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Perspektywy bezzatogowych

W poréwnaniu z badaniami Ksiezyca za pomocg po-
jazdoéw kosmicznych wysitki w badaniu w ten sam
sposOb innych ciat niebieskich w naszym ukladzie pla-
netarnym sg znacznie skromniejsze. Zaré6wno uczeni
radzieccy, jak i amerykanscy wystali bowiem dotych-
czas tylko kilka pojazdow miedzyplanetarnych, a tylko
dwa z nich (,,Mariner” 2 wystany w kierunku planety
Wenus 1 ,,Mariner” 4 wystany w Kkierunku planety
Mars) spelnily swoje zadanie dostarczajgc zresztg re-
welacyjnych danych naukowych. Co wiecej, dotychczas
nie ma wyraznie sprecyzowanych planéw dalszych ba-
dan w tej dziedzinie.

Wynika to przede wszystkim z faktu, ze loty ku pla-
netom sg znacznie trudniejsze do zrealizowania, a wiec
i bardziej kosztowne. Tym samym w obliczu niezwykle
intensywnie realizowanych zadan kosmicznych w sg-
siedztwie Ziemi i badan Ksiezyca nie wystarcza juz po-
tencjatu finansowego i materialnego na realizacje za-
krojonych na szerszg skale przedsiewzie¢ glebiej sie-
gajacych w przestrzen, a poprzestaje sie na nielicznych
eksperymentach, w gruncie rzeczy do$¢ skromnych
i ograniczonych.

Nie oznacza to jednak oczywiscie, ze w ogodle nie
przygotowuje sie lotéw miedzyplanetarnych. Wrecz
przeciwnie, opracowywane sg do$¢ liczne projekty w
tej dziedzinie. Jest jednak rzeczg znamienng, Ze realne
mozliwosci niejako automatycznie przekreslily te po-
mysty. Wiekszos¢ bowiem projektoéw sprzed kilku lat
zakladata zbyt krotki okres czasu na ich realizacje
(wyobrazano sobie na przyktlad, ze juz w 1965 r. be-
dzie mozna umies$ci¢ nie uszkodzony pojazd kosmiczny
na powierzchni Marsa); jednocze$nie przeceniono mo-
zliwos$ci zwiekszenia udzwigu rakiet nos$nych (zaktada-
no szybsze wejscie do eksploatacji rakiety ,,Atlas-Cen-
taur”, niz to nastgpilo w rzeczywistosci), w wyniku
czego trzeba bylo zmniejszy¢ mase pojazdéw ,,Mariner”
w stosunku do pierwotnych zamierzen. PézZniej popetl-
niono odwrotny blgd opracowujgc projekty zaktadajgce
wykorzystanie rakiet ,,Atlas-Centaur’”, podczas gdy
obecnie w gre wchodzi mozliwos¢ uzycia wiekszych ra-
kiet: ,,Uprated Saturn” 1 (dawniej nazywanej ,,Sa-
turn” 1B), ,,Titan” 3C, a nawet ,,Saturn” 5. Co prawda
konstruktorzy nie sg zgodni co do tego, czy lepiej wy-
syta¢ nieliczne duze pojazdy, czy tez raczej wiekszg
iloé¢ mniejszych. W kazdym razie obecnie wytworzyta
sie do$¢ nienormalna sytuacja charakteryzujgca sie
tym, Zze nie ma jakiego$§ wyraznie sprecyzowanego diu-
gofalowego planu poznawania planet.
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lotéw na Marsa i Wenus

Dodaé¢ jeszcze nalezy, ze w przypadku planet nie jest
mozliwe wysylanie pojazdéw kosmicznych w dowolnej
chwili, lecz tylko w S$ciSle okreSlonych, niezbyt dlugich
okresach czasu, ktére sg znacznie od siebie oddalone —
w przypadku Wenus o 584 dni, w przypadku Marsa
0 780 dni — tym bardziej wiec konieczne jest jakie$
racjonalne dlugofalowe planowanie.

OczywisScie wieksze zainteresowanie wzbudza pla-
neta Mars, gdyz ciagle przypuszcza sie, ze moga na niej
istnie¢ jakie§ formy zycia, chociaz ,Mariner” 4 nie
tylko tych przypuszczen nie potwierdzil, lecz nawet
dostarczyt antyargumentéw, przede wszystkim poprzez
wykrycie, ze gestos¢ atmosfery Marsa jest przynaj-
mniej 2 razy mniejsza niz dotychczas mniemano (wg
badan ,,Marinera” 4 ci$nienie przy powierzchni planety
jest okolo 25 razy mniejsze niz przy powierzchni Zie-
mi). W zasadzie mozna obecnie moéwié¢ tylko o dwodch
projektach, a mianowicie dalszym rozwijaniu i ulep-
szaniu konstrukcji pojazdow typu ,Mariner” — przy
czym istnieje kilka wersji projektu — i o dawno juz
wysunietym, ale ciggle zmienianym projekcie pojazdu
kosmicznego ,,Voyager”, ktory rowniez istnieje w kilku
wersjach.

Najblizszy dogodny okres do wystania pojazdu kos-
micznego w kierunku Wenus i Marsa przypada wtasnie
w biezgcym roku. Obecnie wiadomo, ze w tym okresie
czasu wystany zostanie prawdopodobnie , Mariner”
o ulepszonej konstrukceji w kierunku Wenus, a dopiero
w nastepnym dogodnym okresie, tj. w 1969 r. wystana
zostanie inna wersja , Marinera” w kierunku Marsa.

Ulepszenia pojazdow ,Mariner” i§¢ bedg przede
wszystkim w Kkierunku zainstalowania wiekszej ilosci
przyrzadow naukowych niz dotychczas, a takze po-
przez zastosowanie czulszych i bardziej dokladnych niz
dotychczas urzadzen.

Planowane na 1967 r. badania planety Wenus maja
przede wszystkim obejmowacé:

1) pomiary temperatury w gérnych obszarach atmo-
sfery za pomocg dwdch fotometrow odbierajgcych pro-
mieniowanie ultrafioletowe i wyznaczajgcych gestosé
i rozmieszczenie atomoéw wodoru i tlenu,

2) ewentualne wykrycie wokol planety obszaréw pro-
mieniowania za pomocg czujnika promieniowania joni-
zujacego,

3) badanie ,,wiatru stonecznego” za pomocg pulapki
czasteczek plazmy,

4) badanie pola magnetycznego Wenus za pomoca
magnetometru helowego,



5) wyznaczenie nowe]j odleglo$ci Wenus od Stonca za
pomocg odpowiednich urzgdzen radiowych.

W przypadku lotéw ku Marsowi zastosowany takze
bedzie czujnik promieniowania podczerwonego, ktory
zmierzy rozklad temperatury na powierzchni planety.

Takie rozszerzenie programu badawczego spowoduje
prawie trzykrotne zwiekszenie masy pojazdow ,,Mari-
ner” (do okolo 680 kg), totez do ich wysylania stoso-
wana bedzie rakieta ,,Atlas-Centaur”.

Obecnie wiecej zwolennikéw ma raczej pierwszy pro-
jekt, przy czym jako rakiety nosnej zamierza sie uzyé¢
rakiety ,,Uprated Saturn’” 1, ktéra umozliwiaé bedzie
wysylanie ku Marsowi pojazdéw kosmicznych o masie
2300—4100 kg.

Poczatkowo wydawalo sie, ze dla wyhamowania
predkosci lgdujgcego na Marsie pojazdu kosmicznego
wystarczajgce bedzie wykorzystanie oporu jego atmo-
sfery. Stwierdzenie jednak, ze jest ona rzadsza niz do-

Rys. 1. Schemat lgdowania pojazdu ,,Voyager’” na planecie

Oprécz wyposazenia w nowe oprzyrzgdowanie ba-
dawcze dokonane takze zostang liczne inne zmiany, po-
legajgce na zastosowaniu lepszej izolacji termicznej,
zrezygnowaniu z matych ,zagielkéw’” stonecznych z
rownoczesnym zwiekszeniem ilosci czynnika odrzuto-
wego, zastosowaniu ulepszonych czujnikéw promie-
niowania gwiazdy Canopus, nie mylacych jej z innymi
gwiazdami, i zastosowaniu urzgdzenia rejestrujgcego
0 2—4 razy wiekszej pojemnosci.

Prawdopodobne jest, ze nowe pojazdy ,,Mariner” po-
rusza¢ sie bedg z wiekszg predkoscig, co skroci czas
lotu, zmniejszy odleglo$¢é pojazdu od Ziemi w chwili
osiggniecia celu, wydluzy dogodny do startu okres
czasu i ulatwi celowanie. Zwiagzane to jednak bedzie
ze zmniejszeniem masy pojazdu i zwiekszeniem pred-
ko$ci lotu w sgsiedztwie celu, totez przeprowadzenie
badan celu bedzie utrudnione.

Dopiero w latach 1971—72 ma sie zaczgé wysylanie
w kierunku Marsa, a takze i na Wenus, statkéw typu
,voyager”, przy czym ciggle sg podzielone zdania, czy
racjonalniejsze jest wysylanie najpierw mniejszych
probnych statkéw, a nastepnie zwiekszanie ich roz-
miarow, czy tez od razu wysylanie wielkich pojazdow.

ANTENA KIERUNKOWA
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Rys. 2. Schemat konstrukcji pojazdu ,,Voyager’’
o masie 2—4 tony

Nie zdecydowano takze jeszcze, czy cze$¢ pojazdu lgdo-
wac bedzie na planecie, a cze$¢ krazy¢ wokot niej wyv-
konujgc niezalezne badania i stuzgc jednocze$nie jako
radiostacja retransmisyjna (rys. 1), czy tez caly pojazd
ladowa¢ bedzie na planecie.

2

Rys. 3. Model czeSci lagdujacej pojazdu ,,Voya-

ger’’ (czterokrotnie zmniejszony). Cze$§¢é ta ma

mie¢ mase 450 kg. Rozsuwany teleskopowo maszt

mie¢ bedzie wysoko$¢ 5 m i mieSci¢é na koncu
wiatromierz

tychczas sgdzono, zmusito do modyfikacji tego pogladu.
Obecnie przypuszcza sie, ze opér marsjanskiej atmosfe-
ry bedzie co prawda dostateczny do wytracenia pred-
ko$ci kosmicznej pojazdu, ale nawet w przypadku wy-
korzystania kolejno otwierajacych sie coraz wiekszych
spadochronéw bedzie on zbyt maly dla zapewnienia
miekkiego ladowania, wobec czego w ostatniej fazie
opadania potrzebne bedg rakiety hamujgce, oczywiscie
niewielkich rozmiaréw. Mimo to lgdowanie na Marsie
bedzie latwiejsze niz na Ksiezycu. Nalezy jeszcze do-
da¢, ze dla umozliwienia bezpiecznego ladowania ke-
nieczne bedzie wejscie statku w atmosfere planety
rownolegle do jej powierzchni i na odpowiedniej wy-
sokosci.

W przypadku, gdy do wysytania pojazdéw kosmicz-
nych typu ,,Voyager” stosowa¢ sie bedzie rakiety nosne
,Saturn” 5, mozna bedzie zwiekszyé ich mase do oko-
o 35000 kg. Na razie jednak nie planuje sie wysylania
az tak duzych pojazdoéw, zamierza sie natomiast wy-
strzeliwa¢ za pomocg jednej rakiety dwa mniejsze



statki lecace nastepnie oddzielnie i oddziclnie ladujace
w pewnym odstepie czasu i w réznych miejscach.
Glownymi zadaniami ladujacych na planec; ]
dow ko’smxc‘znych bedzie zbadanie ianiejacyec}?O%zfn
warunkow fizycznych, sktadu chemicznego i stanu fi-
zycznego atmosfery, skladu chemicznego i struktury
gruntu, a takie przekazanie na Ziemie obrazow pob-
Wlerzchm'plapety. W przypadku Marsa najciekawszg
Jedngk dziedzing badan bedg niewgtpliwie proby wy-
krycia ewentualnych form zycia. Juz obecnie opra:co—
wano w tym celu kilka pomystowych przyrzgdow
(,,G_uhver”, ) ,,W01'f Trap”, , Diogenes”, , Multivator”)
majacych ujawni¢ ewentualne istnienie na powierzenai
.'\_Tarsa mikroorganizmow. W urzadzeniu o nazwie ,,Gu-
liver” wykorzysta sie w tym celu pozywke, w ki()rej
zawarty bedzie radicaktywny wegiel. Do pozywki tej
wprowgdzpne; ;ostana probki gruntu planety. Przypu-
szcza sig, ze jezeli znajdowa¢ sie w nich beda organiz-
my zywe, t.o rozwijajac sie w pozywce uwalniaé¢ one
bedz@ z niej dwutlenek wegla. W innych przyrzadach
zamierza sie wykorzysta¢ zmiany barwy poiywki pod
wplywem wegetacji zywych organizméw, zmiany jej
przezroczystosci lub jeszcze inne zjawiska. :
Aby Wykonaé badania biologiczne, wystarczy kilku-
tygodniowy okres dzialania urzadzen pomiarowych.
Natomiast dla badan meteorologiczno-klimatycznych
pof.rzebne bedzie znacznie dluzsze, bo kilkumiesieczne
dziatanie odpowiednich przyrzadéw pomiarowych.
Z tego powodu powazng trudno$é¢ nastreczaé¢ bedzie
zaopatrywanie urzadzen pojazdu w energie elektrycz-
ng. Uwaza sig, ze jedyne zadowalajgce rozwigzanie sta-
nowi¢ bedzie zastosowanie ogniw jgdrowych, szczegdl-
nie ogniw z plutonem 238. Woéweczas jednak konieczne
bedzie staranne ekranowanie ogniw, aby ich promie-

Mgr inz. WALERIAN KORDZINSKI

niowanie nie zaklécalo pomiaréw i nie niszczylo ewen-
tualnych marsjanskich mikroorganizmow.

Wiele uwagi poswieca sie takze sprawie sterylizacji
pojazdéw kosmicznych, ktore beda wysylane na inre
planety, majacej zabezpieczy¢ przed przeniesieniem
tam ziemskich mikroorganizméw. Niestety, problem
te_n nie jest dotychczas rozwigzany, poniewaz stosowa-
nie sterylizacji termicznej uszkadza urzgdzenia, a inne
metody sterylizacji nie sg w pelni zadowalajgce.

_Aczkolwiek przewiduje sie, ze pierwszy pojazd kos-
miczny typu ,,Voyager” bedzie wysiany na Marsa w
1971 r., a na Wenus w 1972 r., to jednak wlasciwy roz-
wGj tych eksperymentéw ma nastapi¢ dopiero w roku
1973, albo jeszcze pdzniej. Niestety, poczynajge od voku
1971 do roku 1978 warunki do wysylania statkow kos-
micznych w kierunku Marsa bedg sie pogarszaé, a tak
dobre jak w 1971 r. nastgpig dopiero w 1986 r. Mozna
jednak przypuszczaé, ze technika astronautyczna po-
czyni do tego czasu tak wielkie postepy, ze te niedo-
godnosci mie¢ juz bedg mniejsze znaczenie.

Na razie nie ma jeszcze skonkretyzowanych dalszych
statkOw kosmicznych do badania Wenus i WMarsa,
a tylko ogodlnie wspomina sie o projektach urzgdzen
jezdzacych po wylgdowaniu. Wspomina sie takze o pre-
jektach wzglednie matych, prostych i lekkich pojaz-
dow typu ,,Pionier”, ktéore majg by¢ wysylane w przc-
strzen miedzyplanetarng przy uzyciu stosunkowo nie-
wielkich rakiet no$nych i przeprowadzaé¢ miedzy inny-
mi takze badania planet. Nie ma takze skonkrelyzowa-
nych projektow statkow kosmicznych przeznaczonych
do badania dalszych planet.

Oczywiscie zaczeto juz takze rozwazaé¢ pierwsze kon-
cepcje zalogowych statkéw miedzyplanetarnych.
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Wplyw liczby Reynoldsa
na parametry turbinowego silnika odrzutowego

Niniejszy artykui stanowi w pewnym stopniu uzupetnienie artukutu pt. ,,Przebieg zmian para-
metréw turbinowego siinika odrzutowego w zaleznodci od sprowadzonej predicosci obrotowej”’
(TLiA zesz. 9/67). Podano w nim wspoélczynniki wyrazajqce wplyw spadku liczby Reynoldsa na
duzych wysokosciach lotu na temperature za turbing, wydatek powietrza, izentropowq i rzeczy-
wistq prace spreiania, spre¢z, sprawno$c sprezarki, sprawno$é¢ turbiny oraz wspoéiczynnik nad-
micru powietrza turbinowego silnika odrzutowego. Wspdtczynniki te umozliwiajq zwiekszenie
doktadnosci obiiczers parametréw i osiqgéw turbinowych silnikéw odrzutowych — a takze sil-
nikéw $migtowych z oddzielng turbing napedowq — w warunkach lotu na duzych wysokosciach.

W artykule ,Przebieg zmian parametrow turbinowe-
go silnika odrzutowego w zaleznosci od sprowadzonej
predkoséci obrotowej” [1] przedstawiono zaleznoéci mig-
dzy podstawowymi parametrami jednowalowego tur-
binowego silnika odrzutowego (wazne rowniez dla
turbinowego silnika $miglowego z oddzielng turbing
napedows) a sprowadzong predko3cig obrotows. Przy
wyznaczaniu tych zaleznosci nie uwzgledniono wplywu
spadku liczby Reynoldsa na wigkszych wysokos$ciach
lotu, wskutek czego obliczone w oparciu o nie para-
metry i osiggi silnika moga na wigkszych wysokosciach
lotu znacznie odbiegaé od parametroéw i osiggoéw rze-
czywistych. W zwigzku z tym konieczne bylo opraco-
wanie wspo6tczynnikow poprawkowych uwzgledniaja-
cych dodatkowe zmiany podstawowych parametrow
obiegu cieplnego spowodowane spadkiem liczby Rey-
noldsa. Zmiany te sa niezalezne od przebiegu linii
wspolpracy sprezarki z turbing i z tego powodu wy-
godnie jest ujmowaé je w formie wspoOtczynnikow

wyrazajacych rzeczywiste wartos$ci danego parametru
w stosunku do warto$ci, jakg mialby ten parametr
w tych samych warunkach bez istnienia wptywu liczby
Reynoldsa. Okre$lenie wartosci tych wspoétczynnikow
jest mozliwe jedynie na drodze doswiadczalnej. Opra-
cowujagec w Instytucie Lotnictwa to zagadnienie autor
opari sie przede wszystkim na wynikach badan przy-
toczonych w [2] w postaci wspoétczynnikow wplywu
liczby Reynoldsa na temperature za turbing, wydatek
powietrza i osiggi silnika. Wykorzystujgc warto$ci
wspotczynnikow wplywu liczby Reynoldsa na tempe-
rature za turbing i wydatek powietrza autor wyznaczyt
analogiczne wspoétczynniki dotyczgce izentropowej
i rzeczywistej pracy sprezania, sprezu, sprawnos$ci
sprezarki i sprawno$ci turbiny oraz wspoétczynnika
nadmiaru powietrza.

Opracowanie powyzszego zagadnienia byto podykto-
wane w pierwszej kolejnosci koniecznoscig dostarcze-



nia danych potrzebnych przy dopracowywaniu uktadu
zasilania rozwijanego w Instytucie Lotnictwa turbino-
wego silnika odrzutowego oraz konieczno$cig zapew-
nienia bezpiecznej pracy tego silnika w warunkach
lotu na wiekszych wysokosciach.

Oznaczenia

Cp [kcal/kG °C] — rzeczywiste cieplo wilasciwe przy
stalym ciS$nieniu

D [em] — Srednica

G [kG/sek] — wydatek powietrza

h [kcal/kG] — izentropowy spadek entalpii

1 [kG/kG] — ilo$¢ powietrza potrzebna do ste-
chiometrycznego spalania 1 kG pa-
liwa

n {1/min] predkos$¢é obrotowa

p [kG/cm?] — ci$nienie

« — wspblczynnik nadmiaru powietrza

¥ — sprawno$¢ izentropowa

1 [kG sek/m?] — lepko$¢ dynamiczna

o [kG sek?/mn] — gestosé

T — stosunek ci$nien

Indeksy

¢ — parametry catkowite

n — parametry sprowadzone do warunkéw normalnych

o — warunki obliczeniowe (maksymalne)

S — sprezarka

T — turbina

| —przemiana izentropowa
— —wartosci wzgledne (odniesione do warunkow
obliczeniowych)
1, 3, 4 — odpowiednio przekroje przed sprezarkg oraz
przed i za turbing

Wiadomosci podstawowe

Na wickszych wysoko$ciach lotu nastepuje w po-
szczegblnych przekrojach silnika spadek liczby Rey-
noldsa. W przypadku gdy liczba Reynoldsa spadnie
ponizej pewnej wartosci krytycznej, zwiekszajg sie
straty w zespotach silnika, gtéwnie w sprezarce i tur-
binie. Jak wiadomo, istota strat zwigzanych ze spad-
kiem liczby Reynoldsa w sprezarce i turbinie polega
na odrywaniu sie laminarnej warstwy przyS$ciennej od
powierzchni lopatek, co powoduje spadek sprawnosci
sprezarki i turbiny oraz spadek wydatku powietrza
przez silnik. W warunkach stoiskowych sprezarkii tur-
biny silnikéw lotniczych pracuja w zakresie samomo-
delowym wzgledem liczby Reynoldsa, a wtasciwie
w zakresie, w ktéorym liczba Reynoldsa ma niewielki
wplyw na sprawno$¢, jednak w warunkach wysoko-
sciowych z reguly nastepuje spadek liczby Reynoldsa
ponizej jej wartosci krytycznej.

