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Mgr inż. ANDRZEJ MARKS 523.4 :629.19 

Perspektywy bezzałogowych lotów na Marsa Wenus 

. W _porówna�iu z badaniami Księżyca za pomocą po
Jazdow kosmicznych wysiłki w badaniu w ten sam 
sposób innych ciał niebieskich w naszym układzie pla
netarnym są znacznie skromniejsze. Zarówno uczeni 
radzieccy, jak i amerykańscy wysłali bowiem dotych
czas tylko kilka pojazdów międzyplanetarnych, a tylko 
dwa z n�ch (,,iw:ari�;r" 2 wysłany w kierunku planety 
Wenus 1 „Mariner 4 wysłany w kierunku planety 
Mars) �pełniły swoje zadanie dostarczając zresztą re
welacyJnych danych naukowych. Co więcej, dotychczas 
nie ma wyraźnie sprecyzowanych planów dalszych ba
dań w tej dziedzinie. 

Wynika to przede wszystkim z faktu, że loty ku pla
�etom �ą. znacznie trudniejsze do zrealizowania, a więc 
1 bardz1eJ kosztowne. Tym samym w obliczu niezwykle 
intensywnie realizowanych zadań kosmicznych w są
siedztwie Ziemi i badań Księżyca nie wystarcza już po
tencjału finansowego i materialnego na realizację za
krojonych na szerszą skalę przedsięwzięć głębiej się
gających w przestrzeń, a poprzestaje się na nielicznych 
eksperymentach, w gruncie rzeczy dość skromnych 
i ograniczonych. 

Nie oznacza to jednak oczywiście, że w ogóle nie 
przygotowuje się lotów międzyplanetarnych. Wręcz 
przeciwnie, opracowywane są dość liczne projekty w 
tej dziedzinie. Jest jednak rzeczą znamienną, że realne 
możliwości niejako automatycznie przekreśliły te po
mysły. Większość bowiem projektów sprzed kilku lat 
zakładała zbyt krótki okres czasu na ich realizację 
(wyobrażano sobie na przykład, że już w 1965 r. bę
dzie można umieścić nie uszkodzony pojazd kosmiczny 
na powierzchni Marsa); jednocześnie przeceniono mo
żliwości zwiększenia udźwigu rakiet nośnych (zakłada
no szybsze wejście do eksploatacji rakiety „Atlas-Cen
taur", niż to nastąpiło w rzecz,ywistości), w wyniku 
czego trzeba było zmniejszyć masę pojazdów „Mariner" 
w stosunku do pierwotnych zamierzeń. Później popeł
niono odwrotny błąd opracowując projekty zakładające 
wykorzystanie rakiet „Atlas-Centaur", podczas gdy 
obecnie w grę wchodzi możliwość użycia większych ra
kiet: ,,Uprated Saturn" 1 (dawniej nazywanej „Sa
turn" lB), ,,Titan" 3C, a nawet „Saturn" 5. Co prawda 
konstruktorzy nie są zgodni co do tego, czy lepiej wy
syłać nieliczne duże pojazdy, czy też raczej większą 
ilość mniejszych. W każdym razie obecnie wytworzyła 
się dość nienormalna sytuacja charakteryzująca się 
tym, że nie ma jakiegoś wyraźnie sprecyzowanego dłu
gofalowego planu poznawania planet. 

Dodać jeszcze należy, że w przypadku planet nie jest 
możliwe wysyłanie pojazdów kosmicznych w dowolnej 
chwili, lecz tylko w ściśle określonych, niezbyt długich 
okresach czasu, które są znacznie od siebie oddalone -
w przypadku Wenus o 584 dni, w przypadku Marsa 
o 780 dni - tym bardziej więc konieczne jest jakieś 
racjonalne długofalowe planowanie. 

Oczywiście większe zainteresowanie wzbudza pla
neta Mars, gdyż ciągle przypuszcza się, że mogą na niej 
istnieć jakieś formy życia, chociaż „Mariner" 4 nie 
tylko tych przypuszczeń nie potwierdził, lecz nawet 
dostarczył antyargumentów, przede wszystkim poprzez 
wykrycie, że gęstość atmosfery Marsa jest przynaj
mniej 2 razy mniejsza niż dotychczas mniemano (wg 
badań „Marinera" 4 ciśnienie przy powierzchni planety 
jest około 25 razy mniejsze niż przy powierzchni Zie
mi). W zasadzie można obecnie mówić tylko o dwóch 
projektach, a mianowicie dalszym rozwijaniu i ulep
szaniu konstrukcji pojazdów typu „Mariner" - przy 
czym istnieje kilka wersji projektu - i o dawno już 
wysuniętym, ale ciągle zmienianym projekcie pojazdu 
kosmicznego „Voyager", który również istnieje w kilku 
wersjach. 

Najbliższy dogodny okres do wysłania pojazdu kos
micznego w kierunku Wenus i Marsa przypada właśnie 
w bieżącym roku. Obecnie wiadomo, że w tym okresie. 
czasu wysłany zostanie prawdopodobnie „Mariner" 
o ulepszonej konstrukcji w kierunku Wenus, a dopiero 
w następnym dogodnym okresie, tj. w 1969 r. wysłana 
zostanie inna wersja „Marinera" w kierunku Marsa. 

Ulepszenia pojazdów „Mariner" iść będą przede 
wszystkim w kierunku zainstalowania większej ilości 
przyrządów naukowych niż dotychczas, a także po
przez zastosowanie czulszych i bardziej dokładnych niż 
dotychczas urządzeń. 

Planowane na 1967 r. badania planety Wenus mają 
przede wszystkim obejmować: 

1) pomiary temperatury w górnych obszarach atmo
sfery za pomocą dwóch fotometrów odbierających pro
mieniowanie ultrafioletowe i wyznaczających gęstość 
i rozmieszczenie atomów wodoru i tlenu, 

2) ewentualne wykrycie wokół planety obszarów pro_ 
mieniowania za pomocą czujnika promieniowania joni
zującego, 

3) badanie „wiatru słonecznego" za pomocą pułapki 
cząsteczek plazmy, 

4) badanie pola magnetycznego Wenus za pomocą 
magnetometru helowego, 
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5) wyznaczenie nowej odległości Wenus od Słońca za 
pomocą odpowiednich urządzeń radiowych. 

W przypadku lotów ku Marsowi zastosowooy także 
będzie czujnik promieniowania podczerwonego, który 
zmierzy rozkład temperatury na powierzchni planety. 

Takie rozszerzenie programu badawczego spowoduje 
prawie trzykrotne zwiększenie masy pojazdów „Mari
ner" (do około 680 kg), toteż do ich wysyłania stoso
wana będzie rakieta „Atlas-Centaur". 

Obecnie więcej zwolenników ma raczej pierwszy pro_ 
jekt, przy czym jako rakiety nośnej zamierza się użyć 
rakiety „Uprated Saturn" 1, która umożliwiać będzie 
wysyłanie ku Marsowi pojazdów kosmicznych o masie 
2300-4100 kg. 

Początkowo wydawało się, że dla wyhamowania 
prędkości lądującego na Marsie pojazdu kosmicznego 
wystarczające będzie wykorzystanie oporu jego atmo
sfery. Stwierdzenie jednak, że jest ona rzadsza niż do-

Rys. I. Schemat lądowania pojazdu „Voyager" na planecie 

Oprócz wyposażenia w nowe oprzyrządowanie ba
dawcze dokonane także zostaną liczne inne zmiany, po
legające na zastosowaniu lepszej izolacji termicznej, 
zrezygnowaniu z małych „żagielków" słonecznych z 
równoczesnym zwiększeniem ilości czynnika odrzuto
wego, zastosowaniu ulepszonych czujników promie
niowania gwiazdy Canopus, nie mylących jej z innymi 
gwiazdami, i zastosowaniu urządzenia rejestrującego 
o 2-4 razy większej pojemności. 

Prawdopodobne jest, że nowe pojazdy „Mariner" po
ruszać się będą z większą prędkością, co skróci czas 
lotu, zmniejszy odległość pojazdu od Ziemi w chwili 
osiągnięcia celu, wydłuży dogodny do startu okres 
czasu i ułatwi celowanie. Związane to jednak będzie 
ze zmniejszeniem masy pojazdu i zwiększeniem pręd
kości lotu w sąsiedztwie celu, toteż przeprowadzenie 
badań celu będzie utrudnione. 

Dopiero w latach 1971-72 ma się zacząć wysyłanie 
w kierunku Marsa, a także i na Wenus, statków typu 
„Voyager", przy czym ciągle są podzielone zdania, czy 
racjonalniejsze jest wysyłanie najpierw mniejszych 
próbnych statków, a następnie zwiększanie ich roz
miarów, czy też od razu wysyłanie wielkich pojazdów. 

Rys. 2. Schemat konstrukcji pojazdu „Voyager" 
o masie 2-4 tony 

Nie_ zdecy_dowano tak�e jeszcze, czy część pojazdu lądo
wac �ędz1� na planecie, a część krążyć wokół niej wy
konuJąc niezależne badania i służąc jednocześnie jako 
radiost�cja retransmisyjna (rys. 1), czy też cały pojazd 
lądowac będzie na planecie. 
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Rys. 3. Model części lądującej pojazdu „Voya
ger''. (czterokrotnie zmniejszony), Część ta ma 
m1ec masę 450 kg. Rozsuwany teleskopowo maszt 
mieć będzie wysokość 5 m i mieścić na końcu 

wiatromierz 

tychczas sądzono, zmusiło do modyfikacji tego pogladu. 
Obecnie przypuszcza się, że opór marsjańskiej atmosfe
ry będzie co prawda dostateczny do wytracenia pręd
kości kosmicznej pojazdu, ale nawet w przypadku wy
korzystania kolejno otwierających się coraz większych 
spadochronów będzie on zbyt mały dla zapewnienia 
miękkiego lądowania, wobec czego w ostatniej fazie 
opadania potrzebne będą rakiety hamujące, oczywiście 
niewielkich rozmiarów. Mimo to lądowanie na Marsie 
będzie łatwiejsze niż na Księżycu. Należy jeszcze do
dać, że dla umożliwienia bezpiecznego lądowania ko
nieczne będzie wejście statku w atmosferę planety 
równolegle do jej powierzchni i na odpowiedniej wy
sokości. 

W przypadku, gdy do wysyłania pojazdów kosmicz
nych typu „Voyager" stosować się będzie rakiety nośne 
,,Saturn" 5, można będzie zwiększyć ich masę do oko
ło 35 OOO kg. Na razie jednak nie planuje się wysyłania 
ąż tak dużych pojazdów, zamierza się natomiast wy
strzeliwać za pomocą jednej rakiety dwa mniejsze 



statki lecące następnie oddzielnie i oddzi·,,1n·  1 d · . • -- ie ą uJące w pe
_
wnyrn _odstępie czasu i w różnych miejscach. 

Głownyrni zadaniami lądujących na planec· · 
d • 1 • h . , . . ie poJazo� ,�_sm1c_znyc będzie �oadame istniej ących tam warunkow fizycznych, skłaau chemicznego i stanu fizycznego atm?sfery, składu chemicznego i struktur gruntu, a takze przekazanie na Ziemia obra • • 

Y 
• h • 1 t " zo w po-:V1erzc m . P a�e y. W przypadku Marsa najciekawszą J_edn.�k dz1edzmą badaó. będ_ą t:iewątpliwie próby wyk_rycia c_wentualnych f�:nm zycia. J uz obecnie opracowano . w ,}Ym celu k1ll;,a poi:nysłowych przyrządów (, ,G _uhver , . ,,W?�f Trap , ,, Diogenes", ,,Multivator") maJącyc� UJawrnc _ewentualne • istnienie na powierzchDi l\'Iar�,� m1kroorga111zi:nów. vV urządzeniu o nazwie „Guhver wykor�ysta �tę w tym celu pożywkę, w k tórej zawarty będzie rad10aktywny węgiel. Do pożywki tej wprow�dz?n� �os_taną _ próbki gruntu planety. Przypu

szcz� się, ze Jezeh �-n�Jdov"'.ać s ię  w n ich będą organiz
�Y zywe: �o rozwiJaJąc się w pożywce uwalniać one 
oęd� z me:J dwutlenek "'."ęgl°'.. W innych przyrządach 
zamierza się wyko1:?Y_stac zmiany barwy pożywki pod 
wpływem we%�tacJ1 _ zywych organizmów, zmiany jej 
przezroczystosci lub Jeszcze inne zjawiska. 

Aby :Wykonać badania biologiczne, wystarczy kilku
tygodn_iowy okres działania urządzeń pomiarowych. 
Natomiast dla . badań n:1eteorologiczno-klimatycznych 
po�rzeb_ne będzie znaczme dłuższe, bo kilkumiesięczne 
działame odpowiednich przyrządów pomiarowych. 
Z tego pow?du poważną trudność nastręczać będzie 
zaopatry:wai:1e _ur�ądze11 poj azdu w energię elektrycz
ną. Uwaza się, ze Jedyne zadowalające rozwiązanie sta
nowić będzie zastosowanie ogniw jądrowych szczeo·ól
nie ogniw z plutonem 238. Wówczas jednak 'konie�ne 
będzie staranne ekranowanie ogniw, aby ich promie-

Mgr inż. WALERIAN KORDZIŃSKI 

niowanie nie zakłócało pomiarów i nie niszczyło ewen
tualnych marsjańskich mikroorganizmów. 

yviel� uwagi poświęca się także sprawie sterylizacji 
poJazdow kosmicznych, które będą wysyłane na inne 
planety, mającej zabezpieczyć przed przeniesieniem 
tam _zie _mskich mikroorganizmów. Niestety, problem 
t�n 111e Jest dotychczas rozwiązany, ponieważ stosowa
me sterylizacji termicznej uszkadza urządzenia, a inne 
metody sterylizacji nie są w pełni zadowalające. 

�czkolwiek przewiduje się, że pierwszy pojazd kos
miczny typu „Voyager" będzie wysłany na Marsa w 
197_1 r., a na Wenus w 1972 r., to jednak właściwy roz
WOJ tych eksperymentów ma nastąpić dopiero w roku 
1973, albo jeszcze póżniej. Niestety, poczynając od roku 
1971 do roku 1978 warunki do wysyłania statków kos
miczny_ch w kierunku Marsa będą się pogarszać, a tak 
dobre Jak w 1971 r. nastąpią dopiero w 1986 r. Można 
jednak przypuszczać, że technika astronautyczna po
czyni do tego czasu tak wielkie postępy, że te niedo
godności mieć już będą mniejsze znaczenie. 

Na razie nie ma jeszcze skonkretyzowanych dalszych 
statków kosmicznych do badania Wenus i Marsa, 
a tylko ogólnie wspomina się o projektach urządzeń 
�eżdżących po wylądowaniu. Wspomina się także o pro
Jektach względnie małych, prostych i lekkich pojaz
dów typu „Pionier", które mają być wysyłane w prze
strzeń międzyplanetarną przy użyciu stosunkowo nie
wielkich rakiet nośnych i przeprowadzać między inny
mi także badania planet. Nie ma także skonkretyzowa
nych projektów statków kosmicznych przeznaczonych 
do badania dalszych planet. 

Oczywiście zaczęto już także rozważać pierwsze kon
cepcje załogowych statków międzyplanetarnych. 

533.fi . 011 .12 :�-c45'i 

Wpływ l iczby Reynoldsa 

n a  parametry turb inowego s i ln ika odrzutowego 

Niniejszy artykui stanowi w peu;nym stopniu uzupełnienie artykułu pt. ,,Przebieg zmian para
metrów turbinowego silnika odrzutowego w zależności od sprowadzonej prędlwści obrotowej" 
(TLiA zesz. 9/67). Podano w nim współczynniki wyrażajqce u;plyw spadku Liczby Reynoldsa na 
dużych u;ysol<ościach lotu na temperaturę za turb'inq, wydatel< pou;ietrza, izentropowq i rzeczy
wistq pracę sprężania, spręż, sprawność sprężarl<i, sprawność turbiny oraz współczynnik nad
miciru powietrza turbinou;ego silnika odrzutowego. Wspótczynniki te umożliwiajq zwiększenie 
dokładności o bliczeń paramet,óu; i osiqgów turbinowych silników odrzutowych - a także sil

ników śmigłowych z oddzielnq turbiną napędową - w warunkach Lotu na dużycli wysokościacli. 

W artykule „Przebieg zmian parametrów turbinowe
go silnika odrzutowego w zależności od sprowadzonej 
prędkości obrotowej" [ 1 ]  przedstawiono zależności mic;
dzy podstawowymi parametrami jednowałowego tur
binowego s ilnika odrzutowego (ważne również dla 
turbinowego silnika śmigłowego z oddzielną turbiną 
napędową) a sprowadzoną prędkością obrotową. Przy 
wyznaczaniu  tych zależności n ie  uwzględniono wpływu 
spadku liczby Reynoldsa na większych wysokościach 
lotu, wskutek czego obliczone w oparciu o nie para
metry i osiągi silnika mogą na większych wysokościach 
lotu znacznie odbiegać od parametrów i osiągów rze
czywistych. W związku z tym konieczne było opraco
wanie współczynników poprawkowych uwzględniają
cych dodatkowe zmiany podstawowych parametrów 
obiegu cieplnego spowodowane spadkiem liczby Rey
noldsa. Zmiany te są niezależne od przebiegu linii 
współpracy sprężarki z turbiną i z tego powodu wy
godnie jest ujmować je w formie współczynników 

wyrażających rzeczywiste wartości danego parametru 
w stosunku do wartości, jaką miałby ten parametr 
w tych samych warunkach bez istnienia wpływu liczby 
Reynoldsa. Określenie wartości tych współczynników 
jest możliwe jedynie na drodze doświadczalnej . Opra
cowując w Instytucie Lotnictwa to zagadnienie autor 
oparł się przede wszystkim na wynikach badań przy
toczonych w [2] w postaci współczynników wpływu 
liczby Reynoldsa na temperaturę za turbiną, wydatek 
powietrza i osiągi silnika. Wykorzystując wartości 
współczynników wpływu liczby Ileynoldsa na tempe
raturę za turbiną i wydatek powietrza autor wyznaczył 
analogiczne współczynniki dotyczące izentropowej 
i rzeczywistej pracy sprężania, sprężu, sprawności 
sprężarki i sprawności turbiny oraz współcz,ynnika 
nadmiaru powietrza. 

Opracowanie powyższego zagadnienia było podykto
wane w pierwszej kolejności koniecznością dostarcze-
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nia danych potrzebnych przy dopracowywaniu układu 
zasilania rozwij anego w Instytucie Lotnictwa turbino
wego silnika odrzutowego oraz koniecznością zapew
nienia bezpiecznej pracy tego silnika w warunkach 
lotu na większych wysokościach. 

Oznaczenia 

Cp [kcal/kG 0C] - rzeczywiste ciepło właściwe przy 
stałym ciśnieniu 

D [cm] 

G [kG/sek] 
h [kcal/kG] 
l [kG/kG] 

n 1 1/min] 
p [kG/cm4] 

a 
17 
µ [kG sek/m2] 

(! [kG sek2/m11] 

n 

Indeksy 

- średnica 
- wydatek powietrza 
- izentropowy spadek entalpii 
- ilość powietrza potrzebna do ste-

chiometrycznego spalania 1 kG pa
liwa 
prędkość obrotowa 

- ciśnienie 
- współczynnik nadmiaru powietrza 
- sprawność izentropowa 
- lepkość dynamiczna 
- gęstość 
- stosunek ciśnień 

c - parametry całkowite 
n - parametry sprowadzone do warunków normalnych 
0 - warunki obliczeniowe (maksymalne) 
S - sprężarka 
T - turbina 
I - przemiana izentropowa 

- - wartości względne (odniesione do warunków 
obliczeniowych) 

1, 3, 4 - odpowiednio przekroje przed sprężarką oraz 
przed i za turbiną 

Wiadomości podstawowe 

Na większych wysokościach lotu następuje w po
szczególnych przekrojach silnika spadek liczby Rey
noldsa. W przypadku gdy liczba Reynoldsa spadnie 
poniżej pewnej wartości krytycznej, zwiększają się 
straty w zespołach silnika, głównie w sprężarce i tur
binie. Jak wiadomo, istota strat związanych ze spad
kiem liczby Reynoldsa w sprężarce i turbinie polega 
na odrywaniu się laminarnej warstwy przyściennej od 
powierzchni łopatek, co powoduje spadek sprawności 
sprężarki i turbiny oraz spadek wydatku powietrza 
przez silnik. W warunkach stoiskowych sprężarki i tur
biny silników lotniczych pracują w zakresie samomo
delowym względem liczby Reynoldsa, a właściwie 
h' zakresie, w którym liczba Reynoldsa ma niewielki 
wpływ na sprawność, jednak w warunkach wysoko
ściowych z reguły następuje spadek liczby Reynoldsa 
poniżej jej wartości krytycznej . 

