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Duze silniki rakietowe

Coraz wicksze rakiety stosowane sq dzis do realizacji programow kosmicznych. Wspdlczesne
statki nosne nie zaspokajajq jednalk istniejqcych potrzeb. Dlatego niezbedne jest intensywne
rozwijanie wielkich silnikow rakietowych. Chodzi tu w zasadzie o dwa ich rodzaje — silniki
na ciekty oraz na staty materiat pedny.

Silniki H-1 i F-1

Rozwéj wielkich silnikéw rakietowych, wykorzystu-

jacych ciekle materialy pedne, latwo mozna przesle-
dzi¢ na przykladzie ukladéw napedowych stopni pod-
stawowych duzych rakiet amerykanskich serii ,,Sa-
turn”. Sg to silniki klasyczne. Wykorzystuje sie w nich
bowiem od dawna znane i wyprobowane sktadniki ma-
terialu pednego: nafte i tlen.
. Stopien podstawowy najmniejszej z wspomnianych
rakiet — rakiety ,Saturn” 1 — napedzany byl przez
osiem silniko6w oznaczonych symbolem H-1, produko-
wanych w firmie Rocketdyne.

Pierwsza proba silnika H-1 odbyla sie w grudniu
1958 r. Seryjnie budowane jednostki mialy poczgtkowo
cigg 75 T. W marcu 1964 roku przedsiebiorstwo Rocket-
dyne przekazalo agencji kosmicznej NASA pierwszy
silnik H-1 o ciggu 90 T. Obecnie silniki H-1 osiggnely
cigg 94 T.

Pojedynczy silnik H-1 ma diugo$¢ 2,7 m, Srednice
maksvmalng — 1 m. Jego korpus wykonany jest ze
stali nierdzewnej. Materialy pedne przed wtloczeniem
do komory spalania przeplywajg przez jej $ciany, chlo-
dzac jg regeneracyjnie. Zasilanie odbywa sie za pomo-
cg dwoch pomp napedzanych wspdlng turbing poru-
szang strumieniem gazu ze specjalnej wytwornicy. Ci-
$nienie spalania wynosi okolo 80 kG/cma?.

Warto podkresli¢, iz zgodnie z wynikami niedawno
przeprowadzonych proéb mozliwe jest az 10-krotne
zwiekszenie czasu dziatania silnika H-1 ponad nor-
malny okres pracy. Co wiecej, zastepujgc tlen przez
mieszanine tlenu z dodatkiem 10/ fluoru (tzw. ,,flox”),
zwiekszyloby sie znacznie cigg silnika, tak ze zamiast
obecnych 94 T wyniéstby on ponad 129 T.

H-1 pomimo wszystko byl uktadem zbyt malym, by
mobgt zostaé¢ wykorzystany do napedu tak wielkiego
obiektu jak S-1C stanowigcego stopien podstawowy
rakiety ,,Saturn” 5. Dlatego tez musiano przystgpi¢ do
budowy odpowiednio wiekszego silnika. Ten nowy
silnik oznaczono symbolem F-1.

Pierwszy silnik seryjny F-1 — o ciggu nominalnym
680 T — dostarczono 30 pazdziernika 1963 roku. Silnik
F-1 sklada sie z komory spalania z wtryskiwaczami,
turbopompy paliwowe]j oraz wytwornicy gazu nape-
dzajgcego te pompe. Komora spalania wykonana jest
z inkonelu. Sciany jej chlodzone sa regeneracyjnie.

W ciggu 1 sekundy w komorze ulega spaleniu 1 tona
nafty, reagujgc z dwiema tonami tlenu. Dlugo$¢ komo-
ry — 3,3m, $rednica — 3 m. Dlugos¢ silnika F-1 wraz
z dyszg wylotowg wynosi 6 m. Srednica maksymalna

1. Uktlad silnikow F-1 stosowanych do napedu stopnia pod-
stawowego rakiety ,,Saturn” $



i jest rowna 4 m. Pompa p_al_iwow'a ma
g?&gzéy}i{gt?nvfegrldnice — 1,2 m. Moc jg) jest rowna
60000 KM. Wydatek maksymalny wynosl 3 T/sek: Gaz
napedzajgcy turbing pompy paliwowe]) wy’tyvalear}y
jest z tego samego materialu pednego, kFoxy s;{xzy
do napedzania rakiety ,,Saturn’_’. Ppmpa zuzywa o o_-
lo 3"y calkowitego zapasu, znajdujacego si€¢ W zbior-

ikach stopnia S-1C. )
ml\?caktuall)nym ukladzie napedowym sj:opma pods@a-
wowego rakiety ,.Saturn” 5 uktlad 5.5.11'mkov.v F-1 dzia-
laé bedzie przez 147 sekund. Rozwijajac clag 3400 T,
zuzyje w tym czasie 2000 ton nafty i tlenu. o

Ostatnio przeprowadzone proby W.yk.azaly, 7e Jest
mozliwe znaczne zwickszenie ciggu silnika F-1. I"‘rzez
wprowadzenie pewnych ulepszen cigg ten wazrostby
od obecnych 680 T do 813 T.

Naped wodorowo-tlenowy

Silniki, w ktérych wykorzystuje sie klasyczne mate-
rialy pedne, wymagajg ogromnych ilosci tych mate-
riatéw, jesli chce sie uzyskaé¢ duzy cigg. Pewna popra-
wa sytuacji moze nastgpi¢ przy zastosowaniu paliw
o wiekszym impulsie wlasciwym — paliw wysokoener-
getycznych. Szczegolnie korzystng pod tym wzgledem
mieszanke stanowi wodor z tlenem.

O wykorzystaniu tego materialu pednego myslat juz
Ciotkowski. Praktyczna realizacja silnika napedzanego
wodorem i tlenem natrafiala na znaczne trudnosci,
m.in. wskutek wielkiej wybuchowo$ci mieszaniny tych
pierwiastkow i koniecznos$ci przechowywania pierw-
szego z nich w stanie skroplonym w temperaturze niz-
szej od minus 250 °C.

Pierwszy duzy silnik amerykanski na wodéritlen —
J-2 o ciggu 90 T skonstruowany w firmie Rocketdy-
ne — dostarczono w kwietniu 1964 roku, Silnik J-2 ma
dlugos¢ 2,9 m, a $rednica maksymalna dyszy wyloto-
wej wynosi 2 m. Jego wymiary sg zatem wieksze od
»klasycznego” H-1 i to stanowi ceche niekorzystng.
Nie nalezy jednak zapominaé¢ o tym, iz impuls witasci-
wy (w prozni) materialu pednego w silniku H-1 wyno-
sit tylko 284 sekundy, podczas gdy w J-2 dochodzi on
do 430 sekund. Czas dziatania ukladu 8 silnikow H-1
w stopniu podstawowym rakiety ,,Saturn” 1 réwny byt
145 sekund. Natomiast 5 silnikéw J-2 w stopniu S-2
dziata¢ ma przez 400 sekund.

Rownolegle do rozwoju J-2 prowadzono prace ba-
dawcze, ktore zmierzaly do wprowadzenia do eksploa-

2. Silniki J-2 napedzane mieszaning wodoru j tjeny

jajace cigg 90 T TOZWi~

tacji wiekszego ukiadu napedowego, wykorz
wodor i tlen, nazwanego M-1. Prototyp te
skonstruowany w przedsiebiorstwie Aeroj
uzyskal latem 1966 roku cigg 700 T, prz 5

wlasciwy byl o okolo 30% wiekszy r?ij };ch’lrr!l]ili?%ms
Nalezy tu zaznaczy¢, iz do zaplonu uzyto w M.] g >
wego fluoru. Losy catego projektu M-1 pie sg jedazo
ustalone. Szybki rozw6j napedu jadrowego i Blar, na
korzystania go w przyszlosci do napedu trzeciego stWy.
nia rakiety ,,Saturn” 5 nie sprzyja z Pewnoscia 0p-
tycznej realizacji silnika M-1, Drak.

Yy Stuthe C
g0 Silnika
et General’

Nowe koncepceje silnikow

Od roku 1960 szuka sie odpowiedzi na za5

. S . i . adnj
pytanie. W jakim stopmu mozliwe jest I'OZwiniécée
napedu chemicznego rakiet? Wspoblczesne silpiki mae

pewne niezmienne cechy charakterystyczne, Nale;
do nich przede wszystkim: stosowanie umiarkowanyy
cisnien w komorze spalania oraz dysz wylotowycht}a
dycyjnego typu de Lavala. Radykalny postep moiliw;
jest dopiero po dokonaniu przelomowych przemi,
Badano mozliwosci wprowadzenia zmian w cykly .
boczym silnika, ksztalcie komory spalania i dyszy wy.
lotowej. Wzigto rowniez pod uwage wplyw cykly r.
boczego, dzialtania dyszy oraz ukladu chtodzenia na
rozktad cisnien w komorze spalania i na stopiep
prezania.

W toku intensywnie prowadzonych prac wylonily sie
dwie nowe koncepcje silnika rakietowego na Ciekly
material pedny: .

1) uktlad wielokomorowy, wyposazony w dysze kon.
wencjonalng lub o rozprezaniu zewnetrznym, z stoz-
kiem centralnym,

2) uktad z komorg pierScieniowg i dyszg ze stozkiem
centralnym lub dyszg aerodynamiczna.

Uktad wielokomorowy stanowi prost3 odpowiedsi na
zgdania dostarczenia bardzo wielkiego ciagu przez
sprawniej dziatajgcy silnik. Uklad taki mozna uwazat
za analogie do silnika tlokowego, w ktorym zwigksza
sie ilo$¢ cylindrow zamiast powiekszy¢ ich pojemnosc.

W uktladzie wielokomorowym mozna wykorzystat
istniejgce dotychczas silniki, co upraszcza znakomicie
problemy konstrukcyjne. Odznacza sie on tez znaczng
wszechstronnoscig. Mozna go bowiem dostosowat do
rakiet ré6znych typow i o rozmaitym przeznaczeniu, do-
bierajgc odpowiednio ilo$¢ silnikéw i ich rozmiesz-
czenie.

Oczywiscie konfiguracja ukladu wielokomorowego
nie musi by¢ typu rownolegltego. Komory spalania mo-
g3 by¢ réwniez rozmieszczone szeregowo, co jezy sie
z praktyczng realizacjg nietradycyjnego, dwustopnio-
wego cyklu roboczego. Przykladowo mozna wymienit
koncepcje silnika wykorzystujgcego wodor i tlen, Pra-
wie wszystek wodor (z wyjatkiem nieznacznej ilosc,
stosowanej do chtodzenia) doprowadzany jest do
wstepnej komory spalania. Tam miesza sie on z nie-
wielkg ilo$cig tlenu i ulega tviko czeSciowemu syale-
niu. Mieszanina gazéw, o niezbyt wysokiej jeszcze tem-
peraturze, wykorzystywana jest do napedu pomp tur-
binowych tloczgcych wodor i tlen do silnika. Przecho-
dzi ona nastepnic do gléwnej komory spalania, do ktd-
rej dostarcza sie pozostalg ilos¢ tlenu. Tutaj proces
spalania przebiega do konca, a gorace gazy opuszczaji
silnik przez dysze wylotowa.

Praktyczna realizacja koncepcji opisanego ukadu
dwustopniowego wykazala jego znaczng wyzszost nad
ukiadem konwencjonalnyvm. Okazalo sie np, ie silnik
tego typu na tlen i wodér, zajmujacy zaledwie I/
objetosci silnika J-2, moze dostarczy¢ ciagu o 3%
wiekszego niz ten ostatni.

Oczywiscie, silnik dwustopniowy mozna Wwykorzi-
sta¢ w wiekszym ukladzie wielokomorowym o konfi-
guracji rownoleglej. Gdyby zastosowaé¢ tu opisane
przed chwilg urzadzenie porownywalne z J-2 — a wie
o ciggu okolo 120 T — w zestawie 10 jednostek dziala-
jacych obok siebie, to calkowity cigg ukladu wyno-
sitby 1200 T.

Przelomowsa koncepcja, stanowigcg doskonalsze [o-
wiazanie, jest silnik z komora pierscieniowa. Zbud>
wano juz i wyprobowano kilka prototypow takieg?
urzadzenia, stosujac rézne rodzaje materialow
nych. W jednym z nich, o dlugosci zaledwie 15 cm, 2

roz-



3. Makieta silnika z pier§cieniowg komorg spalania o ciggu
120—180 T, zaprojektowanego w przedsiebiorstwie Rocket-
dyne

silanym wodorem i tlenem, przy cisnieniu roboczym
280—310 kG/cm? bez dyszy wylotowej uzyskiwano
cigg 31,5—36 T. Przy uzyciu dyszy cigg ten wzrésitby
na poziomie morza do wartosci 45 T, a na wysokosci
21 km — do 54 T.

W przedsiebiorstwie Rocketdyne zaprojektowano je-
szcze wiekszy silnik o ciggu 120—180 T, ktérego Sred-
nica wynosi 2,5 m, a dlugos¢ — zaledwie 1,2 m. Istnie-
je tez projekt bardzo duzego ukltadu o $rednicy 24 m.

Jak sie okazalo, silnik z pier$cieniowg komorg spa-
lania ma szereg istotnych zalet takze z punktu widze-
nia eksploatacji. I tak, jest on znacznie mniej wrazli-
wy na niestatecznos$é spalania o wielkiej czestotliwosci
niz uktad konwencjonalny, z komorg cylindryczna.
Mozna go latwo polgczy¢ w jednolita, ,,zgrang” catosé
z rakietg. Silnik z pierscieniowg komorg spalania od-
znacza sie matg dtugoscig i matg masg. Jego S$ciany
chtodzi sie stosunkowo tatwo wykorzystujgc dysze wy-
lotowg typu nietradycyjnego, lecz aerodynamicznag.

W tym ostatnim przypadku gazy opuszczajgce pod
duzym ci$nieniem gtéwng komore spalania oddzialujg
z drugim strumieniem, zewnetrznym, o matej predko-
$ci. Powstaje powierzchnia graniczna o ksztalcie ana-
logicznym jak wewnetrzna powierzchnia dyszy ze stoz-
Iziem centralnym. Cigg — normalnie wytwarzany
dzieki oddzialywaniu sit wystepujgcych w gazach spa-
linowych wzdtuz scian dyszy — tutaj wigze sie z od-
dzialywaniem ci$nienia wtérnego strumienia gazu.
Sprawnos¢ dyszy aerodynamicznej jest tez wieksza niz
dyszy tradycyjnej, poniewaz przeplyw gazoéw spalino-
wych w nowym uktadzie samoczynnie dostosowuje sie
do zmian ci$nienia zewnetrznego w miare zwiekszania
sie wysokosci.

Przedstawione rozwigzania nie wyczerpujg oczywi-
Scie wszystkich mozliwosci. Na uwage zastuguje je-
szcze jedna koncepcja, opracowana przez specjalis-
téw z osrodka kosmicznego im. G. Marshalla w Hunts-
ville. Chodzi tu o uklad o diugosci mniejszej niz 1 m
i o $Srednicy 25 c¢cm, ktéry ma dostarcza¢ 450 T ciggu.
Dziatanie silnika oparte jest na wykorzystaniu fal
uderzeniowych. W jego wnetrzu powstaje fala uderze-
niowa pierwotna, ktora po przejsciu do dalszej czesci
ukladu zapoczatkowuje fale uderzeniowsg wtérng. Ta
ostatnia w ciggu kilku mikrosekund wytwarza bardzo
wysokie temperatury i ci$nienia, dzieki czemu udaje
sie uzyska¢ bardzo duzy cigg.

Perspektywy wykorzystania stalych materialow
pednych

Silnik rakietowy na staty material pedny stanowi
w zasadzie najprostsze urzgdzenie zdolne do wytwa-
rzania ogromnych ciggéw koniecznych do realizacji
wielkich przedsiewzie¢ kosmicznych. Jest rzeczg za-
stanawiajgcg, ze silnik ten nie zyskat sobie jednak ta-
kiego wrziecia jak jego konkurent na ciekle materiaty
pcdne. Analiza zagadnienia ujawnia szereg przyczyn
takiego stanu rzeczy.

Jedng z glownych jest wczesniejsze zainteresowanie
sie rakietami wykorzystujacymi ciekte materiaty ped-
ne. Ich coraz szybszy rozwoj zaré6wno np. w Stanach
Zjednoczonych, jak i w szeregu krajow europejskich,
pochtongt i pochtania tak znaczne sumy, iz brakto fun-
duszoéw na finansowanie rozwoju wiekszych silnikow
na staty material pedny. W USA przez wiele lat jedy-
nie czynniki wojskowe byty zainteresowane w stoso-
waniu tych silnik6w, ze wzgledu na pewne zalety
zwigzane z ich uzyciem. Dopiero okoto roku 1960 zwr6-
cono baczniejszg uwage na wykorzystanie statych ma-
terialow pednych w wiekszych silnikach.

W ciggu ostatnich 7 lat przystgpiono tez do realiza-
cji trzech wiekszych programoéw badawczych w tym
zakresie. Dotyczyly one 3 typéw silnikdéw, rdéznigcych
sie przede wszystkim rozmiarami i ciggiem — ukta-
dow o S$rednicy odpowiednio 3 m, 4 m i 6,5 m. Pierw-
sze dwa z nich rozwijano pod egidg sit lotniczych.
Najwiekszymi silnikami natomiast opiekuje sie agen-
cja kosmiczna NASA. Warto tu doda¢, ze w zasadzie
nie powinno by¢ przeszkéd w budowie w niedalekie]j
przysztosci silnikow o jeszcze wiekszej srednicy. Przy
zastosowaniu wspoétczesnie uzywanej technologii i ma-
terialow powinno by¢ mozliwe skonstruowanie i eks-
ploatowanie ukladéw o s$rednicach 9—10,5 m, a by¢
moze nawet do 15 m.

Najtatwiejszy z wymienionych byt do zrealizowania
silnik o $rednicy 3 m. Uzywany jest on obecnie w po-
staci pary jednostek, o dilugosci ponad 22,5 m kazda,
jako stopien zerowy (pomocniczy) rakiet , Titan” 3-C.
W sktad jego wchodzi 5 segmentéw materiatu pednego
o masie 190 ton. Czas dziatania silnika wynosi 115 se-
kund, a cigg — 540 T. Sciany silnika wykonane sg ze
stali stopowej o wysokiej wytrzymatosci (Ladish
D6AC).

Material pedny stanowi gtéwnie polibutadien z akry-
lonitrylem i kwasem akrylowym, zawierajgcy sprosz-
kowane aluminium oraz — jako utleniacz — nadchlo-

4. Preba na stoisku silnika rakietowego o Srednicy 4 m, na
staly material pedny



rurowego, ktorego obwo6d wewnetrzny w przekrojy
mial ksztalt nie kota, lecz gwiazdy wieloramienpsj
Diugosé silnika wynosila 45 m. Uzyskano ciag 1350 T'

Komory spalania dwu prototypow tego silnika Wy_'
konane zostaly ze stali stopowej z dodatkiem 18/, ;.
klu, 8"y kobaltu i 5% molibdenu. Trzeci prototyp miaj
komore z tworzywa sztucznego, wzmocnionego wigy.
nem szklanym.

W roku 1965 odbyly sie kolejne proby silnikg
o $rednicy 6,5 m, budowanych niezaleznie przez przed-
siebiorsitwa Thiocol i Aerojet General. Pierwsza wer-
sja skor.struowana w Aerojet miata diugos$¢ ponad 18
m i mase wiekszg od 80) ton, przy czym masa same 0
materialu pednego wynosita 750 ton. Do zaptonu sto-
sowano mniejszy silnik, réwniez na staly materiat
pedny, o ciggu 125 T, wyrzucany nastepnie samoczyn-
nie przez gazy spalinowe na zewnagtrz. W czasie 120
sekund aziatania prototypu osiggnieto ciag 1450 T.