Pordéwnanie przebiegéw zmian liczby Reynoldsa w za-
leznosci od wysokoS$ci lotu dla sprezarki i turbiny wy-
kazuje, ze przebiegi te sg do siebie bardzo zblizone.
Z orientacyjnych obliczen wynika, ze rdéwniez bez-
wzgledne warto$ci liczby Reynoldsa dla sprezarki
i turbiny, odniesione do cieciwy tlopatek, ro6znig sie
miedzy soba niewiele. Ze wzgledu na konfuzorowy
charakter przeptywu w turbinie istnieje mniejsza
sklonnos$é do odrywania sie strumienia niz w sprezarce,
z drugiej jednak strony wieksze wygiecie lopatek tur-
binowych sprzyja oderwaniu laminarnej warstwy
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przySciennej. Powyzsze stwierdzenia bedg mie¢ pewne
znaczenie przy wyznaczaniu spadku sprawnosci spre-
zarki i turbiny wskutek spadku liczby Reynoldsa.

W rozwazaniach nad wplywem liczby Reynoldsa na
osiggi silnika najwiecej uwagi posSwiecono sprezarce.
Badania szeregu sprezarek wykazaly, ze wplyw ten
zalezy glownie od rozkladu obcigzen na poszczegdine
stopnie, od profilu iopatek, od sposobu zaprojektowania
pierwszego stopnia i od poziomu turbulencji w spre-
zarce.

Zmiana parametrow i osiggéw silnika wskutek spad-
ku liczby Reynoldsa zalezy od rodzaju regulacji silni-
ka. Pod tym wzgledem mozna rozréznic¢ trzy przypadki:

Przypadek I — silnik z dyszg wylotowag o sta-
lym przekroju i z regulacjg przy statej rzeczywistej
predkosci obrotowej. Spadek sprawnoS$ci sprezarki
i turbiny na wiekszych wysokosciach lotu powoduje
w tym przypadku wzrost temperatury przed (za) tur-
bing i stosunkowo nieznaczny spadek wydatku powie-
trza (na charakterystyce sprezarki ujawnia sie to
przesunieciem w gére linii wspdipracy sprezarki z tur-
bing). W wyniku nastepuje na ogdt wzrost ciggu silnika
wskutek wzrostu temperatury przed turbing oraz
wzrost jednostkowego zuzycia paliwa;

Przypadek II — silnik z dysza o stalym prze-
kroju i z ograniczeniem temperatury przed (za) turbing.
Przypadek ten rézni sie od przypadku I tym, ze silnik
jest zabezpieczony przed przekroczeniem maksymalnej
temperatury dla danego ustawienia przepustnicy;
realizuje sie to przez odpowiednie zmniejszanie pred-
kosSci obrotowej w miare wzrostu wysokosci lotu. Wy-
nika stagd spadek wydatku powietrza i sprezu, co po-
cigga za sobg spadek ciggu i wzrost jednostkowego
zuzycia paliwa;

Przypadek III — silnik z dyszg o zmiennym
przekroju i ukladem regulacji utrzymujgcym niezalez-
nie od warunkow lotu i wystepujacych strat stalg
predkosé obrotowg i statg temperature za turbing.
Spadek liczby Reynoldsa powoduje w tym przypadku
spadek ciggu silnika i wzrost jednostkowego zuzycia
paliwa, przy czym zmiany ciggu i jednostkowego zu-
zycia paliwa sg co do bezwzglednej wartos$ci jednako-
we. Wydatek powietrza praktycznie nie ulega zmianie,
poniewaz wplyw liczby Reynoldsa jest kompensowany
zwiekszaniem przekroju dyszy wylotowe]j, nastepuje
natomiast spadek sprezu.

Przypadki I i II odpowiadajg réwniez turbinowemu
silnikowi $miglowemu z oddzielna turbing napedows,
natomiast przypadek III — turbinowemu silnikowi
Smiglowemu bez oddzielnej turbiny napedowej, w kto-
rym przez zmiane skoku $migla mozna zmieniaé poto-
zenie punktu pracy wzdluz linii stalej predkosci obro-
towej.

Na zakonczenie og6lnego omawiania wplywu spadku
liczby Reynoldsa na parametry i osiggi turbinowego
silnika cdrzutowego nalezy jeszcze wspomnieé¢ o tym,
ze spadek ten odbija sic niekorzystnie na przebiegu
granicy statecznej pracy sprezarki zmniejszajgc zapas
statecznej pracy silnika, w szczegdélno$ci w przypad-
ku I. Poza tym przy matych liczbach Reynoldsa zwick-
sza sic wplyw zaburzen w przekroju wlotowym spre-
zarki na przebieg granicy statecznej pracy.

Pojecie skutecznej Srednicy silnika

W przypadku cylindrycznego przewodu wystepuigca
w wyrazeniu na liczbe Reynoldsa wielkos$¢é D jest Sred-
nicg przewodu, V — S$rednig predko$cig w przekroju,



o — gestoscia i “ — lepkOéCia dynamicznq czynnika.
Gdy sie rozwaza pojecie liczby Reynoldsa w odniesie-
niu do silnika turbinowego, zagadnienie staje sie
znacznie bardziej skomplikowane. Wszystkie wplywa-
jace na nig czynniki zmieniaja sie wzdtuz silnika,
w zwigzku z czym wartosci liczby Reynoldsa dla po-
szczegoélnych przekrojow silnika sg w stosunku do ca-
tego silnika jedynie przyblizeniem. W badaniach wply-
wu wysokoSci lotu na prace silnika konieczne jest
wprowadzenie funkcji, ktéorg mozna by stosowaé do
silnikéw o dowolnych wielko§ciach. W pracy [2] po-
stuzono sie do tego celu pojeciem skutecznej $rednicy
silnika. Wyrazenie na skuteczng $rednice silnika wy-
prowadza sie przyjmujgc nastepujgce zastepcze wiel-
kosci dla zmiennych wystepujacych we wzorze na
liczbe Reynoldsa:

1) jako wymiar charakterystyczny D przyjmuje sie
zewnetrzng Srednice kanalu w przekroju wlotowym
sprezarki; nalezy jednak zwr6cié uwage, ze $rednica
ta (Ds) nie zawsze jest reprezentatywnym wymiarem
silnika, np. dwa silniki o tych samych $rednicach Ds
mogg mie¢ rézne cieciwy lopatek, rozne stosunki
Srednicy zewnetrznej do wewnetrznej w przekroju
wlotowym i r6zne ksztatty kanalu sprezarki;

2) zamiast predkos$ci charakterystycznej V przyjmuje
sie stosunek rzeczvwistej predkosci obrotowej w roz-
patrywanych warunkach lotu do maksymalnej predko-
Sci obrotowej. Stosunek ten odpowiada predkosci cha-
raktervstycznej V tylko przy zalozeniu, Zze przy
maksymalnej predkosci obrotowej wszystkie silniki
majg te same predkosci obwodowe i te same predkosci
osiowe strumienia oraz ze trojkaty predkosci sg state
dla wszystkich warunkéw pracy silnika;

3) gestosé i lepko$é ocdnosi sie do parametréw cal-
kowitych w przekroju wlotowym sprezarki; tak przy-
jete gesto$ci i lepko$Sci rowniez nie sg w pelni po-
rownywalne dla réznych silniko6w, poniewaz dla roéz-
nych warto$ci sprezu i temperatury przed turbing
przebiegi zmian tych wielko$ci wzdluz silnikow sg
rozne.

Podstawiajgc do wyrazenia na liczbe Reynoldsa po-
wyzsze wielkos$ci, zastepujac gestosé i lepkosé stosun-
kami ich warto$sci w danych warunkach lotu do war-
toSci w warunkach normalnych, wprowadzajgc poza
tym stosowany czesto tzw. wskaznik liczby Reynoldsa.
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oraz wyrazenie na sprowadzong wzgledng predkosé
obrotowg otrzymuje sie wyrazenie na skuteczng $red-
nice silnika:
Dg.=Dgsn,Rel

Postugujgc sie pojeciem skutecznej Srednicy silnika
mozna poréwnywacé ze sobg, pod wzgledem strat po-
wodowanych przez spadek liczby Reynoldsa, silniki
o r6znych wielko$ciach i pracujace w réznych warun-
kach, gdyz skuteczna $Srednica silnika jest miarg wiel-
kosci silnika i warunkoéw, w jakich on pracuje. Silnik
o pewnej Srednicy pracujgcy na stoisku w normalnych
warunkach otoczenia wykazuje taki sam wplyw liczby
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Reynoldsa, co wiekszy silnik pracujgcy na takiej wy-
sokosci, ze jego skuteczna Srednica jest rowna skutecz-
nej Srednicy silnika mniejszego. Skuteczng Srednice
silnika mozna zwiekszy¢ przez zwiekszenie geometrycz-
nych wymiarow silnika lub przez zmiane jego warun-
kéw pracy.

W celu ulatwienia okreslania skutecznej S$rednicy
silnika dla dowolnych warunkéw lotu zalgczono wy-
kres (rys. 1) przedstawiajgcy wskaznik liczby Reynold-
sa w zaleznosci od wysoko$ci lotu dla r6znych liczb
Macha. Przy opracowywaniu tego wykresu postuzono
sie warto$ciami lepko$ci dynamicznej zaczerpnietymi
z zagranicznych norm na atmosfere wzorcows, gdyz
wartosci podane w polskiej normie znacznie ro6znig sie
od wartosci spotykanych w literaturze Swiatowej.

Wspolezynniki wplywu liczby Reynoldsa

Z wymienionych trzech przypadkéw regulacji turbi-
nowego silnika odrzutowego i wynikajacych stad spo-
sobow reagowania silnika na spadek liczby Reynoldsa
najwieksze znaczenie dla potrzeb praktycznych ma
przypadek I, tym bardziej, ze wyznaczone dla tego
przypadku wspétczynniki wplywu liczby Reynoldsa
moga byé rowniez wykorzystane dla przypadku IT
oraz w obliczeniach turbinowego silnika S$miglowego
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z oddzielng turbing napedows. Z tego powodu w ni-
niejszych rozwazaniach autor zajal sie wytgcznie przy-
padkiem regulacji silnika przy statej predkosci obro-
towej i stalym przekroju dyszy wylotowej.

W oparciu o podane w [2] wartosci wspoéiczynnikow
wplywu liczby Reynoldsa na temperature za (przed)
turbing

_ Tere
o Teq
i wydatek powietrza
_ (B)re
Ke="¢

(gdzie indeks Re oznacza wartosci parametru z uwzgled-
nieniem wplywu liczby Reynoldsa) — odnoszgce sie do
przypadku I regulacji silnika — w zalezno3ci od sku-
tecznej Srednicy silnika Dy (rys. 2) autor wyznaczyt
podobne zaleznosci dla wspoélczynnikow wplywu liczby
Reynoldsa na sprez, izentropowg i rzeczywistg prace
sprezania, sprawno$¢ sprezarki i sprawnos$é turbiny
oraz jako wielko$ci pomocnicze wspoédlczynniki wplywu
liczby Reynoldsa na wsp6tczynnik nadmiaru powietrza
i cieplo wlasciwe gazow.

Wzory na powyzsze wspotczynniki wyprowadzono
wykorzystujac niektore zaleznosci przytoczone w [1]
i odnoszace sie do krytycznego wyplywu z dyszy wylo-
towej. Ze wzgledu na brak miejsca pominieto w niniej-
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Rys. 6

szym artykule wyprowadzenie tych wzoréw podajgc
jedynie ponizej ich ostateczng postac.
Wspétczynnik wplywu liczby Reynoldsa na sprez
(rys. 3)
Kn = Ka KG '/KT
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Rys. 7

gdzie wspolczynnik K, uwzglednia zmiane wspotczyn-
nika nadmiaru powietrza (rys. 6)

(al+1)
g - @ Ire

N al + 1

al

Wspoélczynnik wpltywu liczby Reynoldsa na izentro-
powsg prace sprezania (rys. 4)

Ky gt ATes UKD
h's

gdzie A jest wspolczynnikiem o statej wartosci okreslo-
nym przy zalozeniu liniowej zaleznosci — wspoélnej
dla wszystkich wartosci sprezu obliczeniowego — mie-
dzy izentropowg pracg sprezania a sprezem.

Wspoélezynnik wplywu liczby Reynoldsa na rzeczy-
wistg prace sprezania (rys. 4)

Ky, = ch Ka K?}T Kr
lub

gdzie K¢, jest wspoélczynnikiem wplywu liczby Rey-
noldsa na warto$é ciepta wtasciwego Cps (rys. 6)

- (C1)34)Re

ch CPLN

Wspoélezynnik wplywu liczby Reynoldsa na spraw-
nos¢ sprezarki (rys. 5)
Kh'
Kns = K Kcp Knr Kr

Poniewaz do obliczenia wspdlczynnikow K, i Kus
potrzebna jest znajomos$é wspoéiczynnika Kyxr, przyjeto
w pierwszym przyblizeniu Knr = 1,0; nastepnie ponow-
nie obliczono wspoétczynniki Ky i Kns podstawiajgc za
Knr — w oparciu o zalozenie, ze sprawno$¢ turbiny
zmienia sie wskutek spadku liczby Reynoldsa w po-
dobny sposéb jak sprawno$é¢é sprezarki — poprzednio
obliczone wartosci Kis.

Poza podanymi powyzej wykresami wspéiczynnikow
wplywu liczby Reynoldsa na poszczegbdlne parametry
silnika przytoczono na rys. 7 zaczerpniety z [2] wykres
przebiegu zmian — dla przypadku I regulacji silnika —

wspoéiczynnikow wplywu liczby Reynoldsa na osiggi
silnika, tj. na ciag (Kgr) i jednostkowe zuzycie paliwa
(Kcr).

Whioski

Jak juz wspomniano, wspoélczynniki wptywu liczby
Reynoldsa wyrazajg warto$ci danego parametru w sto-
sunku do wartosci, jakg mialby ten parametr bez istnie-
nia wplywu liczby Reynoldsa. Proste przemnozenie
przez te wspolczynniki parametrow wyznaczonych
zgodnie z [1] daje w wyniku rzeczywiste wartosci pa-
rametrow silnika na wiekszych wysokos$ciach lotu, tj.
z uwzglednieniem wplywu liczby Reynoldsa.

Jakkolwiek podane w niniejszym artykule wykresy
wspo6tczynnikow wplywu liczby Reynoldsa zostaty
opracowane dla przypadku I regulacji, mozna je jed-
nak stosowaé¢ réwniez do przypadku II polegajgcego
na ograniczaniu predkosci obrotowej silnika. Zadanie
sprowadza sie woéwecezas do wyznaczenia — metodg ko-
lejnych przyblizen — takiej predkosci obrotowej, przy
ktorej temperatura przed (za) turbing nie przekracza
wartosci dopuszczalnej, a nastepnie — okreslenia dla
tej predkosci obrotowej nowych wartosci parametrow
silnika. Poza tym przytoczone wykresy wspodlczynni-
kéw sg wazne réowniez dla turbinowego silnika $migto-
wego z oddzielng turbing napedowg pracujgcg w wa-
runkach krytycznych. Nie mozna ich natomiast wyko-
rzysta¢ do obliczen wplywu liczby Reynoldsa na para-
metry jednowalowego silnika odrzutowego, w ktérym
utrzymuje sie stalg temperature przed (za) turbing za
pomocg zmiany przekroju dyszy wylotowej oraz jedno-
walowego silnika $miglowego, w ktérym stalg tempe-
rature utrzymuje sie przez zmiane skoku $migta. W obu
tych przypadkach punkt pracy silnika nie zmienia
swego polozenia, w zwigzku z czym zmiany parame-
tréw silnika sg spowodowane wylgcznie wpltywem licz-
by Reynoldsa.

W zwigzku z rézng wrazliwoscig silnikéw (przy jed-
nakowej Srednicy sprezarki) na zmiany liczby Rey-
noldsa, wynikajacg z roéznic w otopatkowaniu sprezar-
ki i turbiny, obliczone na podstawie przytoczonych
w niniejszym artykule wykresow parametry silnika
w warunkach wysokoSciowych nalezy traktowaé jako
orientacyine. Wskazujg na to np. wartosci wspotczyn-
nikow Kr i Kg okreSlone przez autora — w oparciu
o dane katalogowe — dla silnikéw ,,Viper” i ,,Avon”
i réznigce sie znacznie od przytoczonych w [2]. Nie-
mniej jednak mozliwo$é okreslenia nawet tylko w spo-
s6b przyblizony zmian jego parametréw wskutek spad-
ku liczby Reynoldsa ma duze znaczenie, w szczeg6lno-
§ci jezeli chodzi o zmiany temperatury za turbina.
Z powodu niedokladnosci pomiaréw temperatury za
turbing wyniki badan silnika w locie nie zawsze mogg
stanowi¢ podstawe do poprawnego wyregulowania
uktladu zasilania silnika i przyjecia odpowiednich ogra-
niczen predkosci obrotowej na wiekszych wysokosciach
lotu, wobec czego powinny byé¢ korygowane wynikami
analiz obliczeniowych.
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Zagadnienie startu szybowca za wyciggarkq

(dokonczenie)

Omowienie wynikéw pomiarowych

Start szybowcoOw dwuosobowych za pomocg wycig-
garki ,,Maybach” czesto sie nie udawal. Na rys. 13
przedstawiono przebieg sily i predkosci liny dla pierw-
szych sekund startu w przypadku dwoéch udanych
i dwoch nieudanych startéw. Podczas pierwszej proby
startu sprzeglo wyciggarki zostalo wigczone zbyt szyb-
ko. Wystapilt ,,szczyt” sity 575 kG, co spowodowatlo
przyhamowanie silnika. Przy nastepnej proébie sprzegto
bylo wigczane nieco ostrozniej. Wystapilty réwniez
szczyty obcigzenia w linie, ale juz mniejsze, ktore
do$¢ energicznie przySpieszalty szybowiec. Poniewaz
jednak silnik ma pewng bezwladnos$é, nie osiggnieto
wystarczajacej predkosci liny i start réwniez sie nie
udal. Dopiero po przelgczeniu silnika na wyzszy —
trzeci — bieg start szybowca stal sie mozliwy (start
3 1 4), poniewaz przy tej samej predkosci liny pred-
kos¢é obrotowa silnika byla woéwczas mniejsza, co za-
pewnialo wieksze przy$pieszenia. Jednak z powodu
mniejszej sily w linie na trzecim biegu (Srednio tylko
200 kG) osiggnieto niedostateczng wysokos¢ (na dwu-
miejscowym szybowcu tylko 130 m). Na drugim biegu
przy dostatecznej predkosci liny mozna osiggnaé¢ wy-
starczajgcg wysoko$é, jednak ze wzgledu na zle wia-

Rys. 13. Predkosci liny i sity w linie w poczgtkowej fazie startu

Sciwosci sprzegla i silnika na tym biegu start jest
bardzo trudny i udaje sie rzadko. Nalezy przy tym
jeszcze zaznaczyé, ze wyciggarka nie byla w dobrym
stanie; niekorzystne wtasciwos$ci wyciggarki z nieela-
stycznym sprzeglem i zebatg przekladnig wyraznie sie
tu ujawnity. Przebieg sily w linie w pierwszych sekun-
dach startu, w przypadku wyciggarki ,,Herkules”, wy-
raznie wykazuje zalety sprzegla hydraulicznego w po-
rownaniu ze sztywnym sprzeglem wyciggarki ,May-
bach”. W przypadku sprzegla hydraulicznego silnik
moze pracowaé¢ z predkoscig obrotowsg zapewniajgca
duzy moment obrotowy; moment obrotowy moze by¢
przekazany za posrednictwem sprzegta hydraulicznego
na wolno obracajgcy sie beben z nawinietg ling, nada-
jac linie matg predkosé. Wahania obcigzenia dzieki
elastycznos$ci sprzegla sa mniejsze, start szybowca
przebiega ré6wnomiernie i pewnie,

Sita w linie, jakg daje wyciggarka ,,Herkules”, moze
by¢é wykorzystana zaréwno w przypadku szybowca
lekkiego (,,Baby”), jak i ciezkiego (,,Lehrmeister”) —
rys. 14. Przy tym sita Srednia w linie podczas wznosze-
nia jest o 15 do 209/ mniejsza od najwiekszej mozliwej.
Sila w linie podczas startu szybowcoéw jednomiejsco-

Rys. 14. Sity w linie i predkoSci obrotowe silnika przy starcie

w przypadku wyciggarki ,,Herkules”
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Rys. 15. PoSlizg sprzegta hydraulicznego wyciggarki ,,Herkules”

wych i dwumiejscowych jest praktycznie biorgc taka
sama, ro6znig sie natomiast — i to dosyé¢ znacznie —
predkos$ci obrotowe, a tym samym i predkos$ci liny.
Podczas wznoszenia piioci, manewrujgc odpowiednio
sterem wysoko$ci, wyhamowujg silnik wyciggarki do
predkosci obrotowej korzystnej ze wzgledu na wyma-
gang predkosé lotu. W przypadku lekkich szybowcow
z uwagi na wiekszy mozliwy kat wznoszenia predkosé
liny musi by¢é mniejsza, jednak lekki szybowiec dzieki
mniejszemu obcigzeniu powierzchni nosnej nie wyma-
ga zbyt duzej predko$ci lotu. Uzyskiwane wysokosci
startu przy tej samej sile w linie sg naturalnie rézne.
Z rysunku 15 widaé, ze podczas pierwszych 10 sekund
sprzegio hydrauliczne pracuje z duzym poslizgiem, tzn.
podczas stariu i przechodzenia przez tuk przejsciowy
do lotu wznoszgcego sprzeglo umozliwia uzyskanie du-
zych predkosci obrotowych silnika przy matych pred-
kosciach liny.