Porównanie przebiegów zmian liczby Reynoldsa w za
leżności od wysokości lotu dla sprężarki i turbiny wy
kazuje, że przebiegi te są do s iebie bardzo zbliżone. 
Z orientacyjnych obliczeń wynika, że również bez
względne wartości liczby Reynoldsa dla sprężarki 
,i turbiny, odniesione do cięciwy łopatek, różnią się 
między sobą niewiele. Ze wz,ględu na konfuzorowy 
charakter przepływu w turbinie istnieje mniejsza 
skłonność do odrywania się strumienia niż w sprężarce, 
z drugiej jednak strony większe wygięcie łopatek tur
binowych sprzyja oderwaniu laminarnej warstwy 
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przyściennej. Powyższe stwierdzenia będą mie_ć _pewne 
znaczenie przy wyznaczaniu spadku sprawnosc1 sprę
żarki i turbiny wskutek spadku liczby Reynoldsa. 

w rozważaniach nad wpływem liczby Reynoldsa na 
osiągi silnika najwięcej uwagi poświęcono sprężarce. 
Badania szeregu sprężarek wykazały, że wpływ ten 
zależy głównie od rozkładu obciążeń na poszczególne 
stopnie, od profilu łopatek, od sposobu zaprojektowania 
pierwsz,ego stopnia i od poziomu turbulencji w sprq
żarce. 

Zmiana parametrów i osiągów silnika wskutek spad
ku liczby Reynoldsa zależy od rodzaju regulacji silni
ka. Pod tym względem można rozróżnić trzy przypadki : 

p r z y p  a d e k  I - silnik z dyszą wylotową o sta
łym przekroju i z regulacją przy stałej rzeczywistej 
prędkości o)::lrotowej. Spadek sprawności sprężarki 
i turbiny na większych wysokościach lotu powoduje 
w tym przypadku wzrost temperatury przed (za) tur
biną i stosunkowo nieznaczny spadek wydatku powie
trza (na charakterystyce sprężarki ujawnia się to 
przesunięciem w górę linii współpracy sprężarki z tur
biną). W wyniku następuje na ogół wzrost ciągu silnika 
wskutek wzrostu temperatury przed turbiną oraz 
wzrost jednostkowego zużycia paliwa ; 

p r z y p a d e k I I  - silnik z dyszą o stałym prze
kroju i z ograniczeniem temperatury przed (za) turbiną. 
Przypadek ten różni się od przypadku I tym, że silnik 
jest zabezpieczony przed przekroczeniem maksymalnej 
temperatury dla danego ustawienia przepustnicy; 
realizuje się to przez odpowiednie zmniejszanie pręd
kości obrotowej w miarę wzrostu wysokości lotu. Wy
nika stąd spadek wydatku powietrza i sprężu, co po
ciąga za sobą spadek ciągu i wzrost jednostkowego 
zużycia paliwa; 

p r z y p a d e k III  - silnik z dyszą o zmiennym 
przekroj u i układem regulacji utrzymującym niezależ
nie od warunków lotu i występujących strat stałą 
prędkość obrotową i stałą temperaturę za turbiną. 
Spadek liczby Reynoldsa powoduje w tym przypadku 
spadek ciągu silnika i wzrost jednostkowego zużycia 
paliwa, przy czym zmiany ciągu i jednostkowego zu
,życia paliwa są co do bezwzględnej wartości jednako
we. Wydatek powietrza praktycznie nie ulega zmianie, 
ponieważ wpływ liczby Reynoldsa jest kompensowany 
zwiększaniem przekroju dyszy wylotowej, następuje 
natomiast spadek sprężu. 

Przypadki I i II odpowiadają również turbinowemu 
silnikowi śmigłowemu z oddzielną turbiną napędową, 
natomiast przypadek III  - turbinowemu silnikowi 
śmigłowemu bez oddzielnej turbiny napędowej , w któ
rym przez zmianę skoku śmigła można zmieniać poło
:żenie punktu pracy wzdłuż linii stałej prędkości obro
towej. 

Na zakończenie ogólnego omawiania wpływu spadku 
liczby Reynoldsa na parametry i osiągi turbinowego 
silnika odrzutowego należy jeszcze wspomnieć o tym, 
że spadek ten odbij a się niekorzystnie na przebiegu 
granicy statecznej pracy sprężarki zmniejszając zapas 
statecznej pracy silnika, w szczególności w przypad
ku I .  Poza tym przy małych liczbach Reynoldsa zwięk
sza się wpływ zaburzeń w przekroj u wlotowym sprę
żarki na przebieg granicy statecznej pracy. 

Pojęcie skutecznej średnicy silnika 

W przypadku cylindrycznego przewodu występująca 
w wyrażeniu na liczbę Reynoldsa wielkość D jest śred
nicą przewodu, V - średnią prędkością w przekroju, 



(1 - �ęstością _i µ -:- lepkością dynamiczną czynnika. 
Gdy się rozwaza poJ ęcie liczby Reynoldsa w d · 

• d - 1  •k 
o mesie-

mu � s1 ni a turbinowego, zagadnienie staje się 
znacznie bardziej skomplikowane Wszystk · ł . . • 1e wp ywa-
Jące na mą czynniki zmieniają się wzdłuż s · 1 ·k 

• k 
1 n1 a, 

w zw1�z u z czym wartości liczby Reynoldsa dla po-
szczegolnych przekrojów silnika są w stosunku d _ 
ł · 1  .k . o ca 
ego s1 111 a �e�ynie przybliżeniem. w badaniach wpły-
wu wysoko�c1 lotu na pracę silnika konieczne jest 
wprowadze111e funkcji, którą można by stosow , d - 1 "k , ac o 
s1 �1 ow _o dowolnych wielkościach. w pracy [2] po-
s�uz_ono się do_ te�o celu pojęciem skutecznej średnicy 
silnika. Wy�aze111e na skuteczną średnicę silnika wy
prowadza się przyjmując następujące zastępcze wiel
kości dla zmiennych występujących we wzorze na 
liczbę Reynoldsa : 

1) jako wy:11iar . ch arakterystyczny D przyjmuje się 
zewnętrzną sredmcę kanału w przekroju wlotowym 
sprężarki;  należy jednak zwrócić uwagę, że średnica 
ta (Ds) nie zawsze jest reprezentatywnym wymiarem 
silnika, np. dwa silniki o tych samych średnicach D 

. s 
mogą mieć różne cięciwy łopatek, różne stosunki 
średnicy zewnętrznej do wewnętrznej w przekroju 
wlotowym i różne kształty kanału sprężarki ; 

2) zamiast prc;dkości charakterystycznej V przyjmuje 
się stosunek rzeczywistej prędkości obrotowej w roz
patrywanych warunkach lotu do maksymalnej prędko
ści obrotowej. Stosunek ten odpowiada prędkości cha
rakterystycznej V tylko przy założeniu, że przy 
maksymalnej prędkości obrotowej wszystkie silniki 
mają te same prędkości obwodowe i te same prędkości 
osiowe strumienia oraz że trójkąty prędkości są stałe 
dla wszystkich warunków pracy silnika ; 

3) gęstość i lepkość odnosi się do parametrów cał
kowitych w przekroju wlotowym sprężarki ;  tak przy
jęte gęstości i lepkości również nie są w pełni po
równywalne dla różnych silników, ponieważ dla róż
nych wartości sprężu i temperatury przed turbiną 
przebiegi zmian tych wielkości wzdłuż silników są 
różne. 

Podstawiając do wyrażenia na liczbę Reynoldsa po
wyższe wielkości, zastępując gęstość i lepkość stosun
kami ich wartości w danych warunkach lotu do war
tości w warunkach normalnych, wprowadzając poza 
tym stosowany często tzw. wskażnik liczby Reynoldsa. 

gdzie 

Re I = ---

<p VB 

Pe, 
b = 1 ,033 

/.l (f) = --- 106 
1 ,83 

oraz wyrażenie na sprowadzoną wzglc;dną prędkość 
obrotową otrzymuje się wyrażenie na skuteczną śred
nicę silnika: 

Dsk = Ds n„ Re I 
Posługując się pojęciem skutecznej średnicy silnika 

można porównywać ze sobą, pod względem strat po
wodowanych przez spadek liczby Reynoldsa, silniki 
o różnych wielkościach i pracujące w różnych warun
kach, gdyż skuteczna średnica silnika jest miarą wiel
kości silnika i warunków, w jakich on pracuje. Silnik 
o pewnej średnicy pracujący na stoisku w normalnych 
warunkach otoczenia wykazuje taki sam wpływ liczby 

3.0 r---,rr�---.--,----.----.--.----.--,----, 

ReJ 

D 2 4 6 8 10 12 

Rys. 1 

14 16 !8 ?O 
H [mJ 

Reynoldsa, co większy silnik pracujący na takiej wy
sokości, że jego skuteczna średnica jest równa skutecz
nej średnicy silnika mniejszego. Skuteczną średnicę 
silnika można zwiększyć przez zwiększenie geometrycz
nych wymiarów silnika lub przez zmianę jego warun
ków pracy. 

W celu ułatwienia określania skutecznej średnicy 
silnika dla dowolnych warunków lotu załączono wy
kres (rys. 1) przedstawiający wskaźnik liczby Reynold
sa w zależności od wysokości lotu dla różnych liczb 
Macha. Przy opracowywaniu tego wykresu posłużono 
się wartościami lepkości dynamicznej zaczerpniętymi 
z zagranicznych norm na atmosferę wzorcową, gdyż 
wartości podane w polskiej normie znacznie różnią się 
od wartości spotykanych w literaturze światowej. 

Współczynniki wpływu liczby Reynoldsa 

Z wymienionych trzech przypadków regulacji turbi
nowego silnika odrzutowego i wynikających stąd spo
sobów reagowania silnika na spadek liczby Reynoldsa 
największe znaczenie dla potrzeb praktycznych ma 
przypadek I, tym bardziej, że wyznaczone dla tego 
przypadku współczynniki wpływu liczby Reynoldsa 
mogą być również wykorzystane dla przypadku II 
oraz w obliczeniach turbinowego silnika śmigłowego 
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z oddzielną turbiną napędową. Z tego powodu w ni
niejszych rozważaniach autor zajął  się wyłącznie przy
padkiem regulacji silnika przy stałej prędkości obro
towej i stałym przekroju dyszy wylotowej . 

W oparciu o podane w [2] wartości współczynników 
wpływu liczby Reynoldsa na temperaturę za (przed) 
turbiną 

i wydatek powietrza 

(gdzie indeks Re oznacza wartości parametru z uwzględ
nieniem wpływu liczby Reynoldsa) - odnoszące się do 
przypadku I regulacj i  silnika - w zależności od sku
tecznej średnicy silnika Ds"- (rys. 2) autor wyznaczył 
podobne zależności dla współczynników wpływu liczby 
Reynoldsa na spręż, izentropową i rzeczywistą pracę 
sprężania, sprawność sprężarki i sprawność turbiny 
oraz jako wielkości pomocnicze współczynniki wpływu 
liczby Reynoldsa na współczynnik nadmiaru powietrza 
i ciepło właściwe gazów. 

Wzory na powyższe współczynniki wyprowadzo::io 
wykorzystując niektóre zależności przytoczone w [l]  
i odnoszące się do krytycznego wypływu z dyszy wylo
towej . Ze względu na brak miej sca pominięto w niniej-
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szym artykule wyprowadzenie tych wzorów podając 
j edynie poniżej ich ostateczną postać. 

Współczynnik wpływu liczby Reynoldsa na spręż 
(rys. 3) 

K = K Kc •1K1' 
" a Jl 
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gdzie współczynnik Ka uwzględnia zmianę współczyn
nika nadmiaru powietrza (rys. 6) 

(�) al Re K = -'----'---
a al + 1 

al  

Współczynnik wpływu liczby Reynoldsa na izentro
pową pracę sprężania (rys. 4) 

A ncs (1 - K ) 
K1i• = l +  " 

h '  s 

gdzie A jest współczynnikiem o stałej wartości określo
nym przy założeniu liniowej 21ależności - wspólnej 
dla wszystkich wartości sprężu obliczeniowego - mię
dzy izentropową pracą sprężania a sprężem. 

Współczynnik wpływu liczby Reynoldsa na rzeczy
wistą pracę sprężania (rys. 4) 

K1i = Kcp Ka K'YjT KT 

lub 
K1i• 

K1i = - - -
K11s 

gdzie Kcp jest współczynnikiem wpływu liczby Rey
noldsa na wartość ciepła właściwego Cp34 (rys. 6) 

K _ (Cp34)Re 

Cp - Cp34 

Współczynnik wpływu liczby Reynoldsa na spraw
ność sprężarki (rys. 5) 

Ponieważ do obliczenia współczynników K1i i KrJs 
potrzebna jest znajomość współczynnika K'YJT, przyjęto 
w pierwszym przybliżeniu KrJT = 1,0 ; następnie ponow
nie obliczono współcz,ynniki K1i i KrJs podstawiając za 
KrJT - w oparciu o założenie, że sprawność turbiny 
zmienia się wskutek spadku liczby Reynoldsa w po
dobny sposób jak sprawność sprężarki - poprzednio 
obliczone wartości KrJs-

Poza podanymi powyżej wykresami współczynników 
wpływu liczby Reynoldsa na poszczególne parametry 
silnika przytoczono na rys. 7 zaczerpnięty z [2] wykres 
przebiegu zmian - dla przypadku I regulacji silnika -

współczynników wpływu liczby Reynoldsa na osiągi 
silnika, tj. na ciąg (KR) i jednostkowe zużycie paliwa 
(KCR). 

Wnioski 

Jak już wspomniano, współczynniki wpływu liczby 
Reynoldsa wyrażają wartości danego parametru w sto
sunku do wartości, jaką miałby ten parametr bez istnie
nia wpływu liczby Reynoldsa. Proste przemnożenie 
przez te współczynniki parametrów wyznaczonych 
:zgodnie z [ 1] daje w wyniku rzeczywiste wartości pa
rametrów silnika na większych wysokościach lotu, tj. 
z uwzględnieniem wpływu liczby Reynoldsa. 

Jakkolwiek podane w niniejszym artykule wykresy 
współczynników wpływu liczby Reynoldsa zostały 
opracowane dla przypadku I regulacji, można je jed
nak stosować również do przypadku II polegającego 
na ograniczaniu prędkości obrotowej silnika. Zadanie 
sprowadza się wówczas do wyznaczenia - metodą ko
lejnych przybliżeń - takiej prędkości obrotowej, przy 
której temperatura przed (za) turbiną nie przekracza 
wartości dopuszczalnej, a następnie - określenia dla 
tej prędkości obrotowej nowych wartości parametrów 
silnika. Poza tym przytoczone wykresy współczynni
ków są ważne również dla turbinowego silnika śmigło
wego z oddzielną turbiną napędową pracującą w wa
runkach krytycznych. Nie można ich natomiast wyko
rzystać do obliczeń wpływu liczby Reynoldsa na para
metry jednowałowego silnika odrzutowego, w którym 
utrzymuje się stałą temperaturę przed (za) turbiną za 
pomocą z;niany przekroju dyszy wylotowej oraz jedno
wałowego silnika śmigłowego, w którym stałą tempe
raturę utrzymuje się przez zmianę skoku śmigła. W obu 
tych przypadkach punkt pracy silnika nie zmienia 
swego położenia, w związku z czym zmiany parame
trów silnika są spowodowane wyłącznie wpływem licz
by Reynoldsa. 

W związku z różną wrażliwością silników (przy jed
nakowej średnicy sprężarki) na zmiany liczby Rey
noldsa, wynikającą z różnic w ołopatkowaniu sprężar
ki i turbiny, obliczone na podstawie przytoczonych 
w niniejszym artykule wykresów parametry silnika 
w warunkach wysokościowych należy traktować jako 
orient:1cy,ine. Wskazują na to np. wartości współczyn
ników KT i Kc określone przez autora - w oparciu 
o dane katalogowe - dla silników „Viper" i „Avon" 
i różniące się znacznie od przytoczonych w [2] . Nie
mniej jednak możliwość określenia nawet tylko w spo
sób przybliżony zmian jego parametrów wskutek spad
ku liczby Reynoldsa ma duże znaczenie, w szczególno
ści jeżeli chodz;i o zmiany temperatury za turbiną. 
Z powodu niedokładności pomiarów temperatury za 
turbiną wyniki badań silnika w locie nie zawsze mogą 
stanowić podstawę do poprawnego wyregulowania 
układu zasilania silnika i przyjęcia odpowiednich ogra
niczeń prędkości obrotowej na większych wysokościach 
lotu, wobec cz.ego powinny być korygowane wynikami 
analiz obliczeniowych. 
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Zagadn ien ie startu szybowca za wyciqgarkq 

(dokończenie) 

Omówienie wyników pomiarowych 

Start szybowców dwuosobowych za pomocą wycią
garki „Maybach" często się nie udawał. Na rys. 13 
przedstawiono przebieg siły i prędkości liny dla pierw
szych sekund startu w prz,ypadku dwóch udanych 
i dwóch nieudanych startów. Podczas pierwszej próby 
startu sprzęgło wyciągarki zostało włączone zbyt szyb
ko. Wystąpił „szczyt" siły 575 kG, co spowodowało 
przyhamowanie silnika. Przy następnej próbie sprzęgło 
było włączane nieco ostrożniej. Wystąpiły również 
szczyty obciążenia w linie, ale już mniejsze, które 
dość energicznie przyśpieszały szybowiec. Ponieważ 
jednak silnik ma pewną bezwładność, nie osiągnięto 
wystarczającej prędkości liny i start również się nie 
udał. Dopiero po przełączeniu silnika na wyższy -
trzeci - bieg start szybowca stał się możliwy (start 
3 i 4), ponieważ przy tej samej prędkości liny pręd
kość obrotowa silnika była wówczas mniejsza, co za
pewniało większe przyśpieszenia. Jednak z powodu 
mniejszej siły w linie na trzecim biegu (średnio tylko 
200 kG) osiągnięto niedostateczną wysokość (na dwu
miejscowym szybowcu tylko 130 m). Na drugim biegu 
przy dostatecZJ1ej prędkości liny można osiągnąć wy
starczającą wysokość, jednak ze względu na złe wła-

Rys. 13. Prędkości liny i siły w linie w początkowej fazie startu 
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ściwości sprzęgła i silnika na tym biegu start jest 
bardzo trudny i udaje się rzadko. Należy przy tym 
jeszcze zaznaczyć, że wyciągarka nie była w dobrym 
stanie; niekorzystne właściwości wyciągarki z nieela
stycznym sprzęgłem i zębatą przekładnią wyraźnie się 
tu ujawniły. Przebieg siły w linie w pierwszych sekun
dach startu, w przypadku wyciągarki „Herkules", wy
rażnie wykazuje zalety sprzęgła hydraulicznego w po
równaniu ze sztywnym sprzęgłem wyciągarki „May
bach". W przypadku sprzęgła hydraulicznego silnik 
może pracować z prędkością obrotową zapewniającą 
duży moment obrotowy ; moment obrotowy może być 
przekazany za pośrednictwem sprzęgła hydraulicznego 
na wolno obracający się bęben z nawiniętą liną, nada
jąc linie małą prędkość. Wahania obciążenia dzięki 
elastyczności sprzęgła są mniejsze, start szybowca 
przebiega równomiernie i pewnie. 

Siła w linie, jaką daje wyciągarka „Herkules", może 
być wykorzystana zarówno w przypadku szybowca 
lekkiego (,,Baby"), jak i ciężkiego (, ,Lehrmeister") -
rys. 14. Przy tym siła średnia w linie podczas wznosze
nia jest o 15 do 20% mniejsza od największej możliwej. 
Siła w linie podczas startu szybowców jednomiejsco-

Rys. 14. Siły w linie i prędkości obrotowe silnika przy starcie 
w przypadku wyciągarki „Herkules" 
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Rys. 15. Poślizg sprzęgła hydraulicznego wyciągarki „Herkules" 

wych i dwumiejscowych jest praktycznie biorąc taka 
sama, różnią się natomiast - i to dosyć znacznie -
prędkości obrotowe, a tym samym i prędkości liny. 
Podczas wznoszenia piloci, manewrując odpowiednio 
sterem wysokości, wyhamowują silnik wyciągarki do 
prędkości obrotowej korzystnej ze względu na wyma
ganą prędkość lotu. W przypadku lekkich szybowców 
z uwagi na większy możliwy kąt wznoszenia prędkość 
liny musi być mniejsza, j ednak lekki szybowiec dzięki 
mniejszemu obciążeniu powierzchni nośnej nie wyma
ga zbyt dużej prędkości lotu. Uzyskiwane wysokości 
startu przy tej samej sile w linie są naturalnie różne. 
Z rysunku 15 widać, że podczas pierwszych 10 sekund 
sprzęgło hydrauliczne pracuje z dużym poślizgiem, tzn .  
podczas startu i przechodzenia przez łuk przejściowy 
do lotu wznoszącego sprzęgło umożliwia uzyskanie du
żych prędkości obrotowych silnika przy małych pręd
kościach liny. 

Wymagania w stosunku do wyciągarek 

W ogólności wymaga się od wyciągarki, żeby mogła 
wyholować szybowiec w warunkach ciszy, przy użyciu 
liny o długości 800 m, przynajmniej na wysokość 180 m. 
W przypadku szybowca dwuosobowego o ciężarze 
500 kG potrzebna do tego siła w linie wynosi około 
350 kG, a prędkość liny - 50 do 70 km/h. Na podsta
wie tych danych można łatwo obliczyć wymaganą moc 
wyciągarki dla tej faz.y startu. 