Trzecia proba — w lutym 1966 roku — trwala 126
sekund, a cigg wynosil juz 1620 T. W czerwcu 1967
roku ma odby¢ sie badanie wiekszej wersji silnika —
o diugosci 24 m. Spodziewane jest, iz podczas 80 se-
kund jegu dziatania uzyska sie cigg prawie 2400 T.

Prototyp o dilugosci ostatecznej 36 m, zawierajacy
1800 ton materialu pednego, zostanie wyprobowany
w roku 1968. Jego cigg ma wynosi¢ 3200 T, a czas dzia.
tania — 120 sekund.

W silnikach o $rednicy 6,5 m stosuje sie taki sam
material pedny, jak w omawianych wcze$niej ukladach.
Ci$nienie maksymalne w komorze spalania rowne jest
44 kG/cm?, a temperatura dochodzi do ponad 3000 °C.

Konstruktorzy silnikow na staly material pedny
zdajg sobie sprawe z tego, ze ich dalszy rozwoj jest
mozliwy, ale musi nastgpi¢ nie na drodze postepujace-
go zwiekszania rozmiarow uktadéw. Konieczne jest
przede wszystkim przyspieszenie tempa spalania przez
wykorzystanie nowych materialow i uzycie ich w po-
staci ziarna o udoskonalonym ksztalcie, np. o konfigu-

5. Przygotowywanie do proby na stoisku silnika o S$rednicy
6,5 m na staly material pedny

racji — w przekroju — spirali wieloramiennej (o bar-
dzo duzej powierzchni spalania). Umozliwi to uzyska-
ran amonu. Ziarno ma w przekroju ksztalt pierscienia. nie wiekszych ciagdéw przy mniejszych rozmiarach sil-
Proces spalania przebiega jednoczeénie na jego tylnej nika.
i wewnetrznej powierzchni. Niezbedne jest réwniez obnizenie kosztow wielkich
Jednym z glownych zadan programu rozwoju silni- silniké6w na staly material pedny. Moze to nastgpic
ka o $rednicy 4 m bylo sprawdzenie koncepcji i ma- dzieki uzyciu tanszych materialow, np. Zywic epoksy-
terialéw, ktéore miano nastepnie wykorzysta¢ w silniku dowych, wzmacnianych wiéknem szklanym—na ko-
o $rednicy 6,5 m. Komora spalania zostala tu wykona- mory spalania. Glownym zrédiem oszczedno$ci bedzie
na z segmentéw, 400 ton materialu pednego, analo- jednak normalizacja — budowa niewielu okreslonych
gicznego jak w silniku o $rednicy 3 m, odlano jednak typow silnikow, stosowanych. w zalezno$ci od potrzeb,
w jej wnetrzu w postaci jednego, jednolitego ziarna jako rozmaite stopnie rézinych rakiet.
Mgr inz. WALERIAN KORDZINSKI 621.454

Przebieg zmian parametréw turbinowego silnika odrzutowego
w zaleznosci od sprowadzonej predkosci obrotowej

Po krotkim omowieniw wlascivrosci obiegu cieplnego jednouwalouwego turbinowego silnike od-
rzutowegyo przy Ikrytycznym stosunku cisnien w dyszy wylotowej przedstausiono zaleznosci mig-
dzy podsiauwowymi purametrami tego typu silnika a sproutadzonq predkosciq obrotowd Drzy
zalozeniu stalej rzeczywistej pracy sprezania. Nastepnie przytoczono bardziej zblizone #o 12€-
czywistosci przebiegi zmian parametrou: wyzncaczone dla silnikou o roznych sprezach oblicze-
niowych przy uwzglednieniw zmian pracy sprezania (i przy Ikrytycznym stosunku cisnien w dy-
52y ‘u'rg_;lotou:ej). Porownano poza tym przebiegi zmian parametréu: przy Krytycznym stosunku
Czsnzen.u'r dyszy wylotouwej z przebiegami odpowiudajqcymi warunkom Stoiskowym. Artykut
stanowi obszerne streszczenie opracowania wykonanego przez autora w Instytucie Lotnictwe.

W zwigzku z duzym praktycznym
znaczeniem znajomosci przebiegoéw
zmian parametrow, a przede wszyst-
kim temperatury przed (za) turbing
turbinowych silnikow odrzutowych
w zaleznos$ci od zmian temperatury
catkowite] w przekroju wlotowym
silnika, wydaje sig¢ rzeczg celowg

mozliwie wszechstronne omoéwienie  gglnosci w warunkach krajowych—
tego ,zagadnlenla- . . gdyz wymaga przeprowadzenia m.in.

Doswiadczalne wyznaczenie zalez-  qokladnych pomiaréw w warunkach
nosci podstawowych parametrOw oty, ich znajomo$¢ natomiast ma
silnika od temperatury catkowitej pardzo duze znaczenie up. Przy

w  przekroju wlotowyrp, czyli od  gpracowywaniu instrukcji eksploa-
sprowadzonej predkosci obrotowej, cyjnych silnika, przy wprowadzaniu

nie zawsze jest mozliwe — w szcze- zmian gazodynamicznych, przy do-
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pracowywaniu ukladow zasilania itp.
Ze znajomos$cig przebiegu zmian pa-
rametréow lgczy sie rowniez Scisle
zagadnienie wyznaczania w stadium
projektowania silnika jego charak-
terystyk w locie i na stoisku.

Charakterystyki w locie turbino-
wych silnikéw odrzutowych o ukla-
dzie jednowalowym wyznacza sie
obliczajgc kolejno obiegi cieplnedla
roznych parametrow- w przekroju
wlotowym silnika w oparciu o za-
leznosci sprezu, izentropowej spraw-
nos$ci sprezarki, sprowadzonego wy-
datku powietrza i sprowadzonej tem-
peratury przed turbing od sprowa-
dzonej predkosSci obrotowej. Zalez-
nosci te sa wyznaczone przy zaloze-
niu krytvcznego wyplywu z dyszy
wylotowej o stalym przekroju. Zato-
zenie krytycznego wyplywu z dyszy
wylotowej jest zgodne z rzeczywi-
sto$cia — nawet w przypadku pra-
cy silnika z predkoscia obrotowa
mniejszag od maksymalnej — prawie
w calym zakresie warunkow lotu.
Charakterystyki w locie moznaréw-
niez okresla¢ w oparciu o charakte-
rystvke na stoisku wykorzystujac
prawa podobienstwa warunkéw pra-
cy silnika, przy czym charakterys-
tvke na stoisku oblicza sie — podob-
nie jak w pierwszym przypadku —
na podstawie zaleznoSci sprezu,
izentropowej sprawnosci sprezarki,
sprowadzonego wydatku powietrza i
sprowadzonej temperatury przed
turbing (od sprowadzonej predkosci
obrotowej) przy istnieniu krytyczne-
go wyplywu z dyszy wylotowej.

Przebiegi zmian sprezu, wydatku
powietrza i temperatury przed tur-
bing barazo czesto wyznacza sie przy
upraszczajacym zalozeniu statejrze-
czywistej pracy sprezania (przebieg
zmian izentropowej sprawnoS$ci spre-
zarki okres$la sie na podstawie da-
nych statystycznych). Z zalozenia
tego wynika, ze przy stalej rzeczy-
wistej predkosci. obrotowej rzeczy-
wista praca sprezania, a tym samym
w przyblizeniu rowniez temperatu-
ra przed turbing, zachowuje stalg
warto$¢ niezaleznie od warunkéw
lotu. Jednak przeprowadzcna przez
autora analiza danych katalogowych
r6znych silnikow, a w szczegolnosci
obliczenia obiegdéw cieplnych silnika
,, Viper” ASV.8 wykazaly, ze zmiana
warunkow lotu powoduje zmiane
temperatury przed turbing. Potwier-
dzajg to wzmianki i dane zawarte
w literaturze, z ktérych wynika, ze
stalo$§¢ rzeczywistej pracy sprezania
jest przypadkiem szczeg6lnym.

W celu umozliwienia obliczania
charakterystyk w locie jednowatlo-
wych silnikéw odrzutowych z wiek-
szg dokladnos$cig niz na to pozwala
zalozenie stalej rzeczywistej pracy
sprezania, autor wyznaczyl — w
oparciu o materialy statystyczne —
dla r6znych wartosci sprezu oblicze-
niowego zaleznos$ci wzglednego spre-
zu i wzglednej izentropowej spraw-
no$ci sprezarki od wzglednej spro-
wadzonej predkosci obrotowej, a na-
stepnie postugujac sie tymi zalezno-
Sciami — zalezno$ci wzglednej rze-
czywistej pracy sprezania, wzgled-
nej temperatury przed (za) turbing
i wzglednego sprowadzonego wydat-

ku powietrza od wzglednej sprowa-
dzonej predkosci obrotowej. Ponie-
waz zaleznos$ci te zostaly okreslo-
ne przy zalozeniu krytycznego wy-
plywu z dyszy wylotowej, wazne sg
rowniez dla turbinowych silnikéw
Smiglowych z oddzielng turbing na-
pedowsg, pracujgca w warunkach
krytycznego przeplywu przez Kkie-
rownice.

Wyznaczone zalezno$ci nie uwzgle-
dniajag wplywu liczby Reynoldsa
ujawniajgcego sie na wiekszych wy-
sokosciach lotu, ktéry bedzie tema-
tem oddzielnego artykutu.

Oznaczenia

G [kG/sek| — wydatek powietrza
h [kcal/kG| —praca sprezania lub rozpre-
zania
l [kG/kG] —ilo$¢ powietrza potrzebna do
stechiometrycznego spala-
nia 1 kG paliwa
n [1/min] — predkos$é obrotowa
D [kG/cm?] — ciSnienie
T |°K] — temperatura bezwzgledna
«. — wspolczynnik nadmiaru po-
wietrza
a1 —stosunek cisnien.

Indeksy

a — warunki otoczenia
¢ — parametry catkowite
n — parametry sprowadzone do warun-
koéw normalnych
o — warunki obliczeniowe (maksymalne)
S — sprezarka
T — turbina
A — przyrost, roznica
’ — proces izentropowy
— wartosci wzgledne (odniesione do
warunkow obliczeniowych)
1, 3, 4 — odpowiednio przekroje: wlotowy,
przed turbing i za turbing.

Praca turbinowego silnika odrzuto-
wego przy krytycznym wyplywie
z dyszy wylotowe)

Z uwagi na to, ze krytyczny stosu-
nek ci$nien w dyszy wylotowej wpty-
wa w zasadniczy sposéb na prze-
biegi zmian parametréw jednowalo-
wego turbinowego silnika odrzuto-
wego w zalezno$ci od temperatury
w przekroju wlotowym, Kkonieczne
jest krotkie przypomnienie wtiasci-
wosci cieplnego obiegu silnika przy
zalozeniu krytycznego wyplywu z
dyszy.

Jak wiadomo, przy tego rodzaju
wyplywie z dyszy wylotowej o sta-
lym przekroju stosunek cisnien
Pea/Pe Przed wlotem silnika, a tym
samym liczba Macha lotu, nie wpty-
wa na parametry sprowadzone sil-
nika, w wyniku czego otrzymuje sie
pojedynczg linie wspblpracy spre-
zarki z turbing (bez charakterystycz-
nej ,miotelki”) niezaleznie od wa-
runkéw lotu. W zwigzku z tym
istnieje jednoznaczna zalezno$¢ mie-
dzy sprowadzonymi parametrami
silnika a sprowadzong predkoscia
obrotowsg, czyli jedynym Kkryterium
zapewniajgcym podobienstwo wa-
runk6w pracy silnika jest sprowa-
dzona predko$¢ obrotowa. Stad wia-
Snie wynika mozliwo$¢ obliczania
osiggdéw silnika w locie w oparciu
0 przebiegi zmian sprezu, izentropo-

wej sprawnos$ci sprezarki, tempera-
tury przed turbing i wydatku powie-
trza, wyznaczone w zalezno$ci od
predkosci obrotowej dla normalnych
warunkow otoczenia i dla krytycz-
nego stosunku ci$nien w dyszy wy-
lotowej, lub bezpos$rednio w opar-
ciu o charakterystyke silnika na stoi-
sku (obliczong oczywiscie przy zato-
zeniu Kkrytycznego wyplywu z dyszy
wylotowej).

Na ogo6l przyjmuje sie, ze w przy-
padku krytycznego stosunku ci$nien
w dyszy wylotowej o stalym prze-
kroju stosunek izentropowego spad-
ku temperatury w turbinie do tem-
peratury przed turbing zachowuje
stalg warto$¢ niezaleznie od warun-
kow pracy silnika (tj. od predko$ci
obrotowej) i warunkow lotu:

AT ¢
Tc3

Jest to rownoznaczne — przy zato-
zeniu statej wartosci wyktadnika
izentropy — z niezmienno$cig stop-
nia rozprezania w turbinie:

= const

er = const.

Jezeli zalozy sie stalg izentropowsg
sprawno$¢ turbiny, co w dosy¢ sze-
rokim zakresie predkosci obrotowej
silnika jest zgodne z rzeczywistoscia,
to wéwcezas réwniez stosunek rze-
czywistego spadku temperatury w
turbinie do temperatury przed tur-
bing zachowuje stalg wartosé:

A Tc’[‘

= const
3

Przy dalszych zalozeniach (stato-
$ci ciepta wtlasciwego, sprawnosci
mechanicznej zespolu wirujacego,
wspolczynnika nadmiaru powietrza
i wspo6lczynnika upustu powietrza)
mozna napisac:

hs
— = const
c3

Po prostych przeksztalceniach otrzy-
muje sie réwniez:
hg
—— = const
c4

Z ostatnich dwéch zalezno$ci wy-
nika, ze przy stalej rzeczywistej
predkosci obrotowej zalozenie statlej
rzeczywistej pracy sprezania ozna-
cza, iz niezaleznie od warunkow lo-
tu, lub — w przypadku pracy silni-
ka na stoisku — niezaleznie od tem-
peratury otoczenia temperatura
przed i za turbing zachowuje stalg
wartose.

Jak juz powiedziano, na ogél
przyjmuje sie, ze stosunek izentro-
powego spadku temperatury w tur-
binie do temperatury przed turbing
jest staly wowczas, gdy w dyszy wy-
lotowej silnika istnieje Kkrytyczny
stosunek ci$nien. Z bardziej szczego-
lowych rozwazan wynika, ze stosu-
nek ten zachowuje stalg wartosé
teoretycznie tylko w przypadkuy,
gdy oprécz krytycznego wyplywu z
dyszy wylotowej istnieje rownocze-
$nie krytyczny przeplyw w kierow-
nicy turbiny. Jednak pominiecie te-
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1. Wykres przebiegow zmian wzglednej izentropowej sprawnosci sprezarki,

leznosci od wzglednej sprowadzonej

silnikdbw o roznych sprezach obliczeniowych

go drugiego warunku jest o tyle
usprawiedliwione, ze tak czy inaczej
w kierownicy pierwszego stopnia
turbiny wiekszosci silnikéw istnie-
je — przy maksymalnej predkosci
obrotowej przeplyw Kkrytyczny,
ktoéry przy zmniejszaniu predkos$ci
obrotowej utrzymuje sie nawet dlu-
zej niz w dyszy wylotowej. Poza
tym wydaje sie, ze w zwigzku z wta-
Sciwosciami charakterystyk turbin
zanik przeptywu krytycznego w kie-
rownicy turbiny nie powoduje wiek-
szych zmian we wspolpracy sprezar-
ki z turbing.

Opisane wtasciwosci obiegu ciepl-
nego przy Kkrytycznym wyplywie z
dyszy wylotowej powodujg okreslo-
ne przebiegi zmian parametrow sil-
nika w zaleznosci od sprowadzonej
predkosci obrotowej. W zwigzku z
tym przebiegi zmian parametrow
silnika pracujgcego na stoisku —
gdzie przy predkos$ciach obrotowych
mniejszych od maksymalnej nie ma
w dyszy Kkrytycznego stosunku cis-
nien — sg inne niz w warunkach
lotu, o czym bedzie jeszcze mowa w
dalszym ciggu artykutu.

Przebiegi zmian parametrow silnika
przy zalozeniu stalej pracy sprezania

Jak juz wspomniano, w oblicze-
niach charakterystyk jednowato-
wych silnikéw odrzutowych przyji-
muje sie czesto — dla uproszczenia
obliczen — zalozenie, ze przy stalej
rzeczywistej predkosci obrotowej
rzeczywista praca sprezania hg jest
stata, tj. nie zalezy od temperatury
caltkowitej w przekroju wlotowym
silnika — T.,. Zalozenie to pozwala
na latwe wyznaczenie, dla krytycz-
nego stosunku ci$nien w dyszy wy-
lotowej zaleznos$ci sprezu, sprowa-
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w za-
predkosci obrotowej, wzdluz linii pracy

dzonej temperatury przed (za) turp;.
ng i sprowadzonego wydatku powje.
trza od sprowadzonej predkogc
obrotowej.

W oparciu o zalezno$¢:
hg
— = const
c3

oraz definicje sprowadzonej pregko.
Sci obrotowej:

/ 288

/
Ny ="n lw—
TCl

i sprowadzonej temperatury przed
turbing:

288

T

]

T(‘371 = T(‘3

mozna latwo wykazaé, Ze zalozenie
stalej rzeczywistej pracy sprezania
jest réwnoznaczne z zalozeniem pj-
stepujace] zaleznosci miedzy wzgled-

ng rzeczyvwistg pracg sprezania g
wzgledng rzeczywista  predkosciy
obrotows:

hs = n2

Zalezno$¢ ta pozwala na obliczanje
wartosci sprezu dla réznych predko-
Sci obrotowych silnika, przy czym
niezbedny do tego przebieg zmian
izentropowej sprawnosci sprezarki
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2. Wykr(.es przebiegow zmian wzglednego sprezu w zaleznosci od wzgledne] sprowa-
dzonej predkosci obrotowej dla silnikéw o roznych sprezach obliczeniowych



wyznacza sie na podstawie danych
statystycznych dla sprezarek o réz-
nych sprezach obliczeniowych.

Zalezno$¢ miedzy wzgledng spro-
wadzong temperaturg przed turbing
a wzgledng sprowadzong predkos$cig
obrotowg mozna wyprowadzi¢ wy-
korzystujgc fakt, ze w przypadku
zalozenia statej rzeczywistej pracy
sprezania temperatura przed turbing
przy statej rzeczywistej predkosci
obrotowej zachowuje stalg wartosc
niezaleznie od zmian temperatury
w przekroju wlotowym silnika, oraz
uwzgledniajgc definicje sprowadzo-
nej predkosci obrotowej. W wyniku
otrzymuje sie:

Podobnie:

Zalezno$¢ miedzy wzglednym spro-
wadzonym wydatkiem powietrza a
wzgledng sprowadzong predkoscig o-
brotowg wyprowadza sie w oparciu
o zalozenie krytycznego przepltywu
w Kkierownicy turbiny, dzieki ktoére-
mu mozna napisac:

al +1 &
o i I es = const
@l "

Ty

Po prostych przeksztatceniach 1
uwzglednieniu, ze przy state] rze-
czywistej predkosci obrotowej tem-
peratura przed turbing jest stata
otrzymuje sie:

Tes

Gsn =
Nn

Zalozono przy tym stale wartosci
wspo6tczynnika nadmiaru powietrza
«, wspotczynnika zachowania ci$nie-
nia catkowitego w komorze spalania
i wspotczynnika upustu.