Wymagania w stosunku do wyciagarek

W ogolnosci wymaga sie od wyciggarki, zeby mogta
wyholowaé¢ szybowiec w warunkach ciszy, przy uzyciu
liny o dtugosci 800 m, przynajmniej na wysokos¢ 180 m.
W przypadku szybowca dwuosobowego o ciezarze
500 kG potrzebna do tego sita w linie wynosi okolo
3530 kG, a predkosé liny — 50 do 70 km/h. Na podsta-
wie tych danych mozna latwo obliczy¢é wymagang moc
wyciggarki dla tej fazy startu.

Jest rzeczg znang, ze wyciggarki majgce dostateczng
moc do zapewnienia na odpowiednim biegu dostatecz-
nych wysokosci startu czesto sg malto lub zupelnie
nieprzydatne w przypadku ciezkich szybowcow dwu-
osobowych, zwtlaszcza podczas ciszy. Na podstawie wy-
niko6w pomiarowych mozna okresli¢ wymagane wtasci-
wosci wyciggarek dla speilnienia warunkéw startu
szybowcéw. Przebieg momentu obrotowego dla po-
szczegblnych silnikow stosowanych do wyciggarek jest
bardzo rézny (rys. 16). O ile moment obrotowy silnika
wysokopreznego bardzo mato zmienia sie z predkoscig
obrotowsg, o tyle w przypadku silnikéw benzynowych
wystepuje wyrazna zalezno$é¢ tych dwoéch parametréw
pracy silnika. Silniki typu HL 42, stosowane w wycig-
garkach ,,Maybach”, majg niekorzystny przebieg mo-
mentu obrotowego, a w miare przepracowanych godzin
i zuzycia przebieg ten jeszcze sie pogarsza.
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Rys. 16. Porownanie przebiegu momentu obrotowego roéznych
silnikow

W czasie startu predkosci obrotowe silnika wycig-
garki sg bardzo mate i moc silnika nie moze by¢ wy-
korzystana. Wynika to z tego, ze — jak juz wspomnia-
no przy analizowaniu przebiegu sily w linie przy nie-
udanym starcie szybowcoéw dwuosobowych — start
szybowca na niskim biegu nie jest mozliwy (z powodu
matych przyspieszen silnika przy duzych predkosciach
obrotowych oraz z powodu wiasciwosci sprzegla).
W miare wzrostu predkosci obrotowej moment obro-
towy silnie spada, silnik pomimo pelnego otwarcia
przepustnicy przy$piesza bardzo powoli, szybowiec jest
natomiast przys$pieszany poczgtkowymi ,szczytami”
silty w linie (co jest powodowane uderzeniami przy
wlgczaniu sprzegtla), silnik nie nadgza i jego moment
obrotowy nie moze byé wykorzystany. Natomiast pod-
czas startu na drugim biegu lekkiego i wolniejszego
szybowca ,,Baby” nastepuje silny wzrost momentu
obrotowego, gdyz silnik — pracujacy przy pelnym
otwarciu  przepustnicy — w dalszej fazie startu jest
hamowany przez pilota za pomocg steru wysokoSci.
Podczas holowania na trzecim biegu predko$é obroto-
wa silnika zawiera sie w granicach od 500 do
1000 obr/min. Silnik przyspiesza bardzo dobrze, start
przebiega gladko, ale nie nalezy zapominaé, ze z po-
wodu wyzszego biegu moment obrotowy na bebnie,
a tym samym i sila w linie jest teraz znacznie mniejsza
i na tym biegu nie mozna osiggnaé¢ wiekszych wyso-
kos$ci startu.

Silnik, na ktéorym dokonywano pomiaréw, byt w sto-
sunkowo zlym stanie technicznym. Jest mozliwe, zZe
w przypadku sprawniejszego silnika przedstawione
wyzej zalezno$ci przesung sie ku wyzszym predkosciom
obrotowym.

Na podstawie pomierzonych w réznych warunkach
sit w linie oraz predkosci liny mozna zestawié¢ mini-
malne wymagania odnos$nie mocy wyciggarki. Dla
przeprowadzenia startu szybowca dwuosobowego o cie-
zarze 500 kG potrzebna jest w warunkach ciszy sita
w linie przynajmniej 200 kG. Przy tym zdolnosé przy-
Spieszania silnika powinna by¢ taka, zeby najp6zniej
po 12 sekundach mozna bylo osiggnaé potrzebng do
startu predkos¢ liny 65 km/h.
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Rys. 17. Wysokosci startu przy réznych predkosciach wiatru
czolowego

W celu uzyskania dostatecznej wysokosci startu ko-
nieczne jest spelnienie jeszcze innego warunku. Przy
predkosci liny 60 do 70 km/h wyciggarka musi wytwa-
rza¢ w linie sile przynajmniej 350 kG. W przypadku
wyciggarek z kilkubiegowa przekladnig obydwa wa-
runki muszg by¢ spelnione na tym samym biegu, gdyz
podczas startu, biegbéw nie mozna przelgczaé. Spraw-
dzenie pierwszego warunku jest mozliwe tylko na cal-
kowicie zmontowanej wyciggarce, przy czym bardzo
istotne jest odpowiednie zgranie dzwigni przepustnicy,
pedatu sprzegta oraz charakterystyki silnika.

Stosowane dotychczas pomiary mocy silnika, w cza-
sie ktorych mierzy sie moc przy maksymalnej predko-
Sci obrotowej, nie sg wystarczajace do stwierdzenia,
czy dana wyciggarka nadaje sie do startu szybowcow.
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Rys. 18. Osiggane wysokoSci lotu w zaleznosci od stosunku
sity w linie do ci€zaru szybowca w locie
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Wazne jest jeszcze wykazanie wystarczajacej zdolnosci
przy$pieszania wyciggarki, niezbednej do przeprowa-
dzania udanych startéow.

Osiagane wysokoSci startu

Osiggane wysokosci startu byly juz wcze$niej wy-
znaczane w probach w locie przy stosowaniu réznych
wyciggarek, przy ro6znych wiatrach czotowych. Na ry-
sunku 17 przedstawiono kilka z wielu pomiaréw dla
wykazania zaleznosci wysoko$ci startu od wiatru czo-
towego. Wyrysowane proste do$é doktadnie tgczg punk-
ty pomiarowe; rowniez pomiary Gedeona [2], odnoszace
sie do szyboweca ,,Meise” przy uzyciu wyciggarki ,Her-
kules”, wykazujg z nimi duzg zgodnos$é. Proste odpo-
wiadajg empirycznie wyznaczonej funkeji w postaci

HA ol HAO a + 0,077 Vwiatru)

Ta funkcja byla wykorzystywana do eliminowania
wplywu wiatru na wyniki pomiarowe.
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Rys. 19. Wpltyw diugosci liny na wysokosé¢
startu

Wysokosci startu osiggane przy uzyciu wyciggarek
zalezg, o ile tylko jest utrzymana optymalna predkosé¢
lotu, od rozporzadzalnej sity w linie, ciezaru w locie,
wiatru czolowego i zastosowanej dlugosci liny. W ra-
mach programu badawczego nie mozna bylo przepro-
wadzi¢ badania wplywu dtugosci liny; pomiary doty-
czyly startow przy uzyciu liny o dlugosci 800 m. Jezeli
naniesie sie pomierzone wysokosci startu, przeliczone
wedlug przytoczonego wzoru na warunki ciszy w za-
leznos$ci od S$rednich sit odniesionych do ciezaru szy-
bowcow, to otrzyma sie krzywg odpowiadajacg wszel-
kim kombinacjom wyciggarka-szybowiec (grubo wy-
ciggnieta krzywa na rys. 18). RoOéwniez wysokosci
w zakresie 100 do 120 m osiggane przy uzyciu stabych
wyciggarek ,,Maybach” sg uzyteczne dla wyjasnienia
zwigzku pomiedzy wysokoscig startu a silg w linie.
Na wykresie naniesiono rowniez krzywe dla réznych
predkosci wiatru czolowego, dzieki ktérym znajac site
w linie mozna latwo okresli¢, jaka wysoko$§é moze by¢
osiggnieta. Tak samo mozna przy danym wietrze prze-
liczy¢ osiggane wyosoko$ci na inne ciezary w locie
i inne predko$ci wiatru czolowego.



W uzupelnieniu pomiaréw przeprowadzonych w NRD,
na rys. 25 przedstawiono wyniki startéw przeprowa-
dzonych na Wegrzech przy uzyciu lin holowniczych
o dlugosci 1000 m i 2000 m. Pomierzone wysoko$ci zo-
staly przeliczone w omawiany wyzej sposéb na wa-
runki ciszy. Jest widoczne, ze korzystny wplyw wiek-
szej dlugosci liny wzrasta z wzrastajgcg mocg wycig-
garki: dluzsza lina moze by¢ lepiej wykorzystana
w przypadku wyciggarki o wiekszej mocy.

Linki zrywkowe

W celu zapobiezenia mozliwym przecigzeniom szy-
bowca podczas startu za wyciggarka, liny holownicze
sg zaopatrywane w linki zrywkowe umieszczane bli-
sko zakonczenia tej liny od strony szybowca. Sila
niszczgca linke zrywkowg powinna byé obliczona
w zalezno$ci od wytrzymatosci poszczegdlnych typoéw
szybowcéw. Dla szybowca ,Baby” wynosi ona np.
480 kG, dla ,,Meise” 550 kG i dla ,,Lehrmeister” 970 kG.
Dla zgodnie z nowoczesnymi przepisami zbudowanych
jednoosobowych szybowcow, jak np. ,.Libelle”, ,,Foka”
i ,Favorit”, najwieksza silta w linie wynosi okolo
900 kG.

W przypadku wyciggarki ,,Herkules” najwieksza silta
w linie holowniczej wynosi tylko 375 kG. Dzieki za-
stosowaniu hydraulicznego sprzegta sita ta nawet dy-
namicznie nie moze by¢ znacznie przekroczona, tak ze
nawet najstabszy szybowiec w eksploatacji w NRD nie
moze byé przecigzony dziataniem liny holowniczej.
Totez w przypadku wyciggarki ,,Herkules” mozna sie
obej$¢ catkowicie bez linki zrywkowej. Jezeli podczas
startu za wyciggarka zostang zachowane dopuszczalne
predkos$ci lotu, to nie jest mozliwe przecigzenie szy-
bowca wskutek manewru sterem wysokosci. Podczas
prob w locie mozna bylo zawsze utrzymaé dopuszczal-
ne predkosci szybowcoéw ,,Baby” i ,.Lehrmeister”.

Wyeliminowanie linki zrywkowej w linie holowniczej
w przypadku wyciggarki ,,Herkules” znacznie uprosci-
to obstuge startowg. Odpadio bowiem ucigzliwe wy-
mienianie linek zrywkowych, ktére podczas upadku
liny holowniczej na ziemie szybko stajg sie niezdatne
do uzytku, dzieki czemu uniknieto kosztéw i trudnos$ci
zaopatrzeniowych oraz ewentualnego naruszenia prze-
pisow, gdyz czesto trzeba wykonywaé starty bez za-
bezpieczenia liny holowniczej.

W przypadku wyciggarki ,,Maybach” przez przelg-
czanie biegdbw mozna zwiekszy¢ site w linie holowni-
czej, a wskutek tego moze by¢ przecigzona konstrukcja
szybowca. W takich przypadkach, przynajmniej przy
szybowcach stabszych, nalezy stosowaé linki zrywko-
we w linie holowniczej.

Optymalny start za wyciagarka

Jak to juz przedstawiono na rys. 4, kierunek lotu
oraz kat wznoszenia szybowca zalezg jedynie od sily
w linie i jej kierunku. Na poczatku startu kierunek
liny jest w przyblizeniu poziomy, a w fazie koncowej
przybiera kat wzgledem horyzontu 65° do 70°. Totez
wynikajacy z tego kierunek lotu staje sie stopniowo
coraz bardziej plaski. Predkos$¢ liny jest sktadowag
predkosci lotu (rys. 20). Tak wiec pilot nie moze od-
dzialywaé¢ na kierunek lotu zadany przez site w linie
powyzej minimalnej predkosci lotu, koniecznej do wy-
korzystania najwiekszej silty w linie. Wychylajgc od-
powiednio ster wysoko$ci moze on dokonywaé zmian
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Rys. 20. Sily i predkosci w czasie startu za wyciggarkg
(szybowiec ,,Baby’’, wyciggarka ,,Herkules”, warunki ciszy)

w zakresie: mata predkos¢ lotu i duzy kat natarcia
oraz wieksza predko$¢ lotu na mniejszym kacie natar-
cia. W warunkach ciszy predkos¢ lotu nie ma wplywu
na osiggang wysokosé¢ lotu.

Z wykresu predkosci lotu i liny oraz wiatru czoto-
wego (rys. 21) wynika, ze im wiatr czolowy jest sil-
niejszy, tym tor lotu moze byé¢ bardziej stromy, a pred-
ko$¢ liny mniejsza. Gorny wykres na rys. 21 jest
identyczny z rys. 20. Przy wietrze czolowym 4 m/sek
do$¢ znacznie zmienia sie kierunek lotu szybowca

Foczatek startu

Wiatr przeciwny 4my/sek

Rys. 21. Zmiany predkosci liny przy roznych predkosciach
wiatru czotowego (szybowiec ,,Baby’’, wyciggarka ,,Herkules’)
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wzgledem ziemi, tor lotu staje sie bardziej stromy,
a predkos$é liny, ktéora jest skladowag predkosci lotu
wzledem ziemi, wyraznie sie zmniejsza. Przy wietrze
8 m/sek predko$é liny pod koniec startu jest bardzo
mata. Osiggana wysokosé¢ startu jest tym wieksza przy
wietrze czolowym, im predkos$¢ lotu szybowca jest
mniejsza.

Zakres predkosci lotu, mozliwy do wykorzystania
miedzy wartoscig dopuszczalng ze wzgleddw wytrzy-
mato$ciowych a wartoscig okres§long przez najwiekszy
wspo6iczynnik sity nosnej ca max, nie jest zbyt duzy.
Podczas startu za wyciggarkg nie jest mozliwe wyko-
nywanie lotu z najmniejsza predkoscia odpowiadajgcg
warto$ci ca max. Musi istnie¢ rezerwa kagta natarcia
dla koniecznych manewréw sterem wysokosci oraz na
wypadek ewentualnych podmuchow. W czasie lotu
z 10%/p zapasem wspolczynnika sily nos$nej mozna prze-
chodzi¢ bezpiecznie przez podmuchy prostopadie do
kierunku lotu o predkosci 1 do 4 m/sek. Dla zrealizo-
wania korzystnego przebiegu startu konieczne jest za-
chowanie pewnej minimalnej predkosci lotu réwniez
w przypadku wiatru czolowego. Mozna jednak powie-
dzie¢, Ze niezaleznie od predko$ci wiatru czolowego
zawsze nalezy wykonywaé lot w zakresie predkosci
zalecanych na rys. 7. Start za wyciagarkg sam przez
sie stawia duze wymagania pilotowi, ktéry w czasie
startu nie moze poswieca¢ zbyt wiele uwagi przyrzg-
dom pokladowym, powinien jednak obserwowa¢ pred-
koSciomierz i, jezeli to jest potrzebne, korvgowaé pred-
kosé lotu ostroznymi ruchami steru wysokosci.

Przedstawicne tu zwigzki i zalecenia dla uzyskania
optymalnego startu obowigzuig wtasciwie dla fazy
lotu wznoszgcego. Nieco problematyczna i nie tak
tatwa do $cistego ujecia jest faza startu od chwili
oderwania sie szybowca od ziemi, az do przejScia do
wlasciwego wznoszenia. Stara niemiecka regute, Ze az
do bezpiecznej wysokosci lotu wynoszacej 50 m Kkat
wznoszenia nie powinien byé wiekszy niz 30°, nie
zawsze daje sie zrealizowaé, nawet gdy inne warunki
lotu sg speilnione. Nalezaloby zrezygnowa¢ z tej raczej
dowolnie okre$lonej wysokos$ci bezpieczenstwa i za-
leci¢ pilotowi, aby po oderwaniu sie od ziemi umiar-
kowanie i ostroznie $ciggatl ster.

Jest rzecza dosy¢é powszechng, ze mechanik wy-
ciggarkowy po oderwaniu sic szybowca od ziemi zdla-

wia silnik, aby nie dopuszcza¢ do zbyt gwaltownego
wznoszenia sie szybowca w poczatkowej fazie lotu.
Ten zabieg nie jest jednak stuszny, gdyz mechanik
wyciggarkowy nie moze prawidlowo oceni¢ predkosci
ani tez kata wznoszenia szybowca zblizajgcego sie do
niego. Lepiej jest pozostawié¢ caly przebieg startu za
wyciggarkg w rekach pilota.

Whnioski

Z rozwazan teoretycznych oraz z analizy wynikéw
pomiaréw przeprowadzonych w czasie startow szybow-
cOw za wyciggarkg mozna wysnu¢ wnioski odnoszgce
sie do:

1) liczbowego przedstawienia wartogéci i czestotliwo-
§ci wystepowania zmiennych obcigzen szybowca pod-
czas startu za wyciaggarka;

2) wymaganej zdolnos$ci przy$pieszania silnika wy-
ciggarki przy starcie szybowca dwuosobowego (ciezar
w locie 500 kG) i koniecznej sily w linie oraz predkosci
liny dla osiggniccia minimalnej wysokos$ci startu
(180 m);

3) mozliwos$ci wyeliminowania w przypadku wycig-
garki ,,Herkules” zabezpieczenia w linie holowniczej
(réwniez zbedne w przypadku najstabszegec z bedacych
w uzytkowaniu szybowca ,,Raby”);

4) zalet zastosowania prawidlowo zwymiarowanego
sprzegla hydraulicznego w wyciagarce;

5) wysokos$ci startu, jakie moga by¢ osizgane w za-
leznos$ci od Sredniej sity w linie i ciczaru w locie, réw-
niez w przypadku wystepowania wiatru czotowego.
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Uktad zaptonowy
stosowany w lotniczych silnikach turbinowych

Artykul zostat opracowany na podstawie badan przeprowadzonych przez autora w Instytucie
Lotnictwa [15]. Zawiera on opis uktadow zaplonowych duzej energii, charakterystyki tych
uktadow, wyniki pomiaréow laboratoryjnych energii wydzielonej w swiecy z polprzewodnikiem,
przeprowadzonych metodq kalorymetryczng i elektrycznag, oraz bilans energetyczny uktadu

zaptonowego.

Na temat ukladu zaplonowego duzej energii autor
nie spotkatl innych publikacji poza pracami [2, 3, 4, 11]
craz krotkimi wzmiankami w réznych czasopismach
lotniczych [6, 7, 8, 9, 10, 12]. W pracy [3] zagadnienie
to jest ujete przewaznie z punktu widzenia teoretycz-
nego. W pracach [2, 4, 11] podane sg ogélne informacje
o ukladach zaplonowych duzej energii, podobnie za-
graniczne czasopisma lotnicze podajg tylko Kkroétkie
informacje o tych uktadach.

Celem niniejszego artykulu jest podanie ogdélnych
informacji o budowie ukladu zaplonowego duzej ener-
gii, zasadzie dzialtania, wplywie stalych obwodu R, L
i C na charakter pracy ukiadu oraz oméwienie bilansu
energetyveznego w tym uktladzie.

Wprowadzenie

W silnikach tlokowych energia potrzebna do wywo-
lania zaplonu paliwa jest rzedu 0,007 dzula na iskre
dla ubogiej mieszanki i 0,004 dzula na iskre dla bogatej
mieszanki. Wymagane napiccie zaplonu wynosi powy-
zej 4500 V i wzrasta ze wzrostem stopnia sprezania
mieszanki paliwowej w cylindrze. Ze wzrostem napie-
cia energia petrzebna do zaptonu paliwa szybko spada.

Wickszo$¢é stosowanych iskrownikéw i cewek daje
energie na iskrc od 0,02 do 0,06 dzula, a wicc prawie
dziesicciokrotnie wiccej niz potrzeba w rzeczywistosci
do zaplonu paliwa.

Zagadnienic zaplonu w silnikach turbinowych jest
bardziej skomplikowane, gltownic ze wzgledu na trud-
nosci wystepujgce przy rozruchu silnika na duzych
wysokos$ciach lotu.

Zapalenie mieszanki nastepuje tylko woweczas, gdy
energia i jej stopien wydzielania sg wystarczajace,
aby pewna minimalna ilo§¢é mieszanki osiggnelta tem-
perature krytyczng i zachowata jg przez czas nie krot-
szy niz 1 wsek [3].

Niska temperatura i duza predko$é powietrza w ko-
morze spalania w przypadku lotu na duzych wysoko-
Sciach mogg spowodowa¢ tak duzy stopien odprowa-
dzenia energii cieplnej ze $wiecy, ze temperatura jej
moze by¢ ponizej temperatury zaplonu rozpylonego pa-
liwa, jesli energia wydzielana w $wiecy nie jest dosta-
tecznie duza. Poza tym zaplon utrudnia mniejsza ilo$¢
tlenu w rozrzedzonym powietrzu.

Z rysunku 1 widaé roéznice energii, niezbednej do
zaplonu paliwa gazowego w silnikach tlokowych oraz

paliwa rozpylonego w silnikach turbinowych, w za-
lezno$ci od ci$nienia,

W poczatkowym okresie rozwoju silnikéw turbino-
wych zaplonu dokonywano za pomocg zwyklej cewki
rozruchowej, ktora wytwarzata w szczelinie powietrz-
nej Swiecy o dlugosci okolo 3 mm szereg iskier (zwiek-
szenie szczeliny powoduje wzrost napiecia przebicia,
a co za tym idzie zwiekszenie energii wydzielanej
w iskrze). Energia wydzielana w przerwie iskrowej
Swiecy, podczas wyladowan, nagrzewala jej elektrody
w przyblizeniu do czerwonosci i krople paliwa padajgc
na nie parowaly wytwarzajgc w ten sposob latwo za-
palajgcy sie gaz.