Jest rzeczą znaną, że wyciągarki mające dostateczną 
moc do zapewnienia na odpowiednim biegu dostatecz
nych wysokości startu c zęsto są mało lub zupełnie 
nieprzydatne w przypadku ciężkich szybowców dwu
osobowych, zwłaszcza podczas ciszy. Na podstawie wy
ników pomiarowych można określić wymagane właści
wości wyciągarek dla spełnienia warunków startu 
szybowców. Przebieg momentu obrotowego dla po
szczególnych silników stosowanych do wyciągarek jest 
bardzo różny (rys. 16). O ile moment obrotowy silnika 
wysokoprężnego bardzo mało zmienia się z prędkością 
obrotową, o tyle w przypadku silników benzynowych 
występuje wyraźna zależność tych dwóch parametrów 
pracy silnika. Silniki typu HL 42, stosowane w wycią
garkach „Maybach", mają niekorzystny przebieg mo
mentu obrotowego, a w miarę przepracowanych godzin 
i zużycia przebieg ten jeszcze się pogarsza. 

M 

t,o i-----+�=+
.,,
�.:.::_+-----+- ��---1 

,,Tatra Diesel" 

0,5r------+---+----+---f------l----1 

o�--:c::----:1--:---'--------'--....,J...----1 
0,2 Q4 C,6 0,8 o/l7max t2 

Rys. 16. Porównanie przebiegu momentu obrotowego różnych 
silników 

W czasie startu prędkości obrotowe silnika wycią
garki są bardzo małe i moc silnika nie może być wy
korzystana. Wynika to z tego, że - jak już wspomnia
no przy analizowaniu przebiegu siły w linie przy nie
udanym starcie szybowców dwuosobowych - start 
szybowca na niskim biegu nie jest możliwy (z powodu 
małych przyśpieszeń _silnika przy dużych prędkościach 
obrotowych oraz z powodu właściwości sprzęgła). 
W miarę wzrostu prędkości obrotowej moment obro
towy silnie spada, silnik pomimo pełnego otwarcia 
przepustnicy przyśpiesza bardzo powoli, szybowiec jest 
natomiast przyśpieszany początkowymi „szczytami" 
siły w linie (co j est powodowane uderzeniami przy 
włączaniu sprzęgła), silnik nie nadąża i jego moment 
obrotowy nie może być wykorzystany. Natomiast pod
czas startu na drugim biegu lekkiego i wolniejszego 
szybowca „Baby" następuje silny wzrost momentu 
obrotowego, gdyż silnik - pracujący przy pełnym 
otwarciu · przepustnicy - w dalszej fazie startu jest 
hamowany przez pilota za pomocą steru wysokości. 
Podczas holowania na trzecim biegu prędkość obroto
wa silnika zawiera się w granicach od 500 do 
1000 obr/min. Silnik prz,yśpiesza bardzo dobrze, start 
przebiega gładko, ale nie należy zapominać, że z po
wodu wyższego biegu moment obrotowy na bębnie, 
a tym samym i siła w linie jest teraz znacznie mniejsza 
i na tym biegu nie można osiągnąć większych wyso
kości startu. 

Silnik, na którym dokonywano pomiarów, był w sto
sunkowo złym stanie techniczny,m. Jest możliwe, że 
w przypadku sprawniejszego silnika przedstawione 
wyżej zależności przesuną się ku wyższym prędkościom 
obrotowym. 

Na podstawie pomierzonych w różnych warunkach 
sił w linie oraz prędkości liny można zestawić mini
malne wymagania odnośnie mocy wyciągarki. Dla 
przeprowadzenia startu szybowca dwuosobowego o cię
żarze 500 kG potrzebna jest w warunkach ciszy siła 
w linie przynajmniej 200 kG. Przy tym zdolność przy
śpieszania silnika powinna być taka, żeby najpóźniej 
po 12 sekundach można było osiągnąć potrzebną do 
startu prędkość liny 65 km/h. 
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Rys. 17. Wysokości startu przy różnych prędkościach wiatru 
czołowego 

W celu uzyskania dostatecznej wysokości startu ko
niecz.ne jest spełnienie jeszcze innego warunku. Przy 
prędkości liny 60 do 70 km/h wyciągarka m usi wytwa
rzać w linie siłę przynajmniej 350 kG. W przypadku 
wyciągarek z kilkubiegową przekładnią obydwa wa
runki muszą być spełnione na tym samym biegu, gdyż 
podczas startu, biegów nie można przełączać. Spraw
dzenie pierwszego warunku jest możliwe tylko na cał
kowicie zmontowanej wyciągarce, przy czym bardzo 
istotne jest odpowiednie zgranie dżwigni przepustnicy, 
pedału sprzęgła oraz charakterystyki silnika. 

Stosowane dotychczas pomiary mocy silnika, w cza
sie których mierzy się moc przy maksymalnej prędko
ści obrotowej, nie są wystarczające do stwierdzenia, 
czy dana wyciągarka nadaje się do startu szybowców. 
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Rys. 18. Osiągane wysokości lotu w zależności od stosunku 
siły w linie do ciężaru szybowca w locie 

1 0  

Ważne jest jesz,cze wykazanie wystarczającej zdolności 
przyśpieszania wyciągarki, niezbędnej do przeprowa
dzania udanych startów. 

Osiągane wysokości startu 

Osiągane wysokości startu były już wcześniej wy
znaczane w próbach w locie przy stosowaniu różnych 
wyciągarek, przy różnych wiatrach czołowych. Na ry
sunku 17 przedstawiono kilka z wielu pomiarów dla 
wykazania zależności wysokości startu od wiatru czo
łowego. Wyrysowane proste dość dokładnie łączą punk
ty pomiarowe ; również pomiary Gedeona [2] , odnoszące 
się do szybowca „Meise" przy użyciu wyciągarki „Her
kules", wykazują z nimi dużą zgodność. Proste odpo
wiadają empirycznie wyznaczonej funkcji w postaci 

HA = HA0 (1 + 0,077 V wiatru) 

Ta funkcja była wykorzystywana do eliminowania 
wpływu wiatru na wyniki pomiarowe. 
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Rys. 19. Wpływ długości liny na wysokość 
startu 

Wysokości startu osiągane przy użyciu wyciągarek 
zależą, o ile tylko jest utrzymana optymalna prędkość 
lotu, od rozporządzalnej siły w linie, ciężaru w locie, 
wiatru czołowego i zastosowanej długości liny. W ra
mach programu badawczego nie można było przepro
wadzić badania wpływu długości liny ; pomiary doty
czyły- startów prz,y użyciu liny o długości 800 m. Jeżeli 
naniesie się pomierzone wysokości startu, przeliczone 
według przytoczonego wzoru na warunki ciszy w za
leżności od średnich sił odniesionych do ciężaru szy
bowców, to otrzyma się krzywą odpowiadającą wszel
kim kombinacjom wyciągarka-szybowiec (grubo wy
ciągnięta krzywa na rys. 18). Również wysokości 
w zakresie 100 -do 120 m osiągane przy użyciu słabych 
wyciągarek „Maybach" są użyteczne dla wyjaśnienia 
związku pomiędzy wysokością startu a siłą w linie. 
Na wykresie naniesiono również krzywe dla różnych 
prędkości wiatru czołowego, dzięki którym znając siłę 
w linie można łatwo określić, jaka wysokość może być 
osiągnięta. Tak samo można przy danym wietrze prze
liczyć osiągane wyosokości na inne ciężary w locie 
i inne prędkości wiatru czołowego. 



W uzupełnieniu pomiarów przeprowadzonych w NRD, 
na rys. 25 przedstawiono wyniki startów przeprowa
dzonych na Węgrzech przy użyciu lin holowniczych 
o długości 1000 m i 2000 m. Pomierzone wysokości zo
stały przeliczone w omawiany wyżej sposób na wa
runki ciszy. Jest widoczne, że korzystny wpływ więk
szej długości liny wzrasta z wzrastającą mocą wycią
garki :  dłuższa lina może być lepiej wykorzystana 
w przypadku wyciągarki o większej mocy. 

Linki zrywkowe 

W celu zapobieżenia możliwym przeciążeniom szy
bowca podczas startu za wyciągarką, liny holownicze 
są zaopatrywane w linki zrywkowe umieszczane bli
sko zakończenia tej liny od strony szybowca. Siła 
niszcząca linkę zrywkową powinna być obliczona 
w zależności od wytrzymałości poszczególnych typów 
szybowców. Dla szybowca „Baby" wynosi ona np. 
480 kG, dla „Meise" 550 kG i dla „Lehrmeister" 970 kG. 
Dla zgodnie z nowoczesnymi przepisami zbudowanych 
jednoosobowych szybowców, jak np. ,,Libelle", ,,Foka" 
i „Favorit", największa siła w linie wynosi około 
900 kG. 

W przypadku wyciągarki „Herkules" największa siła 
w linie holowniczej wynosi tylko 375 kG. Dzięki za
stosowaniu hydraulicznego sprzęgła siła ta nawet dy
namicznie nie może być znacznie przekroczona, tak że 
nawet najsłabszy szybowiec w eksploatacji w NRD nie 
może być przeciążony działaniem liny holowniczej. 
Toteż w przypadku wyciągarki „Herkules" można się 
obejść całkowicie bez linki zrywkowej. Jeżeli podczas 
startu za wyciągarką zostaną zachowane dopuszczalne 
prędkości lotu ,  to nie jest możliwe przeciążenie szy
bowca wskutek manewru sterem wysokości. Podczas 
prób w locie można było zawsze utrzymać dopuszczal
ne prędkości szybowców „Baby" i „Lehrmeister". 

Wyeliminowanie linki zrywkowej w linie holowniczej 
w przypadku wyciągarki. ,,Herkules" znacznie uprości
ło obsługę startową. Odpadło bowiem uciążliwe wy
mienianie linek zrywkowych, które podczas upadku 
liny holowniczej na ziemię szybko stają się niezdatne 
do użytku, dzięki czemu uniknięto kosztów i trudności 
zaopatrzeniowych oraz ewentualnego naruszenia prze
pisów, gdyż często trzeba wykonywać starty bez za
bezpieczenia liny holowniczej. 

w przypadku wyciągarki „Maybach" przez przełą
czanie biegów można zwiększyć siłę w linie holowni
cze.i, a wskutek tego może być przeciążona konstrukcja 
szybowca. W takich przypadkach, przynajmniej przy 
szybowcach słabszych, należy stosować linki zrywko
we w linie holowniczej. 

Optymalny start za wyciągarką 

Jak to już przedstawiono na rys. 4, kierunek lotu 
oraz kąt wznoszenia szybowca zależą jedynie od siły 
w linie i jej kierunku. Na początku startu kierunek 
liny jest w przybliżeniu poziomy, a w fazie końcowej 
przybiera kąt względem horyzontu 65° do 70°. Toteż 
wynikający z tego kierunek lotu staje się stopniowo 
coraz bardziej płaski. Prędkość liny jest składową 
prędkości lotu (rys. 20). Tak więc pilot nie może od
działywać na kierunek lotu zadany przez siłę w linie 
powyżej minimalnej prędkości lotu, koniecznej do wy
korzystania największej siły w linie. Wychylając od
powiednio ster wysokości może on dokonywać zmian 
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Rys. 20. Siły i prędkości w czasie startu za wyciągarką 
(szybowiec „Baby", wyciągarka „Herkules", warunki ciszy) 

w zakresie: mała prędkość lotu i duży kąt natarcia 
oraz większa prędkość lotu na mniejszym kącie natar
cia. W warunkach ciszy prędkość lotu nie ma wpływu 
na osiąganą wysokość lotu. 

Z wykresu prędkości lotu i liny oraz wiatru czoło
wego (rys. 21) wynika, że im wiatr czołowy jest sil
niejszy, tym tor lotu może być bardziej stromy, a pręd
kość liny mniejsza. Górny wykres na rys. 21 jest 
identyczny z rys. 20. Przy wietrze czołowym 4 misek 
dość znacznie zmienia się kier�nek lotu szybowca 
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Rys. 21. Zmiany prędkości liny przy różnych prędkościach 
wiatru czołowego (szybowiec „Baby", wyciągarka „Herkules") 
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względem ziemi, tor lotu staje się bardziej stromy, 
a prędkość liny, która jest składową prędkości lotu 
wzlędem ziemi, wyraźnie się zmniejsza. Przy wietrze 
8 misek prędkość liny pod koniec startu jest bardzo 
mała. Osiągana wysokość startu jest tym większa przy 
wietrze czołowym, im prędkość lotu szybowca jest 
mniejsza. 

Zakres prędkości lotu, możliwy do wykorzystania 
między wartością dopuszczalną ze względów wytrzy
małościowych a wartością określoną przez największy 
współczynnik siły nośnej CA max, n ie jest zbyt duźy. 
Podczas startu za wyciągarką nie jest możliwe wyko
nywanie lotu z najmniejsz.ą prędkością odpowiadającą 
wartości CA max- Musi istnieć rezerwa kąta natarcia 
dla koniecz;nych manewrów sterem wysokości oraz na 
wypadek ewentualnych podmuchów. W czasie lotu 
z 10'0/o zapasem współczynnika siły nośnej można prze
chodzić bezpiecznie przez podmuchy prostopadłe do 
kierunku lotu o prędkości 1 do 4 misek. Dla zrealizo
wania korzystnego przebiegu startu konieczne jest za
chowanie pewnej minimalnej prędkości lotu również 
w przypadku wiatru czołowego. Można jednak powie
dzieć, że niez;ależnie od prędkości wiatru czołowego 
zawsze należy wykonywać lot w zakresie prędkości 
zalecanych na rys. 7. Start za wyciągarką sam przez 
się stawia duże wymagania pilotowi, który w czasie 
startu nie może poświęcać zbyt wiele uwagi przyrzą
dom pokładowym, powinien jednak obserwować pręd
kościomierz i ,  jeżeli to jest potrzebne, korygować pręd
kość lotu ostrożnymi ruchami steru wysokości .  

Przedstawione tu związki i zalecenia dla uzyskania 
op'.tymalnego startu obowiązują właściwie dla fazy 
lotu wznoszącego. Nieco problematyczna i nie tak 
łatwa do ścisłego ujęcia jest faza startu od chwili 
oderwania się szybowca od ziemi, aż do przejścia do 
właściwego wznoszenia. Stara niemiecka reguła, że aż 
do bezpiecznej wysokości lotu wynoszącej 50 m kąt 
wznoszenia nie powinien być większy niż 30° , n ie 
zawsz.e daje się z.realizować, nawet gdy inne warunki 
lotu są spełnione. Należałoby .zrezygnować z tej raczej 
dowolnie określonej wysokości bezpieczeństwa i za
lecić pilotowi, aby po oderwaniu się od ziemi umiar
kowanie i ostrożnie ściągał ster. 

Jest rzeczą dosyć powszechną, że mechanik wy
ciągarkowy po oderwaniu się szybowca od ziemi zdła-

wia silnik, aby n ie dopuszczać do zbyt gwałtownego 
wznoszenia się szybowca w początkowej fazie lotu. 
Ten ziabieg nie jest jednak słuszny, gdyż mechanik 
wyciągarkowy nie może prawidłowo ocenić prędkości 
ani też kąta wznoszenia szybowca zbliżającego się do 
niego. Lepiej jest pozostawić cały przebieg startu za 
wyciągarką w rękach pilota. 

Wnioski 

Z rozważań teoretycznych oraz z analizy wyników 
pomiarów przeprowadzonych w czasie startów szybow
ców za wyciągarką można wysnuć wnioski odnoszące 
się do : 

1) liczbowego prz.edstawienia wartości i częstotliwo
ści występowania zmiennych obciążeń szybowca pod
czas startu za wyciągarką ; 

2) wymaganej zdolności przyśpieszania silnika wy
ciągarki przy starcie szybowca dwuosobowego (ciężar 
w locie 500 kG) i koniecznej siły w linie oraz prędkości 
liny dla osiągnięcia minimalnej wysokości startu 
(180 m) ; 

3) możliwości wyeliminowania w przypadku wycią
garki „Herkules" zabezpieczenia w l inie holowniczej 
(również zbędne w przypadku najsłabszego z będących 
w użytkowaniu szybowca „Baby") ; 

4) zalet zastosowania prawidłowo zwymiarowanego 
sprzęgła hydraulicznego w wyciągarce; 

5) wysokości startu, jakie mogą być osiągane w za
leżności od średniej siły w linie i ciężaru w locie, rów
nież w przypadku występowania wiatru czołowego. 

LITERATURA 

[1 ] Gttmpert: Die Aerodynamik des Windenstarts, Therrnik, 
2, 1 955. 

[2] Gedeon : Belastungsmessungen in Windenschlepp· •  Schw. 
Aero-revue, 8, 1959. 

[3] Rade:  K rafte und G eschwinoigkeiten beim Schwerpunkt
schlepp, Luftfahrt F orschungsbericht, Heft 4, VDI-Vcrlag, 
Di.isseldorf 1961. 

[4] Hctcklinger :  Ein Verfahren zur nahcrungswciscn Bcrcch
nung der Zeitfestigkeit von Segelflu;:;zeugen, Luftfahrt 
Forscl1Lmgsbericht, Hcft 4,  VDI-Verlag, Di.isseldorf, 1961. 

[5 ] Rogner :  Entwicklung und expcrirnentelle Untcrsuch ung 
von Stri:imungsln1pplungen, Maschinenbautechnik, 12, 19r;1. 

[6] Bra uer :  The design of a glider winch, Sc!1w. Acro-rcvuc, 
2, 1964. 

PRENUMERATĘ TECHNIK I  LOTNICZEJ I ASTRONAUTYCZNEJ 

ZAKŁAD KOLPORTAŻU WCT NOT 

Warszawa, ul . Mazowiecko 1 2  

1 2  



Mgr inż. KWIRYN ZUCHOWICZ 621. 43.04 .621.454 

Układ zapłonowy 

stosowany w lotniczych si lnikach turbinowych 

ArtykuŁ zostat opracou;any na podstawie badań przeprowadzonych przez autora w Instytucie 
Lotnictwa (15]. Zawiera on opis uktadów zapłonowych dużej energii, charakterystyki tych 
uktadów, wyniki pomiarów laboratoryjnycli energii wydzielonej w świecy z półprzewodnikiem, 
przeprowadzonych metodą kalorymetryczną i elektryczną, oraz bilans energetyczny uktadu 
zaptonowego. 

Na temat układu zapłonowego dużej energii autor 
nie spotkał innych publikacji poza pracami [2, 3, 4, 1 1] 
oraz krótkimi wzmiankami w różnych czasopismach 
lotniczych [6, 7, 8, 9 ,  10, 12] . W pracy [3] zagadnienie 
to jest ujęte przeważnie z punktu widzenia teoretycz
nego. W pracach [2, 4, 11] podane są ogólne informacje 
o układach zapłonowych dużej energii, podobnie za
graniczne czasopisma lotnicze podają tylko krótkie 
informacje o tych układach . 

Celem niniejszego artykułu jest podanie ogólnych 
informacji o budowie układu zapłonowego dużej ener
gii, zasadzie działania, wpływie stałych obwodu R, L 
i C na charakter pracy układu oraz omówienie bilansu 
energetycznego w tym układzie. 

Wprowadzenie 

W silnikach tłokowych energia potrzebna do wywo
łania zapłonu paliwa jest rzędu 0 ,007 dżula na iskrę 
dla ubogiej mieszanki i 0,004 dżula na iskrę dla bogatej 
mieszanki. Wymagane napięcie zapłonu wynosi powy
żej 4500 V i wzrasta ze wzrostem stopnia sprężania 
mieszanki paliwowej w cylindrze. Ze wzrostem napię
cia energia potrzebna do zapłonu paliwa szybko spada . 

Większość stosowanych iskrowników i cewek daje 
energię na iskrq od 0,02 do 0,06 dżula, a więc prawie 
dziesiqciokrotnie więcej niż potrzeba w rzeczywistości 
do zapłonu paliwa. 

Zagadnienie zapłonu w silnikach turbinowych jest 
bardziej skomplikowane, głównie ze względu na trud
ności wystqpujące przy rozruchu silnika na dużych 
wysokościach lotu. 

Zapalenie mieszanki następuje tylko wówczas, gdy 
energia i jej stopień wydzielania są wystarczające, 
aby pewna minimalna ilość mieszanki osiągnęła tem
peraturę krytyczną i zachowała ją prz.ez czas nie krót
szy niż 1 /lSek [3]. 

Niska temperatura i duża prędkość powietrza w ko
morze spalania w przypadku lotu na dużych wysoko
ściach mogą spowodować tak duży stopień odprowa
dzenia energii cieplnej ze świecy, że temperatura jej 
może być poniżej temperatury zapłonu rozpylonego pa
liwa, jeśli energia wydzielana w świecy nie jest dosta
tecznie duża. Poza tym zapłon utrudnia mniejsza ilość 
tlenu w rozrzedzonym powietrzu. 

z rysunku 1 widać różnicę energii, niezbędnej do 
zapłonu paliwa gazowego w silnikach tłokowych oraz 
paliwa rozpylonego w silnikach turbinowych, w za
leżności od ciśnienia. 