Prawa podobienstwa warunkéw
pracy silnika sprawiajg, ze wypro-
wadzone powyzej zalezno$ci sg stu-
szne zaréwno dla zmiennej rzeczy-
wistej predkosci obrotowej i stalej
temperatury catkowitej w przekro-
ju wlotowym silnika (lub statej tem-
peratury otoczenia w przypadku
pracy silnika na stoisku), jak i dla
statej rzeczywistej predkosci obro-
towej i zmiennej temperatury catko-
witej w przekroju wlotowym.

Przebiegi zmian parametrow silnika
przy zmiennej rzeczywistej pracy
sprezania

Analizy przeprowadzone przez
autora w oparciu o dane katalogowe
jednowatowych turbinowych silni-
kow odrzutowych, a takze wzmianki
zamieszczane w literaturze dowodzg,
ze zmiana warunkow lotu (tempera-
tury catkowitej w przekroju wloto-
wym silnika) powoduje zmiane tem-
peratury przed (za) turbing, co ozna-
cza, ze zaleznos¢:

f_ls = N2,

nie jest spetniona. W ogélnym przy-
padku wyktadnik w zaleznosci mie-
dzy pracg sprezania a predkoscig
obrotowg jest rézny od 2. Zalezno$c¢:
kwadratowa jest przypadkiem szcze-
gbélnym i wystepuje w silnikach, kt6~
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3. Wykres przebiegow zmian wzglednej rzeczywistej pracy sprezania w zaleznosci
od wzglednej sprowadzonej predkosci obrotowej (przy maksymalnej rzeczywistej
predkosci obrotowej) dla silnikow o roznych sprezach obliczeniowych
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4. Wykres przebiegow zmian wzglednej rzeczywistej temperatury przed (za) turbing
w zaleznosci od wzglednej sprowadzonej predkosci obrotowej (przy maksymalnej
rzeczywistej predlzo$ci obrotowej) dla silnikow o roznych sprezach obliczeniowych
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5. 'Wykres przebiegow zmian wzglednej sprowadzonej pracy sprezania w zaleznosci
od wzglednej sprowadzonej predkosci obrotowej dla silnikow o roéznych sprezach

obliczeniowych



T3 Tedn —_7:__ T |
14 S S BT - ////
7
12 fmem—tf——T—T" | S o .,)’/
i T A
10 - B I I S A e g
A | I Pt S
08 W 44% PR )
) o
P Zam B
Ry
06 % 17
3 P LI i
04 = S
02 —37 038 a9 10 "

6. Wykres przebiegoOw zmian wzglednej sprowadzonej temperatury przed (za) turbina
w zaleznosci od wzglgdnej sprowadzonej predkoseil obrotowej dla silnikow o réz-

nych sprezach obliczeniowych
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. Wykres przebiegow zmian wzglednego sprowadzonego wydatku powietrza w zalez-

nosci od wzglednej sprowadzonej predkosSci obrotowej dla silnikow o réznych spre-

zach obliczeniowych

rych spre¢z obliczeniowy wynosi ok.
6 :1, a takze w silnikach ze spregzar-
kg ods$rodkowaq. Dia silnikow o spre-
zu obliczeniowym mniejszym od 6 :1
wykladnik jest wickszy od 2, a dla

silnikbw o sprezu wickszym od
6 :1 — mniejszy od 2.
Odchytlki zaleznosci hs= f(n) od

zalezno$ci kwadratowej mozna wy-

8

tlumaczy¢ analizujgc zmiany obcig-
zenia przednich 1 tylnyvch stopni w
zaleznosci od predkosci obrotowej
sprezarek o roznych sprezach obli-
czeniowych i wynikajgce stad roz-
nice w kszialtowaniu kanalow prze-
plywowych tych sprezarek.

W literaturze brak jest danych na
temat zalezno$ci rzeczywiste] pracy

sprezania od predkosSci  obrotoye:
dla silnikOw o roznych sprezacy o
bliczeniowych. W zwigzky 2 tym W
celu okres$lenia zaleznop$ei gléWnych
parametrow silnika od Predkog
chrotowej autor przyjat za podstaye
przebieg zmian wzglednego sprezy
Tes. Z dostepnych danych statystyc,.
nvch mozna bylo wniosk0waé,~ 3
przebieg ten w matym stopniu zgle.
zv od sprczu obliczeniowego spre-
zarki, wober c¢zego W pierwgyn
przyblizeniu  przyjeto  pojedyncsy
krzywa zaleznosci wzglednego spre.
zu od wzgledne) predkosci obrote.
wej. Krzywg te wyznaczono jako
$rednig z przebiegdw zmian Wzgleg-
nego sprezu kilku silnikow, m in, ).
nika Bristol Siddeley ,Viper” Bsyj
i Rolls-Royce ,,Avon” RA-29.

PPodobnie w oparciu o dane zawa,.
te w katalogach silnikow i w liters.
turze sporzgdzono wykres przepie-
gow zmian wzglednej izentropowe;
sprawnosci sprezarki ves, W ozalezng.
Sl od wzglednej sprowadzonej pred-
ko3ci obrotowej, wzdluz linii pracy
silnikow o réznych sprezach oblicg.
niowych (rvs. 1).

Przyvjete przebiegi sprezu i spraw-
nosci sprezarki pozwolily na oblicze-
nie — dla réznych wartosci sprezu
obiiczeniowego — zaleznoS$ci wzgled-
nej rzeczywistej pracy sprezania od
wzglednej sprowadzonej predkosci
obrotowej przy maksymalnej rzeczy-
wistej predkosci obrotowej. Porow-

nanic obliczonych zaleznosci dla
warto$ci sprezu obliczeniowego 4:1
i 8:1 — przedstawiajacyvch rowno-

czesnie przyblizone przebiegi zmian
wzglednej temperatury przed (za)
turbing — z wynikami, ktore autor
uzyskal z analizy cieplnego obiegu
silnika ,,Viper” BSV.8 | z analizy da-
nyvch katalogowych silnika ,,Avon”
RA.29, \wskazuje na zbyt duie od-
chylki tych zaleznosci od linii pozio-
mej odpowiadajgcej kwadratowe]j
zaleznos$ci miedzy pracg sprezania
a precdkoscig obrotowa. W zwiazku
7 tyi skorygowano zalozony prze-
bieg zmian \wzglednego sprezu. wy-
kreslajgc oddzielne krzywe dla réi-
nych wartosci sprezu obliczeniowe-
g0 (rys. 2) i ponownie obliczono za-
leznosci rzeczywistej pracy spreza-
nia od sprowadzone]j predkosci obro-
towe] (przy maksymalnej rzeczywis-
tej predkosci obrotowej i zmiennej
tem peraturze catkowitej w przekro-
ju wlotowym silnika). W oblicze-
niach pracy sprezania nie uwzgled-
niono zmian ciepta wtasciwego, po-
niewaz stwierdzono, ze zmiany te nie
wplyvwajag w wyrazny sposob na
wyniki. Obliczone zaleznos$ci przed-
stawia rys. 3.

iz kolei  obliczono  zaleznosci
wzglednej rzeczywistej pracy tur-
biny i wzglednej temperatury przed
(za) turbing od wzglednej sprowa-
dzonej predkosci obrotowej, Przy
czym uwzgledniono zmiany wspoi-
czynnika nadmiaru powietrza i cle-
pla wlasciwego gazow. Obliczenia
wykazaly, ze przebieg zmian wzgled-
nej pracy turbiny pokrywa sie w
przyblizeniu z przebiegem zmian
wzglednej pracy sprezania, natomiast
przebieg zmian wzglednej tempera-
tury przed (za) turbing wykazuje juz
wyrazne odchylenia w stosunku do
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8. PorOwnanie przebiegow zmian wzglednych parametrow silnika o sprezu 4 :1 dla
krytycznego wyptywu z dyszy wylotowej i dla warunkow stoiskowych

przebiegu wzglednej pracy spreza-
nia (rys. 4).

Poniewaz na ogél wygodniej jest
postugiwac sie parametrami. sprowa-
dzonymi, wyznaczono dodatkowo
zaleznosci wzglednej sprowadzone]
pracy sprezania
_ _ 288
hsn = hs T

ci
oraz wzglednej sprowadzonej tem-
peratury przed (za) turbing

Toy 28 — 1
CJTCl

288
o Ty

Tegn = Tesn

od wzglednej sprowadzonej predko-
Sci obrotowej. Zaleznosci te przed-
stawiono na rys. 51i 6.

Réwnanie zalezno$ci miedzy
wzglednym sprowadzonym wydat-
kiem powietrza a wzgledng sprowa-
dzong predkoscig obrotowg wypro-
wadza si¢ podobnie jak przy zalo-
zeniu stalej rzeczywistej pracy spre-
7ania uwzgledniajgc jedynie zmien-
nos¢ temperatury przed turbing, w
wyniku czego otrzymuje sie:

7T

cS __l
g ]/i:3

Ggn =

oraz w przypadku uwzglednienia
zmian wspoélczynnika nadmiaru po-
wietrza:

o oo GlTD s 1

Sn; o * =
al+1 m, ]/—
T,,

Postugujgc sie ostatnim wzorem ob-
liczono — dla réznych wartos$ci spre-
Zu obliczeniowego — przebiegi zmian
wzglednego sprowadzonego wydatku
powietrza w zaleznos$ci od wzgled-
nej sprowadzonej predkosci obroto-
wej, a wyniki przedstawiono na
rys. 7. Nalezy podkresli¢, ze istnie-
je dosy¢é duza zgodno$é obliczonych
przebiegéw z przebiegami rzeczywi-
stymi wyznaczonymi na podstawie
danych katalogowych i danych z li-
teratury.

Przytoczone powyzej przebiegi
zmian parametréow jednowalowych
turbinowych silnik6w odrzutowych
wazne sg oczywiscie tylko dla przy-
padku krytycznego stosunku ci$nien
w dyszy wylotowej. W czasie pracy
silnika na stoisku przy predkosciach
obrotowych mniejszych od maksy-
malnej warunek ten nie jest spel-
niony, a tym samym

AT
—cr # const

Te,

w zwigzku z czym zaleznosSci para-
metrow od predkosci obrotowej roz-
nig sie od zaleznosci wyznaczonych
dla warunkoéow lotu.

Na rys. 8 poréwnano przebiegi
zmian wzglednego sprezu, wzgledne-
go sprowadzonego wydatku powie-
trza i wzglednej sprowadzonej tem-
peratury za turbing silnika o spre-
zu obliczeniowym 4:1 (,Viper”
BSV..8) dla tych dwoch przypadkéow
pracy: dla krytycznego wypliywu z
dyszy wylotowej i dla warunkow
stoiskowych. Na rys. 9 przedstawiono
podobne poréwnanie dla silnika o
sprezu obliczeniowym 9:1 (,Avon”
RA.29), z uwzglednieniem dzialania
zaworow upustowych. (Miedzy krzy-
wymi odpowiadajgcymi wyplywowi
krytycznemu a krzywymi odpowia-
dajgcymi warunkom stoiskowym
znajdujg sie, oczywiscie nie zazna-
czone na wykresach, krzywe odpo-
wiadajgce réznym liczbom Macha
lotu). Z por6éwnania rys. 8 z rys. 9
widaé, ze w przypadku silnika o
sprezu 4:1 réznice w przebiegach
zmian sprezu, wydatku powietrza i
temperatury za turbing dla wyplywu
krytycznego i dla warunkoéw stoi-
skowych sg znacznie wieksze niz w
przypadku silnika o sprezu 9:1.
Wytlumaczyé to mozna tym, ze sil-
nik ,,Viper” BSV. 8 ma turbine jed-

nostopniowg, a ,,Avon’” RA.29 —
tréjstopniows.
Na rys. 10 pokazano przebiegi

zmian wzglednej rzeczywistej tem-
peratury za turbing w zaleznosci od
wzglednej sprowadzonej predkosci
obrotowej przy maksymalnej rzeczy-
wistej predkosci obrotowej dla sil-
nik6w ,Viper” i ,,Avon” pracujg-
cych na stoisku. Krzywe przedsta-
wione na tych rysunkach sg réwno-
znaczne z Krzywymi wplywu tem-
peratury otoczenia na temperature
za turbing.

Z wykresOw przedstawiajgcych za-
leznos$ci sprowadzonej i rzeczywiste]j
temperatury przed (za) turbing od
sprowadzonej predkosci w warun-
kach lotu widaé, ze charakter zmian
rzeczywistej temperatury przed (za)
turbing jest Scisle zwigzany z nachy-
leniem krzywych opisujgcych prze-
biegi zmian sprowadzonej tempera-
tury przed (za) turbing, a wiec tym
samym z wykladnikiem zaleznos$ci
hs = f(n). W przypadku wykladnika
wiekszego od 2, tj. w przypadku
sprezu obliczeniowego mniejszego
od 6:1, spadek sprowadzonej pred-
kosci obrotowej, czyli wzrost tem-
peratury calkowitej w przekroju
wlotowym silnika powoduje spadek
rzeczywistej temperatury przed (za)
turbing. Innymi stowami, ze wzro-
stem predkosci lotu przy maksymal-
nej rzeczywistej predkosci obroto-
we]j nastepuje spadek, a ze wzrostem
wysoko$ci lotu — wzrost rzeczywi-
stej temperatury przed (za) turbing.
W przypadku wykladnika mniejsze-
go od 2, tj. w przypadku sprezu
obliczeniowego wiekszego od 6:1,
charakter zmian temperatury przed
(za) turbing jest odwrotny. W
warunkach stoiskowych przebiegi
zmian temperatury rzeczywistej za
turbing sg tego rodzaju, ze ze wzro-
stem temperatury otoczenia powyzej
normalnej nastepuje wzrost tempe-
ratury za turbing.
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9. Porownanie przebiegow zmian wzglednych parametrow silnika o sprezu 9 :1 dla

krytycznego wyptywu z dyszy wylotowej i dla warunkéw stoiskowych

Na podstawie przytoczonych wy-
kres6w przebiegdéw zmian rzeczywi-
stej temperatury przed (za) turbing
mozna powiedzie¢, ze w przypadku
nieduzych zmian temperatury cat-
kowitej w przekroju wlotowym sil-
nika lub temperatury otoczenia —
w granicach do ok. 10° — dopusz-
czalne jest przyjmowanie stalej rze-
czywiste] temperatury przed (za)
turbing.

Zakres stosowania wyznaczonych
zaleznosSci i wnioski koncowe

Przytoczone w niniejszym artyku-
le zaleznos$ci podstawowych para-
metréow gazodynamicznych silnika
od sprowadzonej predkosci obroto-
wej zostaly opracowane gltownie dla
jednowalowych turbinowych silni-
kéw odrzutowych z osiowg sprezar-
kg, z dyszg wylotowg o stalym prze-
kroju i systemem regulacji utrzy-
mujgcym w warunkach lotu staig
rzeczywistg predkosé obrotowa. Mo-

10

1.9

Ted

14

1.3

12

10

a9

ga one jednak réwniez znalez¢ pelne
zastosowanie w przypadku turbino-
wych silnikow $migtowych z oddziel-
ng turbing napedowsg, ktéra pracuje
przy krytycznym stosunku cisnien
w kierownicy. W silnikach tych
wspolpraca sprezarki z turbing od-
bywa sie wedlug tych samych praw
co w turbinowym silniku odrzuto-
wym w warunkach krytycznego wy-
plywu z dyszy wylotowej.

Podane w artykule zaleznosci
mozna poza tym wykorzystywac do
okres$lania parametrow — w warun-
kach lotu silnikow, w Kktorych
zastosowano system regulacji utrzy-
mujgcy stalg temperature przed (za)
turbing. Zadanie polega wobweczas
na wyznaczeniu dla danych warun-
kow lotu takiej sprowadzonej pred-
kosci obrotowe], przy ktorej rzeczy-
wista temperatura przed (za) turbi-
ng zachowuje zalozong wartost. W
tym celu oblicza sie dla danych wa-
runkow lotu i dla zalozonej tempe-
ratury przed (za) turbing tempera-
ture sprowadzona, a nastepnie z wy-
kresu na rys. 6 okresla sie odpowia-
dajgcg Jjej wzgledng sprowadzong
predkosé obrotowg. Dla okreslonej
tak wzgledne] sprowadzonej pred-
kosci obrotowej odczytuje sie z wy-
kres6w na rys. 2 i 7 wzgledny sprez
i wzgledny sprowadzony wydatek
powietrza.

Zakres wartosci sprezu oblicze-
niowego, dla ktérych wyznaczono
przebiegi zmian parametréw, ogra-
niczono do 8:1 ze wzgledu na fakt,
ze silniki o wiekszych wartosciach
sprezu  wymagajg wprowadzenia
pelniejszej mechanizacji (regulach)
sprezarki lub zastosowania sprezar-
ki dwuzespotowej, co znacznie zmie-
nia podstawowe zaleznosci obiegu
cieplnego.

Uwzgledniony przy wyznaczaniu
przebiegdw zmian parametrow za-
kres warunkéw lotu, tj. zakres spro-

a\g.
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10. Wykres przebiegow zmian wzglednej rzeczywistej temperatury za tur-
bing w zaleznosci od wzglednej sprowadzonej predkosci obrotowej (przy
maksymalnej rzeczywistej predkosci obrotowej) dla silnikow o sprzezu
4:119:1 pracujgcych na stoisku



wadzone]j predkosci obrotowej, jest
szerszy od zakresu majgcego prak-
tyczne znaczenie przy okre$laniu
charakterystyk w locie. Wzgledna
sprowadzona predko$¢ obrotowa
1, = 0,7 odpowiada przy maksymal-
nej rzeczywistej predkosci obroto-
wej liczbie Macha przy ziemi Ma=
= 2,3, podczas gdy predkosé¢ przy
ziemi najszybszych samolotéw bojo-
wych nie bedzie przekracza¢ Ma =
=1,2—1,6. Rowniez wzgledna spro-
wadzona predko$¢ obrotowa #,, = 1,2
jest praktycznie nieosiggalna, ponie-
waz skrajny — ze wzgledu na tem-
perature catkowita w przekroju
wlotowym silnika — przypadek wa-
runkéw lotu Ma=0 i H=11 km
(przypadek taki w rzeczywistosci
r6wniez nie wystepuje) odpowiada

Inz. A. JENSEN

sprowadzonej
n, = 1,15.
Podane w artykule wykresy cs =
=f(n) 1 7.s =1f(ny), a w zwigzku
z tym rowniez zaleznosci wyznaczo-
ne w oparciu o te wykresy, majg z
natury rzeczy charakter orientacyj-
ny, poniewaz przebiegi zmian sprezu
i sprawnosci sprezarki zalezg w du-
zym stopniu od zasad, wedlug kto-
rych zaprojektowano sprezarke. Po-
za tym zdarza sie niekiedy, ze obli-
czeniowy punkt pracy sprezarki nie
pokrywa sie z obliczeniowym punk-
tem pracy silnika, co moze powaznie
wplyngé na przebieg linii wspoéipra-
cy sprezarki z turbing. Nalezy jesz-
cze doda¢, ze przebiegi zmian spre-
zu, a w szczegoOlnosci sprawnosci
sprezarki, w gérnym skrajnym za-

predkosci obrotowej

Osrodek Kontrolny Sprzetu Lotniczego Lotnictwa Cywilnego

(PfL/ZL) w Pirnie)
Dr inz. W, LEHMAN

Instytut Konstrukcji Lekkich (IfL) w Dreznie

Kresie sprowadzonej predkosci
obrotowej (7, > 1,0), sg w pewnym
stopniu hipotetyczne w zwigzku z
brakiem dostatecznej ilosci miaro-
dajnych danych statystycznych.

