ies ięc iu  la s osu 
nek t e n  mnżna będzie dopro wadzić 
do 4 f l : I .  a na\\'e :iO : 1 .  

Pos P. P  n możl i \,·. · jes z dwu po-
wodó\\· : 

1) znacznie korz>· s n ie ·szego sto
sunku w_,· rz>·małości do cic;żaru we 
włók nach niż \\' metalac:h ;  

2) m ożl i \\'ości korzys n iejszych roz
\\' i , \za11 konst rukc>· jnych .  zgodn ie z 
chara k  erl'm n a prc:ż011 i funkcjo
na lną  s roną c - le men Ó\\' kons ruk
cyjn>·ch .  

Z now.,-ch mate- r ia lów \\· łók n i s  ych 
wy procluk o\\'ano \\' ngl i i  włókna  
wc:gla sz0śc iok ro n ie  s i ln iejsz od 
wlóki0n szk l anvch .  Wlok no  to jcs 
dwu- do t rzvk

.
ro nic \\' \' rz\·malsz.c 

od s a l i .  a j C'ct
°
noczcśni c- cŻ crok ro n ic  

I ż  js,.c. Włókna c uz>· sk ano n a  d ro 
dze p i rol iz.>· z włókien ak ry lm,·>·ch .  
F i rma Ho l l s - ll ov ! '\' np1 cl ! 'owała kom 
pozycje: o na1.\,· 1 '  l ! >· f i l  sl· ładaj ; 1q 
si� w 40 do  500 o objc:tości  z włók ien 
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,,·c,,glo\\'>• ('h i \\'>' P<'ł n iac-La .  k óra m a  
stosunek sz >· wnośc:i do  ciężaru w la 
Śl' i \\'cgu pic;ciokro tn ie wic:kszy od ty
tanu . a równocześn ie dużą wy trzy
małość zmc:cze n iową .  

Dru �,1 no,,·ośc ią  w tej dzied z i n ie 
jest bo r włók n isty opra cowa ny  w 
Stanac:h Zjed noc:zonych,  który j est  o 
1 5° o l żej szy od a l u m i n ium.  a ró,,·no
czcśn ie dwuk rotn ie  wy rzy ma lsz>· od  
s a l i .  zyskuje  s ic:  go drogą osadza
n i a  par czystego boru , k tór :, s u b l i 
m u j e  \\. tempera urze 2550 °C n a  
włók nach wolframu o ś re d n ic>· 
0 .0 1 25 m m .  Wy trzy małość ,,· lók icn 
boru s ięga 350 k G/mm�. Z ko le i  ,,· 
Związk u Radzieckim w>·pro d u k o
wano w łókna  wolframu o ,,·>· t rz>· 
mało  • ci  1 20 0  kG/cm2 . Obem>· e tap 
opraco\vań obej muje  opano,,· a n ie 
technologi i w >· ro b u  włók ien  c iągł,·ch  
oraz worzc n ie s t ruk tur  zlożon ,·eh z 
wy pełn iacza m i .  

W obcc:ncj chwi l i  w>·korz>· s tu je  
s ic: Juz c mater ia ł>· konst ruk c>· j n e  
n a :  zbiorn ik i c i śn icn io,,·c. ko rpu sy 
s i l n ików t u r b i no\\·ych  i inne  ele men 
t v l'h lodncj s tref,· s i l n ik a  oraz wicie 
Ple mcn ów pia O\\To,,·,· ch .  m . i n .  ,,· 
samolocie . .  Concorde". · obec:n ie p ro 
duk owa ne m a  cr ia ł ,· złożone (włók
na z ż>· w i c:ą )  mogą pracować tys iące 
godz. in  w tempem u rz c  2:ifl C i \\· i e 
! e  god z in  w cmperalu rze 400 C .  
Trzeba jc_,szc:zc wspomn ieć: o i ch  do
b r>· ch \\· lasno • c iach t ł u miący c h .  J uż 

osiągnięcia dzisiejsze pozwalają . . 
dz ić  o olb rzy_miej przyszłości ego 
typu matenalow. 

SUSZE IE POKRYC 
STRUMIENIEM ELEKTRO ()w 
Farby,  l ak iery i inne pokrycia UŻ\'. 

wane  w przemyśle metalowym są 
zawies in ą  lub emulsją  elemen ów 
stałych rozpuszczonych w ciecz, 
Przy do ychcza sowej te�hnologii pro� 
cesy yok ryc1a , .  szczegolnie w pr0-
d ukc J 1  seryJneJ czy masowej, W\•. 
magają  d użych przestrzeni i szero. 
k ich  i nwestycj i w postaci komór 
pieców,  w a n ien  i tp. Szczególnie klo: 
pot l iwym procesem jest suszenie i 
w y pa l a n ie - zwłaszcza z u wagi na 
potrzebny. czas za?iegu. �prawę ę 
,,· zasadmczy sposob rozwiązuje su. 
szen ie  stru mien iem elektronów. 
U k ład sk łada  się wtedy z akcelerato. 

r a  cząstec:zek elementarnych, który 
zamien ia  energię elektryczną w ste
row a n y  s t ru m ień szybkich elektro
nów. Obecn ie  prod ukowane urządze. 
n i e  zwane Dynacote (patrz rysunek) 
szeroko s tosowane jest z dużym po
wodzC'n iem do różnych manometrów 
n a  powierzch n iach stalowych, alu
m i n iowych,  tkan inach, d rewnie, pa
p ierze i sztucznych tworzywach. 

