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nPomoce Konstruktorskie Techniki Lotniczej*

Wyroby papiernicze stosowane w konstrukcjach lotniczych

W uzupeinieniu ,,Pomocy Konstruktorskich... z poprzedniego
zeszytu ,,Techniki Lotniczej‘* podane sa ponizej wlasnoscx technicz-
ne preszpanu (dla kilku jego gatunkéw).

Zebrat i opracowal mgr. inz. H. Zatyka
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Paliwa loinicze

W mniniejszych ,,Pomocach Konstruktorskich... zebrane zostaly stosowanych paliw wraz z ich wtlasno$ciami technicznymi, lecz
3 opracowane dane techniczne materxa{ow niekonstrukcyjnych, lecz i surowce wyjsciowe dla paliw lotniczych, charax\terybtvka deto-
w rownym stopniu waznych dla konstruktoréw tak przy projekto- nacji, okreslenie liczby oktdno\\e; i wspdieczynnika wyczynowego,

waniu, jak i w czasie produkecji i eksploatacji. Sa to paliwa do oraz ujety wielu wykresami wplyw stosowanyech paliw na sposéb
silnikow tlokowych (jako dalsze beda podane: paliwa do silnikow pracy i zachowanie sie silnikow.

odrzutowvc-l oleje silnikowe, smary, ciecze instalacji hydraulicz-

nych i ciecze chlodzace). Kolejno podane sg nie tylko tabele Zebrata t opracowata mgr inz. B. Mielnikowa
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lil Kongres Inzynieréw i Technikéw Polskich

W lutym br. obradowaé bedzie Trzeci Kongres Inzynieréow
i Technikéw Polskich. Kongres zgromadzi okolo dwoch ty-
siecy inzynieréw i technikéw z terenu calej Polski dla
przedyskutowania aktualnych probleméw, jakie nurtuja
polski §wiat techniczny. Wnioski kongresowe zostang prze-
kazane do rozpatrzenia i realizacji wladzom partyjnym
i rzagdowym. Mamy nadzieje, ze wszechstronne techniczno-
ekonomiczne naswietlenie probleméw kongresowych, doko-
nane przez aktyw zrzeszony w NOT, wskaze prawidlowe
drogi ich rozwigzania. Z drugiej strony, Kongres zmobili-
zuje wokol omawianych zagadnien $wiat inzyniersko-tech-
niczny, ktérego rola w sprawach polityki panstwowej ostat-
nio wydatnie wzrosta. Ozywcze prady powstale w wyniku
VIIT Plenum KCPZPR pozwolily przyjs¢ do glosu wielu
rozsgdnym ludziom, oddanym sprawie socjalizmu, ktorzy
z tych czy innych powodow nie mogli lub nie $mieli zabie-
ra¢ glosu uprzednio. Ten wzrost aktywnosci ludzi przyga-
szonych dotychczas niewlasciwymi stosunkami panujgcymi
w okresie stalinizmu zaznacza sie obecnie bardzo wyraznie
w dyskusjach wewngtrzzakladowych, prasowych itp.

Obecnie nadarza sie naszej inteligencji technicznej nowa
okazja do zamanifestowania swego zdania w sprawach
ogélnokrajowych.

A oto problemy, jakie postawil sobie do omoéwienia
Trzeci Kongres Inzynieréw i Technikow:

1. Inzynier i technik w gospodarce narodowej:

— wykorzystanie kadr inzyniersko-technicznych,

— przygotowanie kadr inZyniersko-technicznych w szko-
lach i uczelniach,

" — doszkalanie kadry inz'yniersko—techniczn‘ej,

— warunki bytowe.

2. Spoteczne organizacje inteligencji technicznej, ich za-
dania i organizacja.

3. Planowanie, zarzadzanie i organizacja produkcji —
punkt ten omoéwi miedzy innymi role i uprawnienia rad
robotniczych.

4, Ochrona i socjologia pracy.

5. Pidmiennictwo techniczne.

6. Podstawowe surowce i tworzywa.

7. Gospodarka energetyczna.

8. Budownictwo maszyn, aparatéw i urzadzen.

9. Komunikacja i lgcznos¢.

10. Rolnictwo i przetworstwo spozyweze.

11. Gospodarka komunalna i ustugi bytowe.

12. Budownictwo.

13. Gospodarka wodna.

Zagadnienia kongresowe sg, jak wida¢, bardzo ogélne, nic
zatem dziwnego, ze lotnictwo jako branza nie bedzie re-

prezentowane na Kongresie *). Nasze sprawy zostaly przedy-
skutowane przy innej okazji i w tej chwili postulaty lot-
nictwa rozpatrywane sa przez Partie i Rzad. Nie znaczy
to jednak, ze pewne aktualne tematy zwigzane z lot-
nictwem nie bedg omawiane na Kongresie. Taki wazny te-
mat, ktory powinien by¢ omoéwiony na Kongresie i jest