Taki spos6b zaplonu moze zapewnié¢ rozruch silnikow
turbinowych tylko do ograniczonej wysokosci i pred-
kosci lotu, nawet w przypadku stcsowania dodatkowe-
go zasilania paliwem podczas okresu rozruchowego.

Z czasem znaleziono zadowalajgce rozwigzanie pro-
blemu zaplonu w silnikach turbinowych przez powiek-

Rys. 1. Energia potrzebna do zaptonu paliwa gazowego w sil-
nikach ttokowych oraz paliwa rozpylonego w silnikach tur-
binowych w zaleznos$ci od cisnienia
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szenie energii wydzielonej w S§wiecy do wartosci, ktéra
daje chwilowy stopien wydzielenia energii znacznie
wiekszy niz w przypadku ukladéw z iskrownikiem lub
cewky. Zastosowana $wieca charakteryzuje sie wyla-
dowaniem powierzchniowym poprzez cienkg warstwe
poélprzewodzgcyg. Poniewaz nie ma ona wystajgcych
elektrod, jest znacznie odporniejsza na podwyzszone
temperatury.

Uktlad ten zwany ,,ukladem zaplonowym duzej ener-
gii” zapewnia bezposredni zaplon rozpylonego paliwa
w komorze spalania silnika turbinowego do wysokosci
18 000 m, ktora w praktyce jest rzadko osiggana.

Kierunki rozwoju uktadéw zaplonowych duzej energii
w roznych krajach sg rézne pod wzgledem wartosci
pojemnosci kondensatoré6w zasilajgcych, co daje rozne
ilosci jego roztadowan w jednostce czasu, przy tej sa-
mej mocy zroédla zasilajgcego.

Istniejg rowniez rozbieznosci w wypowiedziach od-
nosnie procentowego wykorzystania w Swiecy energii
nagromadzonej w kondensatorze zasilajacym. Wynosi
ono:

wg Kulebakina [3] i Zefferta [41— 50%b
wg Spreadbury’ego [2] — 37/
wg Watsona [9] mniej niz — 5% w jadrze tuku

Opis ukladu zaplonowego duzej energii

Na rysunku 2 podano schemat typowego uktadu za-
plonowego duzej energii. W skiad tego uktadu wchodzg:
1. Cewk a, ktora stuzy do tadowania kondensatora
zasilajgcego C przez prostownik Pr do napiecia, przy

Jsk
; G};}— R

Elektroda
| jonizujgea
|

Cevikn

o]

Rys. 2. Schemat ukladu zaplonowego duzej energii: Pr — pro-
stownik, C — kondensator zasilajgcy, Isk — iskiernik, Dt —
ditawik, Sw — $Swieca z polprzewodnikiem, Rl, Rz' R3 — opory

ktorym zostaje zjonizowana przerwa iskiernika Isk
i nastepuje zamkniecie obwodu przez powstalty tuk
elektryczny w iskierniku (przebicie szczeliny w iskier-
niku).

Po przebiciu iskiernika kondensator zasilajgcy C
zostaje roztadowany w obwodzie: zacisk kondensatora,
tuk iskiernika, dtawik Dt, pdélprzewodzgca Swieca Sw,
przewody lgczace te elementy z drugim zaciskiem kon-
densatora. Po rozladowaniu kondensator zostaje po-
nownie natadowany. Cykl taki powtarza sie z czestotli-
woscig od 1 do 45 razy na sekunde.

Jezeli pojemno$é kondensatora zasilajgcego C wynosi
5,1 uF, a napiecie, do ktérego zostal natadowany —
1900 V, woéwczas nagromadzona w nim energia pola
elektrycznego wynosi /2 CU2=9,2 dzula.

Wedlug [3] polowa energii nagromadzonej w kon-
densatorze zasilajagcym wydziela sie w §wiecy. Jezeli
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Rys. 3. Charakterystyki tuku: a) charakterystyki dynamiczne
tuku, b) zalezno$é¢é napiecia od pradu tuku dla réznych od-
stepow elektrod mosieznych ¢ 9,6 mm umieszczonych w ze-
wnetrznym polu magnetycznym 0,032 Wb/m?, c¢) zaleznosé
napiecia na Swiecy w funkcji czasu podczas jednego roztado-
wania kondensatora w uktadzie zaptonowym duzej energii

przyjaé, ze czas roziadowania kondensatora wynosi
70 usek, wowczas stopien wydzielania energii w tuku
Swiecy, czyli moc tuku §wiecy, wynosi 65800 W.

2. Iskiernik Isk sklada sie z dwu elektrod wol-
framowych osadzonych na koncéwkach molibdeno-
wych. Elektrody wolframowe s3g ostonigete bankg
szklang z ktérej wypompowano powietrze i na-
pelniono gazem obojetnym, takim jak dwutlenek
wegla, argon lub wodér pod cisnieniem nieco mniej-
szym od atmosferycznego. Gaz obojetny ma na celu
zmniejszenie utleniania sie elektrod podczas przeptywu
duzego pradu rozladowania kondensatora [2]. Odstep
pomiedzy elektrodami wolframowymi jest taki, aby
zgodnie z prawem Paschena napiecie przebicia iskier-
nika wynosilo w przyblizeniu 2000 V.

Niekiedy dla uzyskania stabilniejszego napiecia prze-
bicia iskiernika stosuje sie trzecig elektrode jonizujgca
(patrz rys. 4), ktora jest polgczona z dalszg elektrodg
poprzez opér okolo 30 MQ, lub zamiast trzeciej elek-
trody — gaz wewnatrz banki z domieszkg radioaktyw-
nej substancji (np. krypton aktywowany).

3. Dtawik Dt ma na celu ograniczenie stopnia
rozladowania kondensatora dla powiekszenia sprawno-
sci energetycznej ukltadu.

4. Swieca Sw sklada sie z metalowe]j cylindrycz-
nej elektrody srodkowej i zewnetrznej w formie tulei,
miedzy ktorymi znajduje sie izolator ceramiczny. Na
odslonietej czesci izolatora nalozona jest cienka war-
stwa z materialtu polprzewodzgcego, ktéry przyczynia
sie do wyladowania kondensatora w swiecy w postaci
tuku. Jako poélprzewodnik bywa stosowany tytanian
baru (BaTiO;), dwutlenek tytanu TiO., lub tlenki mie-
dzi [3].



Po doprowadzeniu napiecia do $wiecy w materiale
poiprzewodzacym zaczyna plyngé prad miedzy elektro-
dami, ktéry nagrzewa poédlprzewodnik. Przy wzroS$cie
napiecia, wskutek ujemnego wspélezynnika termicz-
nego poélprzewodnika, prad ten szybko wzrasta. Po
osiggnieciu temperatury od 600 do 800 °C nastepuje
silna termoemisja elektronéw z pélprzewodnika, ktére
jonizujac przylegajacg warstwe gazu powodujg po-
wstanie tuku elektrycznego miedzy elektrodami §wie-
cy [3].

Ogoélne wlasciwosci tuku

Na rysunku 3a podano zalezno$ci pomiedzy napie-
ciem a pradem przeplywajacym przez tuk; sg to tzw.
charakterystyki dynamiczne tuku.

Napigcie u; odpowiadajace pragdowi i = 0 nazywa sie
.napieciem zaplonu”. Przy szybko wzrastajacym pra-
dzie napiecie to bedzie malalo wolniej niz przy powol-
nych zmianach. Jest to spowodowane brakiem czasu
na zjonizowanie przestrzeni pomiedzy elekyirodami.
Natomiast je$li prad od pewnej wartosci i, bedzie
malal do zera dostatecznie szybko, to charakterystyka
tuku bedzie przebiega¢ wedlug jednej z krzywych 2
iim szybciej bedzie prad malal, tym koncowa wartosé
napiecia uy zwana ,,napieciem gasniecia” bedzie mniej-
sza.

Na rysunku 3b podany jest spadek napiecia na tuku
dla r6znych odstepéw miedzy elektrodami [13]. Krzywe
te wskazuja, ze spadek napiecia na tuku jest nieza-
lezny od pradu do wartosci, ktore sg wieksze dla
wiekszych odstepow.

Na rysunku 3c podana jest zalezno$¢ napiecia na
Swiecy w funkcji czasu podczas jednego roztadowania
kondensatora. Podstawa czasu wynosi 100 pusek. Sred-
nia warto$¢ napiecia na $§wiecy w czasie trwania péi-
okresu wynosi okolo 60 V, niezaleznie od plyngcego
przez nig pradu, chociaz do zapoczgtkowania tuku po-
trzeba nawet ponad 600 V.
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Rys. 4. Charakterystyki ukladu zapionowego: a) schemat
ideowy uktadu zaplonowego duzej energii, b) przebieg zmian
napiecia i pradu w funkecji czasu dla R > 2 ]/L/C c) przebleg
zmian napiecia i pragdu w funkcji czasu dla R =2 VL/C
d) przebieg zmian napiecia i pragdu w funkcji czasu dla
R<2 VL/C

Oporno$¢ tuku, wyznaczona z pomiaréw napigcia
i pradu, jest mata; dla duzych warto$ci pradéw mozna
ja przyja¢ jako stata. Dla uproszczenia w dalszych roz-
wazaniach luk w $wiecy i w iskierniku bedzie przyj-
mowany jako element oporowy obwodu elektrycznego
0 wzglednie malym i stalym oporze R, ktoéry lgcznie
z oporem przewodow obwodu R, da opo6r wypadko-
wy R.

Analiza obwodu ukladu zaplonowego duzej energii

Przy powyzszych zalozeniach obwdd elektryczny
ukladu zaptonowego duzej energii przedstawia sie jak
podano na rys. 4a,

gdzie:
C — kondensator zasilajgcy natadowany do na-
piecia U,
Isk — iskiernik, ktory po osiggnieciu okreslonego
napiecia zwiera za posrednictwem luku obwéd
kondensatora,

R, — op6r przewodéw obwodu ukladu zaptonowego,
L — wspdlczynnik samoindukeceji obwodu,
R, — opo6r zastepczy Swiecy i iskiernika,
R =R, + R,— calkowity opér omowy obwodu.

Dla powyzszego obwodu, oznaczajac przez:
i— natezenie prgdu w stanie nieustalonym,
u. —warto$é chwilowg napiecia na kondensatorze,
t =10 czas w chwili zamkniecia obwodu,

podczas rozltadowania kondensatora bilans napieé¢ wy-
razi sie réwnaniem

di
U, iR+ L —1—0

dt
du

C

poniewaz i =C dt

po podstawieniu otrzymuje sie rownanie rézniczkowe
liniowe drugiego rzedu

d*u, R du, u,

av L at L
Calke ogdlng tego rownania mozna wyznaczy¢ przez
podstawienie u, = ert

=0

R 1
t [pz 4+ —. —i=
er (T+LT+LC\’ 0

Pierwiastki tego rownania beda

R R)” 1
,’:__.——_l- et L T e
Fia oL _]/(ZL LC

Po przeanalizowaniu powyzszego réownania okaze sig,
ze dla:

R>2 \/ — — prad rozltadowania kondensatora be-
dzie duzy i aperiodyczny (rys. 4b),

L
R=2 \/E — prad rozladowania kondensatora be-
dzie aperiodyczny krytyczny (rys. 4c),

R<2 \/—— — prad rozladowania kondensatora be-
dzie matly i oscylujacy (rys. 4).

Wplyw indukeyjnosci na charakter roztadowania
kondensatora

W celu zilustrowania wplywu indukcyjnosci na cha-
rakter pracy ukladu zaplonowego wykonano dwa
zdjecia oscylograficzne w ukladzie podanym na rys. 5a.
Na oscylogramie (rys. 5b) krzywa dolna podaje prze-
bieg zmian napiecia w funkcji czasu, a krzywa gor-
na — pradu podczas roztadowania kondensatora o po-
jemnoéci 5,1 pF, gdy w obwodzie ukladu zaptonowego
duzej energii byl wigczony dlawik DI o wspoélczynniku
samoindukecji L =4,11 puH. Na oscylogramie rys. 5¢
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podane sg te same wielkosci, lecz po wylaczeniu z ob-
wodu dlawika Di. Podstawa czasu w obu przypadkach
wynosi 100 usek. Napigcie mierzono z wyprowadzen
OK,, prad — OK,. Kondensator o pojemnoSci 5,1 uF
tadowano do napiecia 1900 V.

Q) ot

e
L

Rys. 5. Wplyw indukcyjnosci na prace ukladu zaplonowego:
a) uklad polgczen do badania wplywu indukcyjnosci na cha-
rakter pracy uktadu zaplonowego duzej energii: b) krzywa
gorna przedstawia przebieg zmian prgdu plyngcego przez
Swiece Sw w funkcji czasu, krzywa dolna — napilecia w funk-
cji czasu podczas rozitadowania kondensatora C =51 uF
w obwodzie z dlawikiem Dt (L = 4,11 xH); c) podaje te same
zalezno$ci co b), lecz po wylgczeniu dilawika Dt

W tablicy 1 podano wartos$ci zmierzone i obliczone
ze zdje¢ oscylograficznych pokazanych na rys. 5b i c.

Jezeli indukeyjnosé obwodu L bylaby na tyle mata,
ze spelniony bylby warunek R > 2 ]/L/C, wowczas
prad w obwodzie bylby duzy, a zatem straty cieplne
w obwodzie (I?R) powstajace w jednostce czasu row-
niez bylyby duze. W tym przypadku stopien wydziele-
nia energii w §wiecy bylby duzy, ale w krétkim czasie.
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Jesli indukcyjnosé L obwodu bytaby tak duza, ze
bylby spelniony warunek R < 2 ]/L/C, wowczas, po
zamknieciu obwodu przez iskiernik, energia elektryczna
nagromadzona w kondensatorze (/2 CU?) zmienialaby
sie, w duzym stopniu w cze$ci indukcyjnej, na energie
polamagnetycznego (!/2 LI2), po czym wracalaby do kon-
densatora, wydzielajac za kazdym razem cze$¢ energii
w luku S$wiecy. Podczas kazdego przejscia energii
z kondesatora do czesSci indukcyjnej i z powrotem na-
stepuje jej spadek glownie na skutek strat cieplnych
w przewodach, w $§wiecy i w iskierniku. Gdy napiecie
na kondensatorze zasilajgcym jest za niskie, by spo-
wodowaé przebicie iskiernika, woOwczas oscylacie
ustaja.

W przypadku duzej indukcyjno$ci obwodu podczas
rozladowania kondensatora natczenie pradu bedzie
matle, wobec czego male bedg rowniez straty cieplne
powstajgce w jednostce czasu; oscylacje i ogblny czas
ich trwania bedzie stosunkowo dlugi, powodujgc duza
ilos¢ wyladowan energii w luku $swiecy. Wykorzysta-
nie energii nagromadzonej w kondensatorze bedzie
duze, lecz stopien wydzielenia energii w ltuku swiecy —
malty.

Opierajgc sie na analizie oscylogramow podanych na
rys. 5 mozna, dla danej pojemnosci kondensatora zasi-
lajagcego i napiecia przebicia iskiernika, wykona¢ uklad
zaplonowy duzej energii w dwu alternatywach:

1. O duzym wykorzystaniu w $wiecy energii nagro-
madzonej w kondensatorze, czyli o duzej sprawnogci
energetycznej i o dlugim czasie trwania roztadowania
kondensatora, lecz o malym stopniu wydzielenia ener-
gii w $Swiecy, tj. o malej mocy luku Swiecy (ukilad
o duzej indukcyjnos$ci obwodu).

2. O malym wykorzystaniu w $wiecy energii nagro-
madzonej w kondensatorze, czyli o matej sprawnosci
energetycznej i o krétkim czasie trwania rozladowania
kondensatora, lecz o duzym stopniu wydzielenia ener-
gii, tj. o duzej mocy luku $wiecy (uklad o matej induk-
cyjnosci obwodu).

Za pomocg prob laboratoryjnych, odtwarzajgcych
warunki wysoko$ciowe, mozna ustali¢, ktéore z poda-
nych wyzej rozwigzan jest odpowiedniejsze do zaplonu
paliwa w silnikach turbinowych.

Napiecia stosowane w ukladach zaptonowych
duzej energii

Poniewaz napiecie na luku swiecy (rys. 3c) jest prak-
tycznie wielkoScig stalg i niezalezng od napiecia, do
ktorego zostal naladowany kondensator, przeto mozna
by wyciggngé wniosek, ze dla powiekszenia sprawno-
sci ukladu nalezaloby stosowaé nizsze napiecie na



kondensatorze, gdyz wowczas wieksza jego cze$é byla-
by wykorzystana w luku swiecy. Jak wynika z pomia-
row Kkalorymetrycznych (tablica 2), Srednia energia
wydaielana w tuku §wiecy jest zalezna od energii na-
gromadzonej w kondensatorze. Wedlug Kulebakina [3]
Srednia moc wydzielona w $wiecy, przy statej energii
poczatkowe] nagromadzonej w kondensatorze, rosnie
ze zmniejszaniem pojemnosSci kondensatora; jest to
oczywiscie mozliwe tylko woéweczas, gdy kondensator
0 mniejszej pojemno$ci bedzie natadowany do wyz-
szego napiecia (dla zachowania warunku stalej energii
poczatkowej). Z powyzszego wynika, ze dla zapewnie-
nia lepszego wykorzystania energii napiecie na kon-
densatorze powinno by¢ duze.

Dostepna w kraju literatura techniczna podaje, ze
w ukladach zaplonowych duzej energii powszechnie
stosowane jest napiecie 2000 V.

Pomiary energii wydzielonej w Swiecy polprzewodni-
kowej i analiza ich wynikow

Przy doborze pojemnosci kondensatora, ktéry nalezy
zastosowaé¢ w ukladzie zaplonowym duZej energii, po-
zgdane byloby wiedzie¢, jaki procent energii zgroma-
dzonej w kondensatorze zostanie efektywnie wykorzy-
stany w Swiecy.

Tablica?2 Wyniki pomiar6w energii wydzielonej w Swiccy
polprzewodnikowej uzyskane mietqoda kalorymetryczna

© ¢'5 )
] §% | 5 |§E2E|gees
S & 3 59| xNg8 A
ES| 3 | 2%95|LBE5 | J100%  ywag
93 T | Hecx |[dAz85 4
g| & N
[4F) P
[dzul] | [dzul]
1 2,95 |Angiia 5,325 1,702 32,0 Iskiernik
poiski 1,9 kV
2 2,95 v 5,325 1,617 30,4 v " |
3 2,95 0o 5,325 1,608 30,2 »» »
4 2,95 1 5,325 1.659 31,1 » 1
5 2,05 I 5,325 1,667 31,3 » ”»
6 2,95 s 5,325 1,708 32,04 » »
7 2,95 » 5,325 1,780 33,4 ”» »
8 2,95 ” 5,610 1,730 30,9 Iskiernik
angielski 1,95 kV
9 4,08 .y 7,364 2,390 32,4 Iskiernik
polski 1,9 kv
10 4,03 ' 7,364 2,460 33,4 » »
| 1 | 4,08 . 7,572 2,360 30,4 | Iskiernik
angielski1,95 kV
12 15,45 o 27,850 8 350 30,0 » »
13 15,45 0 27,850 8,700 31,25 0 o

Poniewaz w dostepnej literaturze istniejg na ten te-
mat duze rozbieznosci (od 5 do 50%), przeto Instytut
Lotnictwa przeprowadzil pomiary energii wydzielone]
w Swiecy polprzewodnikowej dwiema metodami. Wy-
niki tych pomiaréw podano w tablicy 2 i 3.

Z pomiaréw kalorymetrycznych wynika, iz podczas
jednego roztadowania kondensatora w Swiecy wydziela
sie okolo 32% energii nagromadzonej w kondensatorze,
natomiast z pomiaréw elektrycznych — tylko okolo
15%,.

Metoda kalorymetryczna pomiaru energii wydzielo-
nej w Swiecy polprzewodnikowej, dzieki zastosowaniu
precyzyjnego termometru Beckmanna z lunetka (po-
zwala ona na odczytywanie temperatur z dokladnos$cig
0,002—0,001 °C), jest miarodajna. Metodzie tej mozna
zarzucié, iz wykazuje wiecej energii, niz w istocie idzie
na zapalenie paliwa, gdyz mierzy ponadto energie
Swietlng i dzZzwiekowg zamieniong na cieplo oraz ener-
gie idgcg na podgrzanie $Swiecy. Zasadniczg wada me-
tody kalorymetrycznej jest jej duza pracochtonnosé.

Metoda elektryczna wykazata zbyt niski procent
energii wydzielonej w $wiecy. Zasadniczym powodem
tego sg trudnos$ci pomiaru pradu plyngcego przez
Swiece. Pomiar tego prgdu wymagal zastosowania
bocznika bezindukcyjnego, ktoérego opér wynosit
wprawdzie tylko 0,02772 ©Q, tym niemniej jednak
zwiekszal catkowity opdér obwodu o okolo 60°. Takie
powiekszenie oporu w uktadzie zaplonowym w znacz-
nym stopniu zmniejsza warto$¢ prgdu w Swiecy —
stgd mala sprawnos$é¢ uktadu. Po opanowaniu metody
pomiaru pradu bez bocznika, pomiar energii wydzielo-
nej w $wiecy poOiprzewodnikowej za pomocg oscylo-
grafu wysokonapieciowego bedzie prosty w wykonaniu,
dokladny i malo pracochtonny.