Mimo przyblizonego charakteru
przytoczonych wykreséw przebie-
gow zmian parametréw dajg one w
obliczeniach charakterystyk wyniki
bardziej zblizone do rzeczywistosci
niz obliczenia przeprowadzone przy
zalozeniu stalej rzeczywistej pracy
sprezania.

Jak juz wspomniano na wstepie,
w artykule niniejszym nie uwzgled-
niono ujawniajgcego sie na wiek-
szych wysokosciach lotu wplywu
spadku liczby Reynoldsa. Zagadnie-
nie to bedzie tematem nastepnego
artykutu.

629.135.15:629.139.611

Zagadnienie startu szybowca za wyciagarkq

Po przedstawieniu szczegolnych trudnosci w teoretycznej analizie startu szybowca za wyciq-
garkq przedstawiono mechanike startu ze specjalnym uwzglednieniem obcigzen szybowca.
Dla potwierdzenia wynikow teoretycznych przeprowadzono serie prob w locie. Opisano zasto-
sowanq aparature pomiarowq oraz przedyskutowano wyniki ze wzgledu na obciqzenia szy-
bowca, wtasciwosci i wmoc wyciggarki, jak rowniez przedstawiono korzysci, jakie daje
zastosowanie sprzegta hydraulicznego.

Okreslona zostata moc konieczna w przypadku wyciqgarki oraz zwrocono uwage na nie-
zbedna zdolnos$é przyspieszania silnika. Uzyskane wysokosci sq przedstawione w postaci wykre-
sow ogodlnie wainych — rowniez w przypadku wiatru czotowego. Na koncu rozwazono
konieczno$é stosowania linki zrywkowej, a takzZe podano zalecenie, jak przeprowadzaé¢ opty-

malny start za wyciqgarka, uwzgledniajqgc przy tym warunki

Start szybowca za wyciggarka jest do$¢ zlozonym
przebiegiem. Praktycznie nie jest mozliwe rachunkowe
ujecie wielu czynniké6w majgcych wplyw na przebieg
startu, takich jak: indywidualne sterowanie szybowca
przez pilota, obstuga wyciggarki przez mechanika wy-
ciggarkowego, wlasnosci lotne szybowca, charaktery-
styka silnika wyciggarki, wiatr czolowy, elastycznosé
liny holowniczej itd. Tak samo nie mozna rachunkowo
rozwigza¢ zagadnienia optymalizacji przebiegu startu.
Jest kilka prac ujmujgcych przebieg startu za wy-
ciagarkg ze strony teoretycznej. Zeby jednak mozna
bylo przeprowadzi¢ analize, pewnych parametréow nie
uwzglednia sie, a niektére wielkos$ci zmienne podczas
startu przyjmuje sie za state. I tak przeprowadzono
obliczenia przy zalozeniu stalego wspoélczynnika prze-
cigzenia lub tez stalej predkosci lotu. Wyniki takich
obliczen nie sg zadowalajgce, gdyz przyjete zalozenia
nie odpowiadajg rzeczywistosci i nie sg potwierdzane
przez praktyke [1] i [3].

Po raz pierwszy uzyteczne wyniki zostaly uzyskane
przez Gedeona, ktory dokonal pomiaréw parametrow
startu szybowca ,Meise” za wyciagarka ,,Herkules”
w Politechnice Budapesztenskiej [2]. Te pomiary
w locie w przeciwstawieniu do teoretycznych zalozen
wykazaly, ze wspélczynnik przecigzenia podczas nor-
malnego startu za wyciggarka nie jest staly, lecz stale

bezpieczenstwa lotu.

sie zwieksza, w miare przebiegu startu. Natomiast
w przyblizeniu stala jest sila w linie holowniczej szy-
bowca. Poniewaz pomiary te ograniczaja sie tylko do
jednego typu szybowca i jednego typu wyciggarki,
nie mozna na nich w pelni wyjasni¢ calego zagad-
nienia startu. W Niemieckiej Republice Demokratycz-
nej juz od dluzszego czasu zaistniala potrzeba zajecia
sie blizej zagadnieniem startu za wyciggarka. Z chwilg
wprowadzenia czechostowackich wyciggarek o duzej
mocy typu ,,Herkules” stalo sie mozliwe przekraczanie
dozwolonych predkosci holowania szybowcéw (zwlasz-
cza w przypadku szybowca ,Baby”) i obawiano sie
o0 przecigzenie konstrukcji. Inne trudno$ci wystgpity
ze starymi wyciggarkami typu ,,Maybach”, przy sto-
sowaniu ich w przypadku szybowcéw dwuosobowych.
Na hamowni silniki te wykazywaly moc 94 KM, uzna-
wang za konieczng w przypadku szybowcow dwu-
osobowych, ale na lotnisku w mniej korzystnych wa-
runkach, przy niewielkim wietrze czolowym, czesto
nie uzyskiwano wystarczajgcych wysokosci. Obcigzenie
konstrukeji szybowca oraz diugos$é¢ linki zrywkowej
dolgczanej do liny holowniczej byly czesto przedmio-
tem roznicy zdan, a takze nieporozumien.

W poczatkach roku 1962 zawarto porozumienie po-
miedzy Instytutem Konstrukeji Lekkich (IfL) w Dreznie
a Os$rodkiem Kontrolnym Sprzetu Lotniczego Lotni-

1"



ctwa Cywilnego (PfL/ZL) w Pirnie w sprawie wspol-
nego opracowania zagadnienia startu za wyciggarkas.

W wyniku analizy niezbyt bogatej literatury na ten
temat ustalono najpierw wzory okre$lajgce przebieg
toru oraz osiggane wysokosci lotu i oszacowano zapo-
trzebowanie mocy przez wyciggarke.

Te obliczenia mogly by¢ potem pordéwnane z wym—
kami pomiaréw w locie. Takie pomiary w locie byly
przeprowadzane przez zespo6t roboczy jesienig 1962 r.
w Riese-Canitz.

Mechanika startu za wyciagarka

Warto najpierw przypomnie¢ pewne zwigzki, znane
przynajmniej czeSciowo, dotyczgce mechaniki startu
za wyciggarkg. Na rys. 1 przedstawiono przebieg toru
lotu podczas startu za wyciggarkas.

Tor lotu moze byé¢ podzielony na trzy fazy:

1) Slizganie sie wzglednie toczenie po ziemi, az do
oderwania sie przy predkosci v = 1,2 vy,

2) przejscie do lotu wznoszgcego,

3) lot ze wznoszeniem az do momentu wyczepienia
sie.

Podczas pierwszej fazy szybowiec musi byé¢ przy-
spieszony ze stanu spoczynku do predkos$ci oderwania
sie od ziemi. Krytycznym momentem jest ruszenie
z miejsca, kiedy jest potrzebna stata zdolno$§é przyspie-
szania. Przy istnieniu sity tarcia nie wystepuje odcig-
zajgce dzialanie sily nosnej i kazda nierownos¢ terenu
uwidacznia sie natychmiast jako czynnik zakiécajgcy.
Dla przezwyciezenia sity tarcia szybowca, zaleznie od
jego typu i stanu powierzchni lotniska, potrzebna jest
sila w linie holowniczej przvnajmniej 50 do 100 kG,
przy czym zaklada sie, ze teren jest rowny, a szybo-
wiec jest zaopatrzony w kotko. (Wartos¢ wspoéiczynni-
ka tarcia « = 0,08 do 0,10 w przypadku kota; « = 0,30
dla ptozy; «=0,50 do 0,1 dla liny). W przypadku pia-
szczystego podloza i plozy te minimalne wartosci sg
znacznie przekroczone.

W przypadku wyciggarki typu ,,Herkules” na pod-
stawie wynikéw pomiaréw mozna liczyé¢ sie z wyste-
powaniem podczas rozbiegu statej sitly w linie holow--
niczej rzedu S~ 250 do 280 kG. W przypadku wy-
ciggarki typu ,,Maybach” sitla odpowiednio wynosi
S~ 160 do 200 kG.

Rysunek 2 przedstawia diugo$¢ rozbiegu az do ode-
rwania sie przy v=1,2 vs; w zalezno$ci od predkosci
wiatru. Dlugo$é rozbiegu obliczono przy tym prze-
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1. Przebieg toru lotu podczas startu za wyciggarka (schema-
tyczny)
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2. Droga toczenia si¢ po ziemi az do oderwania sig szybowea

przy V = 1,2 V_, w zaleznosci od predkosci wiatru

prowadzajgc calkowanie znanego warunku réwnowag
sit podczas rozbiegu:

(G G, G)(n
dt

24
g g g
Dla porownania podano rowniez wartos$ci uzyskane

z pomiaréw w locie. Duzy rozrzut punktéw w przy-

padku wyciggarki ,,Maybhach”™ w duzym stopniu zalezy

od wlgczania sprzegta, co jest rezultatem takiej czy
innej zrecznos$ci mechanika obstugujgcego wyciggarke,

+ (G — A)u+W+Gsus—8=)

W drugiej fazie szyvbowiec po oderwaniu od ziemi
jest przeprowadzany w polozenie lotu wznoszacego
odpowiednim manewrem steru wysokosci. Odpowia-
dajgca temu dlugosé odcinka wynosi:

(1.2 v4,)3 sin y Vi
By = — ==
e} n— Ccosy 1,2‘.';s1

W zalezno$ci od sily w linie holowniczej, ciezaru
szybowca i wiatru czolowego wynosi ona od 50 do 80 m.

Faza trzecia obejmuje wtasciwy lot wznoszacy az do
wyczepienia sie szybowca. Przy zalozeniu niewazkie]
liny holowniczej, nie wykazujgcej zwisu, wysokosc
moze by¢ obliczona ze wzoru:

I = Lssin g

Wedlug Radego [3] dlugosé liny holowniczej Ls mo-
ze by¢ okreslona wzorem:

vad?}

Przyjmujac G/S const otrzymuje sie predkosé liny
holowniczej odniesiong do predkosci lotu wedtug
WZOoru:

t, cos

+

- l/(S/G)2 +2S/Gsing +1
cos? ¢

R AR
(8 a = ~ (v (1—kg)
A ]/ (S/G)2 -+ 2S/G sin ¢ + 1 (7o)
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3. Obliczony przebieg toru lotu

Z wlasnych pomiarow w locie oraz wedlug [2] wy-
nika, ze wskutek nieuwzglednienia zwisu liny holow-
niczej w rzeczywistosci predko$é liny jest 1,22 do 1,27
razy wieksza od wynikajgcej z powyzszego wzoru.

Tak wiec predkosé¢ liny w warunkach ciszy wynie-
sie:

Vs N 1,25 v (Vs/v)o (1 — Kk @)

Oczywiscie, ten wzoér obowigzuje, gdy lina jest cal-
kowicie podniesiona z ziemi, co nastepuje w zalezno-
§ci od sity w linie i jej ciezaru przy kacie liny ¢, = 15°
do 25°. W chwili osiggniecia tego kata wysokos¢ za-
zwyczaj wynosi okolo 80 m przy dilugosci calkowite]j
liny 800 do 1000 m; odleglo$¢ S, oraz S; wigczajagc w to
tuk przejsciowy, wynosi od 150 m (dla szybowca ,,Ba-
by’”) do 210 m (dla szybowca ,,LLehrmeister”) w warun-
kach ciszy:

= L
stA LSq le

przy czym:

1 9 2
“T -13616_(1;3/1;)2 [l/l . (vs/v)o (E gy

—\/1— 125 (v5/), (1 — kgl ]

oraz:

Lsml =Lo— 8 — s, — s3 (por. rys. 2)

Przy kacie liny holowniczej 60° do 65° nastepuje wy-
czepienie. Osiggnietg wysoko$¢ lotu mozna w przybli-
zeniu obliczy¢ wedlug wzoru:

Ha=(Ls — 5) sin [(60° do65°) — 5°]

Zmniejszenie dlugosci liny o 5 m uwzglednia skro-
cenie cigciwy w stosunku do rzeczywistej diugosci liny.
Ze wzgledu na zwis liny, kat szybowiec — wyciggar-
ka — ziemia jest zmniejszony o okolo 5° w poréwnaniu
do kata liny podczas wyczepiania.

Na rysunku 3 przedstawiono przebiegi torow lotu
dla warunkéw S/G 0,65 i 1,25, wynikajgce z przytoczo-
nych wzoréw, dla ciszy z uwzglednieniem zwisu liny.
Obliczone tory lotow dobrze zgadzajg sie z pomierzo-
nymi. Nalezy przy tym zwroéci¢ uwagg, ze podczas prob
w locie wystepowal wplyw wiatru oraz sita w linie
holowniczej nie byta zupetlnie stala.

Moc wymagana od wyciggarki dla lotu wznoszgcego
sklada sie z czterech skladnikow:

ciezar szybowca X predko$¢ wznoszenia,

opor aerodynamiczny szybowca X predko$¢ lotu,
ciezar liny X predko$¢ wznoszenia liny ($rednia),
opor aerodynamiczny liny X predkos$é liny wzgle-
dem powietrza (Srednia):

Cw v 3
N=G vsiny-i-vT +Gs?siny+;—vws
‘A

Sila w odniesieniu do ciezaru szybowca moze by¢
obliczona ze wzoru:

v cw | Cs 3 ws)

—’G“=TS (smy-i-—cA Foon siny +-Z <

kat toru za$§ wedlug:

siny=— e \SW - G— ;W

1 I Vg Cw 3
J
5 A

G+

Tak wiec osiggana wysokos$é¢ jest proporcjonalna do
bedgcej do dyspozycji sity w linie wzglednie do mo-
mentu obrotowego wyciggarki i odwrotnie proporcjo-
nalna do ciezaru szyboweca.

Poniewaz lot wznoszgcy stanowi przewazajgcg cze$é
calego startu, to bedacy do dyspozycji moment obro-
towy jest miarodajny ze wzgledu na osigganie wyso-
kosci lotu.

Podczas wznoszenia predkosé liny stale sie zmniej-
sza. Dlatego tez jest rzeczg szczegblnie wazng, zeby
rowniez przy matych predkosciach liny holowniczej
byta do dyspozycji wystarczajaca sita ciggnaca, tzn.
zeby przy matej predkosci obrotowej silnika byl za-
chowany dostateczny moment obrotowy.

Obciazenia szybowca podczas siartu za wyciagarka

Wszystkie sily oddziatywajgce na szybowiec muszg
byé¢ w rownowadze. W ustalonym locie holowanym wy-
padkowa sita aerodynamiczna jest zrownowazona wy-
padkowg z ciezaru i sily w linie holowniczej. Zakrzy-
wienie toru lotu, a w zwigzku z tym sila odsrodkowa
sg mate i mogg by¢é pominiete. Wieksza sita odsrod-

AN
- E 4
e o O
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qu fortt
P- kgt liny

S -sita wlinie

Ep=ns=|//—g-)2+2 g -Sin P+ 1

(V né-cos?y- Sin ©)cos p- [E—”
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G-cigzar szyb.

g )=

4. Sily dzialajgce na szybowiec w ustalonym locie holowanym
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5. Dopuszczalne obcigzenie ptatow szybowca ,,Baby”’

kowa wystepuje tylko podczas przechodzenia do lotu
wznoszacego. Wypadkowa sila aerodynamiczna moze
byé w znany sposOb rozlozona na sile nosng i opor,
a poniewaz sila nosna w definicji jest prostopadia
do kierunku lotu, to, niezaleznie od predkosci lotu,
otrzymuje sie tez i kierunek lotu. Tak wiec pilot nie
moze oddzialywaé¢ na kierunek lotu ani tez na Kkat
wznoszenia za posrednictwem steru wysokosci, bowiem
te parametry sg okresSlone poprzez wartos¢ i kierunek
sily w linie holowniczej.

Podczas gdy w swobodnym locie poziomym sila no$na
jest skierowana przeciwnie do ciezaru calkowitego
szybowca i rébwnowazy go, to w locie krzywoliniowym,
w petli, podczas wyrwania lub podczas zakretu wy-
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Predkosc lotu

6. Mozliwe sily w linie holowniczej w przypadku poszcze-
golnych typow szybowcow
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stepuje dodatkowo sita odsrodkowa i wtedy obciage.
nie szybowca jest wielokrotnoscia jego ciezary. Obcia.
zenie moze oceni¢ pilot wedlug sily, z jaka jest o
weiskany w siedzenie lub z jaka sila wisi on na pa-
sach. Tak wiec pilot ma niejako wbudowany przy.
spieszeniomierz i wedlug niego ocenia obcigzenie szy-
bowca. Manewruje sterami w ten sposob, zeby zarow.
no siebie, jak i szybowca nie poddawaé¢ zbyt duzym
obcigzeniom.

Rzeczywiste obcigzenie gietne skrzydia jest powodo-
wane silg nosng, przy czym ciezar samego skrzydia
wywiera dzialanie odcigzajagce. W przytoczonym przy-
ktadzie szybowca ,,Baby” odcigzenie skrzydel spowo-
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Wysokosc lotu / wysokosc' wyczepienia

7. Zakres predkosci lotu w czasie startu za wyciggarka (szy-
bowiec ,,Baby’’, wyciggarka ,,lHerkules"”)

dowane jego ciezarem wynosi do 36% catkowitego
obcigzenia (por. rys. 5 goérny).

Podczas lotu holowanego sytuacja wyglada inacze).
Z uwagi na matle zakrzywienie toru lotu sila odérod-
kowa jest niewielka, wspolczynnik obcigzenia jest bli-
ski jednos$ci i pilot za posrednictwem swego ,,przyspie-
szeniomierza” nie moze oceni¢, w jakim stopniu szybo-
wiec doznaje obcigzen. Odcigzenie skrzydel jest mini-
malne (por. rys. 5 dolny). Wedlug istniejgcej wytrzy-
maltosci skrzydla na zginanie i uwzgledniajgc mini-
malne odcigzenie wskutek dzialania wtasnego ciezaru
skrzydia obliczy¢ mozna dopuszczalng site w linie ho-
lowniczej ze wzgledu na wytrzymatosé szybowca. Ta-
kie wartosci dla roznych szybowcoOw podane s na
rys. 6.

Najwieksza dopuszczalna predkoéé lotu podczas star-
tu za wyciggarka w ogo6lnosci jest tak wyznaczona,
zeby podczas lotu z najwiekszym mozliwym wspol-
czynnikiem sily nosnej az do tej predkosci nie bylo
mozliwe przekroczenie dopuszczalnego obcigzenia
skrzydta.



Zakres bedgcy do dyspozycji pomiedzy predkoscig
dopuszczalng ze wzgledéw wytrzymalosciowych a okre-
S§long poprzez najwiekszy wspoOlczynnik sily nosnej
jest dos¢ waski. W locie holowanym minimalna pred-
kos¢ lotu jest wieksza niz w locie swobodnym, gdyz
dodatkowo musi byé¢ ,,unoszona” sila w linie.

Rysunek 7 przedstawia sytuacje podczas holowania
szybowca ,,Baby” przez wyciggarke ,,Herkules”.

Proby w locie

Pomiary zostaly przeprowadzone z dwiema najbar-
dziej rozpowszechnionymi w NRD wyciggarkami. Wy-
ciggarka ,,Maybach” jest zaopatrzona w silnik benzy-
nowy o mocy 94 KM, w 4-biegowg skrzynke biegow
oraz zwykle sprzeglo uruchomiane pedatem. Natomiast
wyciggarka ,Herkules” jest zaopatrzona w silnik
wysokoprezny ,,Tatra” o mocy 134 KM. Zamiast prze-
kladni przelgczanej mechanicznie ma ona sprzegto hy-
drauliczne, pozwalajace na przekazywanie momentu
obrotowego nawet przy matych predkos$ciach obroto-
wych.