W początkowym okresie rozwoju silników turbino
wych zapłonu dokonywano za pomocą zwykłej cewki 
rozruchowej, która wytwarzała w szczelinie powietrz
nej świecy o długości około 3 mm szereg iskier (zwięk
szenie szczeliny powoduje wzrost napięcia przebicia, 
a co za tym idzie zwiększenie energii wydzielanej 
w iskrze). Energia wydzielana w przerwie iskrowej 
świecy, podczas wyładowań, nagrzewała jej elektrody 
w przybliżeniu do czerwoności i krople paliwa padając 
na nie parowały wytwarzając w ten sposób łatwo za
palający się gaz. 

Taki sposób zapłonu może zapewnić rozruch silników 
turbinowych tylko do ogranicz.onej wysokości i pręd
kości lotu, nawet w przypadku stc sowania dodatkowe
go zasilania paliwem podczas okresu rozruchowego. 

Z czasem znaleziono zadowalające rozwiązanie pro
blemu zapłonu w silnikach turbinowych przez powięk-

Rys. 1. Energia potrzebna do zapłonu paliwa gazowego w sil
nikach tłokowych oraz paliwa rozpylonego w silnikach tur

binowych w zależności od ciśnienia 
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szenie energii wydzielonej w świecy do wartości, która 
daje chwilowy stopień wydzielenia energii znacznie 
większy niż w przypadku układów z iskrownikiem lub 
cewką. Zastosowana świeca charakteryzuje się wyła
dowaniem powierzchniowym poprzez cienką warstwę 
półpr.zewodzącą. Ponieważ nie ma ona wystających 
elektrod, jest znacznie odporniejsza na podwyższone 
temperatury. 

Układ ten zwany „układem zapłonowym dużej ener
gii" zapewnia bezpośredni zapłon rozpylonego paliwa 
w komorze spalania silnika turbinowego do wysokości 
18 OOO m, która w praktyce jest rzadko osiągana. 

Kierunki rozwoju układów zapłonowych dużej energii 
w różnych krajach są różne pod względem wartości 
pojemności kondensatorów zasilających, co daje różne 
ilości j ego rozładowań w j ednostce czasu, przy tej sa
mej mocy żródła zasilającego. 

Istnieją również rozbieżności w wypowiedziach od
nośnie procentowego wykorzystania w świecy energii 
nagromadzonej w kondensatorze zasilającym. Wynosi 
ono : 

wg Kulebakina [3] i Zefferta [4}- 50% 
wg Spreadbury 'ego [2] 37% 
wg Watsona [9] mniej niż - 5'0/o w jądrze łuku 

Opis układu zapłonowego dużej energii 

Na rysunku 2 podano schemat typowego układu za
płonowego dużej energii. W skład tego układu wchodzą : 

1 .  C e  w k a, która służy do ładowania kondensatora 
zasilającego C przez prostownik Pr do napięcia, przy 

Pr .Jsk 

Elektroda 
iJonizujqca 
I 

R1 C l l R3 =30 MQ R2 $N. 
lj 

I 

I 
I 

I 

Rys. 2. Schemat układu zapłonowego dużej energii : Pr - pro
stownik, C - kondensator zasilający, Isk - iskiernik, Dt -
dławik, Sw - świeca z półprzewodnikiem, R1, R2, R3 - opory 

którym zostaje zjonizowana przerwa iskiernika Isk 

i następuje zamknięcie obwodu przez powstały łuk 
elektryczny w iskierniku (przebicie szczeliny w iskier -
niku). 

Po przebiciu iskiernika kondensator zasilający C 
zostaje rozładowany w obwodzie : zacisk kondensatora, 
łuk iskiernika, dławik Dł, półprzewodząca świeca Sw, 

przewody łączące te elementy z drugim zaciskiem kon
densatora. Po rozładowaniu kondensator zostaje po
_nownie naładowany. Cykl taki powtarza się z częstotli
wością od 1 do 45 razy na sekundę. 

Jeżeli pojemność kondensatora zasilającego C wynosi 
5,1 µF, a napięcie, do którego został naładowany -
1900 V, wówczas nagromadzona w nim energia pola 
elektrycznego wynosi ½ cu2 = 9,2 dżula. 

Według [3] polowa energii nagromadzonej w kon
densatorze zasilającym wydziela się w świecy. Jeżeli 
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Rys. 3. Charakterystyki luku : a) charakterystyki �):"namiczne 
luku b) zależność napięcia od prądu łuku dla roznych od
stępów elektrod mosiężnych (/J 9,6 mm umies�czonych w z�� wnętrznym polu magnetycznym 0,032 Wb/f:1-, c) zaleznosc 
Q'apięcia na świecy w funkcji czasu podczas Jedneg? rozlad_o-

wania kondensatora w układzie zapłonowym duzeJ energu 

przyjąć, że czas rozładowania· kondensatora wynosi 
70 µ sek, wówczas stopień wydzielania energii w łuku 
świecy, czyli moc łuku świecy, wynosi 65 800 W. 

2. I s k  i e  r n i k Isk składa się z dwu elektrod wol
framowych osadzonych na końcówkach molibdeno
wych. Elektrody wolframowe są osłonięte bańką 
szklaną z której wypompowano powietrze i na
pełniono gazem obojętnym, takim jak dwutlenek 
węgla, argon lub wodór pod ciśnieniem nieco mniej
szym od atmosferycznego. Gaz obojętny ma na celu 
zmniejszenie utleniania się elektrod podczas przepływu 
dużego prądu rozładowania kondensatora [2] . Odstęp 
pomiędzy elektrodami wolframowymi jest taki, aby 
zgodnie z prawem Paschena napięcie przebicia iskier
nika wynosiło w przybliżeniu 2000 V. 

Niekiedy dla uzyskania stabilniejszego napięcia prze
bicia iskiernika stosuje się trzecią elektrodę jonizującą 
(patrz rys. 4), która jest połączona z dalszą elektrodą 
poprzez opór około 30 MQ, lub zamiast trzeciej elek
trody - gaz wewnątrz bańki z domieszką radioaktyw
nej substancj i (np. krypton aktywowany). 

3. D ł a w i k Dł ma na celu ograniczenie stopnia 
rozładowania kondensatora dla powiększenia sprawno
ści energetycznej układu. 

4. ś w i e c  a Sw składa się z metalowej cylindrycz
nej elektrody środkowej i zewnętrznej w formie tulei, 
między którymi znajduje się izolator ceramiczny. Na 
odsłoniętej części izolatora nałożona jest cienka war
stwa z materiału półprzewodzącego, który przyczynia 
się do wyładowania kondensatora w świecy w postaci 
łuku. Jako półprzewodnik bywa stosowany tytanian 
baru (BaTiO3) ,  dwutlenek tytanu TiO� lub tlenki mie
dzi [ 3] .  



Po doprowadzeniu napięcia do świecy w materiał , e 
połprzewodzącym zaczyna płynąć prąd między elektro-
dami, który nagrzewa półprzewodnik. Przy wzroście 
napięcia, wskutek ujemnego współczynnika termicz
nego półprzewodnika, prąd ten szybko wzrasta. p0 

o�iągnięciu te�?eratury od 600 do 800 °C następuje 
silna termoemisJa elektronów z półprzewodnika które 
jonizu)ąc przylegającą warstwę gazu powodują po
wstanie łuku elektrycznego między elektrodami świe
cy [3] .  

Ogólne właściwości łuku 

_ Na rysunku 3a podano zależności pomiędzy napię
ciem a prądem przepływającym prze:zJ luk; są to tzw. 
charakterystyki dynamiczne łuku. 

Napięcie Uz odpowiadające prądowi i =  o nazywa się 
,,napięciem zapłonu". Przy szybko wzrastającym prą
dzie napięcie to będzie malało wolniej niż przy powol
nych zmianach. Jest to spowodowane brakiem czasu 
na zjonizowanie przestrzeni pomiędz,y elektrodami. 
Natomiast jeśli prąd od pewnej wartości i0 będzie 
malał do zera dostatecznie szybko, to charakterystyka 
łuku będzie przebiegać według jednej z krzywych 2 
i im szybciej będzie prąd malał, tym końcowa wartość 
napięcia ug zwana „napięciem gaśnięcia" będzie mniej
sza . 

Na rysunku 3b podany jest spadek napięcia na łuku 
dla różnych odstępów między elektrodami [13]. Krzywe 
te wskazują, że spadek napięcia na łuku jest nieza
leżny od prądu do wartości, które są większe dla 
większych odstępów. 

Na rysunku 3c podana jest zależność napięcia na 
świecy w funkcji czasu podczas jednego rozładowania 
kondensatora.  Podstawa c:z;asu wynosi 100 µsek. śred
nia wartość napięcia na świecy w czasie trwania pół
okresu wynosi około 60 V, niezależnie od płynącego 
przez nią prądu, chociaż do zapoczątkowania łuku po
trzeba nawet ponad 600 V. 

c) 

i 
u 

d) 

Rys. 4. Charakterystyki układu zapłonowego : a) schemat 
ideowy układu zapłonowego dużej energii, b) przebieg zmian 
napięcia i prądu w funkcji  czasu dla R > 2 VL/C, c) przebieg 
zmian napięcia i prądu w funkcji czasu dla R = 2 VL/C, 
cl) przebieg zmian napięcia i prądu w funkcji czasu dla 

R < 2 VL/C 

Oporność łuku, wyznaczona z pomiarów napięcia 
i prądu, jest mała ; dla dużych wartości prądów można 
ją przyjąć jako stałą. Dla uproszczenia w dalszych roz
ważaniach łuk w świecy i w iskierniku będzie przyj
mowany jako element oporowy obwodu elektrycznego 
o względnie małym i stałym oporze R2, który łącznie 
z oporem przewodów obwodu R1 da opór wypadko
wy R. 

Analiza obwodu układu zapłonowego dużej energii 

Przy powyższych założeniach obwód elektryczny 
układu zapłonowego dużej energii przedstawia się jak 
podano na rys. 4a, 

gdzie : 
C - kondensator zasilający naładowany do na

pięcia U, 

Isk - iskiernik, który po osiągnięciu określonego 
napięcia zwiera za pośrednictwem łuku obwód 
kondensatora, 

R1 - opór przewodów obwodu układu zapłonowego, 
L - współczynnik samoindukcji obwodu, 

R2 - opór zastępczy świecy i iskiernika, 
R = R1 + R2 - całkowity opór omowy obwodu. 

Dla powyższ,ego obwodu, oznaczając prz.ez: 
i - natężenie prądu w stanie nieustalonym, 

Uc - wartość chwilową napięcia na kondensatorze, 
t = O czas w chwili zamknięcia obwodu, 

podczas rozładowania kondensatora bilans napięć wy
razi się równaniem 

di 
Uc + iR + L dt = O 

ponieważ i = C 
duc 

dt 

po podstawieniu otrzymuje się równanie różniczkowe 
liniowe drugiego rzędu 

d2uc R duc uc 

dt2 + L dt + LC = o 
Całkę ogólną tego równania można wyznaczyć przez 
podstawienie Uc = ert 

ert (r2 + .!!:_ . r + _1
_) = O L LC 

Pierwiastki tego równania będą 

Po przeanalizowaniu powyższego równania okaże się, 
że dla: 

IL 
R > 2 V C - prąd rozładowama kondensatora bę-

dzie duży i aperiodyczny (rys. 4b) , 

R = 2 V� - prąd rozładowania kondensatora bę-

dzie aperiodyczny krytyczny (rys. 4c), 

R < 2 V� - prąd rozładowania kondensatora bę

dzie mały i oscylujący (rys. 4). 

Wpływ indukcyjności na charakter rozładowania 
kondensatora 

W celu zilustrowania wpływu indukcyjności na cha
rakter pracy układu zapłonowego wykonano dwa 

zdjęcia oscylograficzne w układzie podanym na rys. 5a. 
Na oscylogramie (rys. 5b) krzywa dolna podaje prze
bieg zmian napięcia w funkcji czasu, a krzywa gór
na - prądu podczas rozładowania kondensatora o po
jemności 5,1 �LF, gdy w obwodzie układu zapłonowego 
dużej energii był włączony dławik Dl o współczynniku 
samoindukcji L = 4,11 µH. Na oscylogramie rys. 5c 
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podane są te same wielkości, lecz po wyłączeniu z ob
wodu dławika Dl. Podstawa czasu w obu przypadkach 
wynosi 100 µsek. Napięcie mierzono z wyp_rowadzeń 
OK1 , prąd - OK2. Kondensator o pojemności 5,1 µF 
ładowano do napięcia 1900 V. 

a) 

+ 

Dl 

R1 = f20 kSi:, 

R2= 30kS2 

---• OK1 

Rys. 5. Wpływ indukcyjności na pracę_ uldadu . zapłonowego : 
a) układ połączeń do badania wpływu 111dukcyJnosc1 na cha
rakter pracy uldadu zapłonowego dużej energii : b) luzywa 
górna przedstawia przebieg zmian prądu płynąc_ego przez 
świecę sw w funkcji czasu, krzywa dolna - nap1ęc1a w funk
cji czasu poclczas rozładowania kondensatora C = 5,1 µF 
w obwodzie z dławikiem Dt (L = 4,11 ;,.H) ;  c) podaje te same 

zależności co b), lecz po wyłączeniu dławika Dt 

W tablicy 1 podano wartości zmierzone i obliczone 
ze zdjęć oscylograficznych pokazanych na rys. 5b i c. 

Jeżeli indukcyjność obwodu L byłaby na tyle mała, 
że spełniony byłby warunek R > 2 i/ L/C, wówczas 
prąd w obwodzie byłby duży, a zatem straty cieplne 
w obwodzie (l2R) powstające w jednostce czasu rów
nież byłyby duże. W tym przypadku stopień wydziele
nia energii w świecy byłby duży, ale w krótkim czasie. 
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Jeśli indukcyjność L obwodu byłaby tak duża, że 
byiby spełniony warunek R < 2 J/LIC, wówczas, po 
zamknięciu obwodu przez iskiernik, energia elektryczna 
nagromadzona w kondensatorze (½ CU2) zmieniałaby 
się, w dużym stopniu w części indukcyjnej, na energię 
pola magnetycznego (1h Ll2) ,  po czym wracałaby do kon
densatora, wydzielając za każdym razem część energii 
w łuku świecy. Podczas każdego przejścia energii 
z kondesatora do części indukcyjnej i z powrotem na
stępuje jej spadek głównie na skutek strat cieplnych 
w przewodach, w świecy i w iskierniku. Gdy napięcie 
na kondensatorze zasilającym jest za niskie, by spo
wodować przebicie iskiernika, wówczas oscylacje 
ustają. 

W przypadku dużej indukcyjności obwodu podczas 
rozładowania kondensatora natężenie prądu bc;dz:e 
małe, wobec czego małe będą również straty cieplne 
powstające w jednostce czasu; oscylacje i ogólny czas 
ich trwania będzie stosunkowo długi, powodując dużą 
ilość wyładowań energii w łuku świecy. Wykorzysta
nie energii nagromadzonej w kondensatorze będzie 
duże, lecz stopień wydzielenia energii w łuku świecy -
mały. 

Opierając się na analizie oscylogramów podanych na 
rys. 5 można, dla danej pojemności kondensatora zasi
lającego i napięcia przebicia iskiernika, wykonać układ 
zapłonowy dużej energii w dwu alternatywach: 

1. O dużym wykorzystaniu w świecy energii nagro
madzonej w kondensatorze, czyli o dużej sprawności 
energetycznej i o długim czasie trwania rozładowania 
kondensatora, lecz o małym stopniu wydzielenia ener
gii w świecy, tj .  o małej mocy łuku świecy (układ 
o dużej indukcyjności obwodu). 

2. O małym wykorzystaniu w świecy energii nagro
madzonej w kondensatorze, czyli o małej sprawności 
energetycznej i o krótkim czasie trwania rozładowania 
kondensatora, lecz o dużym stopniu wydzielenia ener
gii, tj . o dużej mocy łuku świecy (układ o małej induk
cyjności obwodu). 

Za pomocą prób laboratoryjnych, odtwarzających 
warunki wysokościowe, można ustalić, które z poda
nych wyżej rozwiązań jest odpowiedniejsze do zapłonu 
paliwa w silnikach turbinowych. 

Napięcia stosowane w układach zapłonowych 
dużej energii 

Ponieważ napięcie na łuku świecy (rys. 3c) jest prak
tycznie wielkością stałą i niezależną od napięcia, do 
którego został naładowany kondensator, przeto można 
by wyciągnąć wniosek, że dla powiększenia sprawno
ści układu należałoby stosować niższe napięcie na 



kondensatorze, gdyż wówczas większa jego część była
by wykorzystana w łuku świecy. Jak wynika z pomia
rów kalorymetrycznych (tablica 2), średnia energia 
wydz,ielana w łuku świecy jest zależna od energii na
gromadzonej w kondensatorze. Według Kulebakina [3] 
średnia moc wydzielona w świecy, przy stałej energii 
początkowej nagromadzonej w kondensatorze, rośnie 
ze zmniejszaniem pojemności kondensatora; jest to 
oczywiście możliwe tylko wówczas, gdy konden;ator 
o mniejszej pojemności będzie naładowany do wyż
szego napięcia (dla zachowania warunku stałej energii 
początkowej). Z powyższego wynika, że dla zapewnie
nia lepszego wykorzystania energii napięcie na kon
densatorze powinno być duże. 

Dostępna w kraju literatura techniczna podaje, że 
w układach zapłonowych dużej energii powszechnie 
stosowane jest napięcie 2000 V. 

Pomiary energii wydzielonej w świecy półprzewodni
kowej i analiza ich wyników 

Przy doborze pojemności kondens·atora, który należy 
zastosować w układzie zapłonowym dużej energii, po
żądane byłoby wiedzieć, jaki procent energii zgroma
dzonej w kondensatorze zostanie efektywnie wykorzy
stany w świecy. 

T a b  1 i c a 2 .  Wyn ilti pomiarów energii wydzielonej w świecy 
pólprzewodnilrnwej uzyskane rnetą_dą kalorymetryczną 
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Ponieważ w dostępnej literaturze istnieją na ten te
mat duże rozbieżności (od 5 do 50'0/o), przeto Instytut 
Lotnictwa przeprowadził pomiary energii wydzielonej 
w świecy półprzewodnikowej dwiema metodami. Wy
niki tych pomiarów podano w tablicy 2 i 3. 

Z pomiarów kalorymetrycznych wynika, iż podczas 
jednego rozładowania kondensatora w świecy wydziela 
się około 320/o energii nagromadzonej w kondensatorze, 
natomiast z pomiarów elektrycznych - tylko około 
150/o. 

Metoda kalorymetryczna pomiaru energii wydzielo
nej w świecy półprzewodnikowej, dzięki zastosowaniu 
precyzyjnego termometru Beckmanna z lunetką (po
zwala ona na odczytywanie temperatur z dokładnością 
0,002-0,001 °C), jest miarodajna. Metodzie tej można 
zarzucić, iż wykazuje więcej energii, niż w istocie idzie 
na zapalenie paliwa, gdyż mierzy ponadto energię 
świetlną i dźwiękową zamienioną na ciepło oraz ener
gię idącą na podgrzanie świecy. Zasadniczą wadą me
tody kalorymetrycznej jest jej duża pracochłonność. 

Metoda elektryczna wykazała zbyt niski procent 
energii wydzielonej w świecy. Zasadniczym powodem 
tego są trudności pomiaru prądu płynącego przez 
świecę. Pomiar tego prądu wymagał zastosowania 
bocznika bezindukcyjnego, którego opór wynosił 
wprawdzie tylko 0,02772 Q, tym niemmeJ jednak 
zwiększał całkowity opór obwodu o około 600/o. Takie 
powiększenie oporu w układzie zapłonowym w znacz
nym stopniu zmniejsza wartość prądu w świecy -
stąd mała sprawność układu. Po opanowaniu metody 
pomiaru prądu bez bocznika, pomiar energii wydzielo
nej w świecy półprzewodnikowej za pomocą oscylo
grafu wysokonapięciowego będzie prosty w wykonaniu, 
dokładny i mało pracochłonny. 

Na podstawie analizy wyników z przeprowadzonych 
prób można podać następujący bilans energetyczny 
układu zapłonowego dużej energii: 
A. Energia nagromadzona w konden::atorze 

zasilającym 100�/o 
B. a, energia wydzielona w przewodach 

w postaci ciepła (J2R) 50�/u 
b, energia wydzielona w łuku świecy pół-

przewodzącej 32,20/o 
c ,  energia wydzielona w iskierniku według 

wzoru Hillana 8,15'0/o 
Z pozostałych 9,650/o energii, która w tej pracy nie 

została określona, część została w kondensatorze jako 
nie wykorzystana, część została w nim zamieniona na 
energię cieplną i mechaniczną, a reszta wypromienio
wała w postaci fal elektromagnetycznych. 