Na podstawie analizy wynikéw z przeprowadzonych
prob mozna podaé¢ nastepujgcy bilans energetyczny
ukladu zaplonowego duzej energii:

A. Energia nagromadzona w Kkonden:atorze

zasilajgcym 100%
B. a, energia wydzielona w przewodach
w postaci ciepta (I2R) 50y
b, energia wydzielona w tuku Swiecy po6i-
przewodzacej 32,20y
¢, energia wydzielona w iskierniku wediug
wzoru Hillana 8,15%y

Z pozostatych 9,65% energii, ktéora w tej pracy nie
zostala okre$§lona, cze$¢ zostalta w kondensatorze jako
nie wykorzystana, cze$¢ zostala w nim zamieniona na
energie cieplng i mechaniczng, a reszta wypromienio-
wata w postaci fal elektromagnetycznych.

Tablica 3. Wyniki pomiaré6w cnergii wydzielonej w Swiecy poiprzewodnikowej uzyskane metoda elektryczna podczas
rozladowania kondensatora, w ktorym nagromadzona energia wynosita A, =135 dzula

Wielko§¢ mierzona Symbol Jednostka -
pierwszy l

Skuteczna warto$¢é prgdu I A 1610

piynacego przez Swiece |
Skuteczna warto$¢ napiegcia U v 45

na Swiecy [
Czas trwania pétokresu t nsek 17,5
Energia wydzielona

w Swiccy A=UIt dzul 1,27
Energia wydzielona

w iskierniku A=Kk I ]/t dzul I 0,625

F'olokres Suma A
drugi trzeci czwarty energii _O 100%
706 353 150 I
38,5 34 25
17,5 19 17,5
0,476 0,228 0,0638 2,0478 1682
0,273 0,142 0,058 1,098 8,15
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Przeprowadzone w Instytucie Lotnictwa badania po-
zwolily na:

1. Okre$lenie energii wyzwolonej w $Swiecy z po6i-
przewodnikiem podczas rozladowania kondensatora
zasilajgcego uklad zaplonowy duzej energii.

2. Wyjasnienie bilansu energetycznego w powyzszym
uktladzie.

Analiza zdje¢ oscylograficznych parametrow elek-
trycznych badanego uktadu umozliwila ponadto:

a) zbadanie wplywu statych obwodu R, L, C na cha-
rakter wydzielania energii w $§wiecy; dane te beds
bardzo pomocne przy projektowaniu ukladéw zaptlo-
nowych duzej energii,

b) dokonanie witasciwego doboru przewodéw zaplo-
nowych i ich usytuowanie na samolocie,

c) opracowanie elektrycznej metody pomiaru energii
wydzielonej w $§wiecy z pélprzewodnikiem.
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Badania jakoséci powtok tlenkowych na aluminium i stopach

aluminiowych
Czesé |l

Pierwsza czes¢ artykutu (patrz TLiA 7/67) zostata poswiecona badaniom grubosci powlok tlen-
kowych na aluminium i jego stopach. We wstepie podano dos¢ obszerne wiadomosci dotyczqce
wtasnosci powtok tlenkowych oraz czynnikéw decydujqcych o ich jakosci.

W niniejszej, drugiej czesSci zawarto szersze omowienie procesu uszczelniania powtok tlenlkowych
oraz podano przeglgd i opis metod badania szczelnosci.

Uszczelnianie powlok tlenkowych

Jak wiadomo, powtloki tlenkowe tworzg sie przez
elektrochemiczng przemiane aluminium w tlenek glinu.
Tlenek glinu krystalizuje w uktadzie heksagonalnym,
przy czym cecha charakterystyczng jego krysztatow
jest wystepowanie poréw o przekroju gwiazdzistym
(rys. 1).

Istniejg dwie metody uszczelniania powtlok tlenko-
wych:

1.Przez wypelnienie poréw solami me-
tali ciezkich. Metoda ta polega na uszczelnianiu
powlok np. w roztworze octanu niklawo-kobaltowego
o skladzie: 1000 ml dejonizowanej wody + 5,5 G octanu
niklu + 1 G octanu kobaltu + 8 G kwasu borowego.
Roztwér ten nastawia sie na warto$¢ pH 5,5 za pomocg
kwasu octowego. W zabiegu tym nastepuje calkowite
wypelnienie poréw wodorotlenkami niklu i kobaltu.
Kapiel ta jest dzi$ juz bardzo rzadko stosowana, ponie-
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waz wymaga utrzymywania statej temperatury, war-
tosci pH oraz stalego stezenia metali, co w praktyce
jest klopotliwe.

2.Przez zamkniecie poréw dzieki zwiek-
szeniu objetos$ci czgsteczek tlenku gli-
n u. Metoda ta zdecydowanie wysunetla sie obecnie na
pierwsze miejsce. Polega ona na poddawaniu powlok
tlenkowych dziataniu pary wodnej lub wrzgcej wody.
Nastepuje wtedy reakcja tlenku glinu z woda, w wy-
niku czego powstaje monohydrat tlenku Al,O,- H,0,
ktoérego czasteczki zajmujg wiekszg objetos¢ i zamy-
kajg w ten sposob Swiatlo poréow.

Najlepsze wyniki osigga sie przeprowadzajgc uszczel-
nianie w parze wodnej, unika sie wtedy niekorzystnego
wplywu zanieczyszczen wystepujagcych w wodzie. Nie
wszedzie jednak metoda ta jest mozliwa do zastosowa-
nia w przeciwienstwie do metody uszczelniania we
wrzgcej wodzie, ktérg mozna przeprowadzi¢ w kazdym
zakladzie. Nalezy tu podkresli¢ specjalne znaczenie, dla



jakosci uszczelnienia, temperatury wody w trakcie
uszczelniania oraz stopnia jej czysto$ci. Szczegdlnie
szkodliwie wplywajg na jako$§¢ uszczelnienia zanie-
czyszczenia wody fosforanami i krzemianami [1]. Do
uszczelniania powinno sie uzywaé¢ wode dejonizowanag
lub destylowana, w ktérej zawarto$¢ krzemiandéw nie
powinna przekraczac¢ stezenia 15 mG/l [2], a fosforan6w
10 mG/1l. Natomiast obecno$é¢ fluorkéw o stezeniu do
50 mG/l oraz sodu, potasu i wapnia w postaci siarcza-
néw i chlorkéw do zawartos$ci 200 mG/l nie wywiera
wykrywalnego, szkodliwego wplywu na jako$¢ uszczel-
nienia. Maksymalna dopuszczalna opornos$¢ wody nie
powinna by¢ mniejsza niz 3,5 nQ na cm?®, a pH powinno
zawiera¢ sie w granicach 5—7, przy czym oba te pa-
rametry powinny by¢ ciggle sprawdzane i utrzymywa-
ne na optymalnym poziomie. Drugim czynnikiem od-
grywajgcym zasadniczg role w procesie uszczelniania
w wodzie jest temperatura. Temperatura wody powin-
na wynosi¢ 98—100 °C; nawet chwilowy spadek do
warto$ci 95—97 °C obniza juz znacznie jako$¢ uszczel-
nienia.

Stopien uszczelnienia rosnie proporcjonalnie do cza-
su trwania procesu, az do momentu uzyskania maksy-
malnego stopnia hydratacji. Odno$nie ustalania czasu
trwania procesu przyjeta sie powszechnie regutla, we-
dlug ktérej czas uszczelniania powinien byé réwny
czasowi utleniania. Jednak przy zmianie gesto$ci pradu
w kapieli zmienia sie rowniez czas anodowania,
w zwigzku z czym tej samej grubos$ci powloki odpo-
wiadalyby roézne czasy uszczelniania. Dlatego znacznie
wlasciwsze wydaje sie ustalanie czasu uszczelniania
w odniesieniu do grubos$ci powloki. Jest to jednak
problem dyskusyjny, jedni autorzy podajg za wystar-
czajgcy czas 1 minute na 1 mikron grubos$ci powtoki [2],
inni — 4 minuty na 1 mikron [3, 4].

Najczestszymi bledami popelnianymi w procesie
uszczelniania sg: zbyt krétki czas uszczelniania (czesty
blad w okresach nasilenia prac w anodowniach), zbyt
niska temperatura wody (ponizej 98°C) oraz uzycie
wody wodociggowe]j zamiast dejonizowanej lub wody
zanieczyszczonej kgpielg do utleniania.

Niestety, niewystarczajgce uszczelnienie nie zmienia
wygladu zewnetrznego powloki i moze z latwoscig
uj$¢ uwadze galwanizera. Wynika z tego faktu ko-
nieczno$¢ badania jakos$ci uszczelnienia.

Rys. 1. Komorka elementarna sieci przestrzennej krysztatow
tlenku glinu z widocznymi gwiazdzistymi porami

Przeglad metod badania szczelnoSci

Istniejace metody mozna podzieli¢ na nastepujgce
grupy:

1. Badania wagowe

a) wyznaczanie przyrostu ciezaru probki, ktéra po
normalnym uszczelnieniu zostala poddana dodatkowe-
mu procesowi uszczelniania [5, 6];

b) wyznaczanie ubytku ciezaru proébki, ktéra po
uszczelnieniu zostala zanurzona na okreslony czas
w 1In HNO; [7, 8].

2. Badania korozyjne

Obserwacje zmian zachodzgcych na powierzchni po-
wlok tlenkowych pod dzialaniem:

a) roztwordéw kwaséw — proba Kape [9, 10, 11],

b) sztucznej atmosfery przemystowej, tj. atmosfery
nasyconej parg wodng z dodatkiem dwutlenku siarki
i dwutlenku wegla — proba Kesternicha [4, 12, 13],

¢) roztworu chlorku sodowego z dodatkiem kwasu
octowego i nadtlenku wodoru [4].

3. Barwienie powtlok

Obserwacje witasnosci uszczelnianych powtlok tlenko-
wych, ktore zaleznie od jako$ci uszczelnienia adsorbujg
mniejlub wiecej barwnika. W badaniu tym uszczelnio-
ne powloki tlenkowe albo poddaje sie wstepnej obrébce
w kwasie azotowym [3, 4, 13], albo zanurza sie bezpo-
Srednio po wyplukaniu z resztek kapieli uszczelniajgce]
do roztworu barwnika (BS 1615, 1961, ASTM Test B
136/45, DIN 17611 i 17612).

4. Elektroniczne metody pomiarowe

a) pomiar przewodnictwa elektrycznego [1]; metoda
badania polega na wykorzystaniu waskiej zaleznos$ci
miedzy porowato$cig powlok i przewodnoscig,

b) pomiar opornosci izolacji powlok tlenkowych
(Préba Fact) [1]; pomiar oporno$ci izolacji wykorzy-
stano do wyznaczania stopnia uszczelnienia powtlok;
przez przetworzenie spadku napiecia na proporcjonalng
do niego czestotliwo$¢ mozna w prosty sposéb podaé
wyniki pomiaréw w postaci cyfrowej; to badanie jest
w duzej mierze zalezne od grubosci powloki; badanie
powlok grubszych niz 15 p ta metoda jest niemozliwe,

c) pomiar impedancji; Burwell-May [14] mierzac
opér omowy i oporno$¢ urojong stwierdzili zmiany
w powloce zachodzace pod wplywem procesu uszczel-
niania; ubytek pojemnos$ci polgczony z przyrostem
opornosci rzeczywiste] wskazywal na zwiekszenie
stopnia uszczelnienia powtloki.

Pierwsza grupa metod podanych w przegladzie nie
wymaga specjalnego omoéwienia.

Badania korozyjne ujete w drugiej grupie przegladu
sg stosowane zwykle jako uzupelniajgce lub potwier-
dzajgce w powigzaniu z innymi metodami.

Najbardziej popularne sg obecnie metody badania
szczelnos$ci powlok przez barwienie oraz pomiar impe-
dancji.

Badanie szczelnoSci powlok tlenkowych
przez barwienie

Wielu autoréw uwaza metode barwienia za najlepszg
[2, 4, 13], mimo Ze nie jest to metoda iloSciowa. Jedng
ze starszych wersji badania tg metodg jest barwienie
przy uzyciu fioletu antrachinonowego [13]. Przebieg
badania wyglada nastepujgco: krople 2% roztworu fio-
letu antrachinonowego naktada sie na powtloke tlen-
kowa na okres 5 min. Po sptukaniu wodg, powierzchnia
powloki dobrze uszczelnionej nie powinna wykazywaé
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zabarwienia w miejscu badania. Ten rodzaj badania
podaje norma angielska BS 1615/1961, norma amery-
kanska ASTM B 136/45 oraz norma polska PN-65/H-
-97023, przy czym ta ostatnia inaczej interpretuje wy-
niki.

Jednak, wedlug ostatnich badan [2] bezposrednie,
bez wstepnej obrobki chemicznej, barwienie powlok
tlenkowych nie daje rzeczywistego obrazu ich uszczel-
nienia, poniewaz w czasie uszczelniania powstaje po-
wierzchniowa warstewka wodorotlenku glinu podatna
na barwienie. Niemcy okres$lajg jg jako ,,.Schmant
Schicht”, Anglicy jako ,,Smudge layer”. Przed przy-
stagpieniem do badania szczelnos$ci nalezy te warstewke
usungé. Mozna to zrobi¢ poddajac powloke tlenkowg
dziataniu 30---40°%% kwasu azotowego w temperaturze
21—25°C. Nawet 30-minutowa obrobka w kwasie azo-
towym nie narusza dobrze uszczelnionej powtloki tlen-
kowej, usuwa natomiast niepotrzebna warstewke po-
wierzchniowg wodorotlenku glinu.

Inng metode usuwania tej warstewki podaje B. Scott
[2]. Mianowicie zaleca on stosowanie roztworu o na-
stepujgcym sktadzie: 2,500 H,SO, + 1%/o (wag) KF, za-
miast 409/ kwasu azotowego, ktory ze wzgledu na dos¢
duze stezenie jest niewygodny w operowaniu i dzialta
znacznie wolniej. Roztwor podany przez B. Scotta wy-
kazuje duzg aktywno$é¢, juz po 50—70 sek dziatania
powoduje usuniecie warstewki, a jednoczeSnie nie
drazni skory. Nie mozna go stosowa¢ jednak przy ba-
daniu bardzo cienkich powlok o grubos$ci ponizej 3
poniewaz zbyt duza czes$¢ powloki zostaje przy tym
usuwana. Po rozpuszczeniu warstewki wodorotlenku
glinu przystepuje sie do barwienia powtloki tlenkowej.
Obecnie wyraznie zaznacza sie dazenie do zastgpienia
fioletu antrachinonowego (podawanego w normach)
innymi barwnikami.

Cytowany juz kilkakrotnie H. Neunzig [4] zaleca
stosowanie barwnika zieionego — zieleni aluminiowe]
(Aluminiumgriin GLW Durand). Barwienie przeprowa-
dza sie zanurzajgc badang prébke, po uprzedniej ob-
robce wstepnej, do roztworu zieleni aluminiowej GLW
o stezeniu 10 G/1 i temperaturze 50°C, na 15 min. Po
sptukaniu wodg i wysuszeniu, w przypadku dobrze
uszczelnionej powloki nie powinno wystapi¢ zadne za-
barwienie.

B. Scott stwierdza na podstawie swych prac, ze
znacznie wygodniejszy w pracy jest barwnik o nazwie
Aluminium Fast Red B3LW. Barwnik stosuje sie w ste-
zeniu 10 G/l. Daje on kontrastowg dobrze widoczng
plame w miejscu badania, dziata szybko i w tempera-
turze pokojowej. B. Scott, podobnie jak norma BS 1615
i ASTM B 136/45, uwaza, ze latwiejsze jest miejscowe
barwienie przez nakladanie kropli barwnika na po-
wierzchnie badang (po uprzednim zdjeciu warstewki
wodorotlenku glinu kroplg roztworu fluorku potasu
w kwasie siarkowym). Przepisany czas dzialania Alu-
minium Fast Red BSLW wynosi 1—2min, a wiec znacz-
nie krécej niz zieleni aluminiowej GLW. Wyniki tej
nowej proby daty dobrg korelacje z wynikami badan
korozyjnych. Za kryterium oceny dobrze uszczelnione]

powloki przyjeto stabo lub bardzo stabo r6zowe za- .

barwienie.

W badaniach szczelnos$ci metodg barwienia, tak jak
przy wszystkich wizualnych badaniach kolorymetrycz-
nych,. interpretacja wynikéw zalezy od oceny i do-
Swiadczen pracownika. Wskazane jest porownywanie
badanej préobki z wzorcami o znanej jakosci uszczel-
nienia.
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Metoda barwienia jest niezalezna (z wyjgtkiem omd-
wionego wyzej zastosowania do powlok ponizej 3 pn) od
grubos$ci powtloki.

Metoda tg mozna bada¢ powloki wytwarzane w ka-
pieli kwasu siarkowego, kwasu szczawiowego oraz
twarde powtloki, wytwarzane w niskich temperaturach.
Mozna rowniez badaé¢ barwione powtloki tlenkowe, jesli
nie sg zbyt ciemne, nalezy wtedy stosowaé barwnik
kontrastujgcy kolorem z powloka.

Badanie szczelno$ci powlok tlenkowych mozna prze-
prowadzi¢ stosujgc takze, oczywiscie po odpowiednim
przebadaniu, inne nie wymienione tu barwniki z grupy
dziatajgcej na tlenek glinu na zimno i o odpowiednie]j
intensywnosci.

Badanie szczelno$ci powlok tlenkowych przez pomiar
impedancji

W elektrotechnice przez impedancje okres$la sie opor-
no$¢ pozorng dla przeplywu prgdu zmiennego przez
obwod elektryczny. Impedancja jest wiec zblizona do
oporu omowego w obwodzie pragdu statego.

Zjawisko impedancji moze by¢ wykorzystane do ba-
dania jakos$ci uszczelnienia powlok tlenkowych tylko
wtedy, gdy znana jest ich grubos$¢, poniewaz wartosé
impedancji zalezy w rownej mierze od obu tych czyn-
nikow. Na rys. 2 podano wedtug H. Birtela {1] laborato-
ryjny ukltad pomiarowy. Pomiar odbywa sie za pomocg
zasilania mostka Philipsa GM 4249 generatorem niskie]
czestotliwo$ci. W polozeniu ,,otwarty mostek” w jedno
ramie wstawia sie sonde, w drugie ramie kondensator
dekadowy 8 i opornik dekadowy 7. Zrdéwnowazenie
mostka pomiarowego dla dokladnych pomiaréw prze-
prowadza sie za pomocg metody wskazoéwki obrotowej.
Wyrownanie fazowe mostka prgadu zmiennego jest
mozliwe w ten sposob, ze poziome plytki odchylajgce
oscyloskopu synchronizowane sg napieciem zasilania
mostka, podczas gdy do plytek pionowych przylgcza sie
poprzez wzmacniacz napiecie wyjsciowe mostka. Ta
metoda zrOwnowazenia ma te szczegdlng zalete, ze wy-
kazuje duzg czuto$¢ w poblizu punktu zerowego.

Lty
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Rys. 2. Schemat uktadu pomiarowego: 1 — naczynko z drutem

platynowym, 2 — powloka tlenkowa, 3 — podloze, 4a + 4b —

ramiona mostka, 5 — generator czestotliwosci akustycznych.

6 — oscyloskop z plytkami odchylajgcymi pionowymi D,

i D’1 oraz poziomymi D2 i D’2, 7 — opornik dekadowy, 8 — kon-
densator dekadowy
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Rys. 3. Zalezno$¢ impedancji Z wyrazonej w kiloomach od
grubosci powtoki w p przy réznych czasach uszczelniania
w parze wodnej o temperaturze 100 °C

Dla doswiadczalnego przeprowadzenia tego pomiaru
prébowano uzyskiwaé poziome polozenie elipsy nie za
pomocg potencjometru mostka, lecz przez obustronne
wyréwnanie pojemnos$ci C i opornosci R i oddzielny
pomiar tych dwoch wielko$ci za pomocg mostka RC
GM 4144. Pomiarowa czestotliwo$¢ wynosita 1000 Hz.
Jako ciecz sprzegajgcg uzyto 3% NaCl, ktérg umiesz-
czono w naczynku gumowym o & 10 mm. Do tego roz-
tworu zanurzono drut platynowy. Polgczenie z metalem
podloza zostalo dokonane za pomocg zacisku.

Pomiar w wyzej omoéwionym ukladzie rozpoczyna
sie zrbwnowazeniem opornosciowym mostka, przez co
elipsa na ekranie zmienia sie w skos$nie polozong linie
prostg. Przez réownolegle podigczenie kondensatora
mozna te prostg obréci¢ w kierunku przeciwnym do
ruchu zegara, przy czym powstaje ponownie elipsa.
Dalszg korekture przeprowadza sie uzywajgc na prze-
mian opornika i kondensatora, az wreszcie w punkcie
zerowym powstaje na ekranie pozioma prosta. W ten

Inz. BOGUSEAW GRUCHELSKI

spos6b moga by¢é zmierzone wartosci pojemnosci C
i opornosci R. Impedancje Z oblicza sie ze wzoru:

Z=Re +Xz,

przy czym oporno$¢ R i reaktancje X. podaje sie
w omach.

Traktujgc probki anodowane jako polgczenie szerego-
we lub rownolegle oporu i pojemnosci oraz wiedzac, ze
stopien uszczelnienia ma okres$lony wplyw na wartosé
tych parametréw, mozna je zmierzy¢ i uzyskaé w ten
spos6b informacje o jakosci uszczelnienia.

Na rys. 3 podano graficzne ujecie zalezno$ci miedzy
wartos$cig impedancji a czasem uszczelniania i grubo-
Scig powtloki.

W podsumowaniu przeglgdu metod badania szczelno-
Sci powlok tlenkowych na aluminium wyraznie zazna-
cza sie potrzeba opracowania jednoznacznie brzmigcej
metody oceny jakos$ci uszczelniania.