W celu uzyskania mozliwie szerokiego zakresu po-
miarowego przeprowadzono proéoby z jednej strony
z najlzejszym szybowcem ,,Baby” o ciezarze w locie
250 kG, a z drugiej z najciezszym — ,Lehrmeister”
o ciezarze 500 kG. Pomimo krotkiego okresu, w jakim
byly dostepne przyrzady pomiarowe, udalo sie prze-
prowadzi¢ 29 lotéw pomiarowych.

W celu uzyskania uzytecznych wynikow z prob
w locie byly mierzone nastepujgce parametry za po-
Srednictwem samopisoéw:

na szybowcu predkosé¢ i wysokos$é lotu,

na wyciggarce sila w linie holowniczej i predkosc
tej liny w przypadku wyciggarki ,Herkules” dodat-
kowo predkosé obrotowsg silnika.

Glownym elementem urzgdzenia pomiarowego na
wyciggarce byl przyrzad do mierzenia sity i predkosci
liny holowniczej (rys. 8).

W tym aparacie lina przechodzi przez dwie rolki
prowadzgce oraz w $srodku — przez rolke pomiarows,
umocowang wychylnie. Cisnienie w silowniku hydrau-
licznym jest miarg wystepujacej sity w linie. Predko$¢
liny jest mierzona za posSrednictwem napiecia pradu
elektrycznego z pradnicy sprzegnietej z rolkg prowa-
dzgcg. Mierzone warto$ci sily w linie, jej predkosci
oraz predkosci obrotowej silnika w przypadku wy-
ciggarki ,,Herkules” sg przekazywane na drodze elek-
trycznej na potréjny samopis kreslacy parametry na
tasmie papieru. W przypadku wyciggarki ,,Maybach”
zainstalowanie miernika predko$ci obrotowej wyma-
galoby wiekszych przerobek. Zasilanie aparatury po-
miarowej pradem odbywalo sie za posSrednictwem
agregatu pradotwoérczego 220 V. Cala aparatura po-
miarowa byla przeskalowana i w czasie akcji praco-
wala bardzo dobrze.

Obrolomiere elektriczny
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8 Urzadzenie do pomiaru sity w linie i jej predkoéciq(—s_a;aT
mat)

9. Umieszczenie urzgdzenia pomiarowego w starej wycig-
garce

Rysunek 10 przedstawia uklad pomiarowy. Aparat
do mierzenia sily i predkosci liny holowniczej byt
umocowany na podwoziu starej wyciggarki ,,Maybach”
i ustawiony przed wyciggarkg pomiarowsa ,,Herkules”.
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10. Zapis startu szybowca ,,Baby’’ za wyciggarka ,,Herkules”

Rysunek 11 przedstawia zapis startu szyboweca ,,Ba-
by” za wyciggarkg ,Herkules”. Przebieg zapisow od
strony prawej do lewej. Wpisane wartosci parame-
trow otrzymano na podstawie skalowania aparatury.
Przed wilasciwym startem, tzn. zanim szybowiec ruszyt

Lot pr§ 7
Lehrmeister’-Maybach
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11. Zapis startu szybowca ,Lehrmeister” za wyciggarkg
,»yMaybach”
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z mieJsca, widoczne jest narastanie sily w linie powo-
dowane jej napinaniem. Predkos$é¢ liny jest bardzo
mata i silnik pracuje na jalowym biegu. Nastepnie
sita, predkos$é liny i predkosé obrotowa silnika znacz-
nie wzrastajg — nastepuje silne przyspieszenie szy-
bowca na ziemi, po osiggnieciu okres$lonej predkosci
minimalnej szybowiec odrywa sie od ziem1 1 prze-
chodzi do lotu wznoszgcego. Podczas przechodzenia
przez tuk przejSciowy (do wznoszenia) szybowiec jest
dalej przyspieszany, co widaé po przyrastajgcej pred-
kosci liny holowniczej. Nastepujgce po tym zmniej-
szanie sie predkosci liny oraz spadek prcdkosci obro-
téw silnika sg wynikiem sterowania przez pilota. Jak-
kolwiek mechanik wyciggarkowy dociska dzwignie
przepustnicy do oporu, pilot szybowca powoduje dia-
wienie silnika wyciggarki w celu osiggniecia wtasci-
wej predkosci lotu i predkosci liny.

Okresowe wahania sity w linie, widoczne na wykre-
sie, w granicach 50 kG sg wahaniami wtasnymi uktadu
masa — sprezyna, przy czym sprezyne stanowi napieta,
elastyczna, zwisajgca lina, a masg ukladu drgajgcego
jest szybowiec. Teoretyczne obliczenie tej czestotli-
wosci jest trudne dlatego, ze nie ma do dyspozycji
wystarczajacych danych odnoszgcych sie do stalej
sprezyny oraz tlumienia sprezystego, gdy wystepuja

sity aerodynamiczne. Te drgania sg $cile ZWigzap,
2 wahaniami kata natarcia szyboweca, jak to Wykazal,
obliczenia. Pomierzone czestotliwo$ci lezg w Zakresi;e
od 0,6 do 1,0 Hz.

Te wahania obcigzen sg zawsze tak duze i Zeste
ze powinny byé uwzgledniane w rozwazanijach Wy~
trzymatosci zmeczeniowej szybowcoéw. Z pomiar.‘f;w
wynika, ze podczas kazdego startu wystepuje okolo
925 wahnieé obcigzenia. Szybowiec, ktéry moze by¢
w uzytkowaniu przez 12 lat (jezeli jest to szybowie
szkolny) i w tym czasie wykonac¢ okolo 7000 startgy
otrzymuje wtedy 25 -7000= 175000 zmian obcigzenis
w calym okresie uzytkowania, co, oprocz innych wply.
woéw, musi odegrac¢ role przy wyznaczaniu PeWnego
(bezpiecznego) okresu zywotnosci” szyboweca,

Rysunek 12 przedstawia zapis przebiegu starty y-
bowca ,L.ehrmeister” za wyciggarkg ,Maybach” p,.
szczegblne fazy startu, od poczatku az do Wwyczepienia,
sg tu réwniez dobrze widoczne. Zdecydowane wyskoki
sity w linie sg wywotane uderzeniami podczas nie-
réwnomiernego odwijania sie liny z bebna. Trwaja one
tylko 1/20 do 1/40 sekundy i osiggajg wartosci od 400
do 800 kG. Z powodu duzego tlumienia przez line sily
te nie przechodzg na szybowiec.

Dokonczenie nastgpi

025.45:048.6

Uniwersalna Klasyfikacja Dziesietna (UKD)

Uchwata nr 160/63 Rady Ministrow z dnia 25 kwietnia 1963 r.
w sprawile planu dzialalnosci w zakresie informacji technicz-
nej i ekonomicznej w latach 1962—65 zobowigzuje Centralny
Instytut Informacji Naukowo-Technicznej 1 Ekonomicznej
(CIINTE, Warszawa, 68, al. Niepodleglosci 188) do wydania
autoryzowanych tablic Uniwersalnej Klasyfikacji Dziesietnej
(UKD), jako nieodzownej pomocy metodycznej dla polskie]j
stuzby informacyjnej.

Dlatego kazdy interesujgcy sie piSmiennictwem powinien
zapoznac sie z materiatami roboczymi CIINTE, ktore stanowia:

0.25.45(048.6) = 84 Uniwersalna Klasyfikacja Dziesietna, wyda-
nie skrocone, tom I, Tablice oraz tom II Indeks — aktualne
na dzien 1.VII.1962 r. (wi. P-Nota 773), wydanie 1964 r.

Skrocone Tablice UKD zawieraja we wstepie rys histo-
ryczny i zasady budowy UKD, strukture i znakowanie, uwagi
o korzystaniu z UKD oraz dane do korzystania z tablic.

Klasyfikowanie wymaga duzej umiejetnosci i zalezy w du-
zym stopniu zaréwno od ogolnej znajomosci klasyfikacji tre-
$ci, jak 1 od nalezytego zrozumienia zasad i znakowania da-
nego systemu.

Uniwersalna Klasyfikacja Dziesietna tworzy sie przy zacho-
waniu trzech podstawowych zasad: oparta jest na analizie
zawartosci dokumentow, obejmuje wszystkie dziedziny wie-
dzy i wreszcie jest budowana na zasadzie prrzechodzenia od
poje¢ ogolnych do szczegolowych.

Cala wiedza zamyka sie umownie w dziesieciu glownych
dziatach, z ktorych kazdy dzieli sie nastepnie dalej systemem
dziesietnym, az do otrzymania potrzebnego hasta szczegoto-
wego. Do oznaczenia tych haset wybrano cyfry arabskie, jako

znane na catym Swiecie, oraz mozliwe do uzycia przy maszy -
nach liczacych.

Wedtug skroconych tablic UKD CIINTE najwazniejsze dzia-
ly dotyczgce lotnictwa to:

347.82 Prawo lotnicze

351.814 Ruch lotniczy. Kierowanie ruchem lotniczym

358.4 Sily powietrzne. Wojska lotnicze. Samoloty
wojskowe

388.9 Ekonomika transportu lotniczego

527.6 Nawigacja lotnicza

533.6 Aerodynamika

551.5 Meteorologia

613.693 Higiena lotnicza. Medycyna lotnicza

621.396 Radiokomunikacja

621.43 Silniki spalinowe

621.438 Turbiny gazowe

621.45 Silniki rakietowe i odrzutowe

623.74 Lotnictwo wojskowe i morskic

625.712.65 Budowa lotnisk

629.13 Technika lotnicza. Statki powietrzne

Astronautyka — kosmonautyka. Statki kosmicz-
ne. Rakiety. Stacje kosmiczne itp.
629.19:550.3 Sztuczne satelity
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Uwaga: 629.13/.19 zastgpione zostang przez 6:9.7 P-Nota 801
FID z 16.12.63, o czym nizej.

656.7 Transport powietrzny

656.866.7 Przewoz poczty lotniczej

711.553.9 Planowanie portow lotniczych

725.39 Budynki portow lotniczych. Wieze Kkontrolne.
Hangary

778.35 Fotografia lotnicza

797.5 Sporty lotnicze. Spadochroniarstwo. Lotnictwo

silnikowe. Szybownictwo

W chwili obecnei UKD stanowi najbardziej rozpnwszech-
niony na $wiecie (zarowno na wschodzie jak i na zachodzie)
system klasyfikacji. W ZSRR UKD jest urzedowo zatwierdzo-
na i wszystkie ksigzki, podobnie jak wiekszo$¢é i u nas, oraz
publikacje sg klasyfikowane w tym systemie.

UKD jest przedmiotem statych ulepszen, poprawek i uzu-
peinien, ktore przy bardzo burzliwym rozwoju techniki, eko-
nomiki i nauki w ogodle sg nieuniknione i dlatego nalezy
oczekiwaé, ze zmiana tablic 629.13 i 629.19 na 629.7 ustali sze-
reg hasel i definicji stownictwa lotniczego.

Podane ponizej rozbicie analityczne dzialu ,,629.13 Technika
lotnicza. Statki powietrzne’” dokonane zostanie na podstawie
szczegotowej klasyfikacji wydanej w jezyku niemieckim
DNA-1964. DK Abt. 62 FID- nr 297.

Dzial 629.13 opiera sie na polskim odpowiedniku podziatu
statkow powietrznych wedlug normy miedzynarodowej, wy-
dane) jako zaltgcznik 7 do Konwencji ICAO - International
Civil Aviation Organisation. Norme te podaje sie w orygina-
le w jezyku angielskim. Jest to wydanie II z kwietnia 19€4 r.:
Annex 7 - Aircraft Nationality and Registration Marks, Inter-
national Standards — Classification of Aircraft.

Jakkolwiek poszczegolne terminy w tych opracowaniach
odpowladajg w zasadzic hastom przyjetym przez Komisje
Terminologiczng Lotniczg, dzialajacg przy Departamencie
Lotnictwa Cywilnego Ministerstwa Komunikacji, to jednak
nalezy oczekiwa¢ uwag co do nazewnictwa wprowadzoncgo
do polskie) terminologii lotniczej.

Oficjalne zmiany i uzupeinienia do pelnych tablic UKD
w Jezyku polskim podawane sg w wydawnictwie CIINTE pt.

,,UKD — Zmiany i uzupetnienia’.

025.45 UKD Technika lotnicza. Statki powietrzne. = |

629.13 Statki powietrzne wojskowe klasyfikuje Si¢
pod 623.74

629.13.01

Poszczegolne czesSci statkow powietrznych.
Istnieje wielka ilosé czeSci, ktore przy ste-
rowcach i samolotach sg réowne lub podob-
ne, np. pod 629.13.011 klasyfikuje sie poszcze-
golne czeSci, ktore wchodzg nie tylko W
sktad sterowcow, lecz takze w skiad samolo-



629.13.011/.012

629.13.011
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tow. I na odwroét, pod 629.13.012 klasyfikuje
sie poszczegolne czesci, ktore wchodza nuie
tytko w skiad samolotow, lecz takze ste-
rowcow. Z tego powodu roznica miedey
629.13.011 i 629.13.012 z punktu widzenia ro-
dzaju statku powietrznego nie musi by¢ $ci-
sle rozgraniczona. Poszczegolne czesci wspol-
ne zalcca sie klasyfikowac pod 629.13.011
roszczegolne czesci, ktore skiadajg sie na
wiasciwy korpus statku powietrznego
Elementy konstrukcyjne aerostatow
Ksztatty, powtoki, szkielety, gondole,
ki, urzgdzenia do napetniania,
lo oprozniania

Ksztatty

Srodki do zmian korpusu nos$nego

Srodki do zmian ksztaltu korpusu nos$nego.
Aerostaty o zmiennych ksztattach

srodki do zmian potozenia korpusu noSnego
Powtoki

Powtloki sztywne

Powtoki z tkanin

Powtoki skorzane

Powtloki z innych materiatow

Obrobka powierzchni powtok

Inne zagadnienia dotyczgce powlok

Siatki. Olinowanie. Srodki do zamocowania
Balonety. Komory gazowe

Balonety

Komory gazowe

Napetnianie gazem

Rodzaje gazow. Hel. Wodor

Stan gazow. CiSnienie. Temperatura

Srodkl do zmiany stanu gazow. Ogrzewanie.
Oziebianie itp.

Gazy ochronne. Gazy ochrounne przed zapa-
laniem

Urzadzenia do napelmama

Urzadzenia do 0pro7mama Urzadzenia do
wypuszczania gazow

Zawory

p. 621.646.2 Zawcory

Linki do rozrywania powtoki

Inne urzadzenia do oprozniania

Gondole, kosze, Liny

Gondole, kosze

Gondole ruchome. Gondole obracalne. Gon-
dole do opuszczania

Elastyczne zawieszenic gondol. Zawieszenie
za pomocg sprezyn

Liny

Wigzania. Szkielety

Podzial pomieszczen w statkach powietrznych
629.13.011.5 == 629.13.011.5

Rozne czesci sterowcow. Podtogi, wregi, gro-
dzie, zwornice itp.

629.13.011.7 =~ 629.12.011.7

Inne poszczegolne czeSci konstrukeji

Tutaj klasyfikuje sie takie czesci, ktore nie
zostatly podane w poprzednich ani tez w na-
stepnych poddziatach analitycznych
Elementy konstrukcyjne aerodyn. Kadiuby,
kabiny

Optotnienie. Ostony, pokrycia

Materiaty

Metale. Konstrukcje catkowicie metalowe
Ostony silnika

Mozliwosci dostepu. Cze$Sci odstaniane. Po-
krywy

Wygiete czeSci przedniej ostony silnika
Pokrycia, okucia $migiet. Ostona piasty $mi-
giet

Pokrycia, okucia Smigietl. Ostona piasty Smi-
giet

Przegrody ogniowe

Ostona ochronna silnika. Maska silnika
Ostony silnikéw gwiazdowych

Pokrycie kadmba

Pokrycie czescn koncowej kadiuba

Wygiecie czeSci oston

Kadluby samolotow

Materiaty. Ksztalty kadiubow. Uktad kadiu-
bow. Rodzaje konstrukcji kadiubow
Materiaty

Drewno

Metal

Potaczenie wielu materiatow

Ksztalty kadiubow (okrggte, graniaste itp).
Uktad kadiubow

p. 533.696 Badanie aerodynamiczre kadiubow
p. 629.135.21 Jednoptaty

Rodzaje konstrukcji kadiubow.
kratowe, skorupowe. Szkielety
Kadluby z czeSciami skiadanymi | czeSciami
odejmowanymi

Wnetrza kadiubow X i
toze silnika. Dzwigary. Okucia. Sworznie
Otwarte kabiny pilota. Kabiny obserwatora.
Fotele mechanika pokiadowego

Otwarte kabiny pilota

Otwarte kabiny ucznia

Otwarte kabiny obserwatora

Inne fotele. Fotele mechanika poktadowego
Podzial pomieszczen w samolotach
629.13.012.5 == 629.12.011.5

Pomieszczenia dla pasazerow

Kabiny pilotow. Gondole

Specjalne pomieszczenia. Kabiny ciSnienio-
we samolotow wysokosciowych

Zaczepy i urzadzema do sprzegania i holo-
wania (szybowcow i celow latajgcych)
629.13.013 == 629.1.013

siat-
urzgdzenia

Kadtiuby

629.13.014
629.13.014.1
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629.13.015.1
U
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Powierzchnie nosne. Usterzenia

Ogolne dane o powierzchniach nosnych
Platy nosne. Skrzydia

p- 533.692/.693 Badanie aerodynamiczne skrzy-
det

Ksztalty skrzydet. Uktad skrzydet. Rodzaje
konstrukcji. Ogolne dane o zmniejszeniu i
powiekszeniu oporu powietrza

Ksztalty skrzydet

Urzadzenia do regulowania optywu powie-
trza na skrzyditach, np. szczeliny, otwory
itp.

Uktad skrzydet

Uktad w kierunku lotu, np. przodowanie
gornego skrzydita przy dwuptatach
Konstrukcje skrzydet

p. 629.13.014.37 Zmienne i nastawne skrzydta
Dzwigary skrzydel. Liczba dzwigarow
Wymiary ptatow nosnych — skrzydet

Obrys

Przekroje — profil
Wydtuzenie
Wypuklosé profilu
Rozpietose

Odstep skrzydet przy dwuptatach

Ptat gilowny. Lewe skrzydio. Prawe skrzy-
dio. Czes¢ Srodkowa skrzydita. Komory
skrzydet

Potgczenie skrzydet z kadiubem. Wigzanie —
olinkowanie skrzydet

Rodzaje wigzania — olinkowania skrzydet
Poszczegolne czeSci wigzan — olinkowania
Glowne czeSci ptatow nosnych — skrzydet
Dzwigary nos$ne. Dzwigary rurowe. Dzwiga-
ry skrzynkowe
Zebra. Wregi
Poszczegolne czeSci
Dzwigary — ksztattki
Skrzydia zmienne i nastawne
Skrzydia o zmiennym nastawieniu
Skrzydla o zmiennej wielkoSci
skrzydia o zmiennym profilu.
zmiennej wypuklosci profilu
Skrzydia zwichrzone

Skrzydta przystosowane do montazu i trans-
portu

Skrzydia odejmowane

Skrzydta skiadane i skiadalne jak klapy
Okucia, ztgcza, uchwyty

p. 62—514.1 Uchwyty, 683.3 Wyroby Slusarskie
Pokrycia

Usterzenia. Stateczniki state, poziome i pio-
nowe

Stateczniki do wywazania

Stateczniki poziome — wysokosci
Stateczniki pionowe — kierunku
Stateczniki przy samolotach uktadu kaczka
oraz bezogonowcach (latajgcych skrzydiach)
Urzadzenia sterowe i nastawcze. Sterowanie
samoczynne

Sterowanie wysoko$ciowe

Sterowanie wysokos$ciowe samoczynne
Sterowanie kierunkowe. Drgzek sterowy.
Kolumna sterowa. Orczyk — pedal sterowy
Sterowanie kierunkowe samcczynne
Sterowanie lotkg

Sterowanie lotkg samoczynne

Samoczynne sterowanie. Pilot automatyczny
CzeSci sterowania lotki, steru wysokosci,
steru kierunku, klapki do wywazania

p. 533.694.5 Badania aerodynamiczne sterow
Powierzchnie sterow. Szkielety. Okucia
Ster wysokosci

Ster kierunkowy

Inne stery

Stery za ptatami no$nymi

Stery przed ptatami no$nymi

Stery na ptatach nos$nych

Lotki. Klapy aerodynamiczne

p. 629.13.014.376 Platy nosne zwichrzone
Urzgdzenia specjalne. Serwomechanizmy
Dynamiczne urzgdzenia nosne. Dynamiczne
urzgdzenia do zmniejszenia oporu powietrza.
Wirniki

Wirniki w ogole .