T a b  I i c a  3. Wyniki pomiarów �nergii wydzielonej w świecy pó!przewodnik?wej uz?'skane metod� elektryczną podczas 
rozładowania kondensatora, w którym nagromadzona energia wynosiła A0 = 13,5 dzula 

I I Jednostka I Półokres 

I Suma 

I 
A Wielkość mierzona Symbol 

pierwszy / drugi I trzeci I czwarty energii - 10 0 0/o 
Ao 

Skuteczna wartość prądu I A 1610 706 353 150 
płynącego przez świecę 

Skuteczna wartość napięcia u V 45 38,5 34 25 
na świecy 

Czas trwania półokresu t gsek 17,5 17,5 19 17,5 
Eneri?;ia wydzielona 

w świecy A = Uit dżul 1,27 0,476 0,228 0, 0638 2, 0478 15,2 
Energia wydzielona 

w iskierniku A= k1I yt dżul 0 ,625 0,273 0, 142 0, 058 1, 098 8,15 
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* 
Przeprowadzone w Instytucie Lotnictwa badania po-

zwoliły na: 
1 .  Określenie energii wyzwolonej w świecy z pół

przewodnikiem podczas rozładowania kondensatora 
zasilającego układ zapłonowy dużej energii. 

2. Wyjaśnienie bilansu energetycznego w powyższym 
układzie. 

Analiza zdjęć oscylograficznych parametrów elek
trycznych badanego układu umożliwiła ponadto : 

a) zbadanie wpływu stałych obwodu R, L, C na cha
rakter wydzielania energii w świecy; dane te będą 
bardzo pomocne przy projektowaniu układów zapło
nowych dużej energii, 

b) dokonanie właściwego doboru przewodów zapło
nowych i ich usytuowanie na samolocie, 

c) opracowanie elektrycznej metody pomiaru energii 
wydz,ielonej w świecy z półprzewodnikiem. 
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Badan ia iakości powłok t len kowyc h na 

a lumin iowych 
Część l i  

a lumin ium stopach 

Pierwsza część artykulu (patrz TLiA 1 /61) zostala poswięcona badaniom grubości powlok tlen
kowych na aluminium i jego stopach. We wstępie podano dość obszerne wiadomości dotyczące 
własności powłok tlenkowych oraz czynników decydujących o ich jalwści. 
w niniejszej, drugiej części zawarto szersze omówienie procesu uszczelniania powłok ttenlwwych 
oraz podano przegląd i opis metod badania szczelności. 

Uszczelnianie powłok tlenkowych 

Jak wiadomo, powłoki tlenkowe tworzą się przez 
elektrochemiczną przemianę aluminium w tlenek glinu. 
Tlenek glinu krystalizuje w układzie heksagonalnym, 
przy czym cechą charakterystyczną jego kryształów 
jest występowanie porów o przekroju gwiaździstym 
(rys. 1). 

Istnieją dwie metody uszczelniania powłok tlenko
wych: 

1. P r z e z w y p e ł n i e n i e p o r ó w s o 1 a m i m e
t a 1 i c i ę ź k i c h. Metoda ta polega na uszczelnianiu 
powłok np. w roztworze octanu niklawo-kobaltowego 
o składzie: 1000 ml dejonizowanej wody + 5,5 G octanu 
niklu + 1 G octanu kobaltu + 8 G kwasu borowego. 
Roztwór ten nastawia się na wartość pH 5,5 za pomocą 
kwasu octowego. W zabiegu tym następuje całkowite 
wypełnienie porów wodorotlenkami niklu i kobaltu. 
Kąpiel ta jest dziś już bardzo rzadko stosowana, panie-
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waż wymaga utrzymywania stałej temperatury, war
tości pH oraz stałego stężenia metali, co w praktyce 
jest kłopotliwe. 

2. P r z e z  z a m k n i ę c i e  p o r ó w  d z i ę k i  zwi ęk
s z  e n i u o b  j ę t o  ś c i c z  ą s t  e c z e k  t 1 e n  k u  g 1 i
n u. Metoda ta zdecydowanie wysunęła się obecnie na 
pierwsze miejsce. Polega ona na poddawaniu powłok 
tlenkowych działaniu pary wodnej lub wrzącej wody. 
Następuje wtedy reakcja tlenku glinu z wodą, w wy
niku czego powstaje monohydrat tlenku AlP3 • H20, 
którego cząsteczki zajmują większą objętość i zamy
kają w ten sposób światło porów. 

Najlepsze wyniki osiąga się przeprowadzając uszczel
nianie w parze wodnej, unika się wtedy niekorzystnego 
wpływu zanieczyszczeń występujących w wodzie. Nie 
wszędzie jednak metoda ta jest możliwa do zastosowa
nia w przeciwieństwie do metody uszczelniania we 
wrzącej wodzie, którą można przeprowadzić w każdym 
zakładzie. Należy tu podkreślić specjalne znaczenie, dla 



jakości uszczelnienia, temperatury wody w trakcie 
uszczelniania oraz stopnia jej czystości. Szczególnie 
szkodliwie wpływają na jakość uszczelnienia zanie
czyszczenia wody fosforanami i krzemianami [ l ] .  Do 
uszczelniania powinno się używać wodę dejonizowaną 
lub destylowaną, w której zawartość krzemianów nie 
powinna przekraczać stężenia 15 m G/1 [2] , a fosforanów 
10 mG/1. Natomiast obecność fluorków o stężeniu do 
50 mG/1 oraz sodu, potasu i wapnia w postaci siarcza
nów i chlorków do zawartości 200 mG/1 nie wywiera 
wykrywalnego, szkodliwego wpływu na jakość uszczel
nienia. Maksymalna dopuszczalna oporność wody nie 
powinna być mniejsza niż 3,5 µQ na cm3, a pH powinno 
zawierać się w granicach 5-7, przy czym oba te pa
rametry powinny być ciągle sprawdzane i utrzymywa
ne na optymalnym poziomie. Drugim czynnikiem od
grywającym zasadniczą rolę w procesie uszczelniania 
w wodzie jest temperatura. Temperatura wody powin
na wynosić 98-100 °C; nawet chwilowy spadek do 
wartości 95-97 °C obniża już znacznie jakość uszczel
nienia. 

Stopień uszczelnienia rośnie proporcjonalnie do cza
su trwania procesu, aż do momentu uzyskania maksy
malnego stopnia hydratacji. Odnośnie ustalania czasu 
trwania procesu przyjęła się powszechnie reguła, we
dług której czas uszczelniania powinien być równy 
czasowi utleniania. Jednak przy zmianie gęstości prądu 
w kąpieli zmienia się również czas anodowania, 
w związku z czym tej samej grubości powłoki odpo
wiadałyby różne czasy uszczelniania. Dlatego znacznie 
właściwsze wydaje się ustalanie czasu uszczelniania 
w odniesieniu do grubości powłoki. Jest to jednak 
problem dyskusyjny, jedni autorzy podają za wystar
czający czas 1 minutę na 1 mikron grubości powłoki [2] ,  
inni - 4 m inuty na 1 mikron [3, 4]. 

Najczęstszymi błędami popełnianymi w procesie 
uszczelniania są: zbyt krótki czas uszczelniania (częsty 
błąd w okresach nasilenia prac w anodowniach), zbyt 
niska temperatura wody (poniżej 98 °C) oraz użycie 
wody wodociągowej zamiast dejonizowanej lub wody 
zanieczyszczonej kąpielą do utleniania. 

Niestety, niewystarczające uszczelnienie nie zmienia 
wyglądu zewnętrznego powłoki i może z łatwością 
ujść uwadze galwanizera. Wynika z tego faktu ko
nieczność badania jakości uszczelnienia. 

Rys. 1. Komórka elementarna sieci _przestrzen�ej kry�ztałów 
tlenku glinu z widocznymi gwiaźdz1stym1 porami 

Przegląd metod badania szczelności 

Istniejące metody można podzielić na następujące 
grupy: 

1. B a d a n i a  w a g o w e  
a) wyznaczanie przyrostu c1ęzaru próbki, która po 

normalnym uszczelnieniu została poddana dodatkowe
mu procesowi uszczelniania [5, 6] ; 

b) wyznaczanie ubytku ciężaru próbki, która po 
uszczelnieniu została zanurzona na określony czas 
w ln HN03 [7 ,  8] . 

2. B a d a n i a k o r o z y j n e 
Obserwacje zmian zachodzących na powierzchni po

włok tlenkowych pod działaniem: 
a) roztworów kwasów - próba Kape [9, 10, 11 ] ,  
b) sztucznej atmosfery przemysłowej, tj. atmosfery 

nasyconej parą wodną z dodatkiem dwutlenku siarki 
i dwutlenku węgla - próba Kesternicha [4, 12, 13] , 

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

3. B a r w i e n i e p o w ł o k 
Obserwacje własności uszczelnianych powłok tlenko

wych, które zależnie od jakości uszczelnienia adsorbują 
mniej lub więcej barwnika. W badaniu tym uszczelnio
ne powłoki tlenkowe albo poddaje się wstępnej obróbce 
w kwasie azotowym [3, 4, 13], albo zanurza się bezpo
średnio po wypłukaniu z resztek kąpieli uszczelniającej 
do roztworu barwnika (BS 1615, 1961, ASTM Test B 
136/45, DIN 17611 i 17612). 

4. E 1 e k t r o n i c z n e m e t o d y p o m i a r o w e 
a) pomiar przewodnictwa elektrycznego [1] ;  metoda 

badania polega na wykorzystaniu wąskiej zależności 
między porowatością powłok i przewodnością, 

b) pomiar oporności izolacji powłok tlenkowych 
(Próba Fact) [1] ; pomiar oporności izolacji wykorzy
stano do wyznaczania stopnia uszczelnienia powłok; 
przez przetworzenie spadku napięcia na proporcjonalną 
do niego częstotliwość można w prosty sposób podać 
wyniki pomiarów w postaci cyfrowej; to badanie jest 
w dużej mierze zależne od grubości powłoki; badanie 
powłok grubszych niż 15 µ tą metodą jest niemożliwe, 

c) pomiar impedancji; Burwell-May [ 14] mierząc 
opór omowy i oporność urojoną stwierdzili zmiany 
w powłoce zachodzące pod wpływem procesu uszczel
niania; ubytek pojemności połączony z przyrostem 
opornosc1 rzeczywistej wskazywał na zwiększenie 
stopnia uszczelnienia powłoki. 

Pierwsza grupa metod podanych w przeglądzie nie 
wymaga specjalnego omówienia. 

Badania korozyjne ujęte w drugiej grupie przeglądu 
są stosowane zwykle jako uzupełniające lub potwier
dzające w powiązaniu z innymi metodami. 

Najbardziej popularne są obecnie metody badania 
szczelności powłok przez barwienie oraz pomiar impe
dancji. 

Badanie szczelności powłok tlenkowych 
przez barwienie 

Wielu autorów uważa metodę barwienia za najlepszą 
[2, 4, 13] , mimo że nie jest to metoda ilościowa. Jedną 
ze starszych wersji badania tą metodą jest barwienie 
przy użyciu fioletu antrachinonowego [13]. Przebieg 
badania wygląda następująco: kroplę 2-0/o roztworu fio
letu antrachinonowego nakłada się na powłokę tlen
kową na okres 5 min. Po spłukaniu wodą, powierzchnia 
powłoki dobrze uszczelnionej nie powinna wykazywać 
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zabarwienia w miejscu badania. Ten rodzaj badania 
podaje norma angielska BS 1615/1961, norma amery
kańska ASTM B 136/45 oraz norma polska PN-65/H
-97023, przy czym ta ostatnia inaczej interpretuje wy
niki. 

Jednak, według ostatnich badań [2] bezpośrednie, 
bez wstępnej obróbki chemicznej, barwienie powłok 
tlenkowych nie daje rzeczywistego obrazu ich uszczel
nienia, ponieważ w czasie uszczelniania powstaje po
wierzchniowa warstewka wodorotlenku glinu podatna 
na barwienie. Niemcy określają ją jako „Schmant 
Schicht", Anglicy jako „Smudge layer". Przed przy
stąpieniem do badania szczelności należy tę warstewkę 
usunąć. Można to zrobić poddając powłokę tlenkową 
działaniu 30---40'0/o kwasu azotowego w temperaturze 
21-25 °C. Nawet 30.-minutowa obróbka w kwasie azo
towym nie narusza dobrze uszczelnionej powłoki tlen
kowej, usuwa natomiast niepotrzebną warstewkę po
wierzchniową wodorotlenku glinu. 

Inną metodę usuwania tej warstewki podaje B. Scott 

[2]. Mianowicie zaleca on stosowanie roztworu o na
stępującym składzie : 2,5'0/o H2SO4 + 1'0/o (wag) KF, za
miast 40°/o kwasu azotowego, który ze względu na dość 
duże stężenie jest niewygodny w operowaniu i działa 
znacznie wolniej. Roztwór podany przez B. Scotta wy
kazuje dużą aktywność, już po 50-70 sek działania 
powoduje usunięcie warstewki, a jednocześnie nie 
drażni skóry. Nie można go stosować jednak przy ba
daniu bardzo cienkich powłok o grubości poniżej 3 fL, 
ponieważ zbyt duża część powłoki zostaje przy tym 
usuwana. Po rozpuszczeniu warstewki wodorotlenku 
glinu przystępuje się do barwienia powłoki tlenkowej. 
Obecnie wyrażnie zaznacza się dążenie do zastąpienia 
fioletu antrachinonowego (podawanego w normach) 
innymi barwnikami. 

Cytowany już kilkakrotnie H. Neunzig [4] zaleca 
stosowanie barwnika z,ielonego - zieleni aluminiowej 
(Aluminiumgrun GLW Durand). Barwienie przeprowa
dza się z.anurzając badaną próbkę, po uprzedniej ob
róbce wstępnej, do roztworu zieleni aluminiowej GLW 
o stężeniu 10 G/1 i temperaturze 50 °C, na 15 min. Po 
spłukaniu wodą i wysuszeniu, w przypadku dobrze 
uszczelnionej powłoki nie powinno wystąpić żadne za
barwienie. 

B. Scott stwierdza na podstawie swych prac, że 
znacznie wygodniejszy w pracy jest barwnik o nazwie 
Aluminium Fast Red B3LW. Barwnik stosuje się w stę
żeniu 10 G/1. Daje on kontrastową dobrz.e widoczną 
plamę w miejscu badania, działa szybko i w tempera
turze pokojowej. B. Scott, podobnie jak norma BS 16 15 
i ASTM B 136/45, uważa, że łatwiejsze jest miejscowe 
barwienie przez nakładanie kropli barwnika na po
wierzchnię badaną (po uprzednim zdjęciu warstewki 
wodorotlenku glinu kroplą roztworu fluorku potasu 
w kwasie siarkowym). Przepisany czas działania Alu
minium Fast Red B3LW wynosi 1-2 min, a więc znacz
nie krócej niż zieleni aluminiowej GLW. Wyniki tej 
nowej próby dały dobrą korelację z wynikami badań 
koro:zJ,Yjnych. Za kryterium oceny dobrze uszczelnionej 
powłoki przyjęto słabo lub bardz,o słabo rózowe za- . 
barwienie. 

W badaniach szczelności metodą barwienia, tak jak 
przy wszystkich wizualnych badaniach kolorymetrycz
nych, . interpretacja wyników zależy od oceny i do
świadcz,eń pracownika. Wskazane jest porównywanie 
badanej próbki z wzorcami o znanej jakości uszczel
nienia. 

20 

Metoda barwienia jest niezależna (z wyjątkiem omó
wionego wyżej zastosowania do powłok poniżej 3 µ) od 
grubości powłoki. 

Metodą tą można badać powłoki wytwarzane w ką
pieli kwasu siarkowego, kwasu szczawiowego oraz 
twarde powłoki, wytwarzane w niskich temperaturach. 
Można również badać barwione powłoki tlenkowe, jeśli 
nie są zbyt ciemne, należy wtedy stosować barwnik 
kontrastujący kolorem z powłoką. 

Badanie szczelności powłok tlenkowych można prze
prowadzić stosując także, oczywiście po odpowiednim 
przebadaniu, inne nie wymienione tu barwniki z grupy 
działającej na tlenek glinu na zimno i o odpowiedniej 
intensywności. 

Badanie szczelności powłok tlenkowych przez pomiar 
impedancji 

W elektrotechnice przez impedancję określa się opor
ność pozorną dla przepływu prądu zmiennego przez 
obwód elektryczny. Impedancja jest więc zbliżona do 
oporu omowego w obwodzie prądu stałego. 

Zjawisko impedancji może być wykorzystane do ba
dania jakości uszczelnienia powłok tlenkowych tylko 
wtedy, gdy znana jest ich grubość, ponieważ wartość 
impedancji zależy w równej mierze od obu tych czyn
ników. Na rys. 2 podano według H. Birtela [1] laborato
ryjny układ pomiarowy. Pomiar odbywa się za pomocą 
zasilania mostka Philipsa GM 4249 generatorem niskiej 
częstotliwości. W położeniu „otwarty mostek" w jedno 
ramię wstawia się sondę, w drugie ramię kondensator 
dekadowy 8 i opornik dekadowy 7. Zrównoważenie 
mostka pomiarowego dla dokładnych pomiarów prze
prowadza się za pomocą metody wskazówki obrotowej. 
Wyrównanie fazowe mostka prądu zmiennego jest 
możliwe w ten sposób, że poziome płytki odchylające 
oscyloskopu synchronizowane są napięciem zasilania 
mostka, podczas gdy do płytek pionowych przyłącza się 
poprzez wzmacniacz napięcie wyjściowe mostka. Ta 
metoda zrównoważenia ma tę szczególną zaletę, że wy
kazuje dużą czułość w pobliżu punktu zerowego. 

8 

2 

4a 

5 
.__ ______ _J % 1---------' 

Rys. 2. Schemat układu pomiarowego :  1 - naczyńko z drutem 
platynowym, 2 - powłoka tlenlrnwa, 3 - podłoże, 4a + 4b -

ramiona mostka, 5 - generator częstotliwości akustycznych. 
6 - oscyloskop z płytkami odchylającymi pionowymi D1 
i D' 1 oraz poziomymi D 2 i D' 2, 7 - opornik dekadowy, 8 - kon-

densator dekadowy 
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Rys. 3 .  Zależność impedancji  z wyrażonej w kiloomach od 
grubości powłoki w ,, przy różnych czasach uszczelniania 

w parze wodnej o temperaturze 100 °c 

Dla doświadczalnego przeprowadzenia tego pomiaru 
próbowano uzyskiwać poziome położenie elipsy nie za 
pomocą potencjometru mostka, lecz przez obustronne 
wyrównanie pojemności C i oporności R i oddzielny 
pomiar tych dwóch wielkości za pomocą mostka RC 
GM 4144. Pomiarowa częstotliwość wynosiła 1000 Hz. 
Jako ciecz sprzęgającą użyto 3;i/o NaCl, którą umiesz
czono w naczyńku gumowym o 0 10 mm. Do tego roz
tworu zanurzono drut platynowy. Połączenie z metalem 
podłoża zostało dokonane za pomocą zacisku. 

Pomiar w wyżej omówionym układzie rozpoczyna 
się zrównoważeniem opornościowym mostka, przez co 
elipsa na ekranie zmienia się w skośnie położoną linię 
prostą. Przez równoległe podłączenie kondensatora 
można tę prostą obrócić w kierunku prz,eciwnym do 
ruchu zegara, przy czym powstaje ponownie elipsa. 
Dalszą korekturę przeprowadza się używając na prze
mian opornika i kondensatora, aż wreszcie w punkcie 
zerowym powstaje na ekranie pozioma prosta. W ten 
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sposób mogą być zmierzone wartości pojemności C 
i oporności R. Impedancję Z oblicza się ze wzoru : 

z = R2 + x2c 

przy czym oporność R i reaktancję Xe podaje się 
w omach. 

Traktując próbki anodowane jako połączenie szerego
we lub równoległe oporu i pojemności oraz wiedząc, że 
stopień uszczelnienia ma określony wpływ na wartość 
tych parametrów, można je zmierzyć i uzyskać w ten 
sposób informację o jakości uszczelnienia. 

Na rys. 3 podano graficzne ujęcie zależności między 
wartością impedancji a czasem uszczelniania i grubo
ścią powłoki. 

W podsumowaniu przeglądu metod badania szczelno
ści powłok tlenkowych na aluminium wyraźnie zazna
cza się potrzeba opracowania jednoznacznie brzmiącej 
metody oceny jakości uszczelniania. 

W Instytucie Mechaniki Precyzyjnej zostaną podjęte 
w roku bieżącym prace nad wytypowaniem odpowied
niego barwnika oraz parametrów badania szczelności 
powłok tlenkowych metodą barwienia. 
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Zagadn ien ie  rytm iczności obsłu g i  tech n icznej samolotów 

Rytmiczność obsługi technicznej sa
molotów jest zagadnieniem znacznie 
bardziej skomplikowanym niż ryt
miczność produkcji. Na rytmiczność 
obsługi mają wpływ nie tylko czyn
niki możliwe do przewidzenia, ale 
również nie przewidziane, jak uszko
dzenia sprzętu i pogoda, wpływające 
na opóźnienie przeglądu samolotu, 
niewykonanie oblotu technicznego, 
kompensacji itp. Rytmiczność na
praw sprzętu lotniczego już można 
porównać z rytmicznością produkcji, 
jakkolwiek i tu poważny wpływ może 
mieć powstanie nieprzewidzianych 
uszkodzeń. 