T.v m  u rządzeniem można suszyć 
pok ry c i a  o g rubości do 20-30 mi
k ro nów. 

S u szen i e  stru m ien iem elektronów 
jest  prak tycznie natychmiastowe. 
Omawiane  u r ządze n ie j est gotowe 
do dz ia łan ia  j u ż  po upływie 60 se
k u nd .  podczas gdy duże suszarki 
wymagają około dwu dni  dla osiąg
n i c;c ia  właściwych waru nków tempe
r a t u ro_wych . Zm i a n a  natężenia stru
m ien i a  elektronów może być doko
nywana w sposób bardzo prosty i 
szybk i .  Moc u rządzenia wynosi 50 
k V  A .  a s trumień elek tronów przy
s pi esza n .v jest do 300 kV. Sam proces 
susze n i a  odbywa się w c iągu sekund. 
Koszt  u rządzenia wynosi  50 OOO dola
rów. Jego wydajność wynosi 1 5  m' 
n a  m i n u t e;  i może pracować przy cią
g łym ruchu taśmy, jak to widać na 
rys u n k u .  A.G. 



- ·  

H,  1dzaj IJ rqzu 

1 0 \Vy Cyr 

C y t  
- fus 

10\VO-
forowy 

10\VO-
n k owy 

-

- --
10\vo-cyn-
vo-olowio\vy 

10,vo-cyn-
\·(1-ołowiowy 

10,vo-cyn-C y t  
hu\ vo-otowiowy 

lOWO-
1\viowy 

l OWO-
1wiowy 

Oto wiowy 

1 1 n iniowo-
! azowy 

\ ł t  
-teł  

1n1in iowo-
azowo-

- Ill � rnganowy 

1n 1 in iowo-
t azowo-
· towy - 1 1 1k  

K rz 
-lt, 

--- -
.cn1owo-
! azowy 

.cmowo-
nkowo-
n n gannwy 
-

nowo-cyn-
o-ołowio-k o w  

\\' ( )  -nikl owy 

,owo-cynko-
-ołowiowy 

nowo-cyn-
o-ołowio� 

\ ł L  
- 111 ... 

1mi niowo-
anganowy 

1miniowo-.\ t L 
-1.C l azowo-
-n i  k ł owy 

uniniowo-.\ IL  
-ze tazowo-
-oto wiowy 

wiowo-Oto 
-ni k łowy 

Cecha 
wg 

PN-60 -----
H-87026 

I 
B10 

BlOl 

B103 
- ---

B663 

B555 

B4417 

B1010 

B525 

B030 

BNJ3 

BAJ032 

BAJ044 

BK42 

BK331 

-

-

-

-

-

-

-

T a b l i c a  19 
Sldad chemiczny polskich radzieck ich brązów odlewniczych (odlewy) 

Normy ZSRR Skład chemiczny w 0/o 

,i:: 
Qj 
N 

Nr I (.)  Marka normy Sn Zn Pb Mn Al Fe Si Inne Cu CU (lJ N . 
E ·- "' X 
:l i:: ;:,, "' [/) ::l t; E 

Gp . 0 1 0  9,0-11,0 - - - - - - - reszta 1 ,0  - - - - --- ---
1;p . 0<1) 1 1 1-

1 0- 1 AMTY-47 9,0-1 1,0 0,8-1 ,2 P - - - - - - reszta 1 ,0  --- --- --- ---
I ip .  2 1 1-
o u  1 0- 2 AMTY-47 9,0-1 1 ,0  2,0-4,0 - - ·- - - reszta 1 ,0  - ----- --- ---

Bp. one rOCT 
6-G-:J 613-50 5,0-7,0 5,0-7,0 2,0-4 ,0 - - - - reszta 1 ,3  --- ---

J .;p. Ol (C rOCT 
5-5-:J 613-50 4,0-6,0 4,0-6,0 4,0-5,0 - - - - reszta 1 ,3 

- - -- --- --- ---
l �l l - OL \C l'OCT 
1,-1, - 17 613-50 3,5-5,5 2,0-6,0 14,0-20,0 - -- - reszta 1 ,2 

- - -- - -- --- ---· ---
J;p. 2 1 1 -
OC 1 0 - 10  AMTY-47 9,0-11,0 - 9.0-11,0 - - - - - reszta 1 ,0  ---- --- --- --- - ---

J jp _ 211-
OC 5-25 AMTY-47 4,0-6,0 - 23,0-26,0 - - - - reszta 1 , 2  --- - --- - -- --- ----