Wirniki o zmiennej liczbie obrotow. Wirniki
o zmiennym ksztalcie

Wirniki o nastawnej osi

Wykorzystywanie zjawiska Magnusa

Inne dynamiczne urzadzema nosne

CzeSci laczace, zigcza i okucia

nadajgce ksztatt.

Skrzydta o

Druty, rolki, dzwignie, drazki
Druty

Linki druciane, kable

Rolki

Dzwignie

Drazki

Zawleczki

Zlagcza i okucia ptatow nosnych — skrzydet
Zlacza i okucia steru wysokosci

Ztacza i okucia steru kierunku

Zigcza i okucia lotek

Ztgcza i okucia podwozia

Urzadzenia do szkolenia pilotow — na po-
kladzie statkow powietrznych

Podwozia. Urzadzenia do startu i ladowa-
nia

Podwozia kotowe. Kota. Worki zderzakowe
Podwozia w ogolnosci

629.13.015.11 =2 629.11.011

Kotla. Osie

629.13.015.12 == 629.11.012
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Specjalne rodzaje podwozia. Amortyzatory.
Plozy ogonowe

Amortyzatory

Podwozia odrzucane

Podwozia wciggane

Wzmocnienie do przejmowania uderzen przy
lgdowaniu. Urzgdzenia do podpierania. Srod-
ki przeciw kapotazowi &
Narty na miejsce ko6t lub ptywakow

Worki zderzakowe

Plozy

Plozy wiasciwe

Trzewiki ptoz

Podpory ptoéz. Okucia

Narty ptéz. Okucia

Linki kotwiczgce oraz linki do holowania
Amortyzatory

Dzwignie

Kotka ogonowe

Plywaki. Hydroptaty

Ksztatty plywakow. Uktad plywakow. Ro-
dzaje konstrukcji ptywakow

Ksztalty plywakow

Uktad plywakow

Rodzaje konstrukcji plywakow
Umocowanie pltywakow

Drabinki do wsiadania

Kadtub samolotu jako ptywak

p. 629.135.52 L.odzie latajgce

1Polz;czenia ptywakow (todzi latajgcych) z ko-
ami

p. 629.137.3 Samoloty wodno-lgdowe (amfibie)
Urzadzenia zabezpieczajgce kadiuby 1 kra-
wedzie skrzydel przy lgdowaniu

Balast. Kotwice

Przejecie balastu

Pojemniki balastu. Worki balastu

Balast

Uzyskiwanie balastu

Urzgdzenia do zrzucania balastu

Proste urzgdzenia do zrzucania przedmiotow
Przyrzady celownicze

Kotwice

Sprzet obserwacyjny, sygnalizacyjny. Swiatta
pozycyjne, znaki rozpoznawcze —rejestracyjne
629.13.018 =£629.1.018

Naped. Urzadzenia specjalne. Przyrzgdy po-
miarowe, poktadowe. Wyposazenie
629.13.02/.09 =~ 629.1.02/.09

Naped

Rozbudowa jak 629.1.03/.07, w tym:

Naped odrzutowy (rakiety, silniki odrzu-
towe)

Smigta, naped Smigtowy

Sprawnos$¢é, zdatnos$¢é techniczna do lotu
Urzgdzenia do lotow na duzych wysokos-
ciach. Balony, samoloty wysokosciowe
Historia. Pierwsze proby lotow. Pierw-
sze proby balonéw na rozgrzane powietrze
Aerostaty z podziatem wedlug ich budowy
Balony

Balony wolne

Balony na uwiezi

Sterowce

Sterowce cisnieniowe

Sterowce polszkieletowe

Sterowce szkieletowe

Sterowce z dynamicznymi urzgdzeniami nos-
nymi. Sterowce z ptatami no$nymi. Sterow-
ce z wirnikami noSnymi

Aerostaty z podziatem wedlug ich zastoso-
wania

Hodowlane zespoty powietrzne. Balony i sterow-

ce holujgce, holowane, unoszgce i unoszone
629.134.1 =2 629.138.1

Zapory powietrzne za pomocg aerostatow
Balony i sterowce stosowane do roznych celow
629.134.4/.9 =<2 629.1.—44/—49

Aerodyny z podzialem wedtug ich konstrukcji
p. 533.65/.66 Teoria statkow powietrznych
Aerodyny bez napedu. Latawce. Szybowce
Latawce

Szybowce. Szybowce szkolne

Tutaj klasyfikuje sie takze motoszybowce
Aerodyny z napedem

Samoloty wedlug ilosci ptatow nosnych.
Samoloty ladowe w ogole. Statoptaty.
Podzial ten nalezy stosowaé jedynie wtedy,
gdy samolo'ty majg by¢é zgrupowane wedtlug
liczby piatéw nosnych. Poszczegolne samo-
loty nalezy klasyfikowaé wedlug

629.135.3/.9

Latajace skrzydlo (bezogonowece) i kaczki
Jedno-, dwu- i trojotaty

Jednoptaty

Tutaj klasyfikuje sie rowniez samoloty tan-
demy (z dwoma skrzydiami umieszczonymi
jedno za drugim)

Dolnoptaty (aerodyny z ptatami u dotu kad-
tuba)

Srednioplaty (aerodyny z ptatami w S§rodku
kadtuba)

Gornoptaty — grzbietoptaty (aerodyny z pta-
tami u gory lub nad kadiubem)

Dwuptaty. Pottoraptaty

Trojptaty

Latajgce skrzydta (bezogonowce)
Wieloptaty

Statoptaty

Wiroptaty

Wiroptaty (w ogolnosci). Wiroptaty z ptata-
mi wirujgecymi i wirnikami

422
629.135.423
.45
.456
.458
629.135.5

.51
.52
.6

.62

.622

.624
625
.64

.65
.8

49
629.136
629.136.1

.12

13

2
.3
629.137

629.137.1

629.138

629.138.1
11
.12
13
.16

17
.18
2

629.138.4/.9
629.138.4
.453

.5
.6

629.138.68
.9
.98

629.139

629.139.2

.22
.25
629.139.4

42
.45
629.139.5

.52
.53
.58

.6
.611
.611.1
2
629.139.611.3
.612
.612.2
.613
629.139.8

.811
.812
.813
.82
.83
.85
629.139.9

Wiatrakowce (autozyra)

Smigiowce (helikoptery)

Wirowce, wiroloty

Wirowce ze skrzyditami lub spadochronam
Smigltowce na uwiezi

Samoloty wodn — wodnoptaty. Wodnopiaty
plywakowe. Lodzie latajgce

Samoloty wodne z plywakami

t.odzie latajgce

Aerodyny z poruszajacymi sie skrzydtamj
topotoptaty

Skrzydtowce (ornitoptery), statki powietrzpe
o skrzyditach ruchomych, bijacych — jopeto.
ptaty

Aerodyny ze zmiennym ustawieniem skrzy-
det

Aerodyny ze zmienng wielkoscig skrzydet
Aerodyny ze zmiennym profilem skrzydet
Aerodyny z kotami lopatkowymi, taSmami
topatkowymi, kotami skrzydiowymi. Aero-
dyny kolowe

Aerodyny z obracajgcymi sie skrzydlami pa-
pedowymi oprocz smigiel. Cyklozyro
Samolot z napedem noznym. Rowery lata-
jace

Inne aerodyny

Aerodyny bez skrzydet

Spadochrony

Spadochrony otwierane ciSnieniem powietrza
Spadochrony otwierane specjalnym spo-
sobem

Aerodyny wyrzucane z katapulty
Aerodyny bezskrzydicwe, z napedem odrzu-
towym (turboloty). Samoloty rakietowe

p. rowniez 623.419
Latajgce pocjazdy.
we — amfibie

p. rOwniez 629.1.078.—629.135.5

Samoloty, ktére stuzg jednoczesnie jako po-
jazdy ladowe. Samochody latajgce. Latajace
pojazdy

Samoloty, ktére stuzg jednoczesnie jako
statki wodne. Samochody latajgce. Latajace
pojazdy p. 629.135.52 ELodzie latajgce
Samoloty, ktére stuzg jednocze$nie jako po-
jazdy ladowe i statki wodne. Samoloty lg-
dowo-wodne, amfibie

Aerodyny w zaleznos$ci od przeznaczenia.
Aerodyny doswiadczalne i prototypy
Aerodyny holujgce, holowane i podwieszone
Ogolne dane

Samoloty holujace

Samoloty holowane. Aerodyny-doczepy
Ogolne dane o aerodynach holowanych i ho-
lujgcych

Samoloty holujgce — unoszace

Samoloty unoszone

Zapory za pomocg statkow powietrznych nie
napeinianych gazem

Samoloty o réznym celu zastosowania
629.138.4/.9 =~ 629.1.-—44/—49 np.

Samoloty frachtowe

Samoloty pocztowe

Samoloty komunikacyjno-pasazerskie
Samoloty osobowe w ogolnosci: ustugowe,
sportowe, szkolne i treningowe

Samoloty szkolne

Inne samoloty

Samoloty zdalnie kierowane

p. 623.746.4—519 Samoloty bojowe bez zalogi
Urzadzenia ziemne lub poktadowe do starto-
wania i lgdowania statkow powietrznych.
Wyposazenie lotnisk

por. rOwniez 623.822.7

Hale i hangary

por. roOwniez 725.39

Hale dla balonéw i sterowcow

Hangary dla samolotow

Urzgdzenia ruchome (obstugowe). Wozki
transportowe. Woézki ogonowe. Wozkl po-
mocnicze. Pomocnicze podwozia plywajace.
Urzadzenia do ratowania i spuszczania na
wode statkow powietrznych

Urzadzenia dla balonow i sterowcow
Urzadzenia dla samolotow

Urzadzenia zasilajagce w paliwo, olej, tlen
itp. Instalacje do wytwarzanma 1 napetnia-
nia gazow

Instalacje state

Instalacje ruchome

Urzadzenia do oproézniania i napeiniania dte-
rowcow, nie bedgce ich czeScig skiadowa
Urzadzenia startowe: katapulty
Urzadzenia do startowania na ladzie

Szyny rozbiegowe

Katapulty

Liny gumowe

Urzadzenia do startowania na okretach
Katapulty

Urzadzenia na statkach powietrznych
Urzadzenia do lgdowania (w ogoble), kotwi-
czenia i wyhamowywania

Na ladzie (w ogole). Maszty kotwiczne

Na okretach (w ogole)

Na samolotach (w ogole)

Liny kotwiczne

Urzadzenia pomocnicze do zakotwiczenia
Ladowiska

Lotniska plywajace

Samoloty wodno-lado-



Polski $miglowiec, ktory brat udziat
w ekspozycji na Miedzynarodowym Sa-
lonie Lotniczym w Paryzu, jest pro-
dukowany w kilku wersjach: pasa-
zerskiej, transportowej, rolniczej i sani-
tarnej. Smigtowiec ten, o konstrukcji me-
talowej, napedzany jest dwoma silnika-

Od naszego korespondenta...

Smigltowca umozliwia przewozenie tadun-
kow o ciezarze ponad 800 kG wewnatrz
kabiny lub tez przewozenie tadunku za-
wieszonego na zewnatrz kadtuba.
Dzieki wyposazeniu w nowoczesng apa-
rature nawigacyjng Smiglowiec moze la-
ta¢ przy matej widocznosci i w nocy.

ryzu oraz do lotu dilugg i trudng trasg,

wiodgcg przez Krakow, Wieden, Salz-
burg, Zurych, Dijon do Paryza — po-
nad Alpami!

W sktad zatogi statku wchodzili pra-

cownicy Zaktadu im. Pulawskiego: kpt.
pil. mgr R. Kosiot, nawigator inz. W.

mi turbinowymi o mocy 400 KM kazdy.
Przebudowa z jednej wersji na drugg
jest bardzo proste i moze by¢é dokonywa-
na w warunkach polowych. Wersja pasa-
zerska pozwala przewozi¢ oSm.u pasaze-
row w klimatyzowanej kabinie. Wersja
rolnicza pozwala wykorzysta¢ Smigto-
wiec do opylania roslin proszkami lub
pltynnymi{ chemikaliami. Wersje sanitar-
ng przystosowano do transportu 4 cho-
rych w pozycji lezacej oraz 1 osoby ob-
stugi sanitarnej. Wersia transportowa

Na poktadzie zainstalowano dwie radio-
stacje korespondencyjne wielokanalowe.
Smiglowiec dopuszczony jest do uzyt-

kowania w komunikacji pasazerskiej,
przy czym zgodnie z miedzynarodowymi
przepisami moze kontynuowaé lot na
jednym silniku.

Smiglowiec wyposazony jest w elek-
tryczng instalacje przeciwoblodzeniowg
oraz instalacje $swietlng, sygnalizacyjng,
nawigacyjng.

Smigiowiec bardzo starannie przygoto-
wano do ekspozycji na wystawie w Pa-

Mercik oraz mechanicy Smiglowcowi:
W. Kurtz i E. Milcarz. W czasie trwania
wystawy w Paryzu Smigtowiec brat udziat
w specjalnych lotach pokazowych w ra-
mach imprez organizowanych przez
Flying Display Commission.

Ekspozycja paryska byla zorganizowa-
na pod firmg ,,Polskich Zaktadoéw Lotni-
czych”, ktore znane sg we Francji od 36
lat z kontaktow handlowych i sporto-
wych.

- l El owoscl

ECHNICZNE

NOWA WERSJA SAMOLOTU
SEUZBOWEGO CESSNA

Wydawaé¢ by sie moglo, ze w epo-
ce duzych odrzutowych samolotow
pasazerskich samoloty stuzbowe i
sportowe z napedem tlokowym nie
bedg mie¢ mozliwosci rozwoju. Jed-
nak analiza statystyk produkowa-
nych samolotéw zaprzecza takim
przypuszczeniom. W Stanach Zjed-
noczonych produkcja tego rodzaju
samolotow wykazuje w ostatnich
latach tendencje zwyzkowe. Witasny
samolot stat sie idealnym S$rodkiem
komunikacji nowoczesnych przedsie-
biorstw. Samoloty stuzbowe i spor-
towe coraz czeSciej osiggajg wyso-
kosci, na ktorych dotychczas lataty
wytgcznie samoloty pasazerskie i
wojskowe, a na ich rozwdj zaczyna-
ja wywiera¢ wplyw doswiadczenia
zdobyte przy eksploatacji duzych sa-
molotéw pasazerskich.

Typowym samolotem stuzbowym
Sredniej wielkosci jest Cessna 411A,
najnowsza odmiana produkowanego
od lutego 1965 r. 6—8-osobowego sa-
molotu, w ktérym wprowadzono do-

tychczas 200 roznego rodzaju mody-
fikacji. W przypadku samolotu 411A
gléwng uwage zwrécono na wygode
pilotow i pasazeréw oraz na zapew-
nienie odpowiednio duzych pomie-
szczen bagazowych. W tym celu zmo-
dyfikowano nosowg czes¢ kadluba,

ktéra obecnie moze pomiesci¢ 158 kG
bagazu. Znajdujgce sie poprzednio w
tym miejscu instalacje tlenowe i
elektroniczne zostaly przesuniete do
przodu czesSci nosowej. Pomieszcze-
nia bagazowe znajdujg sie réwniez
w tylnych czesciach gondol silniko-
wych, a pomieszczenie glbwne — na

bagaz o ciezarze do 263 kG — w ka-
binie pasazerskiej, za fotelami. Gon-
dole silnikowe stuzg rowniez jako
pomieszczenie dodatkowych, ,miek-
kich” zbiorniko6w paliwowych, kté-
re zwiekszajg zasieg samolotu o 700
km.

Samolot jest wyposazony w dwa
silniki wysokos$ciowe Continental
GTSIO-520 0 mocy 340 KM, z turbo-
dotadowaniem i ukladem wtrysko-
wym. Silniki te utrzymuja stalg moc
do wysokosci lotu prawie 5000 m.

Na samolocie Cessna 411A zasto-
sowano nowy system o$wietlenia
wskaznikéw na tablicy pokladowej.
System ten — wyprébowany na ame-
rykanskich samolotach bojowych i
na samolotach pasazerskich — po-
lega na pochtanianiu, przez odpo-
wiednio zafarbowane szyby wskaz-
nik6w, promieniowania czerwonego
wysylanego przez umieszczone zata-
blicg pokladowg gruszki zarowe,
dzieki czemu skale §wiecg niebiesko-
-bialym $wiatltem. Badania wykaza-
ly, ze podczas dlugich lotéw $Swiatlo
takie jest najmniej nuzace dla oczu.
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Dla zwiekszenia bezpieczenstwa
lotu samolot moze byé wyposazony
w radar meteorologiczny typu AVQ45
lub AVQ55 o ciezarze 13,5 kKG. Po-
za tym moze by¢ zaopatrzony w pet-
ng instalacje IFR, obejmujgcg pneu-

matyczne urzgdzenie przeciwoblo-
dzeniowe na krawedzi natarcia
skrzydla, elektrycznie ogrzewane

szyby przednich okien, ogrzewang
rurke pilota oraz elektryczne urzg-
dzenie przeciwoblodzeniowe $migla.

Cena samolotu 411 A wynosi 113950
dolarow.

Dane samolotu

12,15 m
10,20 m

Rozpietose
Dtlugose

AMERYKANSKIE PROJEKTY

Wysokosé 3,47 m
Powierzchnia skrzydia 18,6 m?
Ciezar wlasny 1’7723 i{G

Zapas paliwa

Ciezar catkowity

Obcigzenie powierz- .
chni nosnej 142,2—158,5 kG/m?

2654—2948 kG

Predko$é maksymalna 438 km/h
Predkos¢ przelotowa 402 km/l}
Predkoéé wznoszenia 692 m/min
Putap praktyczny 8595 m
Najwiekszy zasigg 2615 km
Rozbieg 369 m
Dlugos¢ startu na

15 m bramke 471 m
Dlugosé lgdowania

z wys. 15 m 475 m
Dobieg 3C0 m.

W.K.