Planowanie rytmiczności obsługi 
polega na równomiernym rozłożeniu 
przeglądów w okresach tygodnio
wych, miesięcznych i kwartalnych. 
Pewna równomierność prac wystę
puje już wówczas, gdy pracochłon
ność wszystkich czynności, wykony
wanych przy samolotach w poszcze-

gólnych dniach, nie przekracza mo
cy produkcyjnej oddziałów obsługu
jących. Dopiero jednak, gdy praco
chłonność przeglądów w poszczegól
nych specjalnościach i trudności ich 
wykonywania są do siebie zbliżone 
w okresach dziennych i tygodnio
wych (i gdy spełnione są inne wa
runki, jak zapewnienie dokumenta
cji, części zamiennych, wyposażenia 
hangarowego itp.), można mówić o 
planowanej rytmiczności. Taka ryt
miczność, korzystna dla bazy tech
nicznej przedsiębiorstwa, jest czę
stokroć nieosiągalna ze względu na 
sam rozkład lotów, nie mówiąc już 
o innych czynnikach. Niemniej, przez 
odpowiedni dobór samolotów do lo
tów (np. wykorzystywanie ujemnych 
tolerancji okresów międzyprzeglądo
wych), można w maksymalny sposób 
uwzględniać możliwości warsztatów 
obsługowo-naprawczych. Planowanie 
eksploatacji i obsługi technicznej 

samolotów musi być stale kompro
misem między potrzebami oddziału 
eksploatującego sprzęt a możliwo
ściami bazy technicznej danego 
przedsiębiorstwa. Jest to zadanie 
trudne, wymagające nadania odpo
wiedniej rangi komórce planowania 
i dobrania wykwalifikowanych pra
cowników. 

Podstawą do przeprowadzenia ana
lizy rytmiczności muszą być dokład
ne zapisy - np. w książce dyspo
zytora - stwierdzające, jaki prze
gląd był wykonany, jaki był jego 
termin planowany i rzeczywisty i 
jakie były przyczyny ewentualnego 
opóźnienia. Na podstawie tych zapi
sów opracowuje się zbiorcze zesta
wienie na każdy miesiąc, służące do 
obliczenia wskaźników nietermino
wości przeglądów. 

Wprowadzenie tych wskaźników 
oparto na założeniu, że układem od
niesienia są przeglądy planowane, 
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rozłożone rytmicznie w okresie mie
sięcznym. Wskaźniki powinny dawać 
obraz przesunięcia terminów prze
glądów wykonanych w stosunku do 
terminów planowanych. Jeśli np. w 
danym okresie przeprowadzono 8 
przeglądów i jeśli oznaczy się przez: 
a, b, c - wcześniejsze rozpoczęcie w 

godzinach, 
i, k - opóźnione rozpoczęcie w go

dzinach, 
g, h - wcześniejsze zakończenie w 

godzinach, 
e, f - opóźnione zakończenie w 

godzinach, 
to nieterminowe wykonawstwo moż
na określić za pomocą: 

a) wskaźników częstotliwości nie
terminowego rozpoczynania i kończe
nia przeglądów: 

1) wskaźnika wcześniejszego roz-
3 

poczęcia (a, b, c) - • 100 = 37'°/o 
8 

2) wskaźnika opóżnionego rozpo-
2 

częcia (i, k) - • 100 = 25'°/o 
8 

3) wskaźnika wcz;eśniejszego za-
2 

kończenia (g, h) - • 100 = 25'°/o 
8 

4) wskaźnika opóźnionego zakoń-
2 

czenia (e, f) - • 100 = 25'°/o 
8 

pokazujących, ile przeglądów i na
praw zostało rozpoczętych i zakoń
czonych niezgodnie z planowanym 
terminem - w stosunku do ilości 
zaplanowanych w danym okresie 
przeglądów; 

b) wskaźników przesunięcia okre
sów przestojów, wyrażonych w go
dzinach na przegląd: 

1) wskaźnika wcześniejszego roz
a + b + c 

poczęcia 
8 

[godz/przegląd] 

2) wskaźnika opóźnionego rozpo
i +  k 

częcia 
8 

[godz/przegląd] 

3) wskaźnika wcześniejszego za

kończenia 
g + h 

[godz/przegląd] 
8 

4) wskaźnika 
e + f czenia - - --

8 

opóźnionego zakoń-

[godz/przegląd] 

Wskaźnik przesunięcia oblicza się 
metodą wartości medialnych. Obli
czanie ich jako średniej arytmetycz
nej lub innego rodzaju średniej mo
że dać fałszywy obraz;, co ilustruje 
następujący przykład: jeśli w danym 
miesiącu opóźnionych przeglądów np. 
po 50 godzinach lotu było 10, w tym 
jedno opóźnienie 48-godzinne, 8 dwu
godzinnych i jedno jednogodzinne, to 
ustawiając te opóźnienia w szeregi 
rozdzielcze widać, że średnie opóź
nienie (medialne) po odrzuceniu war
tości skrajnych, n ietypowych, wyno
siło 2 godziny. Natomiast obliczając 
średnią arytmetyczną, otrzymuje się 
średnie opóźnienie 5,7 godz na prze
gląd. W przedsiębiorstwach trans
portu lotniczego - wykonujących 
duże ilości lotów w ściśle określo
nych godzinach - opóźnienie podsta
wienia samolotu o 2 godziny może 
być jesz,cze dopuszczalne, jeśli zapla
nowano rezerwę czasu między za
kończeniem przeglądu a odlotem na 
trasę. Opóźnienie sześciogodzinne 
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musi spowodować odwołanie lotu. 
Wyselekcjonowanie opóźnień typo
wych można przeprowadzić drogą 
obliczeń (przy b. dokładnych oblicze
niach) lub na podstawie szybkiej 
oceny wzrokowej, układając opóż
nienia w szeregi rozdzielcze. 

W pewnych przypadkach, dla u
proszczenia obliczeń, można określać 
jedynie wskaźniki nieterminowego 

(g+h+e+f) 
zakończenia przeglądów 

8 
[godz/przegląd]. 

Aby zdać sobie sprawę z tego, w 
jakim stopniu prz,eglądy awaryjne 
nieplanowe, dezorganizują rytmicz
ność obsługi, należy obliczać również 
wskaźniki przestojów awaryjnych : 

1) wskaźnik ilości przeglądów 
awaryjnych w stosunku do ilości 
przeglądów planowanych, wyrażony 
W O/o, 

2) wskaźnik łącznego czasu prze
stojów awaryjnych w stosunku do 
łącznego czasu przestojów planowa
nych, wyrażony w 0/o. Do obliczenia 
powyższych wskaźników nieodzowna 
jest ścisła rejestracja przestoju sa
molotów z powodu awarii i usterek. 

W jednym z prz;edsiębiorstw lot
niczych w Polsce przeanalizowano 
terminowość przeglądów i stwierdzo
no, że :  

1)  ilość opóźnionych przeglądów 
wahała się w poszczególnych mie
siącach od 40 do 80°/o ilości prz.eglą
dów planowanych, przy czym śred
nie opóźnienie wynosiło od 10 do 20 
godzin na przegląd; ilość przyśpie
szonych przeglądów wahała się od 10 
do 50'0/o, przy czym średnie prz;yśpie
szenie wynosiło od 5 do 15 godzin na 
przegląd; 

2) największa nieterminowość prze
glądów występowała w miesiącach 
jesiennych (pażdziernik, listopad) i 
zimowych (styczeń, luty) ; 

3) w miesiącach o dużym nasileniu 
przeglądów nie planowanych awaryj
nych, występowała również najwięk
sza nieterminowość przeglądów pla
nowanych ze względu na spiętrzenie 
prac. 

Jakie mogą być przyczyny nieryt
micznej obsługi technicz;nej samolo
tów i środki zaradcze? Analizując 
miesięczne plany wykorzystania 
zdolności produkcyjnych oddziałów 
obsługujących samoloty w danym 
przedsiębiorstwie, można niejedno
krotnie stwierdzić, że - po pierw
sze - nierytmiczność przeglądów 
wynika j uż z samego planowania 
eksploatacji. Decydujący wpływ ma
ją tu umiejętności dobierania samo
lotów do lotów i podstawiania ich 
na przeglądy. Jeśli komórka plano
wania nie oblicza obciążenia dzien
nego oddziałów obsługujących w 
roboczogodz;inach, to nie może ona 
mieć rozeznania, co do pracochłon
ności zaplanowanych zadań. Spię
trzenie przeglądów ponad możliwości 
produkcyjne oddziałów obsługują
cych powoduje automatyczne prze
dłużenie przestojów samo,lotów, co 
widać wyraźnie po zestawieniu mie
sięcznych planów wykorzystania mo
cy produkcyj nej oddziałów obsługu
jących z tygodniowymi harmonogra
mami przeglądów i napraw. 

Drugą i zazwyczaj najważniejszą 
przyczyną nierytmiczności przeglą-

dów są niedociągnięcia natury orga
nizacyjnej i wykonawczej. Mogą do 
nich należeć : 

- brak koordynacj i  prac różnych 
specjalistów w trakcie przeglądu na 
danym samolocie, 

- brak harmonogramów prac dla 
poszczególnych przeglądów, 

- niedostateczna współpraca ko
mórek obsługujących, 

- spory między wykonawcami a 
kontrolą techniczną co do usuwania 
usterek, wskutek braku czynnika 
arbitrażowego. 

Trzecią przyczyną mogą być uszko
dzenia sprzętu. Wykrycie w czasie 
przeglądu (szczególnie wyższego rze
du) poważnych usterek i pracochłon
ne ich usuwanie powoduje nieraz 
dwu-, trzykrotne wydłużenie czasu 
prz.�stoju. S�czegó::iie dezorganizują
�a Jest komecznosc usuwania awarii 
1 usterek w okresach międzyprze
glądowych. Wypracowanie metod za
pobiegania usterkom, sprawniejsze 
ich wykrywanie i szybsze usuwanie 
może polepszyć terminowość prze
glądów. Pewną rolę odgrywa stałe 
podnoszenie kwalifikacj i  kontrole
rów i ustalenie listy dopuszczalnych 
usterek. Najbardziej jednak radykal
nym sposobem zmniejszenia ilości 
uszkodzeń jest ścisła współpraca 
między producentem i użytkowni
kiem w zakresie ulepszania sprzętu 
i właściwa obsługa techniczna. 

Czwartą przyczyną może być brak 
części zamiennych. Szczególnie do
tkliwy jest brak części i agregatów 
ulegających częstym usz;kodzeniom i 
mających małą trwałość oraz brak 
niektórych drobnych części wyposa
żenia samolotu. W niektórych przy
padkach ratuje się sytuację przez 
przenosz,enie brakujących agregatów 
z innego samolotu, co jednak prze
dłuża czas przestoju, zwiększa pra
cochłoność przeglądu i stwarza moż
liwości uszkodzenia przenoszonego 
agregatu. Dodatkową trudność przy 
braku części zamiennych powodują 
różnice konstrukcyjne samolotów te
go samego typu i brak zamienności 
części. Jeśli z oddziałami obsługują
cymi współpracują w obrębie danego 
przedsiębiorstwa komórki naprawia
jące ten sam sprzęt, ogromnego zna
czenia nabiera terminowe dostarcza
nie zespołów i części remontowanych. 
Właściwa koordynacja dostaw uza
leżniona jest od prawidłowej pracy 
planowania operatywnego, między
oddziałowego. 

Wreszcie na nieoddawanie w ter
minie samolotów ma wpływ pogoda 
(uniemożliwiająca oblot lub kom
pensację), brak personelu latającego 
oraz nieterminowe podstawianie sa
molotów do przeglądu, co z kolei od
bija się na ukończeniu czynności 
okresowych. . 

Znaczenie rytmiczności obsług1 
technicznej zależy od rodzaju przed: s iębiorstwa lotniczego. Największe] 
wagi nabiera ona w lotnictwie ko
munikacyjnym, gdzie nieterminowe 
kończenie przeglądów i opóźnienie 
lub odwołanie rejsów powoduje utra
tę potencjalnych pasażerów, dodat
kowe koszty utrzymania pasażerów 
linii zagranicznych i dodatkowe ko
szty w postaci godzin nadliczbowych 
dla załogi oddziałów obsługujących. 



Nowo ś c i  
NOWE SAMOLOTY TURYSTYCZNE 

FIRMY MOONEY 

W oparciu o znane z dobrych wła
sności aerodynamicznych samoloty 
turystyczne Mooney Mk. 2 1  i Super 21 
opracowano wersje Executive 21 i 
„Mustang", które stanowią obecnie 
podstawę produkcji teksaskiej f irmy 
Mooney Aircraft Incorp. 

Całkowicie metalowy dolnopłato
wiec Executive 21 (rys. 1) różni się 
od samolotu Super 21 przedłużonym 
o 1 m kadłubem i zwiększonym o 
1 10/o udźwigiem. Przedłużenie kadłu
ba pozwoliło na powiększenie czte
romiejscowej kabiny, która ma obec
nie trzy zamiast dwóch okien po 
każdej stronie kadłuba. Powiększony 
został również znajdujący się za ka
biną bagażnik. 

W celu zwiększenia bezpieczeństwa 
pasażerów skorupowa konstrukcja 
kadłuba została wzmocniona kratow
nicą z rurek stalowych (rys. 2). 
Zwiększa ona wytrzymałość kadłuba, 
co jest szczególnie ważne przy twar -
dych lądowaniach lub w przypadku 
rozbicia samolotu przy lądowaniu. 
Kratownica taka jest charaktery
styczną cechą samolotów Mooney. 

Podwozie o prostej konstrukcji 
jest chowane i wypuszczane za po
mocą siłowników elektrycznych, przy 
czym chowanie trwa 3 sek, a wy
puszczanie - 2 sek. Po zdławieniu 
silnika urządzenia sygnalizacyjne 
(optyczne i akustyczne) przypomina
ją pilotowi o konieczności wypu
szczenia podwozia. W razie potrzeby 
podwozie może być wypuszczone 
ręcznie. 

Do normalnego wyposażenia sa
molotu Executive 21 należy wprowa
dzony przez firmę Mooney tzw. Po
sitive Control System, który zwięk
sza stateczność samolotu względem 
osi podłużnej i pionowej, oraz koor
dynator zakrętu (Turn Coordinator). 
Na tablicy pokładowej jest dosyć 
miejsca na zabudowę dodatkowych 
urządzeń nawigacyjnych. Sterowni
ce są podwójne. 

Silnik Lycoming O-360-AlA o mo
cy 200 KM jest zaopatrzony w sprę
żarkę i instalację wtrysku paliwa 
craz w specjalne, bliżej nie określo
ne urządzenie zwiększania mocy 
przez wykorzystanie dynamicznego 
ciśnienia ;::iowietrza, dające na więk
szych wysokościach dodatkowo 10-
-12 KM. 

Pod względem osiągów samolotów 
Executive 2 1  odpowiada w przybli
żeniu samolotowi Super 2 1 :  prędkość 
przelotowa na 75�/o mocy maksymal
nej wynosi ponad 300 km/h, pułap 
praktyczny jest cokolwiek mniej
szy - 5460 m w porównaniu do 
5950 m samolotu Super 2 1 ;  większy 
jest natomiast zasięg - z zapasem 
240 1 paliwa (w integralnych zbio_r-: 
nikach skrzydłowych) na wysokosc1 
3000 m wynosi on 2250 km (bez 
uwzględnienia zużycia paliwa przy 
wznoszeniu i bez pozostawienia re
zerwy paliwa). 

, 
E C H N I C Z N E  
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Samolot „Mustang" jest pierwszym 
jednosilnikowym samolotem turJ'.
stycznym z ciśnieniową kabiną. Ci
śnieniowa kabina pozwala na doko
nywanie dłuższych przelotów na du
żych wysokościach -. ponad strefą 
zlej pogody. Powietrze do kabiny 
dostarcza turbosprężarka sześciocy
lindrowego silnika wysokościowego 
Ly,coming TIO-S41-A1A (rys. 3) o 
mocy 310 KM. Pełne ciśnienie w ka
binie można utrzymać poczynając od 
250/o maksymalnej mocy silnika. Na 
wysokości 6000 m w kabinie panuje 
ciśnienie odpowiadające wysokości 
2400 m, a na wysokości _ 7200 m -
ciśnienie odpowiadające wysokości 
3300 m. 

D a n e  s a m o l o t ó w  

Przy największej spośród wszyst
kich samolotów firmy Mooney mocy 
silnika samolot „Mustang" wykazuje 
również największe obciążenie powie
rzchni nośnej, wynoszące 107 kG/m2• 

Rozpiętość [m] 
Długość [m] 
Wysokość [m] 
Powierzchnia skrzydłowa [m2] 
Ciężar własny [kG] 
Udźwig [kG] 
Ciężar całkowity [kG] 
Obciążenie powierzchni nośnej 

[kG/m2] 

Prędkość maksymalna [km/h] 
Prędkość przelotowa [km/h] 
' Prędkość wznoszenia [misek] 
Pułap praktyczny [m] 
Zasięg [km] 
Długość startu na wys. 1 5  m [m] 
Rozbieg [m] 
Długość lądowania z wys. 15 m [m] 

BLIŻSZE SZCZEGÓŁY NA TEl\'.IAT AUTOBUSU POWIETRZNEGO 
LOCKHEED CL-1011 

Istnieje duże prawdopodobieństwo, 
że amerykański autobus powietrzny 
na krótkie i średnie trasy Lockheed 
CL-10 1 1  (patrz TLiA 9/67) zostanie 
wyposażony nie w dwa lecz w trzy 
silniki, ponieważ większość linii lot
niczych opowiada się za takim roz
wiązaniem. Rozważa się możliwości 
zastosowania silników Pratt and 
Whitney JT 18D o ciągu 15 COO kG, 
Rolls-Royce RB. 207 i General Elec
tric GECF-6 lub silników Pratt and 
Whitney i Rolls-Royce o ciągu 
20 000-22 OOO kG w przypadku ukła
du dwusilnikowego. Poza tym prze
prowadza się badania mające na celu 
wybór najkorzystniejszego kształtu 
kadłuba. Projektanci dają pierwszeń
stwo kadłubowi o kształcie cygara 
z przekrojem kołowym o średnicy 
5,97 m, jakkolwiek bierze się pod 
uwagę również rozwiązania kadłu
bów samolotów Boeing 707 i 747. 

Długość samolotu CL-10 1 1  ma wy
nosić 49 m, rozpiętość 44,7 m, skos 
skrzydła 32° . Skrzydło będzie umie
szczone bezpośrednio pod linią środ
kową kadłuba, co ma na celu unik.
nięcie konieczności stosowania zbyt 
wysokiego podwozia w związku z 

• zabudową pod skrzydłem silników o 
dużej średnicy (trzeci silnik byłby 
zabudowany w ogonowej części ka
dłuba). 

Ciężar całkowity samolotu będzie 
wynosił 1 36 OOO kG, liczba pasaże
rów - 250 (w dwóch klasach), za
sięg - 3300 km (późniejsze wersje 
mają mieć zasięg kontynentalny). 

Według oceny firmy Lockheed bez_ 
pośrednie koszty jednostkowe samo
lotu CL-1011 będą mniejsze od ko
sztów samolotów Douglas DC-8 serii 
6'l i samolotu Boeing 747. 

W.K. 

PROJEKT BUDOWY JAPOŃSKIEGO 
NADDŻWIĘKOWEGO SAl\'.IOLOTU TRENINGOWEGO 

Niedawno sztab japońskiego lotni
ctwa rozpoczął wspólnie z lotniczym 
instytutem badawczym opracowy
wanie założeń do projektu naddźwię
kowego samolotu treningowego T-X. 
W końcu maja - po przedłożeniu 
założeń ministerstwu obrony - mia
ły być zawarte pierwsze umowy na 
projekt samolotu. 

Przewiduje się, że nowy japoński 
samolot treningowy będzie rozwijał 
na wysokości 1 1  OOO m prędkość Ma = 
= 1 ,7. Poza tym ma on być tak za
projektowany, aby nadawał się do 
wykonywania różnorodnych zadań. 
Koszty rozwoju samolotu szacuje się 
na 16 700 r.oo dol. Prowizoryczny pro
gram zakłada rozpoczęcie wstępnych 
prac projektowych i zwiążanych z ni
mi badań jeszcze w bieżącym roku 
budżetowym. Faza ta łącznie z bada
niami aerodynamicznymi ma być za
kończona w ostatnich miesiącach 
1969 r. W tym czasie będą również 
wykonane makiety i urządzenia pro-
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dukcyjne. Budowę czterech proto
typów rozpocznie się w pierwszej 
połowie 1 970 r., próby w locie dwóch 
pierwszych prototypów - w lipcu lub 
sierpniu 1 971 r . ;  dwa następne pro.
totypy będą służyć do prób naziem-
nych. 

Należy przypomnieć, że japońska 
wytwórnia silników Ishikawajima 
rozwija silnik dwuprzepływowy, któ
ry prawdopodobnie można będzie 
zastosować do napędu nowego samo
lotu. 