W Instytucie Mechaniki Precyzyjnej zostang podjete
w roku biezgcym prace nad wytypowaniem odpowied-
niego barwnika oraz parametréw badania szczelnosci
powtlok tlenkowych metodg barwienia.
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Zagadnienie rytmicznosci obstugi technicznej samolotéw

Rytmicznosé obstugi techniczne] sa-
molotéw jest zagadnieniem znacznie
bardziej skomplikowanym niz ryt-
miczno$¢ produkeji. Na rytmicznosé
obstugi majg wplyw nie tylko czyn-
niki mozliwe do przewidzenia, ale
rowniez nie przewidziane, jak uszko-
dzenia sprzetu i pogoda, wpltywajace
na opdznienie przegladu samolotu,
niewykonanie oblotu technicznego,
kompensacji itp. Rytmiczno$é na-
praw sprzetu lotniczego juz mozna
poréwnaé z rytmicznoscig produkeji,
jakkolwiek i tu powazny wplyw moze
mie¢ powstanie nieprzewidzianych
uszkodzen.

Planowanie rytmicznosci obstugi
polega na réwnomiernym rozlozeniu
przegladéw w okresach tygodnio-
wych, miesiecznych i kwartalnych.
Pewna rownomierno$¢ prac wyste-
puje juz wowczas, gdy pracochion-
nos$¢ wszystkich czynnosci, wykony-
wanych przy samolotach w poszcze-

g6lnych dniach, nie przekracza mo-
cy produkcyjnej oddzialow obstugu-
jacych. Dopiero jednak, gdy praco-
chlonnos$¢ przegladdéw w poszczegol-
nych specjalnosciach i trudnos$ci ich
wykonywania sg do siebie zblizone
w okresach dziennych i tygodnio-
wych (i gdy spelnione sg inne wa-
runki, jak zapewnienie dokumenta-
cji, czeSci zamiennych, wyposazenia
hangarowego itp.), mozna moéwi¢ o
planowanej rytmicznosci. Taka ryt-
miczno$é, korzystna dla bazy tech-
nicznej przedsiebiorstwa, jest cze-
stokro¢ nieosiggalna ze wzgledu na
sam rozklad lotéw, nie mowige juz
o innych czynnikach. Niemniej, przez
odpowiedni dobé6r samolotéw do lo-
tow (np. wykorzystywanie ujemnych
tolerancji okreséw miedzyprzeglado-
wych), mozna w maksymalny sposob
uwzgledniaé mozliwosci warsztatow
obstugowo-naprawczych. Planowanie
eksploatacji i obstugi technicznej

samolotéw musi byé stale kompro-
misem miedzy potrzebami oddziatu
eksploatujgcego sprzet a mozliwo-
Sciami bazy technicznej danego
przedsiebiorstwa. Jest to zadanie
trudne, wymagajace nadania odpo-
wiedniej rangi komoérce planowania
i dobrania wykwalifikowanych pra-
cownikow.

Podstawg do przeprowadzenia ana-
lizy rytmicznosci musza byé dokiad-
ne zapisy — np. w ksigzce dyspo-
zytora — stwierdzajgce, jaki prze-
glad byl wykonany, jaki byt jego
termin planowany i rzeczywisty i
jakie byly przyczyny ewentualnego
opdznienia. Na podstawie tych zapi-
sOw opracowuje sie zbiorcze zesta-
wienie na kazdy miesigc, stuzgce do
obliczenia wskaznik6w nietermino-
wosci przegladow.

Wprowadzenie tych wskaznikéw
oparto na zaltozeniu, ze uktadem od-
niesienia sg przeglady planowane,
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rozlozone rytmicznie w okresie mie-
siecznym. Wskazniki powinny dawaé¢
obraz przesuniecia terminéw prze-
gladéw wykonanych w stosunku do
terminéw planowanych. Je$li np. w
danym okresie przeprowadzono 8
przegladow i je$li oznaczy sie przez:
a, b, c — wczeSniejsze rozpoczecie w
godzinach,
i, k — opOznione rozpoczecie w go-
dzinach,

g, h — wczesniejsze zakonczenie w

godzinach,

e, f —opo6znione

godzinach,

to nieterminowe wykonawstwo moz-
na okres$li¢ za pomoca:

a) wskaznikéw czestotliwo$ci nie-
terminowego rozpoczynania i koncze-
nia przegladow:

1) wskaznika wecze$niejszego roz-

zakonczenie w

3
poczecia (a, b, c) ; <100 = 37%

2) wskaznika op6znionego rozpo-

2
czecia (i, k) ; - 100 = 259/,

3) wskaznika wczesSniejszego za-

2
konczenia (g, h) 3 - 100 = 25%p

4) wskaznika opOzZnionego zakon-

2
czenia (e, f) E - 100 = 25%p

pokazujgcych, ile przegladéow i na-
praw zostalo rozpoczetych i zakon-
czonych niezgodnie z planowanym
terminem — w stosunku do ilosci
zaplanowanych w danym okresie
przegladow;

b) wskaznikOw przesuniecia okre-
sOw przestojow, wyrazonych w go-
dzinach na przeglad:

1) wskaznika weczeSniejszego roz-
at+tbte
poczecia ——— [godz/przeglad]
2) wskaznika opdznionego rozpo-

i+ k

czecia [godz/przeglad]

3) wskaznika weczeSniejszego za-

konczenia [godz/przeglad]

4) wskaznika opodznionego zakon-

. e+ f
czenia — ;— [godz/przeglad]
Wskaznik przesuniecia oblicza sie
metodg wartosci medialnych. Obli-
czanie ich jako $redniej arytmetycz-
nej lub innego rodzaju $redniej mo-
ze da¢ falszywy obraz, co ilustruje
nastepujgcy przyktad: jesli w danym
miesigcu op6znionych przeglgddéw np.
po 50 godzinach lotu bylo 10, w tym
jedno opdznienie 48-godzinne, 8 dwu-
godzinnych i jedno jednogodzinne, to
ustawiajgc te opo6znienia w szeregi
rozdzielcze wida¢, ze Srednie opdz-
nienie (medialne) po odrzuceniu war-
tosci skrajnych, nietypowych, wyno-
sito 2 godziny. Natomiast obliczajgc
Srednig arytmetyczng, otrzymuje sie
Srednie opdznienie 5,7 godz na prze-
glad. W przedsiebiorstwach trans-
portu lotniczego — wykonujgcych
duze ilosci lotow w SciSle okres$lo-
nych godzinach — op6znienie podsta-
wienia samolotu o 2 godziny moze
by¢ jeszcze dopuszczalne, jesli zapla-
nowano rezerwe czasu miedzy za-
konczeniem przeglagdu a odlotem na
trasg. Opobznienie szeSciogodzinne
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musi spowodowaé odwotanie lotu.
Wyselekcjonowanie opOznien typo-
wych mozna przeprowadzi¢ drogg
obliczen (przy b. doktadnych oblicze-
niach) lub na podstawie szybkie]
oceny wzrokowej, ukltadajgc opdz-
nienia w szeregi rozdzielcze.

W pewnych przypadkach, dla u-
proszczenia obliczen, mozna okre$laé
jedynie wskazniki nieterminowego

(gth+tetf)

zakonczenia przegladéw 8
[godz/przeglad].

Aby zdaé¢ sobie sprawe z tego, w
jakim stopniu przeglady awaryjne
nieplanowe, dezorganizujg rytmicz-
nos¢ obstugi, nalezy obliczaé rowniez
wskazniki przestojow awaryjnych:

1) wskaznik ilosci przeglagdow
awaryjnych w stosunku do ilosci
przegladéw planowanych, wyrazony
w 9,

2) wskaznik lgcznego czasu prze-
stojow awaryjnych w stosunku do
lgcznego czasu przestojow planowa-
nych, wyrazony w 9. Do obliczenia
powyzszych wskaznikow nieodzowna
jest $cista rejestracja przestoju sa-
molotéw z powodu awarii i usterek.

W jednym 2z przedsiebiorstw lot-
niczych w Polsce przeanalizowano
terminowo$¢ przegladdéw i stwierdzo-
no, ze:

1) ilos¢ opO6znionych przegladow
wahata sie w poszczegdlnych mie-
sigcach od 40 do 809/ iloSci przegla-
dow planowanych, przy czym S$red-
nie opodznienie wynosito od 10 do 20
godzin na przeglad; ilo$¢ przyspie-
szonych przegladéw wahata sie od 10
do 509, przy czym S$rednie przysSpie-
szenie wynosilo od 5 do 15 godzin na
przeglad;

2) najwieksza nieterminowos$¢é prze-
gladow wystepowala w miesigcach
jesiennych (pazdziernik, listopad) i
zimowych (styczen, luty);

3) w miesigcach o duzym nasileniu
przegladow nie planowanych awaryj-
nych, wystepowalta réwniez najwiek-
sza nieterminowo$¢ przegladow pla-
nowanych ze wzgledu na spietrzenie
prac,

Jakie mogg byé¢ przyczyny nieryt-
micznej obstugi technicznej samolo-
tow i1 Srodki zaradcze? Analizujgc
miesieczne plany wykorzystania
zdolnos$ci produkcyjnych oddziatow
obstugujgcych samoloty w danym
przedsiebiorstwie, mozna niejedno-
krotnie stwierdzié¢, ze — po pierw-
sze — nierytmiczno$é przegladéw
wynika juz z samego planowania
eksploatacji. Decydujacy wplyw ma-
ja tu umiejetnosci dobierania samo-
lotéw do lotow i podstawiania ich
na przeglady. Jes$li komoérka plano-
wania nie oblicza obcigzenia dzien-
nego oddzialow obstugujgcych w
roboczogodzinach, to nie moze ona
mie¢ rozeznania, co do pracochlon-
no$ci zaplanowanych zadan. Spie-
trzenie przegladéw ponad mozliwoS$ci
produkcyjne oddzialow obstugujg-
cych powoduje automatyczne prze-
dluzenie przestojow samolotéw, co
widaé¢ wyraznie po zestawieniu mie-
siecznych planéw wykorzystania mo-
cy produkcyjnej oddzialéw obstugu-
jacych z tygodniowymi harmonogra-
mami przegladéw i napraw.

Drugg i zazwyczaj najwazniejszg
przyczyna nierytmiczno$ci przegla-

dow sg niedociggniecia natury orga-
nizacyjnej i wykonawczej. Mogg do
nich naleze¢:

— brak koordynacji prac réznych
specjalistow w trakcie przegladu na
danym samolocie,

— brak harmonogramoéw prac dla
poszczegblnych przeglagdow,

— niedostateczna wspoéipraca ko-
moérek obstugujgcych,

— spory miedzy wykonawcami a
kontrolg techniczng co do usuwania
usterek, wskutek braku czynnika
arbitrazowego.

Trzecig przyczyng moga by¢ uszko-
dzenia sprzetu. Wykrycie w czasie
przegladu (szczegdlnie wyzszego rze-
du) powaznych usterek i pracochlon-
ne ich usuwanie powoduje nieraz
dwu-, trzykrotne wydluzenie czasu
przestoju. Szczegbdlnie dezorganizuja-
ca jest konieczno$¢ usuwania awarii
i usterek w okresach miedzyprze-
gladowych. Wypracowanie metod za-
pobiegania usterkom, sprawniejsze
ich wykrywanie i szybsze usuwanie
moze polepszy¢é terminowosé prze-
gladéw. Pewng role odgrywa stale
podnoszenie kwalifikacji kontrole-
row i ustalenie listy dopuszczalnych
usterek. Najbardziej jednak radykal-
nym sposobem zmniejszenia ilo$ci
uszkodzen jest S$cista wspodlpraca
miedzy producentem i uzytkowni-
kiem w zakresie ulepszania sprzetu
i wtasciwa obstuga techniczna.

Czwarta przyczyng moze byé brak
czeSci zamiennych. Szczegdlnie do-
tkliwy jest brak czesci i agregatow
ulegajgcych czestym uszkodzeniom i
majgcych malg trwalo$¢é oraz brak
niektérych drobnych czesci wyposa-
zenia samolotu. W niektérych przy-
padkach ratuje sie sytuacje przez
przenoszenie brakujacych agregatéw
z innego samolotu, co jednak prze-
dtuza czas przestoju, zwieksza pra-
cochtono$é przeglagdu i stwarza moz-
liwosci uszkodzenia przenoszonego
agregatu. Dodatkowsg trudnos$é¢ przy
braku czesci zamiennych powodujg
réznice konstrukcyjne samolotéw te-
go samego typu i brak zamiennosci
cze$ci. Je$li z oddziatami obstugujg-
cymi wspoéipracujg w obrebie danego
przedsiebiorstwa komorki naprawia-
jace ten sam sprzet, ogromnego zna-
czenia nabiera terminowe dostarcza-
nie zespoldéw i czeSci remontowanych.
Wtasciwa koordynacja dostaw uza-
lezniona jest od prawidlowej pracy
planowania operatywnego, miedzy-
oddziatowego.

Wreszcie na nieoddawanie w ter-
minie samolotéw ma wplyw pogoda
(uniemozliwiajgca oblot lub kom-
pensacje), brak personelu latajgcego
oraz nieterminowe podstawianie sa-
molotow do przegladu, co z kolei od-

bija sie na ukonczeniu czynnosci
okresowych. )
Znaczenie rytmicznosci obstug

technicznej zalezy od rodzaju przed-
siebiorstwa lotniczego. Najwieksze]
wagi nabiera ona w lotnictwie ko-
munikacyjnym, gdzie nieterminowe
konczenie przegladéw i opdznienie
lub odwotanie rejs6w powoduje utra-
te potencjalnych pasazeréw, dodat-
kowe koszty utrzymania pasazerow
linii zagranicznych i dodatkowe ko-
szty w postaci godzin nadliczbowych
dla zalogi oddzialdéw obstugujgcych.
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NOWE SAMOLOTY TURYSTYCZNE
FIRMY MOONEY

W oparciuoznane z dobrych wta-
sno$ci aerodynamicznych samoloty
turystyczne Mooney MK. 211 Super 21
opracowano wersje Executive 21 i
,Mustang”, ktére stanowig obecnie
podstawe produkecji teksaskiej firmy
Mooney Aircraft Incorp.

Catkowicie metalowy dolnoptato-
wiec Executive 21 (rys. 1) rozni sie
od samolotu Super 21 przediuzonym
o 1 m kadlubem i zwiekszonym o
11°/p udzwigiem. Przedluzenie kadtu-
ba pozwolilo na powiekszenie czte-
romiejscowej kabiny, ktéora ma obec-
nie trzy zamiast dwoéch okien po
kazdej stronie kadtuba, Powiekszony
zostal rowniez znajdujacy sie za ka-
bing bagaznik.

W celu zwiekszenia bezpieczenstwa
pasazeré6w skorupowa konstrukcja
kadiluba zostata wzmocniona kratow-
nicg z rurek stalowych (rys. 2).
Zwieksza ona wytrzymatosé kadtuba,
co jest szczegblnie wazne przy twar-
dych lagdowaniach lub w przypadku
rozbicia samolotu przy lgdowaniu.
Kratownica taka jest charaktery-
styczng cechg samolotéw Mooney.

Podwozie o prostej konstrukcji
jest chowane i wypuszczane za po-
mocg silownikow elektrycznych, przy
czym chowanie trwa 3 sek, a wy-
puszczanie — 2 sek. Po zdlawieniu
silnika urzgdzenia sygnalizacyjne
(optyczne i akustyczne) przypomina-
ja pilotowi o koniecznosci wypu-
szczenia podwozia. W razie potrzeby
podwozie moze by¢é wypuszczone
recznie.

Do normalnego wyposazenia sa-
molotu Executive 21 nalezy wprowa-
dzony przez firme Mooney tzw. Po-
sitive Control System, ktéry zwiek-
sza stateczno$é samolotu wzgledem
osi podtuznej i pionowej, oraz koor-
dynator zakretu (Turn Coordinator).
Na tablicy pokitadowej jest dosy¢
miejsca na zabudowe dodatkowych
urzgdzen nawigacyjnych. Sterowni-
ce sg podwojne.

Silnik Lycoming O-360-A1A o mo-
cy 200 KM jest zaopatrzony w spre-
zarke i instalacje wtrysku paliwa
craz w specjalne, blizej nie okreslo-
ne urzgdzenie zwiekszania mocy
przez wykorzystanie dynamicznego
ci$nienia powietrza, dajgce na wiek-
szych wysokosciach dodatkowo 10--
—12 KM.

Pod wzgledem osiggdéw samolotow
Executive 21 odpowiada w przybli-
zeniu samolotowi Super 21: predkosé
przelotowa na 75% mocy maksymal-
nej wynosi ponad 300 km/h, pulap
praktyczny jest cokolwiek mniej-
szy — 5460 m w pordéwnaniu do
5950 m samolotu Super 21; wiekszy
jest natomiast zasieg — z zapasem
240 1 paliwa (w integralnych zbior-
nikach skrzydiowych) na wysokosci
3000 m wynosi on 2250 km (bez
uwzglednienia zuzycia paliwa przy
wznoszeniu i bez pozostawienia re-
zerwy paliwa).
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Samolot ,,Mustang” jest pierwszym
jednosilnikowym samolotem tury-
stycznym z ci$nieniowg kabing. Ci-
$nieniowa kabina pozwala na doko-
nywanie dluzszych przelotow na du-
zych wysokosciach —. ponad strefg
zlej pogody. Powietrze do kabiny
dostarcza turbosprezarka sze$ciocy-
lindrowego silnika wysoko$ciowego
Lycoming TIO-S41-A1A (rys. 3) o
mocy 310 KM. Pelne ci$nienie w ka-
binie mozna utrzymaé poczynajac od
25%/p maksymalnej mocy silnika. Na
wysokosci 6000 m w kabinie panuje
cisnienie odpowiadajgce wysokosci
2400 m, a na wysokos$ci.7200 m —
ciSnienie odpowiadajgce wysokosci
3300 m.

Przy najwiekszej sposr6d wszyst-
kich samolotow firmy Mooney mocy
silnika samolot ,,Mustang” wykazuje
réwniez najwieksze obcigzenie powie-
rzchni noénej, wynoszace 107 kG/ma?.

Dane samolotow

Rozpietosé [m]

Dtugosé [m]

Wysoko$é [m]

Powierzchnia skrzydlowa [m?]

Ciezar witasny [kG]

Udzwig [kG]

Ciezar calkowity [kG]

Obcigzenie powierzchni nosnej
[kG/m?2]

Predko$¢é maksymalna [km/h]

Predkosé przelotowa [km/h]

‘Predko$¢ wznoszenia [m/sek]

Pulap praktyczny [m]

Zasieg [km]

Dtugoéé startu na wys. 15 m [m]

Rozbieg [m]

Dtugosé lgdowania z wys. 15 m [m]

BLIZSZE SZCZEGOLY NA TEMAT AUTOBUSU POWIETRZNEGO
LOCKHEED CL-1011

Istnieje duze prawdopodobienstwo,
ze amerykanski autobus powietrzny
na krotkie i Srednie trasy Lockheed
CL-1011 (patrz TLiA 9/67) zostanie
wyposazony nie w dwa lecz w trzy
silniki, poniewaz wiekszo$¢ linii lot-
niczych opowiada sie za takim roz-
wigzaniem. Rozwaza sie mozliwo$ci
zastosowania silniké6w Pratt and
Whitney JT18D o ciggu 15C00 kG,
Rolls-Royce RB. 207 i General Elec-
tric GECF-6 lub silnikéw Pratt and
Whitney i Rolls-Royce o ciggu
20 000—22 060 kG w przypadku ukla-
du dwusilnikowego. Poza tym prze-
prowadza sie badania majgce na celu
wyhor najkorzystniejszego ksztattu
kadluba. Projektanci dajg pierwszen-
stwo kadlubowi o ksztalcie cygara
z przekrojem kolowym o Srednicy
5,97 m, jakkolwiek bierze sie pod
uwage réwniez rozwigzania kadtu-
bow samolotow Boeing 707 i 747.

Dtugosé samolotu CL-1011 ma wy-
nosi¢ 49 m, rozpieto$¢ 44,7 m, skos
skrzydta 32°. Skrzydlo bedzie umie-
szczone bezposrednio pod linig $rod-
kowg kadluba, co ma na celu unik-
niecie konieczno$ci stosowania zbyt
wysokiego podwozia w zwigzku z
zabudowg pod skrzydlem silnikéw o
duzej Srednicy (trzeci silnik bylby
zabudowany w ogonowej czesci ka-
dluba).

Ciezar calkowity samolotu bedzie
wynosit 136 000 kG, liczba pasaze-
row — 250 (w dwoch klasach), za-
sieg — 3300 km (pdézniejsze wersje
majg mie¢ zasieg kontynentalny).

Wedlug oceny firmy Lockheed bez-
posrednie koszty jednostkowe samo-
lotu CL-1011 bedg mniejsze od ko-
sztow samolotéw Douglas DC-8 serii
69 i samolotu Boeing 747.

W.K.

_PROJEXT BUDOWY JAPONSKIEGO
NADDZWIEKOWEGO SAMOLOTU TRENINGOWEGO

Niedawno sztab japonskiego lotni-
ctwa rozpoczal wspoélnie z lotniczym
instytutem badawczym opracowy-
wanie zalozen do projektu naddzwie-
kowego samolotu treningowego T-X.
W koncu maja — po przedlozeniu
zalozen ministerstwu obrony — mia-
ly byé zawarte pierwsze umowy na
projekt samolotu.

Przewiduje sie, ze nowy japonski
samolot treningowy bedzie rozwijal
na wysokosci 11 000 m predkos$é Ma =
=1,7. Poza tym ma on by¢ tak za-
projektowany, aby nadawal sie do
wykonywania roéznorodnych zadan.
Koszty rozwoju samolotu szacuje sie
na 16 760 000 dol. Prowizoryczny pro-
gram zaklada rozpoczecie wstepnych
prac projektowych i zwigzanych z ni-
mi badan jeszcze w biezgcym roku
budzetowym. Faza ta lgcznie z bada-
niami aerodynamicznymi ma by¢ za-
konczona w ostatnich miesigcach
1969 r. W tym czasie hedg rowniez
wykonane makiety i urzgdzenia pro-
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dukcyjne. Budowe czterech proto-
typOw rozpocznie sie w pierwszej
potowie 1970 r., proby w locie dwéch
pierwszych prototypéw — w lipcu lub
sierpniu 1971 r.; dwa nastepne pro-
totypy bedg stuzyé¢ do préb naziem-
nych.