»AUTOBUSOW POWIETRZNYCH”

NA KROTKIE I SREDNIE TRASY

Rownolegle z zapotrzebowaniem na
,autobusy powietrzne” na dlugie
trasy mozna w ostatnich latach ob-
serwowa¢ zainteresowanie linii lotni-
czych duzymisamolotamina 250—300
pasazerow, ktore obslugiwalyby z
maksymalng ekonomig Kkroétkie i
srednie trasy. Zainteresowanie to
wynika z przewidywanego znaczne-
go wzrostu w latach siedemdziesig-
tych ruchu pasazerskiego. W Stanach

Zjednoczonych projekty tego rodza-
ju samolotow opracowuja firmy
Lockheed i Douglas, jakkolwiek wy-
magania linii lotniczych nie sg je-
szcze ostatecznie skrystalizowane.
Np. wymagania odnosnie =zasiggu
wahajg sie od 3400 do 4500 km (ten
ostatni odpowiada odleglo$ci miedzy
Nowym Jorkiem a San Francisco).
Podobnie ws$réd projektantéow nie
ma zgodno$ci co do ilosci silnikow
przyszlego samolotu — rozpatruje
sie rozwigzania z dwoma, trzema i
czterema silnikami, wydaje sie jed-
nak, ze pierwszenstwo uzyska sa-
molot z dwoma silnikami.
Projektowany przez firme Lock-
heed ,,autobus” (rys. 1) nosi ozna-
czenie CL-1011 i jest wyposazony w
dwa silniki o ciggu 18 600 kG (cho-
dzi prawdopodobnie o silniki Gene-
ral Electric TF39 o stosunku wy-
datk6w 8:1, przeznaczone do napedu
samolotu Lockheed C-5A). Przy cie-
zarze calkowitym 125200 kG samo-
lot bedzie mogl przewozi¢ 218 pasa-
zer6w na trasie Nowy Jork — San
Francisco lub 250 pasazerow i 2270
kG ladunku na trasie o dilugosci
3400 km. Fotele kabiny pasazerskiej
sg umieszczone w 8 rzedach z dwo-
ma przejSciami. Podziatka foteli wy-
nosi 91,4 cm. Przy podzialce 81,3 cm
liczba foteli moze by¢ zwiekszona do
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318. Kabina ma 4 wejscia giéwnei4
awaryjne wyjscia. Wymiary samo-
lotu: dlugosé 51,76 m, rozpietos¢
4282 m, powierzchnia skrzydtla
271,74 m2. W przypadku zastosowa-
nia silnikéw o wiekszym ciggu mo-
zliwe jest wydluzenie kadluba.
Projekt samolotu Douglas D-966
(rys. 2) jest jednym z wielu studio-
wanych przez firme. Napedzany
dwoma silnikami dwuprzeplywowy-
mi ,,autobus” D-966 moze przewozi¢
260 pasazerOw. Jego zasieg wynosi
ok. 3700 km. Kabina w wersji eko-
nomicznej miesci 309 pasazeréow
(fotele w 10 rzedach). Z ta liczbg
pasazeréw i ladunkiem 2270 kG za-
sieg samolotu zmniejsza sie do 3000
km. W wersji towarowej samolot
moze zabiera¢ 20 pojemnikow o wy-
miarach 2,44 < 2,44 X 3,05 m i lgcz-
nej objetosci 377 m3. Charakterys-
tyczng cecha samolotu D-966 jest
wysoko umieszczona kabina pilotow

2

i zastosowanie klapy tadunkowej w
nosowej czesci kadiuba. Jego ciezar
calkowity wynosi 136 100 kG, ciezar
przy ladowaniu — 125000 kG, pred-
ko§¢ przelotowa — Ma = 0,85. Wy-
miary: dlugos¢ 49,68, rozpietosé 48
m. qako naped bierze sie pod uwage
sxllmki Pratt and Whitney JT9D o
clggu 20000 kG, General Electric
TF39 o ciggu 19000 kG i trojwato-
wy silnik Rolls-Royce RB.207 (po-
przednie oznaczenie RB.178) o ciggu
23000 kG.

w przypadku podjecia decyzji bu-
dowy opisanych samolotow zostaty-
by one wprowadzone do eksploatacji
na poczatku lat siedemdziesiatych.

W.K.

WSPOLNY EUROPEJSK]
PROJEKT
~AUTOBUSU POWIETRZNEGO"

»Autobus powietrzny” na krotkije
i $rednie trasy jest dla europejskie.
go przemyslu lotniczego jednym ,
najbardziej palacych  problemgy
poniewaz stwarza mozliwosé nawis.
zania wspoélzawodnictwa w dziedzi.
nie samolotow pasazerskich ze Sta.
nami Zjednoczonymi. Pierwsze pro-
Jekty  ,autobuséw” powstaly
Anglii, Fr_ancji i NRF w roku 1965
o czym pisano w ,Nowosciach”, W
Anglii zagadnieniem tym zajmuje sie
fi_r_ma 'Hawker Siddeley, we Fran.
cjli— fn"my Breguet, Nord-Aviatjop i
Sud-Aviation, w NRF— BolkowySiat
Dornier, Hamburger Flugzeugbau'
Messerschmitt i Vereinigte Flug.'

technische Werke. Firmy te nawis-
zaly ze sobg Scislg wspoélprace, wy-
nikiem ktorej jest wspdlny ,auto-
bus powietrzny”, bedgcy w pewnym
sensie kompromisem miedzy pro-
jektami strony anglo-francuskiej i
niemieckiej. Samolot wg projektu
anglo-francuskiego HBN-100 mial
by¢ wyposazony w dwa silniki i mial
przewozi¢ 220 pasazerow, samolot
niemiecki mial by¢ 4-silnikowy i
mial zabiera¢ 250—300 pasazerow.
Wspélny projekt przewiduje 267—
—320 pasazerow (fotele odpowiednio
w 9 i 10 rzedach z dwoma przej-
Sciami) i naped dwoma silnikami,
jakkolwiek rozwaza sie réwniez mo-
zliwo$¢ zastosowania czterech silni-
kow. Uktad dwusilnikowy jest fa-
woryzowany glownie ze wzgledow
ekonomicznych (koszty eksploatacji
nowego samolotu majg by¢ o 30%
nizsze od kosztow wspoélczesnych sa-
molotéw odrzutowych na kroétkie i
Srednie trasy). Wskazuje sie przy
tym na fakt, ze silniki odrzutowe
samolotow pasazerskich nie byly do-
tychczas przyczyng powazniejszych
wypadkow.

Europejski projekt ,,autobusu po-
wietrznego” ma wiele cech wspdl-
nych z amerykanskimi projektami
duzych samolotow na kroétkie i $red-
nie trasy, rozni sie jednak od nich
mniejszym zasiegiem. Konstrukcja
samolotu ma by¢ calkowicie kon-
wencjonalna, réwniez wyposazenie
opiera sie na wyprobowanych sys-
temach. Ze wzgledéw bezpieczen-
stwa zamierza sie zastosowa¢ dale-
ko posunietg automatyzacje. Po obu
stronach kadluba bedzie znajdowat
sie 5 wyjs¢ awaryjnych, ktore W
razie wypadku umozliwig szybke
opréznienie samolotu.
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Jezeli chodzi o wybér silnikow,
to rozwaza sie silnik JT9D (cigg do-
celowy 20020 kG) i silnik RB.207-03
(cigg docelowy 23500 kG). Silnik
JTI9D ma te przewage, ze w latach
1972/73 bedzie silnikiem juz w peini
wyprébowanym; jest poza tym tan-
szv (ocenia sig, ze rozw0j samolotu
z silnikami JT9D kosztowalby ok.
290 milion6w dol., natomiast z silni-
kami RB.207 — ok. 390 milionéw
dol.). Z drugiej strony nalezy bra¢
pod uwage, ze w latach siedemdzie-
sigtych i osiemdziesigtych silnik RB.
207 bedzie jednym z najbardziej no-
woczesnych silnikéw.

Predko$é przelotowa samolotu na
wysokosci 7500 m ma wynosi¢ 930
km/h (Ma = 0,83), zasieg z 320 pasa-
zerami — 1740 km, a z 267 pasazera.-
mi — 2200 km. Przy ciezarze catko-
witvm 129 000 kG i z silnikami o cig-
gu 20 00 kG do startu bedzie po-
trzebny pas startowy o dlugosci 2250
m; dlugos¢ ladowania z wysokosci
15 m bedzie wynosi¢ 1500 m.

Nie wiadomo jeszcze jaka bedzie
ostateczna decyzja co do realizacji
projektu. W przypadku rozpoczecia
budowy samolotu wprowadzenie go
do eksploatacji bytoby mozliwe w
latach 1972/73. Poza firmami angiel-
skimi, francuskimi i niemieckimi w
produkcji samolotu bratyby udzial
rowniez firmy Fokker i Fiat.

Pozostate dane samolotu

Dlugosé 48,67 m
Rozpietosc 45,1 m

Wysokosé 15,75 m
Powierzchnia skrzydta 260 m?

Wydtuzenie skrzydia 7,8
Skos skrzydta 28°

Ciezar catkowity 120 000 kG
Ciezar wtasny 69 000 kG
Ciezar handlowy 27000 kG

Ciezar paliwa z rezerwg 24 000 kG

W.K.

AMERYKANSKI PODUSZKOWIEC
BELL SK-9

Firma Bell Aerosystems Co. zaj-
muje sie juz od 7 lat pracami ba-
dawczymi i rozwojowymi w dziedzi-
nie poduszkowcoéw. Aby przyspie-

szy¢ te prace, firma zawarta umowe
licencyjng z angielskg firmg British
Hovercraft Corp. i zakupita podusz-
kowce SR.N5 i SR.N6, ktore w USA

otrzymaty oznaczenia SK-5 i SK-6.
Poduszkowce te zostaly wyposazone
w silniki General Electric i w ame-
rykanskie urzgdzenia elektroniczne.
W nastepnym roku przekazano do
eksploatacji pierwszg serie podusz-
kowcow SK-5 i SK-6 zbudowanych
w Stanach Zjednoczonych.

Wykorzystujagc doswiadczenia ze-
brane w czasie eksploatacji podusz-
kowcow SK-5, uzywanych przez US
Navy w Wietnamie, oraz poduszkow-
cow cywilnych SK-6 firma Bell zbu-
dowatla poduszkowiec wtlasnej kon-
strukcji SK-9. Poduszkowiec ten o
ciezarze catkowitym 24 000 kG wy-~
pelnia luke miedzy poduszkowcem
SR.N3 o ciezarze 37000 kG a po-
duszkowcem SK-6 o ciezarze 12 000
kG. Przewiduje sie rowniez budowe
wersji wojskowe].

Poduszkowiec posiada dwa silniki
turbinowe (3) o mocy 1250 KM, be-
dace odmiang silnikéw lotniczych
General Electric T58. Kazdy z nich

o=
]Hﬂ

napedza od$rodkowy wentylator (4)
o S$rednicy 2,13 m i przestawialne
czterotopatowe $migto (5) o $rednicy
2,73 m. Miedzy silnikami znajduje
sie wlot powietrza (2). Kabina pasa-
zerska (10) miesci 90 foteli w 9 rze-
dach z dwoma przejsciami miedzy
fotelami. Z przodu pojazdu znajduje
sie gtéwne wejscie i rampa tadunko-
wa (12). Poza tym kabina ma dodat-
kowe wejScia boczne (I11). Dwuoso-
bowa zaloga ma pomieszczenie w
wiezyczce (1) z prawej strony podu-
szkowca. Niezaleznie od siebie ste-
rowane $migla wspomagajg stery
kierunku (6) umieszczone w stru-
mieniach za$migtowych. Wywazanie
poduszkowca wzgledem osi podiuz-
nej i poprzecznej odbywa sie za po-
mocg uktadu hydraulicznego, ktory
unosi pierscieniowy fartuch (9) za-
mykajagcy poduszke powietrzng, jak
réwniez za pomocg podwodjnego ste-
ru wysokosci (7).

Poduszkowiec SK-9 poza 90 pasa-
zerami moze przewozi¢ 2000 kG ta-
dunku lub w wersji towarowej —
12000 kG tadunku. Elastyczny far-
tuch o wysokosci 1,52 m pozwala na
pokonywanie duzych przeszkéd.
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Firma Bell spodziewa sie, ze po-
duszkowiec SK-9 umozliwi obnize-
nie — w porownaniu z poduszkow-
cem SK-6 — kosztow przejazdu na
odcinakch 30 km o 40%,. Dalsza ob-
nizka kosztow o 20°; nastgpi, gdy
poduszkowiec bedzie produkowany
w wiekszych seriach. Na niektoérych
trasach koszty bezposrednie bedg
wynosic¢ 0,25 centa na pasazero-kilo-
metr. W niedalekiej przysztosci, dzie-
ki  udoskonaleniom technicznym
obnizy sie je o polowe.

Wymiary
Dtlugosé 16,96 m
Szerokos$¢é 10,00 m
Wysokos¢ 5,03 m
Powierzchnia kabiny 47,5 m?2

Ciczary

Normalny ci¢zar
catkowity 21 320 kG
Ciczar przy prze-

G 220 23590 kG
Normalny ladunek 7980 kG
Zwiekszony ladunek 10420 kG
Zapas paliwa 2570 1

Osiagi przy normalnym ciezarze

Predko$¢ maksymalna

(przy spokojnym

morzu) 110 km/h
Predko$¢ podrézna

(przy falach 1,2—1,5m) 72 km/h
Zasieg 340 km
Maks. nachylenie terenu 12%

Wysokosci pokonywanych przeszkod

Mury 1,10 m
Pagorki 1,59 m
Roslinnosé 1,80 m
Rowy (szeroko$é X
X glebokos¢) 5,50 X 2,40 m
W.K

CYWILNA WERSJA
SMIGELOWCA ,SUPER FRELON”

Firma Sud-Aviation opracowala
pasazerskg wersje znanego wojsko-
wego Smiglowca transportowego
»Super Frelon”, ktéra podobnie jak
wersja wojskowa jest napedzana

trzema silnikami turbinowymi Tur-
bomeca ,,Turmo” 3C o mocy 1500
KM. Nowy $miglowiec nosi oznacze-

czysto pasazerskiej o 34 miejscach
pasazerskich istnieje odmiana mie-
szana, pasazersko-towarowa, z 17
miejscami pasazerskimi i z pomie-
szczeniem towarowym; towary tadu-
je sie przez klape o szerokosci 0,8 m,
znajdujgcg sie bezposrednio za ka-
bing pilotéw. Kadlub $migtowca SA.
321F ma w pordéwnaniu z wersjg
woiskowg cokolwiek  zmieniony
ksztalt i jest zaopatrzony w dwa
szczatkowe ,,skrzydia”, stuzgce jako
pomieszczenia bagazowe. Smiglowiec
ma jedno wejsScie pasazerskie (3) i
dwa wyjscia awaryjne (2) i (6). Ka-
bina pasazerska jest wyposazona w
jeden rzad foteli podwéjnych (4) i
jeden rzad foteli pojedynczych (35).
Za kabing pilotéw znajduje sie wy-
posazenie radiowe (I). Glowne po-

L E2 D E3

!
L

nie SA.321F. Przy ciezarze calkowi-
tym 12000 kG Smiglowiec moze
przewozi¢ 34 pasazerow lub towary
o ciezarze 3640 kG. Obok odmiany
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mieszczenia bagazowe (7) majg objc-
toé¢ we 2,15 m*, dodatkowe pomie-
szczenie bagazowe (8) ma objctosé
1,5 m® Smiglowiec jest wyposazony

w kompletne urzadzenie do lotéw
we wszystkich warunkach atmosfe.
rycznych.

WK.

PRZYSZLE ZASTOSOWANIA
RAKIETY ,,SATURN” §

Jak wiadomo, obecny rozwoj ra-
kiety ,,Saturn” 5 ma za zadanie ypm,.
zliwienie lgdowania ludzi na Ksie-
zycu. Jednak juz teraz w gpraco.
waniu sg projekty zastosowania jej
do badan réwniez innych planet
Chodzi o to, aby ze wzgledu na za
angazowanie w rozwoj rakiety gy.
zych Srodkow finansowych staly sie
ona i jej modyfikacje na diuzszy
okres czasu podstawowym narze-
dziem badann Kosmosu. Wiele przy-
szlych zadan opracowano juz tegre-
tycznie, uznajgc je za mozliwe o
realizacji. Np. stwierdzono, ze ra.
kieta ,,Saturn” 5 jest w stanie prze-
transportowaé¢ w ciggu 750 dnj Ia-
dunek o masie 10000 kg na planete
Jupiter i z powrotem. Umozliwitaby
ona rowniez manewr spotkaniowy
sondy o takle] samej masie z kome-
ta Enckego, przy czym lot trwathy

800 . . /
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3 stopnie / ash Dmy
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200 L

5 [4] 5 20
tadunek uzyleczny (tony)

ok. 100 dni, oraz wystrzelenie sondy
o masie 3000 kg w kierunku aste-
roidu Ceres. Aby skroci¢ czas trwa-
nia zadan, zamierza sie zaopatrzy¢
rakiete w dodatkowy, czwarty sto-
pien (patrz wykres). Mimo to, lot np.
do planety Pluto sondy o masie
6000 kg trwatby 11 lat.

Obok zastosowan do bezposred-
nich badan Kosmosu rakieta ,Sa-
turn” 5 moze by¢ uzyta w syste-
mach ratunkowych i w budowie
stacji kosmicznych. Budowa stacji
kosmicznych bedzie koniecznoscig w
przyvpadku zalogowych lotow na pla-
nety Mars i Wenus; loty te beda
trwaé¢ od 2 do 3 lat i wymagac¢ po-
jazdow o masie 200—300 tys. kg.

We wszystkich tych zadaniach de-
cydujgce znaczenie majg wysoko-
energetyczne stopnie rakiety ,Sa-
turn” 5. Do$wiadczenia zgromadzone
w czasie ich rozwoju odegrajg po-
wazng role w rozwoju przysztych,
mniejszvch lub wiekszych, wysoko-
energetvcznych silnikow i bedg sta-
nowi¢ podstawe nowych generacji
duzych rakiet nos$nych.

W.K.

ANGIELSKA RAKIETA NOSNA
»BLACK ARROW”

Firma Westland Aircraft buduje
na zlecenie angielskiego minister-
stwa techniki trzy rakiety nosne



»Black Arrow”, ktére bedsg stoso-
wane w pierwszej fazie narodowego
programu badan kosmicznych. Ra-
kieta ,,Black Arrow’” ma trzy stop-
nie, a jej pierwowzorem jest rakie-
ta ,,Black Knight”. Prototyp rakiety
zostal juz zbudowany i stuzy obecnie
do okreslenia charakterystyk rezo-

szy satelita badawczy zostanie wy-
strzelony w potowie 1970 r., przy
czym jego polarna orbita bedzie mieé¢
wysokos¢ 555 km. W kazdym na-
stepnym roku bedzie wprowadzany
na orbite za pomocg rakiety ,,Black
Arrow” jeden satelita. Rozpatruje
sie rOwniez mozliwosci zastosowania

nansowych. Fierwsza rakieta prze-
znaczona do préby w locie znajduje
sie w budowie. Jej proby stoiskowe
majg rozpoczgé sie w potowie 1968 r.
w osrodku doswiadczalnym na wys-
pie Wight. Réwnoczes$nie z bazy w
Woomera (Australia) zostanie wy-
strzelona na tor balistyczny rakieta
,Black Arrow” skladajgca sie =z
pierwszego i drugiego stopnia oraz
z makiety trzeciego stopnia. W celu
okres$lenia osiggdéw trzeciego stopnia
w marcu 1969 r. zostanie wprowa-
dzony na orbite okoloziemskg sa-
telita, ktory poza tym nie bedzie
jednak wypelnial zadnych zadan
naukowych. Nastepny satelita ma
byv¢é umieszczony na orbicie w paz-
dzierniku tego samego roku, Pierw-

rakiety w europejskim programie
ESRO.