Do czasu uruchomienia produkcji 
własnego naddźwiękowego samolotu 
treningowego Japonia zamierza za
kupić za granicą ok. 35 samolotów 
tego typu (wybór padnie prawdopo
dobnie na samolot Northrop T-38 
,,Talon") lub uruchomić ich produk
cję na podstawie licencji, przy czym 
w tym ostatnim przypadku liczba 
zakupionych samolotów zostałaby 
ograniczona do 20. 

W.K. 

Executive 21 

10,66 
8,08 
2,55 

15,50 
730 
510 

1240 

80,0 
315 
300 

5,50 
5460 

ok. 2000 
415 
264 
535 

,,Mustang" 

10,66 
8,19 
2,83 

15,50 
1080 
590 

1670 

107,'l 
404 
368 

5,70 
7200 
1525 
620 
340 
465 

W.K. 

DODATKOWE ZASTOSOWANIA 
KABINY „APOLLO" 

Amerykański urz.ąd do spraw lotni
ctwa i przestrzeni kosmicznej NASA 
powziął decyzję, że kabina „Apollo", 
której rozwój pochłonął poważne 
środki finansowe, nie będzie służyć 
wyłącznie do lotów na Księżyc, lecz 
wykorzystana zostanie również do 
innych zadań kosmicznych. W związ
ku z tym opracowano oddzielny pro
gram, tzw. ,,Apollo Applications
-Program", rozwijany częściowo rów
nolegle z właściwym programem 
,,Apollo" i obejmujący zarówno za
dania użytkowe, jak i zadania ma
jące na celu sprawdzenie zdolności 
człowieka wykonywania prac ba
dawczych w kosmosie oraz zadania 
stwarzające podstawy przyszłych 
międzyplanetarnych lotów załogo
wych. 

Obecnie w ramach tego programu 
prowadzi się różnego rodzaju studia, 
opracowuje projekty zadań i rozdzie
la zlecenia. Jako rakiety nośne mają 
być zastosowane początkowo rakiety 
,,Uprated Saturn" 1, a następnie -
,,Saturn" 5. Sama kabina „Apollo" 
będzie wymagać pewnych przeróbek. 
Firma General Dynamics/Convair 
otrzymała zlecenie opracowania no
wej grupy przyrządowej. Będzie ona 
dostępna z wnętrza grupy sterowni
czej i będzie zawierać urządzenia 
sterowania położeniem, urządzenia 
klimatyzacyjne oraz urządzenia do 
zabezpieczenia na okres jednego ro
ku warunków pracy 9-osobowej za
łodze malej stacji kosmicznej. Poza 
tym grupa sterownicza będzie tak 
przekonstruowana, aby w krótkich 
lotach wahadłowych lub zaopatrze-. 
niowych mogła pomieścić sześciu 
astronautów lub większe ilości ma
teriałów. Kabina zostanie przystoso
wana do lądowania na twardym 
gruncie, w związku z czym ma być 
wyposażona w specjalny, eliminują
cy wpływ wiatru spadochron oraz w 
rakiety hamujące, uruchamiane bez
pośrednio nad ziemią. 



Rys. 1 

Tak zmodyfikowana kabina „Apol
lo" będzie stanowić część la bora to
rium kosmicznego (rys. 1), które jest 
opracowywane w M arshall Space 
Flight Center. Poza k abiną „Apollo" 
zasadniczym elementem tego labora
torium - stacji . kosmicznej będzie 
stopień S-4B rakiety „Saturn". Sto
pień S-4B nie wymaga większych 
przeróbek poza wykonaniem specjal
nej „śluzy" (opracowywanej przez 
firmę McDonnell), która będzie u
mieszczona z przodu stopnia i będzie 
służyć do połączenia z kabiną „Apol
lo". Zbudowano już m akietę stopnia 
S-4B w wersji laboratorium kosmicz
nego (rys. 2), służącą do studiów 
technicznych i antropotechnicznych. 
Właściwe pomieszczenie laboratoryj
ne - opróżniony zbiornik ciekłego 
wodoru - ma objętość 283 m3 i at
mosferę składającą się z dwóch ga
zów. Jak już  wspomniano, stopień 
S-4B będzie połączony z kabiną 
, ,Apollo" ,,śluzą" (o średnicy 1,65 m), 
która będzie wyposażona w żródła 

prądu, urządzenia klimatyzacyjne i 
urządzenia do wytwarzania sztucznej 
atmosfery w pomieszczeniu labora
toryjnym; na zewnątrz śluzy umieści 
się zbiorniki z ciekłym tlenem, z cie
ldym wodorem i z helem, pojemniki 
z żywnością oraz u rządzenia i przy
rządy potrzebne do wykonania prze
widzianych doświadczeń. Przez kla
pę w „śluzie" astronauci będą mogli 
wychodzić na zewnątrz bez koniecz
ności rozhermetyzowywania labora
torium lub kabiny. Do połączenia 
wszystkich elementów stacji ko
smicznej w jedną całość służy cylin
dryczny adapter o średnicy 3 m i 
długości 3,35 m. Pozwala on na po
łączenie ze sobą pięciu elementów. 
Montaż stacji na orbicie okołoziem
skiej ma trwać 3 do 4 dni. 

Program prac wykonywanych w 
laboratorium kosmicznym obejmuje 
m.in. próby spawania metali, bada
nie działania wymienników ciepła 
w stanie nieważkości, badanie możli-

Rys. 2 

waści długotrwałego pobytu w opróż
nionym zbiorniku paliwowym i pró
by indywidualnych napędów dla 
astronautów. 

Zasadniczym elementem zadań la
boratorium kosmicznego będą rów
nież obserwacje astronomiczne prze
prowadzane za pomocą teleskopu o 
średnicy 2 m i długości 3,8 m. Całe 
obserwatorium (rys. 3) składa się z 
rusztowania nośnego, stabilizowanej 
platformy, na której są umieszczone 
przyrządy wymagające dokładnego 
ustawienia, oraz z górnej, startowej 
części pojazdu LEM. Na rusztowaniu 
nośnym znajdują się giroskopy i za
wieszony na przegubach kardana te
leskop. Do zgrubnego ustawienia te
leskopu służy układ sterowania po
jazdu LEM, natomiast ustawianie 
dokładne odbywa się za pomocą 
obrotu teleskopu względem poszcze
gólnych osi. Obserwatorium astrono
miczne jest widoczne po lewej stro
nie rys. 1, między kabiną „Apollo" 
a stopniem S-4B. Teleskop znajduje 
się obecnie w budowie, a jego zasto
sowanie przewidziane jest na począ
tek 1969 r. 

Rys. 3 

W budowie znajduje się również 
urządzenie kartograficzne oraz urzą
dzenia służące do badań geologicz
nych, meteorologicznych, biologicz
nych i biomedycznych. 

Do zmontowania na orbicie około
ziemskiej tej pierwszej stacji ko
smicznej zostaną zastosowane cztery 
rakiety „Uprated Saturn" 1. Pierw
sza z nich umieści na orbicie odległe.i 
od Ziemi o 510 km kabinę „Apollo" 
z astronautami i urządzenie karto
graficzne; po upływie 4-5 dni dru
ga rakieta wyniesie na podobną or
bitę stopień S-4B ze „śluzą" i adap
terem w celu połączenia z kabiną. 
Astronauci będą przebywać przez 
28 dni w laboratorium, a następnie 
w części sterowniczej kabiny powró
cą na Ziemię. W drugie.i części za
dania trzecia rakieta umieści na 
orbicie kabinę „Apollo" z załogą, a 
następnego dnia czwarta rakieta 
wystartuje z obserwatorium astro
nomicznym. Po połączeniu kabiny z 
obserwatorium przeprowadzi się ma
newr spotkaniowy z laboratorium 
kosmicznym. Załoga powróci na Zie-

25 



mię dopiero po 56 dniach pobytu w 
laboratorium, natomiast stacja ko
smiczna pozostanie na orbicie i bę
dzie służyć jako pomieszczenie robo
cze następnym astronautom zaopa
trzonym w nowe urządzenia badaw
cze. Najdłuższy pobyt astronautów 
na orbicie będzie trwał rok. W póź
niejszym okresie stacje kosmiczne 
będą umieszczane, przy użyciu rakiet 
, ,Saturn" 5 ,  na wyższych orbitach, 
np. synchronicznych, i na orbicie 
Księżyca. 

Kabina „Apollo" m:i być również 
zastosowana - po odpowied nich mo
dyfikacjach - jako baza w czasie 
dwutygodniowego pobytu astronau
tów na Księżycu, na którym zosta
nie równocześnie umieszczona auto
matyczna stacja badawcza z telesko
pem o średnicy 30,5 cm, zminiatury
zowanymi sejsmografami, m iernika-

mi promieniowania, detektorami me
teorytów oraz przyrządami do po
miaru kierunku i siły wiatrów sło
necznych. 

Zastosowanie kabiny „Apollo" ja
ko elementu stacji kosmicznych po
zwoli zebrać doświadczenia umożli
wiające użycie jej - ok. 1975 r. -
do załogowych lotów okrężnych (bez 
lądowania) na Marsa i Wenus. Pro
j ektowany statek międzyplanetarny 
będzie się składał ze zmodyfikowa
nej grupy sterowniczej i przyrządo
wej kabiny „Apollo" oraz z części 
przerobionej z adaptera statku „Apo
llo" i m ieszczącej w dwóch przedzia_
łach urządzenia sterujące i nawiga
cyjne, żródła energii , urządzenia do 
wytwarzania sztucznej atmosfery, 
d wuosobową wirówkę, laborato
rium, urządzenia sanitarne, le
karstwa, żywność i urządzenia do 

TRZECIA GENERACJA SILNIKÓW 
NOŚNYCH 

Firma Rolls-Royce ma już 1 5-let
nie doświadczenie w budowie silni
ków nośnych. Jak wiadomo, pierw
szym silnikem nośnym Rolls-Royce 
był silnik RB. 108 o ciągu 1400 kG 
i stosunku ciągu do c iężaru 8,7 : 1 ,  
zaliczany obecnie do pierwszej ge
neracji silników nośnych. Do dru
giej generacji należy silnik RB. 162 

o stosunku ciągu do ciężaru 16 : 1 .  
Jego nowe wersje o ciągu 2400 kG 
są produkowane w ramach porozu
mienia m iędzy rządami Anglii, Fran
cji i NRF. Ciąg silników RB. 162 ma 
być zwiększony do 3000 kG. Ostatnio 
na zlecenie rządu angielskiego i 
amerykańskiego firma Rolls-Royce 
wspólnie z Allison Division firmy 

Uyc. 1 
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jej  pr�yrząd:-;<;1nia oraz zbiorniki z 
gazami. Częsc sterownicza będzie 
mogła pomieścić sześć osób; zastoso
wanie materiałów ablacyjnych umo
żliwi wejście jej  w atmosferę ziem
ską z prędkością 1680 misek. 

Lot z okrążeniem planety Wenus 
będzie wykonany przez bezpośrednie 
wystrzelenie statku za pomocą ra
kiety , ,�aturn" 5, natomiast podobny 
lot w kierunku Marsa będzie zreali
zowany w sposób pośredni przy uży
c iu dwóch rakiet „Saturn" 5: jedna 
rakieta wyniesie na orbitę około
ziemską stopień S-II, a druga _ 
statek międzyplanetarny z załogą. 
Po połączeniu statku ze stopniem 
S-II rozpocznie się lot w kierunku 
Marsa. Taka technika przeprowadze_ 
nia zadania umożliwi okrążenie Mar
sa przez statek o ciężarze 180 OOO kG. 

W.K. 

General Motors Corp. rozwija silnik 
nośny trzeciej generacji ,  którego sto
sunek ciągu do ciężaru będzie wy
nosił 20 : 1, a ciąg 4100 kG. 

Ośrodek rozwojowy firmy Rolls
-Royce już dosyć dawno rozpoczął 
studia nad nowymi rozwiązaniami 
technicznymi dla trzeciej generacji 
silników nośnych, które mogłyby 
sprostać europejskim i amerykań
skim wymaganiom w tej dziedzinie 
i wywrzeć w ten sposób decydujący 
wpływ na przyszły rozwój samolo
tów wojskowych i cywilnych. Prace 
te nabrały większego rozmachu po 
zawarciu porozumienia z wytwórnią 
Allison. Mimo że w Anglii zaniecha
no na razie realizacj i  nowych pro
j ektów samolotów pionowego star
tu, program silników nośnych ko
rzysta z finansowej pomocy państwa 
z uwagi na przyszłe możliwości eks
portowe. Prace  nad silnikiem trze
ciej generacji są j uż daleko zaawan
sowane - próby stoiskowe miały 
się rozpocząć w połowie 1967 r. 

Najbardziej charakterystyczną ce
chą nowego silnika jest posunięta 
do maksimum zwartość konstrukcji. 
Z jednostki objętości będzie on da
wał trzykrotnie większy ciąg niż 
silnik RB. 162.  Będzie też miał więk
szy spręż w celu zmniejszenia wy
miarów i ciężaru kanałów upusto
wych. Jak widać z rys. 2, silnik jest 
dwuwałowy : ma jednostopniową 
sprężarkę niskiego ciśnienia napę
dzaną jednostopniową turbiną ni
skiego ciśnienia i jednostopniową 
sprężarkę wysokiego ciśnienia napę
dzaną jednostopniową turbiną wy
sokiego ciśnienia. Układ zasilania 
(pompa paliwowa) ma być umiesz
czony wewnątrz silnika, w przedniej 
części sprężarki. Zamierza się za
stosować, o ile nie spowoduje to 
nadmiernych zaburzeń rozkładu ci- • 
śnienia i temperatury za turbiną i 
strat ciągu, wielorurowe dysze wy
lotowe, które szybko mieszają gazy 
z powietrzem zmniejszając w ten 
sposób erozję nawierzchni lądowiska 
i hałas. 

Podobnie j ak w silniku RB. 162 
stosuje się w silniku trzeciej genera
cj i  na szeroką skalę tworzywa 
sztuczne. Jak wiadomo, do budowy 
sprężarki silnika RB. 162 zastoso
wano włókno szklane z żywicą epo-



Rys. 2 

ksydową jako lepiszczem. Taka po
stać materiału ma ciężar właściwy 
równy ciężarowi właściwemu magne
zu, dużą wytrzymałość, duże tłumie
nie wewnętrzne i małe koszty pro
dukcji .  40�/o silnika RB. 162 jest wy
konane z tworzywa sztucznego, lecz 
koszt wykonanych z niego części 
wynosi tylko 1 50/o kosztu całości. Do 
części tych należą obie połówki obu
dowy sprężarki (klejone ze sobą za 
pomocą taśmy, którą przy demonta
żu rozcina się), łopatki kierownicze 
i łopatki wirnikowe sprężarki, z 
wyjątkiem łopatek wirnikowych 
pierwszego stopnia wykonanych ze 
stopu aluminiowego. Dużą zaletą ło
patek z tworzywa sztucznego jest 
sposób, w j aki ulegają one uszko
dzeniu wskutek uderzenia : zamiast 
łamać się u podstawy rozwarstwiają 
się i stopniowo łupią się na drobne 
włókniste cząstki (rys. 3). Łopatki te 
wykazują również dużą odporność 
na erozję. Należy przypuszczać, że 
na tarcze turbin nowego silnika za
stosuje się, na wzór silnika RB.162, 
stop tytanu, a łopatki kierownicze 
turbiny wysokiego ciśnienia, chło
dzone powietrzem, będą odlewane 
metodą pozwalającą na utrzymanie 
grubości ścianek w granicach od 0,6 
do 0,9 mm. Łopatki takie zastosowa
no już w silniku RB. 162. Silniki 
trzeciej generacji umożliwią zwięk
szenie promienia działania samolo
tów myśliwsko-bombowych z 460 km 
do ponad 650 km. Silniki te będą 
poza tym stosowane j ako silniki 
wspomagające w samolotach kon
wencjonalnych w celu polepszenia 

Rys. 3 

warunków startu i lądowania, j ako 
wytwornice gazu do napędu wen
tylatorów nośnych w przypadku ko
nieczności ograniczenia poziomu ha
łasu i jako wytwornice do napędu 
wirników śmigłowców. 

W.K. 

WYPOSAŻENIE ROZPOZNAWCZE UMIESZCZONE W ODEJMOWANEJ 
CZĘŚCI NOSOWEJ SAMOLOTU 

W celu szybkiego przystosowania 
samolotu Northrop F-5A do zadań 
taktyczf;ego rozpoznania, opracowa,
no odeJmowaną część nosową ka
dłuba samolotu, którą zaopatrzono 

w pełne wyposażenie do rozpoznania 
fotograficznego. Część nosowa ka
dłuba ma siedem okien i wewnętrzne 

OGRANICZNIK PRĘDKOŚCI 
OBROTOWEJ DLA SILNIKOW 

TURBINOWYCH 

Angielska firma Smiths opraco
wała dla silników turbinowych nowy 
typ ogranicznika prędkości obroto
wej turbiny napędowej, który ma 
zabezpieczać turbinę przed rozbiega
niem w przypadku np. urwania się 
wału napędowego. Nowy ogranicz
nik, o ciężarze 2,7 kG, działa w spo
sób zupełnie niezależny i w przypad
ku przekroczenia przez turbinę okre
ślonej prędkości obrotowej odcina w 
ciągu 35 msek dopływ paliwa do ko
mory spalania. Ogranicznik jest ty
pu elektronicznego i jest zasilany z 
oddzielnej integralnej prądniczki, 
która równocześnie dostarcza impul
sów do pomiaru prędkości obrotowej 
turbiny napędowej. Urządzenie mo
że pracować w zakresie temperatur 
od -54 °C do +125 °C. 

W.K. 

FABRYKATY ZE STOPÓW TYTA
NU O DUŻEJ DOKŁADNOŚCI WY

MIAROWEJ 

Firma Titanium Metals Corp. of 
America wspólnie z firmą Bethlehem 
Steel Corp. uruchomiła produkcję 
ulepszanych płyt o wymiarach 
6,35 X 2 130 X 15 300 mm z wysok�
wytrzymałego stopu tytanowego T1-
-6Al-4V. Przy użyciu nowoczesnych 
urządzeń walcowniczych i urządz.eń 
do obróbki cieplnej, zainstalowanych 
w nowym zakładzie firmy Bethle
hem Steel Corp. w Burns Harbor, 
hutnictwo amerykańskie może obec
nie zaspokoić coraz bardziej ·rosnące 
zapotrzebowanie przemysłu lotnicze-

uchwyty /do mocowania w różnych 
kombinacjach kamer pionowych i 
skośnych. Niezależnie od tego samo
lot jest wyposażony w działka o kali
brze 20 mm, dzięki czemu w dal-

szym ciągu może działać jako nad
dżwiękowy, taktyczny samolot my
śliwski. 

W.K. 

go i astronautycznego na cienkie 
płyty ze stopów tytanu o dużej wy
trzymałości. Badania przeprowadzo
ne na pięciu płytach dostarczonych 
jednej z wytwórni płatowców wyka
zały, że ich stopień płaskości po 
obróbce cieplnej oraz własności me
chaniczne (wytrzymałość na rozcią
ganie 112 kG/mm2, wydłużenie 60/o) 
ściśle odpowiadają bardzo ostrym 
przepisom lotniczym. 

Duże osiągnięcia w wytwarzaniu 
wyciskanych profilów ze stopu Ti
-6Al-4V i Ti-8Al-1Mo- 1V ma wy
twórnia Republic Aviation należąca 
do firmy Fairchild Hiller. Prace nad 
opracowaniem metody wyciskania 
stopów tytanu prowadzono na zle
cenie USAF Materials Laboratory. 
Produkowane przez Republic Avia
tion teowniki mają długość 6 m i wy
miary poprzeczne 50,8 X 25,4 mm 
oraz grubość półek 1 ,52 mm i pro
mienie przejść 2,38 mm. Gładkość 
powierzchni oraz tolerancje wymia
rowe i ciężarowe teowników spra
wiają, że ich obróbka mechaniczna 
jest zbędna. Podczas wyciskania 
utrzymuje się z dużą dokładnością 
temperaturę pręta tytanowego, a je
go powierzchnię smaruje się rozpu
szczonym szkłem, zapobiegając w 
ten sposób bezpośredniem u kontak
towi między materiałem a matrycą. 
Stwierdzono przy tym, że utrzyma
nie ciągłego filmu szklanego ma 
większe znaczenie w przypadku pro
filów, które nie podlegają dalszej 
obróbce. Ważną rzeczą jest poza tym 
przestrzeganie odpowiedniej zależno
ści między temperaturą materiału, 
ilością doprowadzanego ciekłego 
szkła i prędkością wyciskania. 