Nalezy przypomnieé, ze japonska
wytwoérnia silnikow Ishikawajima
rozwija silnik dwuprzeptywowy, kt6-
ry prawdopodobnie mozna bedzie
zastosowaé¢ do napedu nowego samo-
lotu.

Do czasu uruchomienia produkcji
wlasnego naddzwiekowego samolotu
treningowego Japonia zamierza za-
kupi¢ za granicg ok. 35 samolotow
tego typu (wyboér padnie prawdopo-
dobnie na samolot Northrop T-38
,,Talon”) lub uruchomi¢ ich produk-
cje na podstawie licencji, przy czym
w tym ostatnim przypadku liczba
zakupionych samolotéw zostataby
ograniczona do 20.

W.K.

Executive 21 »Mustang”
10,66 10,66
8,08 8,19
2,55 2,83
15,50 15,50
730 1080
510 590
1240 1670
80,0 107,7
315 404
300 368
5,50 5,70
5460 7200
ok. 2000 1525
415 620
264 340
535 465
W.K

DODATKOWE ZASTOSOWANIA
KABINY ,,APOLLO”

Amerykanski urzad do spraw lotni-
ctwa i przestrzeni kosmicznej NASA
powzigl decyzje, ze kabina ,,Apollo”,
ktorej rozwoj pochlongt powazne
Srodki finansowe, nie bedzie stuzyé
wylgcznie do lotow na Ksiezvce, lecz
wykorzystana zostanie réwniez do
innych zadan kosmicznych. W zwigz-
ku z tym opracowano oddzielny pro-
gram, tzw. , Apollo Applications-
-Program”, rozwijany cze$ciowo réw-
nolegle z wtasciwym programem
,,Apollo” i obejmujgcy zaréwno za-
dania uzytkowe, jak i zadania ma-
jagce na celu sprawdzenie zdolnosci
czlowieka wykonywania prac ba-
dawczych w kosmosie oraz zadania
stwarzajgce podstawy przyszlych
miedzyplanetarnych lotéw zatogo-
wych.

Obecnie w ramach tego programu
prowadzi sie réznego rodzaju studia,
opracowuje projekty zadan i rozdzie-
la zlecenia. Jako rakiety nosne maja
by¢ zastosowane poczgtkowo rakiety
,Uprated Saturn” 1, a nastepnie —
,,Saturn” 5. Sama kabina ,,Apollo”
bedzie wymagaé¢ pewnych przerobek.
Firma General Dynamics/Convair
otrzymata zlecenie opracowania no-
wej grupy przyrzgdowe]j. Bedzie ona
dostepna z wnetrza grupy sterowni-
czej 1 bedzie zawiera¢ urzgdzenia
sterowania polczeniem, urzgdzenia
klimatyzacyjne oraz urzgdzenia do
zabezpieczenia na okres jednego ro-
ku warunkow pracy 9-osobowej za-
lodze matlej stacji kosmicznej. Poza
tym grupa sterownicza bedzie tak
przekonstruowana, aby w krotkich
lotach wahadlowych lub zaopatrze-
niowych mogla pomiesci¢ szeSciu
astronautéw lub wieksze ilosci ma-
terialéw. Kabina zostanie przystoso-
wana do lgdowania na twardym
gruncie, w zwigzku z czym ma by¢
wyposazona w specjalny, eliminuja-
cy wplyw wiatru spadochron oraz w
rakiety hamujgce, uruchamiane bez-
posrednio nad ziemig.



Tak zmodyfikowana kabina ,,Apol-
lo” bedzie stanowi¢ cze$é¢ laborato-
rium kosmicznego (rys. 1), ktére jest
opracowywane w Marshall Space
Flight Center. Poza kabing ,,Apollo”
zasadniczym elementem tego labora-
torium — stacji kosmicznej bedzie
stopien S-4B rakiety ,,Saturn”. Sto-
pien S-4B nie wymaga wiekszych
przerébek poza wykonaniem specjal-
nej ,,$8luzy” (opracowywanej przez
firme McDonnell), ktéra bedzie u-
mieszczona z przodu stopnia i bedzie
stuzy¢ do potaczenia z kabing ,,Apol-
lo”. Zbudowano juz makiete stopnia
S-4B w wersji laboratorium kosmicz-
nego (rys. 2), stuzgcg do studiow
technicznych i antropotechnicznych.
Wtiasciwe pomieszczenie laboratoryj-
ne — oproézniony zbiornik cieklego
wodoru — ma objetosé 283 m3 i at-
mosfere skladajgcg sie z dwoch ga-
zO6w. Jak juz wspomniano, stopien
S-4B bedzie polgczony z kabing
,JApollo” ,,5luzg” (o $rednicy 1,65 m),
ktéra bedzie wyposazona w zrédia

Rys.

pradu, urzgdzenia klimatyzacyjne i
urzgdzenia do wytwarzania sztucznej
atmosfery w pomieszczeniu labora-
toryjnym; na zewnagtrz $§luzy umiesci
sie zbiorniki z cieklym tlenem, z cie-
klym wodorem i z helem, pojemniki
z zywno$cig oraz urzadzenia i przy-
rzady potrzebne do wykonania prze-
widzianych doswiadczen. Przez kla-
pe w ,,Sluzie” astronauci bedg mogli
wychodzi¢ na zewnatrz bez koniecz-
nos$ci rozhermetyzowywania labora-
torium lub kabiny. Do polgczenia
wszystkich elementéw stacji ko-
smicznej w jedng calos¢ stuzy cylin-
dryczny adapter o $rednicy 3 m i
dlugosci 3,35 m. Pozwala on na po-
lgczenie ze sobg pieciu elementow.
Montaz stacji na orbicie okoloziem-
skiej ma trwaé¢ 3 do 4 dni.

Program prac wykonywanych w
laboratorium kosmicznym obejmuje
m.in. préby spawania metali, bada-
nie dzialania wymiennikéw ciepta
w stanie niewazkos$ci, badanie mozli-
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wosci dlugotrwalego pobytu w opréz.-
nionym zbiorniku paliwowym i pro-
by indywidualnych napedow dla
astronautow.

Zasadniczym clementem zadan la-
boratorium kosmicznego bedg roéow-
niez obserwacje astronomiczne prze-
prowadzane za pomocg teleskopu o
Srednicy 2 m i dlugosci 3,8 m. Catle
obserwatorium (rys. 3) sklada sie z
rusztowania nosnego, stabilizowanej
platformy, na ktérej sg umieszczone
przyrzagdy wymagajace dokladnego
ustawicnia, oraz z goérnej, startowej
czesci pojazdu LEM. Na rusztowaniu
no$nym znajdujg sie giroskopy i za-
wieszony na przegubach kardana te-
leskop. Do zgrubnego ustawienia te-
leskopu stuzy uklad sterowania po-
jazdu LEM, natomiast ustawianie
dokladne odbywa sie za pomocg
obrotu teleskopu wzgledem poszcze-
gb6lnych osi. Obserwatorium astrono-
miczne jest widoczne po lewe] stro-
nie rys. 1, miedzy kabing ,,Apollo”
a stopniem S-4B. Teleskop znajduje
sie obecnie w budowie, a jego zasto-
sowanie przewidziane jest na poczg-
tek 1969 r.

Rys. 3

W budowie znajduje sie réwniez
urzgdzenie kartograficzne oraz urzg-
dzenia sluzace do badan geologicz-
nych, meteorologicznych, biologicz-
nych i biomedycznych.

Do zmontowania na orbicie okolo-
ziemskiej tej pierwszej stacji ko-
smicznej zostana zastosowane cztery
rakiety ,,Uprated Saturn” 1. Pierw-
sza z nich umies$ci na orbicie odlegtej
od Ziemi o 510 km kabine ,,Apollo”
z astronautami i urzadzenie karto-
graficzne; po uptywie 4—5 dni dru-
ga rakieta wyniesie na podobng or-
bite stopien S-4B ze ,,$luzg” i adap-
terem w celu polgczenia z kabing.
Astronauci bedg przebywaé przéez
28 dni w laboratorium, a nastepnie
w cze$ci sterowniczej kabiny powrd-
cg na Ziemie. W drugiej czesci za-
dania trzecia rakieta umiesci na
orbicie kabine ,,Apollo” z zaloga, a
nastepnego dnia czwarta rakieta
wystartuje z obserwatorium astro-
nomicznym. Po polgczeniu kabiny z
obserwatorium przeprowadzi sie ma-
newr spotkaniowy z laboratorium
kosmicznym. Zaloga powrédci na Zie-
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mie dopiero po 56 dniach pobytu w mi promieniowania, detektorami me-

laboratorium, natomiast stacja ko- teorytow oraz przyrzgdami do po-
smiczna pozostanie na orbicie i bg- ~miaru kierunku i sily wiatrow sto-
dzie stuzy¢ jako pomieszczenie robo- necznych.

cze nastepnym astronautom zaopa- Zastosowanie kabiny ,,Apollo” ja-
trzonym w nowe urzadzenia badaw- ko elementu stacji kosmicznych po-
cze. Najdluzszy pobyt astronautow zwoli zebraé¢ doswiadczenia umozli-
na orbicie bedzie trwal rok. W poz-  wiajace uzycie jej — ok. 1975 r. —

niejszym okresie stacje kosmiczne do zatogowych lotow okreznych (bez
beda umieszczane, przy uzyciu rakiet  ]adowania) na Marsa i Wenus. Pro-
»Saturn” 5, na wyzszych orbitach, jektowany statek miedzyplanetarny
np. synchronicznych, i na orbicie bedzie sie sktadal ze zmodyfikowa-
Ksiezyca. nej grupy sterowniczej i przyrzado-

Kabina ,,Apollo” ma byé rowniez Wej kabiny ,,Apollo” oraz z czesci
zastosowana — po odpowiednich mo- ~ przerobionej z adaptera statku ,,Apo-
dyfikacjach — jako baza w czasie 11071 mieszczacej w dwéch przedzia-
dwutygodniowego pobytu astronau- 1ach urzadzenia sterujace i nawiga-
tow na Ksiezycu, na ktéorym zosta- Cylne, zrodla energii, urzadzenia do

jej przyrzadzania oraz zbiorniki z
gazami. CzeS¢ sterownicza bedzie
mogla pomiesci¢ szes$¢ osOb; zastoso-
wanie materialow ablacyjnych umo-
zliwi wejscie jej w atmosfere ziem-
skg z predkos$cig 1680 m/sek.

Lot z okrazeniem planety Wenus
bedzie wykonany przez bezposrednie
wystrzelenie statku za pomocg ra-
kiety ,,Saturn” 5, natomiast podobny
lot w kierunku Marsa bedzie zreali-
zowany w sposob posredni przy uzy-
ciu dwéch rakiet ,,Saturn” 5: jedna
rakieta wyniesie na orbite okolo-
ziemskg stopien S-II, a druga —
statek miedzyplanetarny z zalogg.
Po potlgczeniu statku ze stopniem
S-II rozpocznie sie lot w kierunku

nie réwnoczeénie umieszczona auto- Wytwarzania sztucznej atmosfery, Marsa. Taka technika przeprowadze-
matyczna stacja badawcza z telesko- dwuosobowg  wirdwke, laborato- nia zadania umozliwi okrazenie Mar-
pem o érednicy 30,5 cm, zminiatury-  rium, urzadzenia sanitarne, le- sa przez statek o cigzarze 180 000 kG.
zowanymi sejsmografami, miernika- karstwa, zywno$§¢ i urzadzenia do WK.
——

TRZECIA GENERACJA SILNIKOW
NOSNYCH

Firma Rolls-Royce ma juz 15-let- o0 stosunku ciggu do ciezaru 16:1.
nie do$wiadczenie w budowie silni- Jego nowe wersje o ciggu 2400 kG
k6w no$nych. Jak wiadomo, pierw- s3 produkowane w ramach porozu-
szym silnikem noénym Rolls-Royce mienia miedzy rzadami Anglii, Fran-
byt silnik RB. 108 o ciggu 1400 kG cji i NRF. Cigg silniko6w RB. 162 ma
i stosunku ciggu do cigzaru 8,7:1, by¢ zwigkszony do 3000 kG. Ostatnio
zaliczany obecnie do pierwszej ge- na zlecenie rzadu angielskiego i
neracji silnik6w no$énych. Do dru- amerykanskiego firma Rolls-Royce
giej generacji nalezy silnik RB. 162 wspélnie z Allison Division firmy

Rye. 1
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General Motors Corp. rozwija silnik
noé$ny trzeciej generacji, ktorego sto-
sunek ciggu do ciezaru bedzie wy-
nosit 20 :1, a cigg 4100 kG.

Osrodek rozwojowy firmy Rolls-
-Royce juz dosy¢ dawno rozpoczal
studia nad nowymi rozwigzaniami
technicznymi dla trzeciej generacji
silnik6w noénych, ktére mogltyby
sprosta¢ europejskim i amerykan-
skim wymaganiom w tej dziedzinie
i wywrze¢ w ten sposo6b decydujacy
wplyw na przyszlty rozwoj samolo-
tow wojskowych i cywilnych. Prace
te nabraly wiekszego rozmachu po
zawarciu porozumienia z wytwornig
Allison. Mimo ze w Anglii zaniecha-
no na razie realizacji nowych pro-
jektow samolotow pionowego star-
tu, program silnikéw no$nych Kko-
rzysta z finansowej pomocy panstwa
z uwagi na przyszte mozliwosci eks-
portowe. Prace nad silnikiem trze-
ciej generacji sg juz daleko zaawan-
sowane — proby stoiskowe miaty
sie rozpoczgé w polowie 1967 r.

Najbardziej charakterystyczng ce-
chg nowego silnika jest posunieta
do maksimum zwarto$é¢ konstrukcji.
Z jednostki objetosci bedzie on da-
wal trzykrotnie wiekszy cigg niz
silnik RB. 162. Bedzie tez mial wiek-
szy sprez w celu zmniejszenia wy-
miaréw i ciezaru kanaldéw upusto-
wych. Jak wida¢ z rys. 2, silnik jest
dwuwatowy: ma jednostopniowg
sprezarke niskiego ci$nienia nape-
dzang jednostopniowg turbing ni-
skiego cisnienia i jednostopniows
sprezarke wysokiego ci$nienia nape-
dzang jednostopniowg turbing wy-
sokiego cisnienia. Uktad zasilania
(pompa paliwowa) ma by¢é umiesz-
czony wewnatrz silnika, w przedniej
czeSci sprezarki. Zamierza sie za-
stosowaé¢, o ile nie spowoduje to
nadmiernych zaburzen rozkladu ci-
$nienia i temperatury za turbing i
strat ciggu, wielorurowe dysze wy-
lotowe, ktore szybko mieszajg gazy
z powietrzem zmniejszajgc w ten
sposbéb erozje nawierzchnilgdowiska
i hatas.

Podobnie jak w silniku RB. 162
stosuje sie w silniku trzeciej genera-
cji na szeroka skale tworzywa
sztuczne. Jak wiadomo, do budowy
sprezarki silnika RB. 162 zastoso-
wano wlokno szklane z zywicg epo-



Rys. 2

ksydowg jako lepiszczem. Taka po-
sta¢ materialu ma ciezar wtasciwy
réwny ciezarowi wlasciwemu magne-
zu, duzg wytrzymatos¢, duze tlumie-
nie wewnetrzne i mate koszty pro-
dukcji. 40?/ silnika RB. 162 jest wy-
konane z tworzywa sztucznego, lecz
koszt wykonanych z niego czesci
wynosi tylko 15% kosztu catosci. Do
czesci tych nalezg obie polowki obu-
dowy sprezarki (klejone ze soba za
pomocg tasmy, ktérg przy demonta-
zu rozcina sie), lopatki kierownicze
i lopatki wirnikowe sprezarki, z
wyjatkiem lopatek wirnikowych
pierwszego stopnia wykonanych ze
stopu aluminiowego. Duzg zaletg lo-
patek z tworzywa sztucznego jest
spos6b, w jaki ulegaja one uszko-
dzeniu wskutek uderzenia: zamiast
lamacé¢ sie u podstawy rozwarstwiajg
sie i stopniowo lupig sie na drobne
wlbékniste czgstki (rys. 3). Lopatki te
wykazujg rowniez duzg odpornosé
na erozje. Nalezy przypuszczaé, ze
na tarcze turbin nowego silnika za-
stosuje sie, na wzér silnika RB.162,
stop tytanu, a lopatki kierownicze
turbiny wysokiego ci$nienia, chto-
dzone powietrzem, bedg odlewane
metoda pozwalajacg na utrzymanie
grubosci Scianek w granicach od 0,6
do 0,9 mm. Eopatkitakie zastosowa-
no juz w silniku RB. 162. Silniki
trzeciej generacji umozliwig zwiek-
szenie promienia dziatania samolo-
tow mysSliwsko-bombowych z 460 km
do ponad 650 km. Silniki te beda
poza tym stosowane jako silniki

wspomagajgce w samolotach kon-
wencjonalnych w celu polepszenia

warunkoéw startu i lgdowania, jako
wytwornice gazu do napedu wen-
tylatoré6w nosnych w przypadku ko-
niecznosci ograniczenia poziomu ha-
lasu i jako wytwornice do napedu
wirnikow Smiglowcéw.

W.K.

WYPOSAZENIE ROZPOZNAWCZE UMIESZCZONE W ODEJMOWANEJ
CZESCI NOSOWEJ SAMOLOTU

W celu szybkiego przystosowania
samolotu Northrop F-5A do zadan
taktycznego rozpoznania, opracowa-
no odejmowang cze$¢ nosowg ka-
dluba samolotu, ktorg zaopatrzono

w pelne wyposazenie do rozpoznania
fotograficznego. Cze$¢ nosowa Kka-
diuba ma siedem okien i wewnetrzne

OGRANICZNIK PREDKOSCI
OBROTOWEJ DLA SILNIKOW
TURBINOWYCH

Angielska firma Smiths opraco-
wata dla silnikéw turbinowych nowy
typ ogranicznika predkosci obroto-
wej turbiny napedowej, ktéry ma
zabezpieczaé turbine przed rozbiega-
niem w przypadku np. urwania sie
walu napedowego. Nowy ogranicz-
nik, o ciezarze 2,7 kG, dziala w spo-
s6b zupelnie niezalezny i w przypad-
ku przekroczenia przez turbine okre-
Slonej predkosci obrotowej odcina w
ciggu 35 msek dopltyw paliwa do ko-
mory spalania. Ogranicznik jest ty-
pu elektronicznego i jest zasilany z
oddzielnej integralnej pradniczki,
ktéra réwnoczesnie dostarcza impul-
so6w do pomiaru predkosci obrotowe]
turbiny napedowej. Urzadzenie mo-
ze pracowa¢ w zakresie temperatur
od —54°C do +125°C.

W.K.

FABRYKATY ZE STOPOW TYTA-
NU O DUZEJ DOKELADNOSCI WY-
MIAROWEJ

Firma Titanium Metals Corp. of
America wspélnie z firmg Bethlehem
Steel Corp. uruchomila produkcje
ulepszanych piyt o wymiarach
6,35 < 2130 X 15300 mm z wysoko-
wytrzymatego stopu tytanowego Ti-
-6Al1-4V. Przy uzyciu nowoczesnych
urzadzen walcowniczych i urzadzen
do obrébki cieplnej, zainstalowanych
w nowym zakladzie firmy Bethle-
hem Steel Corp. w Burns Harbor,
hutnictwo amerykanskie moze obec-
nie zaspokoi¢ coraz bardziej-rosngce
zapotrzebowanie przemystu lotnicze-

uchwyty.:do mocowania w réznych
kombinacjach kamer pionowych i
skosnych. Niezaleznie od tego samo-
lot jest wyposazony w dziatka o kali-
brze 20 mm, dzieki czemu w dal-

szym ciggu moze dziala¢ jako nad-
dzwiekowy, taktyczny samolot my-
Sliwski,

W.K.

go 1 astronautycznego na cienkie
plyty ze stopéw tytanu o duzej wy-
trzymatosci. Badania przeprowadzo-
ne na pieciu ptytach dostarczonych
jednej z wytworni ptatowcow wyka-
zaly, ze ich stopien plaskosci po
obroébce cieplnej oraz wiasnosci me-
chaniczne (wytrzymatos¢ na rozcig-
ganie 112 kG/mm?, wydluzenie 6°4)
SciSle odpowiadajg bardzo ostrym
przepisom lotniczym.

Duze osiggniecia w wytwarzaniu
wyciskanych profilow ze stopu Ti-
-6A1-4V i Ti-8Al-1Mo-1V ma wy-
twornia Republic Aviation nalezgca
do firmy Fairchild Hiller. Prace nad
opracowaniem metody wyciskania
stopow tytanu prowadzono na zle-
cenie USAF Materials Laboratory.
Produkowane przez Republic Avia-
tion teowniki majg dtugo$¢ 6 m i wy-
miary poprzeczne 50,8 X254 mm
oraz grubo$¢ poétek 1,52 mm i pro-
mienie przejs¢ 2,38 mm. Gladkosé
powierzchni oraz tolerancje wymia-
rowe i ciezarowe teownikéw spra-
wiajg, ze ich obr6obka mechaniczna
jest zbedna. Podczas wyciskania
utrzymuje sie z duzg dokladnoscig
temperature preta tytanowego, a je-
go powierzchnie smaruje sie rozpu-
szczonym szklem, zapobiegajac w
ten sposodb bezposredniemu kontak-
towi miedzy materialem a matryca.
Stwierdzono przy tym, ze utrzyma-
nie cigglego filmu szklanego ma
wieksze znaczenie w przypadku pro-
filow, ktore nie podlegaja dalszej
obrobce. Wazng rzeczg jest poza tym
przestrzeganie odpowiedniej zalezno-
Sci miedzy temperaturg materiatu,
iloScia  doprowadzanego cieklego
szkla i predkoscig wyciskania.