Do napedu I stopnia rakiety uzy-
to o$miu silnikoéw Bristol Siddeley
,Gamma” 304 o Ilgcznym ciggu
22 680 KG n.p.m. (impuls jednostko-
wy 217 sek), II stopnia — dwodch
silnikéw ,,Gamma” 304 o lgcznym
ciggu 6939 kG na wiekszych wyso-
kosciach lotu (impuls jednostkowy
265 sek). Jako paliwo do tych silni-
kow stuzy nafta, a jako utleniacz —
woda utleniona. III stopien bedzie
napedzany silnikiem na paliwo sta-
le, rozwijanym obecnie przez firme
Bristol Aerojet i Rocket Propulsion
Establishment. Dilugosé rakiety wy-
nosi 12,9 m, $rednica — 1,98 m, obje-
tos¢ ladunku uzytecznego 1,3 m3.

W.K.

INDYJSKI SILNIK ODRZUTOWY
HJE-2500

30 grudnia 1966 r. przeprowadzono
w Hindustan Aeronautics Ltd. w
Bangalore probe stoiskowg pierw-
szego zbudowanego wlasnymi $rod-
kami indyjskiego silnika odrzutowe-
go z osiowg sprezarkg HJE-2500.
Silnikowy zespél projektowy firmy
HAL zostal utworzony na poczgtku
1958 r. w przekonaniu, ze réwnole-
gle z produkcjg silnikéw z licencji
muszg byé¢ rozwijane réwniez wta-
sne konstrukcje. Obecnie zespo6tl
projektowy sklada sie z 52 pracow-
nikow i zajmuje sie budowg 1 roz-
wojem 4-cylindrowego silnika tto-
kowego, 6-cylindrowego silnika tlo-
kowego o mocy 225 KM, wspomnia-
nego silnika odrzutowego HJE-2500
o ciggu 1135 kG, przeznaczonego do
samolotu treningowego HJT-16 ,,Ki-
ran”, opracowaniem wstepnego pro-
jektu silnika dwuprzeplywowego o
ciggu 3630 kG bez dopalania i 4535
kG z dopalaniem, przeznaczonego do
naddzwiekowego samolotu HF-24,
oraz obstugg seryjnej produkcji 6-

-cylindrowego silnika tlokowego
PE90 o mocy 250 KM, zastosowanego
do napedu samolotu gospodarczego
,,Pushak”.

Silnik odrzutowy HJE-2500, znaj-
dujgcy sie obecnie w fazie prob stoi-
skowych, odznacza sie prostg kon-
strukcjg. Wlot silnika jest wykonany
ze stopu aluminiowo-magnezowego
i ma nienastawny wieniec lopatek
wlotowych i obudowe lozyskowg mo-
cowang trzema zastrzatami. Obudo-
wa lozyska stuzy rownoczesnie do
zamocowania rozrusznika. Dwuczes-
ciowa obudowa sprezarki, wykona-
na z tego samego co wlot stopu, jest
zaopatrzona w siedem wiencow to-
patek kierowniczych ze stopu alu-
miniowego. Wirnik sprezarki jest
osadzony w dwoch lozyskach i skia-
da sie z siedmiu stalowych tarcz z
lopatkami wykonanymi podobnie jak
lopatki kierownicze ze stopu alumi-
niowego. Komora spalania ma pier-
$cieniowg oslone i siedem rur zaro-
wych z dwustopniowymi wtryski-

waczami odsrodkowymi firmy Lucas.
Tarcza jednostopniowej turbiny jest
odlana z odlewniczego stopu Nimo-
nic. Uklad regulacji silnika typu hy-

dro-mechanicznego steruje rozru-
chem i przyspieszaniem silnika, na-
tomiast pompa paliwowa jest wypo-
sazona w regulator predkosci obro-
towej i regulator wydatku paliwa.
Uktad olejenia ma odsysanie oleju
tylko z przedniego lozyska.

Dane silnika: cigg startowy 1135
kG przy predkosci obrotowej 12 500
obr/min, nominalne jednostkowe zu-
zycie paliwa 0,98 kG/kGh, wydatek
powietrza 205 kG/sek, sprez 4.2:1,
ciezar 265 kG, diugosé¢ 2,16 m, sred-
nica 0,66 m, powierzchnia czolowa
0,34 m?2,

W.K.

PROJEKTY
NOWYCH ROZWIAZAN
KONSTRUKCYJNYCH W SILNI-
KACH ODRZUTOWYCH

W zwigzku z dgzeniem, w szcze-
gbélnosci w przypadku odrzutowych
silnik 6w nosnych, do uzyskania mo-
zliwie najwyzszych stosunkow ciggu
do ciezaru silnika powstajg coraz
nowe koncepcje rozwigzan konstruk-
cyjnych, majgcych zmniejszyé ciezar
silnikéw. Jak wiadomo, duze mo-
zliwosci stwarzajg pod tym wzgle-
dem konstrukcje wykonane z two-
rzyw sztucznych. Fakt stosowania
w tych tworzywach ,,zbrojenia” (z
wlékna szklanego, weglowego, wol-
framowego lub z boru) pozwala na
zwiekszenie  wytrzymaltosci kon-
strukcji w kierunkach dziatajgcych
obcigzen. Dzieki temu powstala kon-
cepcja integralnego wirnika, poka-
zanego schematycznie na rys. 1. Za-
sada budowy takiego wirnika polega
na tym, ze wldkna wzmacniajgce to-
patek, wykonanych 2z tworzywa
sztucznego, przechodzg przez tarcze
wirnika, przy czym kazde widkno
jest poddane takiemu samemu ob-
cigzeniu rozciggajgcemu. W wyniku
tego material jest wykorzystany w
spos6b optymalny, co zapewnia o-
trzymanie wyjatkowo lekkiej kon-
strukcji. Nalezy zaznaczy¢, ze odpo-
wicednig kierunkowo$é wzmocnienia
elementow konstrukcyjnych zasto-
sowano juz w silniku RB. 162, w
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ktorym zbrojenia lopatek wirnika
sprezarki nie przebiegajg w jedna-
kowym kierunku, lecz sg tak upo-
rzagdkowane, ze pozwalajg tylko na
Scisle okreslone skrecanie lopatek,
wplywajgc w ten sposob na drgania

skretno-gietne. Fakt ten, lgcznie z
duzym tlumieniem i dobrymi wtlas-
nosciami zmeczeniowymi tworzyw
sztucznych, sprawil, ze przez catly
okres rozwojowy silnika RB. 162 nie
zanotowano zadnego uszkodzenia
lopatek spregzarkowych.

Drugim czynnikiem, ktéory ma
przyczynic¢ sie do zmniejszenia cie-
zaru silnikow, jest integracja z sil-
nikiem jego urzgdzen pomocniczych.
Na rys. 2 pokazano pradnice wyko-
nang jako integralng czes$¢ silnika.
W rozwigzaniu tym pradnica pradu
zmiennego jest umieszczona w przed-
niej czesci sprezarki wysokiego cis-
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nienia, bez dodatkowych oslon ze-
wnctrznych i bez stosowania skrzyn-
ki napedow. Pewne proby integra-
cji urzadzen pomocniczych wida¢ na
silniku RB.162, ktérego pompa pa-

L]

liwowa wraz z regulatorem zostala
umieszczona w przednim kolpaku
silnika. W nastepnych typach silni-

kow nosnych Rolls-Royce mg
ona zabudowana wewnatrz wir
sprezarki (rys. 3).

Nastepnym etapem na drodze do
zmniejszenia ciezaru silnikow begzie
integracja silnika z platowcem, Rys
4 przedstawia gondole silnikow nog.
nych, uksztaltowang na wzor skrzy.
dla, w ktorej silniki nosne — ; obro
towymi dyszami wylotowymi — s~
zabudowane_poziomo. Diwigar pog.
ny gondoli-skrzydta stanowi rgw.
noczesnie zewnetrzng ostone komg.
ry spalania i turbiny silnika. p,.
wyzszg koncepcje bedzie sie rownije;
stosowa¢ do silnikow napedowych,
I tak np., w przypadku silnikow dwy_
przeptywowych, zabudowanych pa
dwa w gondolach podskrzydiowych
zewnctrzny kanat tych silnikgw bei
dzie integralng c¢zg¢scig gondoli silni.
kowej.

byt
nika
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TLUMIE DO PROB SILNIKOW SAMOLOTU ,,CONCORDE”

Firma British Aircraft Corp. za-
mowita w Industrial Acoustic Co.
Ltd. tlumik do przeprowadzania
prob statycznych silnikow zabudo-

terendéw zamieszkanych). Cale urza-
dzenie obeimuje dwa zespoly thu-
migce o ciezarze 200 ¢00 kG, dlugosci
30 m i wysokosci 10,5 m. Kazdy

wanych na samolocie ,.Concorde”
(proby majg odbywaé¢ siec w zaktla-
dach w Filton, ktore lezg w poblizu

z dwoch zespoldw obstuguje dwa
silniki samolotu ,,Concorde”.

WK

SPAWANIE LUKOWE Z SAMOCZYNNYM STERGWAXNIEM

W wielu nowoczesnych produk-
tach, zwtaszcza o duzej wartosci,
jak ciezkie rakiety, statki kosmicz-
ne, samoloty itp. musi istnie¢ niemal
pewnos¢ uzyskiwania spoin o naj-
wyzszej jakos$ci, zgodnych z wykona-
nymi i zbadanymi probkami spawa-
nia. Dla uzyskania tej zgodnosci na-
lezy w sposdéb powtarzalny odtwa-
rza¢ warunki procesu. Dla niekto-
rych czynnikow wystepujgcych w
procesie, mozna z gory zatozy¢ funk-
cje zmienno$ci w czasie i zaprogra-
mowaé¢ korekte dla osiggniecia zg-
danych stan6w. Inne czynnikio bar-
dziej nieregularnej i przypadkowej
zmienno$ci muszg byé biezgco okre-
§lane w czasie i stosownie do zare-
jestrowanych zmian wprowadzanc
korekty.

Dotychczas opracowano i zastoso-
wano w praktyce dwa systemy ste-
rowania procesem spawania w spo-
sO6b automatyczny:

a) sterowanie oparte na pomiarze
I ocenie luku,

b) sterowanie oparte na pomiarze
! ocenie przetopu.

W metodzie pierwszej, opartej na
automatycznym utrzymywaniu sta-
tego napiecia i obserwacji zmian od-
leglosci elektrody od przedmiotu,
a co za tym idzie natezenia pradu,
zmiany tej odleglosci, wywolane np.

zmiang szczeliny w elementach la-
czonvch, podlegajg rejestracji, oce-
nie i w efekcie skorygowaniu dla
przywroéocenia stanu zadanego. W tej
metodzie nadajnik (czujnik) umiesz-
czony jest obok palnika. po tej sa-
mej stronie przedmiotu spawanego.
Metoda ta stosowana jest do blach
grubvch i elementow ciezkich, jak
np. korpusy rakiet. Odmiang tej me-
tody jest spawanie dwustronne,
gdzie palniki znajdujg sie po obu
stronach blach i przesuwajac sie
rownoczesnie wykonujg np. dwu-
stronng spoine doczolowg. W tym
przvpadku nastepuje tyvlko zdwoje-
nie czujnikow (kazdy palnik sprzezo-
ny jest z jednym czujnikiem). W dru-
giej metodzie fotokomorka, umiesz-
czona po drugiej stronie spawanej
blachy w stosunku do palnika, reje-
struje zmiany przetopu i wysylajac
odpowiednie impulsy, powoduje
zwrotng reakcje svstemu sterowania,
zmierzajaca do skorygowania poja-
wiajgcych sie nieprawidlowesei. Ta
druga metoda stosowana Jjest do
blach aluminiowych o grubosci 12
mm do 19 mm. Obie metody z po-
wodzeniem zastosowano juz PIZ¥
produkcji rakiet ,,Saturn” oraz stat-
kéw kosmicznych i samolotow.

AG.



Tablica 2

Wilasno$ci mechaniczne, technologiczne | przyklady zastosowania polskich i radzieckich brazéow odlewniczych

Wtiasnosci

. 3 mechaniczne min.
Oznaczenie = . q S0 . , e e i
stopu | ;g ‘; Orientacyjne wilasnos$ci technologiczne Przyktady zastosowania
29 Ry a
[©) 5
Jagest kG, o HB
wn o ’mm' [ :0]
1 LP 20,0 8,0 60 Odporny na duze obcigzenia state, Silnie obcigzone cze$ci maszyn, jak lczyska i napedy
=1 7| zmienne i uderzeniowe, Kkorozje, S$cie- oraz osprzet parowy, wodny i odpcrny na dziatanie
LK 22,0 5,0 70 | ranie i temp. do 280 °C. Lejnos¢ dobra. niektérych kwasow.
LP 22,0 3,0 80 Odporny na korozjg, S$cieranie i duze Wysokoobcigzone, szybkoobrotowe, zle smarowane
B101 . - ————| obcigzenie mechaniczne. Lejno$¢ i skra-| i narazone na korozje tozyska, czg¢sci maszyn i arma-
LK 25,0 5,0 90 | walno$¢ bardzo dobra. | tura chemiczna.
LP 16,0 10,0 70 Odporny na Kkorozje wody morskiej, ‘ Wysokoobocigzone i narazone na korozje czeSci ma-
B103 —_—_ -——= Scieranie i naciski. Lejno$¢ i skrawal-| szyn w przemysle okretowym i papierniczym.
LK 20,0 2,0 80 nos¢ bardzo dobra.
B663 LP 15,0 6,0 60 Odporny na korozje, $cieranie i temp. | Cz¢Sci maszyn, osprzet armatury pojazdow, silnilkow
B555 LK 18,0 40 60 do 225 °C. Lejnos$c i skrawalno$e bardzo| i traktorow, podlegajace korozji wody, Scieraniu
— — ——| dobra. i ciSnieniu do 25 atm.
LE 20,0 J 12,0 75
LP [ 150 5,0 60 ! Odporny na Scieranie. ] Lozyska i czeSci maszyn ulegajace Scieraniu dla prze
B4t LK ] o o B - tLejn()éé i skrawolnos$¢ bardzo dobra. mystu obrabiarkowego i traktorowego.
LP 16,0 3,0 70 Cdporny na Scieranie. Lozyska i czeSci trace maszyn pracujacych przy du
1010 — 810 = 00 Lejnosé 1 skrawalnose bardzo dobra. zych naciskach i szybkos$ciach.
» 3 1
LP 12,0 4,0 45 Odporny na S$cieranie. Lozyska, czesci maszyn narazone na Scieranie przy
B525 T - " 0’ >760 - Lejnos$¢ i skrawalnos¢ bardzo dobra. duzych szybkosciach i malych naciskach.
b = ) ,
) LP l e = 22 Odporny na Scieranie. Do wylewania tozysk pracujgcych przy duzych szyb:
B030 i I = 5 ‘2; Lejnos¢ i skrawalnosé bardzo dobra. kogciach i matych naciskach.
) 4,
LP 40,0 10,0 100 Bardzo odporny na obcigzenia statyczne,
EAnd J— — — | ——— korozje, scleranie 1 podwyzszone temp.
LK 50,0 10,0 110 Lejnos$¢ b. dobra.
I Silnie obcigzone czes$ci maszyn, silnikow oraz osprze-
LY ! 50,0 15,0 110 Bardzo odporny na obciazenia statyezne,|tu i aparatury narazone na korozje i Scieranie przy
BA1032 - ||/  —| — | korozjg, $cicranie i podwyzszone temp.| rownoczesnym obcigzeniu mechanicznym.
LK 50,0 20,0 120 Lejnos¢ dobra. Przen.yst komunikacyjny, okretowy, lotniczy, che:
- — = —NE =1 — —— — | miczny, gorniczy itd.
Lp 60,0 5,0 170 Bardzo odporny na obcigzenia statyczne,
BA1044 LK 65,0 8,0 180 korozjeg, Scicranie i podwyzszone temp.
- | Lejnos$¢é dobra.
LE | 750 | 50 | 200
LP 20,0 10,0 100 ! Odporny na korozje wody morskiej, Czg5ci maszyn (lozyska) pracujace przy duzych obcig-
BK42 - - ——| $Scieranie i temperature do 300 °C. “icniach zmiennych i matych szybkosSciach, Scieraniu
LK = e = Lejnos¢ dobra. Korozji i podwyzszonej temperaturze.
Lp 26,0 8,0 90 Odporny na korozjg, obcigzenia zmien-| Czg$ci maszyn i osprzetu (lozyska, napedy, pompy.
BK2331 ne, uderzeniowe i Scieranie. narazone na korozjg, zmienne obcigzenia i zle sma-
LK = — — Lejnos¢ dobra. rowanie.
Bp. ONLCIT LP 18,0 80 | 60
3—=T—5—1 LK 21,0 5,0 60
Bp. O1C LP (180 | 80 | 60
3125 LK 21,0 5,0 60
[ Bp. one LP 10 | 60 | 60
3,0—6—> LK 18.0 4,0 60
Lp. AMig
HE LK 40,0 20,0 100
Bp. AYKIL LP @0 | 20 | 250
11—6—6 LK 60,0 2,0 | 250
Bp. ARG
T—1,5—1,5 LP 30,0 18,0 —

LP — lany w piasku,

LE — lany odsrodkowo.

LK — lany w kokili,

Wiasno$ci mechaniczne odnoszg sie do osobno odla-
nych probek.
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Tablica g
Skiad chemiczny amerykanskich brazéow odlewniczych .
=y Wi = Sklad chemiczny w % y
Rodzaj ] = N Mn
| brazu g 2 cu Sn Pb Zn Fe Al L max. Inne
AT
2A | 86,0—89,0 5,75—6,50 1,25—1,75 3,5—-5,0 maa el T s e M DA
RS siowa =L BR T 85,0—80,00 | 68,50 0,4—0,9 3,0—5,0 max. 0,20 e max. 0,75 |. ~— §~max. 0,03 p
-cynowy L
| 2C | 85,0—885 | 9,25—10,5 0,8—1,25 1,25—2,5 IaX0LY = it Mo a0ise
| 3a | 78,0—81,0 | 9.25—105 | 90—1075 | max.0,75 i3 max. 075 1= LG s
Py sglios 3B | 82,0-840 | 65-17.5 6,5—7,75 2,5—4,0 - max. 0,50 | ==1 J*maX s
olowiowo- L : max. 0.75 - = e
cynowy 3D | 76,0—79,0 6,5—7,5 14,0—16,0 max. 0,75 - L G Un 1P
1 a3
| 3E | 69,0—73,0 | 4,555 20,0—24,5 max. 0,50 - max. 0575 ] [7= 1] M N
| 9A 86,0—88,0 max. 0,10 max. 0,05 max. 0,10 3,0—-4,0 8,5—9,5 max. 0,25 0,25 max. 0,15 Si
!Alumi“iowy 9B 86,0—90,0 max. 0,10 | max. 0,05 max. 0,10 0,75—1,5 9,0—11,0 |max. 0,25 | 0,25 | max. 0,15 Si
9C | min. 83,0 | — = = 3,0—5,0 10,0—11,5 [max. 0,25 | 0,50 ==
Clowiowo. l 1A | 63,0—650 ’ 3,5—4,5 3,5—5,0 reszta max. 1,0 = 19:5=2150—H&plb0 max. 0,05 P
Wy , 1B | 64,0—67,0 | 4,0—55 1,0—2,0 reszta max. 1,0 - 24,0—260 | 1,0 | max. 0,05 P

| Chcesz mie¢ w domu
materiaty do pracy naukowej?
Zaméw odpowiednie odbitki kserograficzne z czasopism

krajowych czy zagranicznych.

Zaméwienia przyjmuje Biblioteka Gtéwna NOT w Warszawie,

ul. Czackiego 3/5 w godz. 9-20.
Koszt wykonania pojedynczej odbitki 10 zi.
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