J;p . C 30 rocr 
493 - G4 - - 27,0-33,0 - - - - reszta 1 ,0  --- - --

Bp. rOCT 
A rH fl- 1, 493 -54 - - - - 8,0-10,0 2 ,0-4 ,0  - - reszta 2,0 

---- - -- --- - -- - -- -

fip.  A m M  11 rocT 
1 0 - 3 - t ,� 493 - 54 - - - 10,-2,C 9,0-1 1 ,0  2,0 - 4,0 - - reszta 1 ,0 

--- - - -- - -- --- --- ----

J;p. A }l{H rocT 
1 0 - '1 - '1 493-54 - - - - 9,0- 1 1 ,0 3,5 - 5,5 -- 3,5-5,5 Ni reszta 1 , 5  ---- - -- - - -- --- --- - --

- - - - - - 1 , 0  -5,8 3,5-4,5 - reszta 2,5 
- -- -- ---- ---- - -- --- ---

- 3,0-5,0 - 0 ,5- 1,5 - 0,5 - 1 ,2 3,0-4,0 - reszta 1 , 5  
- -- --- ---

J 3p .  Ol \C B rOCT 
3 -7 - :i - 1  613-50 2,5-4,5 6,0-9,5 3,0-6,0 - - - - 0,5-1,5 NI reszta 1 , 3  

- -- - --- --- --- ---
: G p .  Ol {C rOCT 
3 - 1 2- 5 613 -50 2,0-4,0 8,0-15,0 3,0-6,0 - - - - - reszta 1 ,3  ---

Bp. Ol \C rocT 
3 ,5-6-5 613-50 3,0-4,5 5,0-7,0 4,0-6,0 - - - - reszta 1 , 3  

--- ---
l ,p. A M11 rocT 
\l-2 493-54 - - - 1 ,5 • 2,5 8,0-10,0 - - reszta 2,8 

--- - - - ---

Ep. AmH rOCT 
1 1- G- G 493-54 - - - - 10,&-11 ,5  5,0-6,5 - 5,0-6,5 Ni  reszta 1 ,5 

--- · --- ---

Bp. A rRC l'OCT 
7-1 , - 1 ,5 493-54 - - 1,0-1,5 - 6,0-8,0 1 ,0-1,5 - - reszta 1 ,5 

-- - - - -
np. CH rocT 

60- 2,5  493-54 - - 57,0-63,0 - - - - 2,2&-2,75 Ni  reszta 1 ,25 



\\'la no ci fizyczne technologiczne radzieckich brązów odlewniczych 

( 
ł 

Ws pólczynn!k. Przewodność Oporność Górna 
elekttyczna temperatura 

ozn cz ni Cięzar rozszerzał nosc1 cieplna właściwa topnienia 

I 
wla ciwy l i niowej [ 

kcal J Q • mmt ] br zu [GJcm'I [a X Ul') �sek� [ [°C J  
m 

0,085 1022 
l\CH 3-7-!>- 1 8,7 - -

6p. 
0,075 998 -

lip. 11  3-1 .!-5 8,7 -
----- - 0,08 970 

l,p.OUC 5-!>-!"J 8,8 19 , 1  -- 967 1 7 , 1  0,22 0,09 
1,p. Oll - -3 8,8 - - --
( p. l lC - ',- 17 - -

1 - - - --
OJI. l lC 3,5-G-5 - - ---- - 0 , 1 17 - 934 

10- 1 8,7 17,3 
I i;,,. 
! 0 , 132 0 , 155 1015 

l,p. I l  IO-:! 8,5 17,3 - --- ---- 0,108 -
19,2 -

lip. to-IO  9,0 
, _  0,14 - 940 

: l,p. s-:?a 9,2 18 ,0  -

Temperatura 
lania 
[OC]  

1 170 

1 160 

1 150 

1 150 

1 150 

1160 ' 
1 150 

1 120-1 150 

1 150 

1 100-! 140 

kurCl 
Odi wnt 

(' ,] 

-
------.� -

l,S 

-----
1,4 -
I 5 -1,ł 
1,5 � 

, - 18 , 1  0 , 14 0,1 24 1040 1 100-1140 2,5 hJI. m - 7,5 - -- -
0,19 1045 1 120-1150 - 0 , 1 4  2,4 

l 1,p. Ail "  lit  tu-3- 1 ,5 7,5 16,l - --
0 , 18 0,193 IOd'i 1 J20-1J80 

J;p. il' J l  tu- '• - '• 7,5 17  , 1  -------
' Lp� 9-:! 

- O , J IO 1060 1 120-1150 7 ,6 17,0 0 , 17 -
1,p. 

I lip. 
I I 

--
>1" 1 1  1 1 -G-0 7,6 - -

I 

- 1 085 1120-1200 -
il'  

- 1 040 1120-1140 
7- 1 ,:1- l ,a 7,5 - - -

-- --- - --

\ 

t blicc 21 I 22 w następnym ze ·zycie. 
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