W.K.
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@ Kolegium Ministerstwa Komunikacji —
z udzialem ministra Lewinskiego i wice-
premiera Jaroszewicza — omowilo wyni-
ki pracy resortu. W pierwszym poéiroczu
br. lotnicze przewozy pasazerskie w po-
roOwnaniu z wynikami z ub. roku wzro-
sty o 35%. Ogolem w tym okresie samo-
loty ,,Lotu’ przewiozlty ponad 289 tys.
pasazerow. Wzrost przewozo6w pasazer-
skich na liniach zagranicznych wynioést
21%, a na krajowych — blisko 75%.

@ Pomimo uzyskania dobrych wskazni-
kow eksploatacyjnych PLL ,,LOT’’ w dal-
szym ciggu nie nadgzajg za postepem no-
towanym w lotnictwie Swiatowym. Takg
ocenc dali przedsiebiorstwu postowie z
okazji omawiania w sejmowej Komisji
Komunikacji i Egcznosci wykonania w
1966 r. planu i budzetu resortu komuni-
kacji.

® Nasi szybownicy znowu odniesli suk-
cesy w zawodach miedzynarodowych.

Henryk Muszynski (z Aeroklubu
Ostrowskiego) lecgc na ,,Foce” zostal szy-
bowcowym mistrzem Wegier podczas za-
wodow w Dunakeszi (drugg lokate uzy-
skal Wegier P. Saladay),

— K. Gorzkiewicz w czasie Szybowco-
wych Mistrzostw Jugostawii w Vrsak —
lecgc na szybowcu typu ,,Weihe’” upla-
sowatl sie na czwartym miejscu.

@ 6 lipca br. padly dwa szybowcowe re-
kordy miedzynarodowe — Adela Dan-
kowska przeleciata na ,,Foce’’ trase doce-
lowo-powrotng diugosci 585 km Pawlowi-
ce—Leszno—Pawlowice. Dankowska pobi-
ta rekord Angielki A. Burns,

— mistrz §wiata Jan Wroblewski przele-
cial na ,,Bocianie’” z posazerem trase 563
km: Bydgoszcz—Radom—Bydgoszcz. Wro-
blewski odebrat rekord Fr. Kepce.

@ Pilot P. Pilat z Aeroklubu Jeleniogor-
skiego zdoby! ostatni warunek do dia-
mentowej odznaki szybowcowej, przela-
tujgc odcinek diugosci 526 km na trasie
Jelcnia Gora—Zamoseé.

NOTATKI

@ Spadochronowy kobiecy rekord mie-
dzynarodowy pobita Z. Muszkiet z Aero-
klubu ko6dzkiego uzyskujgc w skoku na
celnos¢é lgdowania z wysokosci 1000 m wy-
nik 0,00 m.

@ Dwa aerokluby terenowe obchodzily w
tym roku 40-lecie istnienia:

— Aeroklub Krakowski uczcit jubileu-
szowg rocznice organizujgc XI Samoloto-
we Mistrzostwa Polski oraz atrakcyjne
pokazy lotnicze,

— Aeroklub Slgski jako imprezy jubi-
leuszowe zorganizowatl we wrzeSniu XII
Spadochronowe Mistrzostwa Polski, start
balonu ,,Katowice’” oraz wielkie pokazy
lotnicze.

@ W Jezowie Sudeckim odbyty sie latem
VII Jezowskie Zawody Szybowcowe o Pu-
char ,,Skrzydlatej Polski’’. W zawodach,
ktore trwaty dwa tygodnie, startowato 18
zawodnikow oraz dwoch poza konkur-
sem. Rozegrano pie¢ konkurencji. Zwy-
ciestwo i puchar zdoby! pilot Aeroklubu
Podhalanskiego, student Politechniki
Warszawskiej — A. Furmanski. W Aero-
klubie tym rownoczesnie obchodzono ju-
bileusz tysigcznego przewyzszenia.

@ W dniu 2 lipca br. otwarte zostato no-
we potgczenie lotnicze na trasie Krakow—
—Gdansk—Kopenhaga. Lotniska w Kra-~
kowie i Gdansku awansowaty wiec do
roli portobw miedzynarodowej kemunika-
cji lotniczej.

@ W biezgcym roku na lotnisku krakow-
skim zainstalowano precyzyjny radar do
ladowania (PAR) i radar do kontroli zbli-
zania (DECCA).

@® Miedzynarodowy Centralny Dworzec
Lotniczy na Okeciu ma byé przekazany
do uzytku w koncu przysziego roku.

@ Plany perspektywiczne zwigzane z
dziatalnoscig PLL ,,LOT’ przewiduja:

— zakup dalszej partii 8—10 samolotow
AN-24,

B Wsroéd Polakéw znanych za granicg z
wybitnej dziatalnosci technicznej wielu
pracuje w dziedzinie lotnictwa 1 astro-
nautyki:

— James Snarski z Chicago przez szereg
lat pracowal jako inzynier pokitadowy
amerykanskich linii lotniczych TWA.
Snarski zostat ostatnio mianowany na-
czelnym inzynierem eksploatacji samolo-
tow tego przedsiebiorstwa,

— Joseph R. Staniszewski przez 4 lata
prowadzil zespét inzynierski projektujacy
kamery i nadajniki telewizyjne wbudo-
wane w amerykanskie pojazdy kosmicz-
ne oraz instalacje TV satelitow meteoro-
logicznych serii ,,Tiros’”’. Inz. Staniszew-
ski otrzymal! nominacje na dyrektora
technicznego zakiadow radio-astronomii i
telewizji kosmicznej koncernu Radio
Corp. of America.

— Inz. Joseph C. Nichols jest dyrektorem
technicznym radia Narodéw Zjednoczo-
nych (radio to nadaje wtasne programy
w 36 jezykach). Ostatnio w wywiadzie
prasowym inz. Nichols zapowiedzial, ze
ONZ wprowadzi na orbite satelite tele-
komunikacyjnego ,,Intelsat’’ 2, za posred-
nictwem ktoérego przekazywane beda pro-
gramy radia ONZ, za§ za pomocg innego
satelity nadawane bedg programy telewi-
zyjne,

— Jan M. Bartelski na ostatniej konfe-
rencjl w Madrycie zostat wybrany na
prezydenta Miedzynarodowego Stowarzy-
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szenia Pilotow (IFALPA). Bartelski —
niegdys$ pilot Dywizjonu 304 — nalezy do
najbardziej znanych pilotow komunika-
cyjnych na Swiecie; od 20 lat pracuje
w KLM.

l Coraz powszechniej rozpatrywana jest
mozliwo$¢é stosowania sterowcow dla ce-
lé6w transportu i montazu duzych urzg-
dzen, do przenoszenia obiektéw (np. pni
drzewnych podczas trzebienia puszcz) w
przypadku braku lub nieoptacalnosci bu-
dowy drog itp. Statecznosé sterowcow
jest wieksza niz Smigtowcow, a ich zasto-
sowanie obniza koszty transportu o 33%/ —
korzysci te sprawily, ze w USA zbudo-
wano juz 600 sterowcow, zas w Zwigzku
Radzieckim powotano do zycia zespoty
wprowadzajgce sterowce dla celow gos-
podarczych. Ostatnio w Stanach Zjedno-
czonych powstat projekt wprowadzenia
sterowcow atomowych dla masowego
transportu lotniczego. Taki sterowiec —
z 400 pasazerami na pokladzie — trase
Ameryka—Europa przebywaitby w 36 go-
dzin.

W Wedlug danych statystycznych pod ko-
niec 1966 r. ogoétem — bez Zwigzku Ra-
dzieckiego — eksploatowane bytly 2802 sa-
moloty komunikacyjne. W liczbie tej
miesSci sie 1061 samolotow z napedem tto-
kowym, 454 samoloty z turbinowymi sil-
nikami S$miglowymi oraz 1287 z napedem

— nabycie (w okresie lat 1968—70) oSmiu
odrzutowych samolotow Sredniego zasie-
gu typu Tu-134 (72 miejsca, predkosé
800 km),

— zakontraktowanie dostawy (po 1970 r.)
radzieckich odrzutowcow dalekiego za-
siegu typu I1-62 oraz Tu-154,

— otwarcie w 1968 r. linii do Kijowa i
Leningradu,

@ W Kielcach powstal oddzial Polskiego
Towarzystwa Astronautycznego, ktory
liczy okoto 40 czionkow. Siedzibg oddzia-
tu PTA jest Wyzsza Szkota Inzynierska.

@ W Zakladzie Badan Rakietowych i $a-
telitarnych PIHM w Krakowie budowana
jest rakieta meteorologiczna pn. ,,Ras-
ko’’-2. Konstruktor rakiety dr Jacek Wal-
czewski przewiduje jej wykorzystanie
m.in. przy prowadzeniu doSwiadczen nad
tzw. sztuczng modyfikacjg chmur, ich
rozpraszaniem 1i sztucznym wywolywa-
niem opadow.

® W Katedrze Mechanizacji Rolnictwa
Szkoly Gloéwnej Gospodarstwa Wiejskiego
prowadzone sg prace nad budowg proto-
typu poduszkowca do celow rolniczych
,, Ursynow’’ M-6. Poduszkowiec o wymia-
rach 5X 3 m napedzany bedzie dwoma
silnikami (w tym jeden, od samochodu
Wartburg, stuzy do wytwarzania podusz-
ki powietrznej). Wspoétautorem projektu
jest mgr inz. Moldenhawer 2z Instytutu
Lotnictwa. Prototyp poduszkowca ma byé¢
gotowy w przysziym roku.

@ Na zakonczenie tegorocznych Dni Lot-
nictwa, w dniu 9 wrze$nia, na rondzie
przy zbiegu ulic Wawelskiej i Zwirki i
Wigury w Warszawie odbyta sie uroczy-
stos¢é odstoniecia zrekonstruowanego Po-
mnika Lotnika zniszczonego przez Niem-
coOw podczas wojny.

odrzutowym. W roku biezgcym park sa-
molotow komunikacyjnych wzro$nie o
661 samolotow, osiggajgc liczbe 3463.

W Od 1963 roku rosnie w Stanach Zjedno-
czonych zapotrzebowanie na mate samo-
loty. Zakupy w 1963 r. wynosily 12 tys.
sztuk, za§ w 1966 r. — 16 tys. Ogoélem w
uzytkowaniu znajduje sie w USA ponad
100 tys. matych samolotow, przv czym
okolo 7 tys. eksploatuje sie w rolnictwie
i leSnictwie, a okoto 6 tys. lata jako tak-
sowki (ilosé takich taksowek wzrosta
6~-krotnie w ciggu ostatnich dwoch lat;
obstugujg one dzi$ ponad 100 regularnych
linii). Frzeszto 40 tys. samolotow jest w

-posiadaniu réznych firm. Znaczng iloScig

matych samolotéw dysponujg instytucje
panstwowe i samorzgdowe (rn.in. policja),
wreszcie duzg ilo§¢é sprzetu posiadajg
osoby prywatne. 90% produkcji i obrotow
matymi samolotami skupiajg 4 firmy:
Cessna Aircraft Co., Piper Aircraft Corp.,
Beach Aircraft Corp., i Mooney Aircraft
Inc. Srednie ceny wynoszg 8—14 tys. dola-
row za samolot. W zwigzku z atrakcyjno-
Scig rynku produkc;a matych samolotow
zainteresowaly sie ostatnio wielkie fa-
bryki amerykanskie: Lockheed Aircraft
Corp., North American Aviation Inc.,
Grumman Aircraft Engineering Corp. i
Boeing Co. W USA 9 tys. lotnisk przyj-
muje mate samoloty (z tego okoto 6 tys.
lotnisk stanowi wtasnos$é prywatna).



Tablica 23. Sktad chemlczny polsklch i radzleckxch brazéw do przero6bki plastyczne;

Gatunek brazu wg PN- 58/ H-87050 ~ Normy ZSRR Sklad chemiczny w %
LP Okreslenie Znak Cecha k B i i
ec Marka || remiag Sn Zn Ni Mn Al inne Cu
| Gp.o® |roct | | - T
1 |ICynowy CuSn7F IB7 = - = = — lo.1—
6 5—0,15 5017—49 6,0 ~17,0 0,1—0,25 P reszta
- — - 1 = P |
Bp (014:] ToCcT
2 |Cynowy CuSn4P B4 - _ — _ _ =
4—0,25 |5017—49 3,5-4,0 0,2—0,3 P reszta
3 Cynowo-cynkowy CiuSn4Zn3 B43 Bp.011 TocT 3,5—4,02,5—3.5 — = — — reszta
\ 4—3 ) |5017—49 9T
Cynowo-cynko- -ED‘OHC TOCT HEEEI
wo-olowiowy |CUSRAZndPbI Baaz | T |0 e/ 30 503,050 - —  |15-35PD reszta
]l _ Bp.EMz | TOCT e N T . T
5 Krzemowy CuSi3Mn1 BK31 :I;_ n ! 493 — 54 — — — 1,0—1,5 - 2,8—3,5 Si reszta
Niklowo-krze- pm— Bp.KH)\ | TOCT ' _ Py
61 mowy UNi3Si BN31 ( 1—3 493 — 54 -  2,4—3,4/0,1—0,4 — 0,6—1,1 Si reszta
| P — TOCT — 1
7 Manganowy CuMn5 BMS5 Bp.Mu. 5 493 — 54 — - —  14,5—5,5 — — reszta
- CuAll0Fe3- _ | Bp.AMiMy TIOCT | i
Aluminiow: 2 — — - - —4,
8 lowy -Mn2 BA1032 10-3—1,5 1493 — 54! = 1,0 ~2,0 9,0-11,0 2.0—4,0 Fe reszta
Ll A il o O N —
- CuAll0Fe4- BA Bp.AMKH,| TOCT |
Aluminiow —_ — - 3,—5,5 F reszta
( 9 v -Nid4A 1044A (10_4_4J 493,54 — |35—55 9,5—11,0 e
: - oo | |
10 Aluminiowy CualoFesa [Bagaa | CP-AK | = _ - —  8,0-10,0 2.0—4,0 Fe reszta
9—4 493 — 54 > ’
—_— 1 —_——
1 rocT "
11 Aluminiowy CuAls BAS Dbp.AS 493 —54 _ — — 4,0—6,0 — reszta
o TOCT == -
12 Aluminiowy CuAl? BAT Lp.A7 493 — 54 = — == 6,0 —8,0 — reszta
13 Aluminiowy CuAl9Mn2A BA92A Bp.AMu) | TOCT _ — 1,5—2,5 8,0—10,0 = reszta
9—2 493 — 54 | > ,
~ Niklowo-alumi- .
CuNi6Al2 BN62 = = = _ _ — - — reszta
14 niowy | | |5,5 6,5 | 1,2—-2,0
15 Berylowy CuBe2 BB2 Lp.b 2 TOCT — lo2—05 — = 1,9-2,2 Be reszta
493 — 54 i k | I
16 Berylowy CuBe3 BB3 Bp.D 2,5 4;‘300'15‘4 —  0,2—-05 — —  [2,3—2,6 Be reszta
e— Bp.0® | T
7 Cynowo-fosfo . _ 615) 0 TOCT 6,0—7.0 — B . _ |0’3_0"1 P reszta
rowy T 29— U2 1501749 = | |
z = = — Bp.OUC | ToCT [~
u Cynowo C)-fnko = _ p.OT, TOCT 3,0 -5,0(3,0-50 — _ _ 3,5—4,5 Pb reszta
wo-olowiowy 4—4—4 5017—49|
Bp. TOCT  |L,85—2.10 Be
B 1 — g _ e 2—0,4 — —_ ’ e reszta
13 JReTEROWY BHT 1,9 1493 — 54| 2=l 0,10—0,25 Ti
Bp IOCT | 1,60—1,85 Be
20 Berylowy — . BHT 1,7 [493 —s4 — — 0,2—0,4 = e 0,10—0.25 Ti reszta

Uwaga:

|suma zanie-
czyszczen
maks.

0,4

0,9

0,75

0,5

gatunki wedtug T'OCT podane w nawiasach wykazujg odchylenia w skiadzie chemicznym od gatunkow wediug PN.




c a 25. Orientacyjne

Tabli

wtlasnosSci 1 gléwne zastosowanie polskich brazéw do przer6bki plastycznej (wg PN-58/H-87050)

|
Lp. iecha Fostaé Wtasnosci charakterystyczne Glowne zastosowanie
razu [
Dobre wtasnosci wytrzymatosciowe w
| Do R e stanie walcowanym, odporno$é na ko- | Siatki i sprezyny
rozje
- —| e — r
P B4 8 |Rury | Odporno$¢ na korozje Przyrzady kontrolne i pomiarowe
| | e —— - —- =
. Dobre wilasno$ci mechaniczne i antyko- | Sprezyny, aparatura przemystu
Tasmy, pasy, prety i drut r ; ’
i B3 310V pDASYL] IDIS L) rozyjne chemicznego
. Dobre wtasnosSci antykorozyjne i skra- _.
4 B443 Tasmy, pasy, prety WAlOeE Tuleje lozyskowe
= - Potwyroby walcowane Dobre wlasnosci wytrzymatosciowe, od- Sprezyny, siatki, czeSci aparatury
5 BK3l1 i ciggnione pornos$é na korozje, dobrze spawalny | chemicznej
Potwyroby prasowane, Odporno$¢ na korozje i temperature do m
B BN31 walcowane iskute 500 °C CzeSci maszyn
7 |BM5 Blachy, pasy, prety [ Zaroodporny | Armatura parowa
8 BA1032 Prety, rury Dobre wtasno$ci wytrzymatosciowe, od- | Czesci maszyn o duzej wytrzyma-
= Ny i ~| porno$¢ na korozje, wysokie tempera- tosci
i 9 BA1044A | r_e Y, y tury i Scieranie
| 10 BA9%4A Prety, rury
o= = Ecpilie
2 Monety, przemyst okretowy,
Tasm as i
11 BA5 Y, pasy Odporny na korozjg przetworstwo rybne
|12 BAT Tasmy, pasy Odporny na korozje Sprezyny, czeSci sprezynujgce
13 BA92A iTaémy. prety Dobre wtasnosci wytrzymatosciowe IWyposaZenie elektryczne, prze-
i ksztaltowniki /i antykorozyjne myst samochodowy
=1 BN62 !Rury i blachy Dobre wlasn'o‘sci wytrzyl:mqa),osciowe, do- | W przemysSle okretowym i ma-
bra odpornosé na korozje szynowym
BB2 TasSmy, pasy, prety i drut . 3,
_E_I . y _p o, BIGEY = Bardzo duza odpornosSé na korozje, dc- Do celéw specialnych
16 BB3 Tasmy, pasy, prety i drut| bre przewodnictwo cieplne i elektryczne pee) Y
Tablica 26. Wlasnosci fizyczne radzieckich brazéw do przer6bki plastycznej
- | Wspbtczynnik | Przewodno$é Opornos¢ GO
[ Cle';z_ar rozszerzalnosci | cieplna elektfy‘czna temperatura
Lp. Oznaczenie brazu wiasciwy liniowej cal wiasciwa Yopnieni
pnienia
[G/cm?) o — Q - mm?
10% « fec
cm - sek *°C == !
[m/m °Cj m
1 Bp.0®4—0,25 8,9 17,6 0,20 == ‘ 1060
2 Bp.OIT 4—3 i 8,8 18,0 0,20 0,087 1045
3 Bp.OIIC 4—4—2,5 8,8—9,02 | 18,2 0,20 0,0877 1018
4 Bp.Od 6,5—0,4 8,65 17,1 0,12 0,176 995
5 Bp.OIIC. 4—4—4 T 8,9 ot 19,1 - — — -
L6 Bp.A b 8,2 15,6 0,25 0,10 1060
Iy _Bp. A7 = —— 7,8 17,8 0,19 0,11 1040
8 Bp.AMu 9—2 7.6 17,0 0,17 0,11 1060
9 Bp. AW 9—4 7,5 16,2 0,14 0,12 1040 [
10 Bp. AT RMui0—3—1,5 75 16,1 0,14 0,189 1045
11 Bp . AH 10—4—4 7,46 17,1 0,18 0,193 1084
12 Bp.Mu 5 8,6 20,4 0,26 0,197 1047
13 | Dp.KMu3—1 8,4 15,8 0,11 0,15 1025
14 Bp.KH {—3 8,85 18,0 - 0,046 1084
15 Bbp.B2; Bp. B2,5 8,23 16,6 0,20—0,25 955

0,1—0,068

Tablice zamieszczone w zeszycie 11/67 i tablice, ktore beda zamieszczone w nastgpnych zeszy-
tach — zawieraja dane dotyczace brazéw do przer6bki plastycznej, a mianowicie: sklad chemicz-
ny brazéw polskich i radzieckich, og6lne wlasnosci i zastosowanie brazéw polskich, wlasnosci
mechaniczne wyrob6w z brazéw polskich, wlasnosci fizyczne i technologiczne brazéw radziec-
kich oraz skiad chemiczny niekt6rych braz6w amerykanskich.

Uwag a:

Dane dotyczace brazéw radzieckich zaczerpnieto z norm wydawnictwa

: ,,Enciklope-

dija sowriemiennoj tiechniki — Konstrukcjonnyje matieriaty’’, t. I—IIIL
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