W.K. 
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K R�N I KA 
O Kolegium Ministerstwa Komunikacj i  -
z udziałem ministra Lewińskiego i wice
premiera Jaroszewicza - omówiło wyni
ki pracy resortu. W pierwszym półroczu 
br. lotnicze przewozy pasażerskie w po
równaniu z wynikami z ub. roku wzro
sły o 350/o. Ogółem w tym okresie samo
loty „Lotu" przewiozły ponad 289 tys. 
pasażerów. Wzrost przewozów pasażer
skich na liniach zagranicznych wyniósł 
210/o, a na kraj owych - blisko 750/o. 

a Pomimo uzyskania dobrych wskaźni
ków eksploatacyjnych PLL „LOT" w dal
szym ciągu nie nadążaj ą za postępem no
towanym w lotnictwie światowym. Taką 
ocenę clal i  przedsiębiorstwu posłowie z 
okazji omawiania w sejmowej Komisj i 
Komunikacj i i Łączności wykonania w 
1966 r. planu i budżetu resortu komuni
kacji. 

&I) Nasi szybownicy znowu odnieśli suk
cesy w zawodach międzynarodowych. 

Henryk Muszyński (z Aeroklubu 
Ostrowskiego) lecąc na „Foce" został szy
bowcowym mistrzem Węgier podczas za
wodów w Dunakeszi (drugą lokatę uzy
skał Węgier P .  Saladay), 

- K. Gorzkiewicz w czasie Szybowco
wych Mistrzostw Jugosławii w Vrsak -
lecąc na szybowcu typu „Weihe" upla
sował się na czwartym miejscu. 

·• 6 l ipca br. padły dwa szybowcowe re
k ordy międzynarodowe - Adela Dan
kowska przeleciała na „Foce" trasę doce
lowo-powrotną długości 585 km Pawłowi
ce-Leszno-Pawłowice. Dankowska pobi
ła rekord Angielki A. Burns, 

- mistrz świata Jan Wróblewski przele
ciał na „Bocianie" z pasażerem trasę 563 
k m :  Bydgoszcz- Radom-Bydgoszcz. Wró
blewski odebrał rekord Fr. Kępce. 

• Pilot P .  Piłat z Aeroklubu Jeleniogór
skiego zdobył ostatni warunek do dia
mentowej odznaki szybowcowej, przela
tując odcinek długości 526 km na trasie 
Jelenia Góra-Zamość. 

O Spadochronowy kobiecy rekord mię
dzynarodowy pobiła Z .  Muszkiet z Aero
klubu Łódzkiego uzyskując w skoku na 
celność lądowania z wysokości 1000 m wy
nik 0 , 00 m.  

a Dwa aerokluby terenowe obchodziły w 
tym roku 40-lecie istnienia : 

- Aeroklub Krakowski uczcił j ubileu
szową rocznicę organizując XI Samoloto
we Mistrzostwa Polski oraz atrakcyjne 
pokazy lotnicze, 

- Aeroklub Sląski jako imprezy j ubi
leuszowe zorganizował we wrześniu XII 
Spadochronowe Mistrzostwa Polski, start 
balonu „ Katowice" oraz wielkie pokazy 
lotnicze. 

a W Jeżowie Sudeckim odbyły się latem 
VII Jeżowskie zawody Szybowcowe o Pu
char „Skrzydlatej Polski".  W zawodach, 
które trwały dwa tygodnie, startowało 18 
zawodników oraz dwóch poza konkur
sem. Rozegrano pięć konkurencj i .  Zwy
cięstwo i puchar zdobył pilot Aeroklubu 
Podhalańskiego, student Politechniki 
Warszawskiej - A. Furmański. W Aero
klubie tym równocześnie obchodzono ju
bileusz tysiącznego przewyższenia. 

a W dniu 2 l ipca br. otwarte zostało no
we połączenie lotnicze na trasie Kraków
-Gdańsk-Kopenhaga. Lotniska w Kra
kowie i Gdańsku awansowały więc do 
roli portów międzynarodowej kt:>munika
cj i lotniczej . 

a w bieżącym roku na lotnisku krakow
skim zainstalowano precyzyjny radar do 
lądowania (PAR) i radar do kontroli zbli
żania (DECCA). 

O Międzynarodowy Centralny Dworzec 
Lotniczy na Okęciu ma być przekazany 
do użytku w końcu przyszłego roku. 

a· Plany perspektywiczne związane z 
działalnością PLL „LOT" przewidują :  

- zakup dalszej partii 8-10 samolotów 
AN-24, 

_____ __;N..;;.._.::;.0--'T,_A�T -=-="-=-'--=-Z --=-E-'/f g,
t--:-:-=--=---=-=--=\Q/ W I A T  A 

■ Wśród Polaków znanych za granicą z 
wybitnej działalności technicznej wielu 
pracuje w dziedzinie lotnictwa 1 astro
nautyki : 
- James Snarski z Chicago przez szereg 
lat pracował j ako inżynier pokładowy 
amerykańskich linii lotniczych TWA. 
Snarski został ostatnio mianowany na
czelnym inżynierem eksploatacji samolo
tów tego przedsiębiorstwa, 
- Joseph R. Staniszewski przez 4 lata 
prowadził zespół inżynierski projektujący 
kamery i nadajniki telewizyjne wbudo
wane w amerykańskie pojazdy kosmicz
ne oraz instalacje TV satelitów meteoro
logicznych serii „ Ti ros' ' .  Inż. Staniszew
ski ot rzymał nominację na dyrektora 
technicznego zakładów radio-astronomii i 
telewizj i kosmicznej koncernu Radio 
Corp. of America. 
- Inż. Joseph C. Nichols jest dyrektorem 
technicznym radia Narodów Zjednoczo
nych ( radio to nadaje własne programy 
w 36 j ęzykach). Ostatnio w wywiadzie 
prasowym inż. Nichols zapowiedział, że 
ONZ wprowadzi na orbitę satelitę tele
komunikacyjnego „Intelsat" 2 ,  za pośred
nictwem którego przekazywane będą pro
gram_y radia ONZ, zaś za pomocą innego 
sa�ehty nadawane będą programy telewi
zyJne, 
- Jan M.  Bartelski na ostatniej konfe
rencJ 1 w Madrycie został wybrany n a  
prezydenta Międzynarodowego Stowarzy-
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szenia Pilotów (IFALPA) . Bartelski -
niegdyś pilot Dywizjonu 304 - należy do 
najbardziej znanych pilotów komunika
cyjnych na świecie ;  od 20 lat pracuje 
w KLM. 

■ Coraz powszechniej rozpatrywana jest 
możliwość stosowania sterowców dla ce
lów transportu i montażu dużych urzą
dzeń, do przenoszenia obiektów (np. pni 
drzewnych podczas trzebienia puszcz) w 
przypadku braku lub nieopłacalności bu
dowy dróg itp. Stateczność sterowców 
jest większa niż śmigłowców, a ich zasto
sowanie obniża koszty transportu o 330/o -
korzyści te sprawiły, że w USA zbudo
wano już 600 sterowców, zaś w Związku 
Radzieckim powołano do życia zespoły 
wprowadzaj ące sterowce dla celów gos
podarczych . Ostatnio w Stanach Zjedno
czonych powstał projekt wprowadzenia 
sterowców atomowych dla masowego 
transportu lotniczego. Taki sterowiec -
z 400 pasażerami na pokładzie - t rasę 
Ameryka-Europa przebywałby w 36 go
dzin. 

■ Według danych statystycznych pod ko
niec 1966 r. ogółem - bez związku Ra
dzieckiego - eksploatowane były 2802 sa
moloty k omunikacyjne. W liczbie tej 
mieści się 1 061 samolotów z napędem tło
kowym, 454 samoloty z turbinowymi sil
nikami śmigłowymi oraz 1287 z napędem 

- nabycie (w okresie lat 1968-70) ośmiu 
odrzutowych samolotów średniego zasię
gu typu Tu-134 (72 miejsca, prędkość 
800 km), 

- zakontraktowanie dostawy (po 1970 r.) 
radzieckich odrzutowców dalekiego za
sięgu typu Ił-62 oraz Tu-154, 

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

a W Kielcach powstał oddział Polskiego 
Towarzystwa Astronautycznego, który 
liczy około 40 członków. S iedzibą oddz:a
łu PTA jest Wyższa Szkoła Inżynierska. 

O W Zakładzie Badań Rakietowych i Sa
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 doświadczeń nad 
tzw. sztuczną modyfikacją chmur, ich 
rozpraszaniem i sztucznym wywoływa
niem opadów. 

• W Katedrze Mechanizacji Rolnictwa 
Szkoły Głównej Gospodarstwa Wiejskiego 
prowadzone są prace nad budową proto
typu poduszkowca do celów rolniczych 
,,Ursynów" M-6. Poduszkowiec o wymia
rach 5 X 3 m napędzany będzie dwoma 
silnikami (w tym jeden, od samochodu 
V\'artburg, służy do wytwarzania podusz
ki powietrznej ) .  Współautorem projektu 
jest mgr inż. Moldenhawer z Instytutu 
Lotnictwa. Prototyp poduszkowca ma być 
gotowy w przyszłym roku. 

• Na zakończenie tegorocznych Dni Lot
nictwa, w dniu 9 września, na rondzie 
przy zbiegu ulic Wawelskiej i żwirki i 
Wigury w Warszawie odbyła się uroczy
stość odsłonięcia zrekonstruowanego Po
mnika Lotnika zniszczonego przez Niem
ców podczas wojny . 

odrzutowym. W roku bieżącym park sa
molotów komunikacyjnych wzrośnie o 
661 samolotów, osiągając liczbę 3463. 

■ Od 1963 roku rośnie w Stanach Zjedno
czonych zapotrzebowanie na małe samo
loty. Zakupy w 1963 r. wynosiły 12 tys. 
sztuk, zaś w 1966 r. - 16 tys. Ogółem w 
użytkowaniu znajduj e się w USA ponad 
100 tys. małych samolotów, przy czym 
około ·7. tys. eksploatuje się w rolnictwie 
i leśnictwie, a około 6 tys. lata jako tak
sówki (ilość takich taksówek wzrosła 
6-krotnie w ciągu ostatnich dwóch lat; 
obsługują one dziś ponad 100 regularnych 
linii) . F 1rzeszło 40 tys. samolotów jest w 

• posiadaniu różnych firm. Znaczną ilością 
małych samolotów dysponują instytucje 
państwowe i samorządowe (ro.in. policja), 
wreszcie dużą ilość sprzętu posiadają 
osoby prywatne. 900/o produkcji i obrotów 
małymi samolotami skupiają 4 firmy : 
Cessna Aircraft Co. ,  Piper Aircraft Corp., 
Beach Aircraft Corp. ,  i Mooney Aircraft 
Inc. Srednie ceny wynoszą 8-14 tys. dola
rów za samolot. W związku z atrakcyjno
ścią rynku produkcją małych samolotów 
zainteresowały się ostatnio wielkie fa
bryki amerykańskie : Lockheed Aircraft 
Corp., North American Aviation Inc., 
Grumman Aircraft Engineering Corp. i 
Boeing Co. W USA 9 tys. lotnisk przyj
muje małe samoloty (z tego około 6 tys. 
lotnisk stanowi własność prywatną). 
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T a  b l i c a 23. Skład chemiczny polskich radzieckich brązów do przeróbki plastycznej 
Gatunek brązu wg PN-58/H-87050 N ormy ZSRR Skład chemiczny w 0/o 

Określenie N r  Znak Cecha Marka Sn Zn Ni  Mn Al inne normy 

I 
Cynowy CuSn7F' B7 Bp.O<l> rOCT 

6,5 - 0,15 5017-49 6, 0 -7, 0  - - - - 0,1-0,25 P 
-- --- --- --- - --

Cynowy CuSn4P B4 Bp.Oc:ti rocT 
4 - 0, 25 5017- 49 3,5 - 4,0 - - - - 0,2-0,3 P 

--- --- --- --- --- --- -
Cynowo-cynkowy C:.iSn4Zn3 B43 ( Bp.OII; ) rocT 

3,5 - 4, 0  2,5 - 3,5 - - - -
4 - 3  5 017-49 

--- --- --- ------ ---
Cy nowo-cynko-

CuSn4Zn4Pb3 Bp.OII;C roCT 
wo-ołowiowy B443 3, 0 - 5, 0 3, 0 -5, 0 - - - 1,5-3,5 Pb 4 - 4 - 2,5 5017- 49 

--- - -- ----·--
rocT Krzemowy CuSi3Mnl B K31 Bp.RM4 - - 1, 0 -1,5 2 ,8-3, 5 Si 493 - 54 - -

3 - 1  --- --- --- --- ---
Niklowo-Jerze-

(
Bp.RH

) 
rOC'J.' 

mowy CuNi3Sil BN31 1 - 3  493 - 54 - - 2,4- 3, 4 0,1 - 0, 4  - 0,6-1,l Si 
- ------ --- --- --- ---
rocT Manganowy CuMn5 BM5 Bp.Mą 5 493 - 54 

- - 4,5 - 5,5 - -
---

roc·T 
- - - --- --- ---

Aluminiowy CuA110Fe3- Bp.AiRMI\ 
-Mn2 BA1032 493 - 54 

- - - 1, 0 -2, 0 9,0-11, 0 2,0-4,0 Fe 
10 - 3- 1, 5  

---- - --- ------ ---
Aluminiowy CuA110Fe4- BA 

{
Bp.AiRH

J 
rocT - - 3,5- 5,5 - 9,5-11,0 3',5--5,5 Fe -Ni4A 1044A 10- 4- 4 493,54 

--- --- --- -·----- ---

(
Bp .Am) rocT 

Aluminiowy CuA19Fe3A B A94A - - - - 8,0-10, 0  2, 0-4,0 Fe 
9 - 4  493 - 54 

--- --- --- ---
rocT 

Aluminiowy CuA15 B A5 Bp.A5 - - - - 4, 0-6, 0  -
493 - 54 

--- --- --- ---- - - ---
rocT 

Aluminiowy CuA17 BA7 Bp.A7 - - -- 6, 0 -8, 0 -
493 - 54 

--- ---- -- ---
Aluminiowy CuA19Mn2A B A92A (Bp.AM1.1

) 
rocT - -- 1,5 - 2,5 8, 0-10,0 -

9 - 2  493 - 54 ------ - --- --- --- --- --- ---
Niklowo-alumi- CuNi6Al2 BN62 - - - - 5, 5 - 6,5 - 1,2-2, 0 -

niowy --- - ----- -- - --- ---
Berylowy CuBe2 BB2 Bp.B 2 rocT -

493 - 54 
- 0, 2 - 0,5 - - 1,9-2,2 Be 

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

Berylowy CuBe3 BB3 Ep .B 2,5 rocT - 0,2 - 0,5 - 2,3-2,6 Be -
493 - 54 --- --- ------ --- ---

Cynowo-fosfo- - Bp.O<1J rocT 6,0 - 7, 0  0,3-0,4 P -
6,5 - 0,4 

- - - -
rowy 5017- 49 ---- -- --- --- --- - --- ---

Cy nowo-cynko- - Bp.OII;C rocT 3,0 -5, 0 3 ,5-4,5 Pb 4 - 4 - 4  3,0 - 5, 0 - - -
wo-ołowiowy 5017-49 --- - -- --- --- --- --- --- - -----

Berylowy 
Bp. rocT 1,85-2,10 Be - - - - 0,2 - 0,4 - -

G HT 1 ,9 493 - 54 0,10-0,25 Ti - - -----

I 
l'OCT 

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

Berylowy - Bp. 
0,2 - 0, 4  1,60-1,85 Be - BHT 1 ,7 

- - -
493 - 54 0,10-0,25 Ti 

I 
Qi 

·a,.: 
Cu Ol Qi 

N N  u 
� N Ul 
6 "' .>: 
;:l i:;> oi 
"' u 6 

reszta 0,1 
--- ---

reszta 0,1 
--- ---

reszta 0,2 
--- - --

reszta 0, 2 
--- ---

reszta 1,1 
--- ---

reszta 0, 4 
--- ---

reszta 0,9 
- -- ---

reszta o, 75 
--- ---
reszta 0,6 

--- ---
reszta 1,7 

--- ---
reszta 1,6 

--- - - -
reszta 1,6 

--- - - -
reszta 1,7 

- -- ---

reszta 1, 0 
- -- ---

reszta 0,5 
--- - - -

reszta 0,5 
--- - --

reszta 0,1 
- -- ---

reszta 0,2 
--- ---

reszta 0,5 
------

reszta 0,5 

U w a g  a :  gatunki według rocT podane w nawiasach wykazuj ą odchylenia w składzie chemicznym od gatunków według PN. 



T a  b 1 i c a  25. Orientacyjne własności główne zastosowanie polskich brązów do przeróbki p lastycznej (wg PN-58/H-87050) 

Lp . I 
1 

---
2 

---
5 

---
7 ---
8 ---
9 ---

10 ---
11 

---
12 

---
13 

---
14 

---
15 ---
16 

Lp. 

1 ----
2 ---
3 ---
4 ---
5 ---
6 
7 ---
8 ---
9 

10 ---
11 ---
12 ---
13 ---
14 

15 

Cecha I F 'ostać Własności charakterystyczne Główne zastosowanie 
brązu j 

Dobre własności wytrzymałościowe w 
blacha stanie walcowanym, odporność na ko- Siatki i sprężyny 

B7 Drut, 
rozję 

B4 Rury Odporność na korozję Przyrządy kontrolne i pomiarowe 

Dobre własności mechaniczne i antyko- Sprężyny, aparatura przemysłu B43 Taśmy, pasy, pręty i drut rozyjne chemicznego 

Taśmy, pręty Dobre własności antykorozyjne i skra-B443 pasy, walność Tuleje łożyskowe 

BK31 
Półwyroby walcowane Dobre własności wytrzymałościowe, od- Sprężyny, siatki, części aparatury 

i ciągnione porność na korozję, dobrze spawalny chemicznej 

Półwyroby prasowane, Odporność na korozję i temperaturę do 
BN31 walcowane i kute 500 °c Części maszyn 

BM5 Blachy, pasy, pręty żaroodporny Armatura parowa 

BA1032 Pręty, rury Dobre własności wytrzymałościowe, od- Części maszyn o dużej wytrzyma-
porność na korozję, wysokie tempera- !ości 

BA1044A Pręty, rury tury i ścieranie 
BA94A Pręty, rury 

Taśmy, pasy Odporny na korozję 
Monety, przemysł okrętowy, 

BA5 przetwórstwo rybne 

BA7 Taśmy, pasy Odporny na korozję Sprężyny, części sprężynujące -
Taśmy, pręty Dobre własności wytrzymałościowe Wyposażenie elektryczne, prze-

BA92A i kształtowniki i antykorozyjne mysi samochodowy 

BN62 Rury i blachy Dobre własności wytrzymałościowe, do- w przemyśle okrętowym i ma-
bra odporność na korozję szynowym --

BB2 Taśmy, pasy, pręty i drut Bardzo duża odporność na korozję, do-
Do celów specjalnych BB3 Taśmy, pasy, pręty i drut bre przewodnictwo cieplne i elektryczne 

T a b 1 i c a 26. Własności fizyczne radzieckich brązów do przeróbki plastycznej 

Oznaczenie brązu 

Bp .O([>1,-0,25 
Bp.on 1,-3 
Bp .one 4-1,-2 ,5 
Bp.Oil> 6 ,5-0, 1, 
Bp.one. 4-4-1, 
Bp . A  5 
Bp. A 7 
Bp.AMq 9-2 
Bp .AIB 9-1, 
Bp .AJRMqi0-3-1,5  
Bp .Allil-I 10-1,-1, 
Bp.Mq 5 
Bp.RMq 3-i 
Bp.RH 1 -3 
Bp .B2; Bp. B2 ,5  

Współczynnik Przewodność Oporność Górna Ciężar rozszerzalności cieplna elektryczna temperatura właściwy liniowej 
[ 

cal 
1 

właściwa topnienia [G/cm'] 10• a · cm • sek • 0c ( Q • :
m

• ] [OC] 
[rn/m °CJ  

8,9 17, 6 0 ,20  - 1060 
8,8 18,0 0,20 0 ,087 1045 

8,8-9,02 18, 2 0,20 0,0877 1018 
8,65 17,1 0,12 0,176 995 
8,9 19,1 - - -
8,2 15,6 0,25 0 , 10 1060 
7,8 17,8 0,19 0,11 - 1040 
7 ,6  17,0 0,17 0,11 1060 
7,5 16,2 0 , 14  0 , 12 1040 
7,5 16,1 0 , 14  0,189 1045 

7 ,46 17,1 0,18 0,193 1084 
8,6 20,4 0,26 0,197 1047 

I 8,4 15,8 0 ,11  0,15 1025 

I 
8,85 18,0 - 0,046 1084 

8,23 16,6 0,20-0,25 0,1-0,068 955 

Tablice zamieszczone w zeszycie 11/67 i tablice, które będą zamieszczone w następnych zeszy
tach - zawierają dane dotyczące brązów do przeróbki plastycznej, a mianowicie: skład chemicz
ny brązów polskich i radzieckich, ogólne własności i zastosowanie brązów polskich, własności 
mechaniczne wyrobów z brązów polskich, własności fizyczne i technologiczne brązów radziec
kich oraz skład chemiczny niektórych brązów amerykańskich. 

U w a g  a: Dane dotyczące brązów radzieckich zaczerpnięto z norm wydawnictwa: ,,Enciklope
dija sowriemiennoj tiechniki - Konstrukcjonnyje matieriały", t. 1-111. 

I 
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