w jego programie — to komunikacja lotnicza.
Zdaniem naszym — a jest to chyba zdanie ogélu inizy-
nierow i technikoéw lotniczych — nasza komunikacja lotni-

cza posiada powazne braki. Przykladowo wymieni¢ mozna
nieodpowiedni i niedostateczny ilosciowo sprzet latajgcy,
zle wyposazenie lotnisk, bardzo przestarzale urzgdzenia
nawigacyjne itp. O te] sprawie fachowo mogg sig wypo-
wiedzie¢ nasi koledzy lotnicy zrzeszeni w Stowarzyszeniu
Inzynieréow i Technikéw Komunikacji. Od ich postawy, od
dokonanej przez nich fachowej analizy obecnego stanu na-
czego lotnictwa komunikacyjnego i wnioskéw w duzej
mierze zaleze¢ bedzie najblizsza przyszto$¢ naszych ,nie-
bieskich droég”.

Mieliémy juz pewne sygnaly na temat brakéw naszego
lotnictwa komunikacyjnego. Sprawa ta byla przedmiotem
interpelacji w Sejmie, byla zasygnalizowana w memoriale
Kota Lotniczego SIMP, jak rowniez w prasie. Jak dotych-
czas nie ma oznak poprawy na tym odcinku, a wydaje sie,
ze zagadnienie jest pierwszorzednej wagi i wymaga rze-
czowego i wszechstronnego rozpatrzenia.

Z innych zagadnien z programu Kongresu na szczegdlng
uwage w naszej branzy zasluguja: zagadnienie organizacji
przemysiu, w szczegdélnosci przemystu maszynowego, zagad-
nienie organizacji produkecji ubocznej oraz zagadnienie me-
tod wytwarzania i ich kierunkéw rozwoju — wszystko to
zawiera problematyka sekcji budowy maszyn. Sadzimy, ze
inzynierowie i technicy lotniczy, ktérzy brac¢ bedg udzial
w Kongresie, zagadnieniom tym poswigca swg uwage obser-
wujge doswiadczenia innych i przekazujge doswiadczenia
wilasne.

Podobnie we wszystkich w zasadzie innych problemach
kongresowych moga sig¢ znalezé tematy Ilub poszczegdlne
zagadnienia, gdzie wymiana do$wiadczen naszej braunzy
z innymi branzami molze przynie$¢ obustronne korzysci.

Redakcja nasza zyczy Trzeciemu Kongresowi Inzynierow
1 Techniké6w owocnych obrad. Niech ten sejm polskiej inte-
ligencji technicznej realnie przyczyni sie do poprawienia
naszej socjalistycznej gospodarki, niech przyczyni sie do
wyszukania jej drég najlepiej odpowiadajgcych naszym wa-
runkom lokalnym.

*) Przed samym Kongresem zagadnienia lotnicze zostaly wia-

czone do obrad i byly dyskutowane w sekcji budownictwa apara-
tow 1 urzadzen.
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Mgr inz. JERZY LAMPARSKI

Dobér wymiaréw konstrukeiji skorupowej

W artykule zebrano informacje i dane opublikowane w podstawowej literaturze
z dziedziny wytrzymatosci konstrukcji skorupowych, bezposrednio przydatne dla
konstruktorow samolotow metalowych.

1. WPROWADZENIE

Wiekszo$¢é obecnie budowanych samolotow jest konstruk-
cji skorupowej. Celem niniejszego artykulu jest zazna-
jomienie czytelnikow z doborem wymiarow takiej kon-
strukeji z duralu.

Jako konstrukcje skorupowsg bedziemy rozumieli kon-
strukecje skladajgca sig z powloki cienko$ciennej, wzmoc-
nionej usztywnieniami  podiuznymi —  podiuznicami
i usztywnieniami poprzecznymi — Zebrami lub wregami,
mogacy przenosi¢ obcigzenia normalne i styczne (rys. 1).

/podluznice

Ti-21/56-R1

Rys. 1. a) Element konstrukcji skorupowej skrzydia,

b) Element
nstrukeji skorupowej kadluba

Zaleta konstrukeji skorupowych w poréwnaniu z in-
nymi (dZwigarowymi, polskorupowymi) jest lepsze wyko-
rzystanie materialu  wskutek weciggnigcia do  pracy
W przenoszeniu naprezen normalnych pokrycia oraz po-
lepszenie wlasno$ci aerodynamicznych wskutek mozli-
wosci zachowania ksztaltu danego profilu i wiegkszej glad-
kos$ci powierzchni.

2. ROZWAZANIA WSTEPNE

Prace konstrukcji skorupowej prawidlowo wykonanej,
to znaczy nie posiadajgcej wstepnych sfalowan, mozemy
podziel.¢ na trzy etapy:

1) Praca do utraty stateczno$ci pokrycia miedzy usztyw-
nieniami. We wszystkich elementach przyrost obca’azenia
wywoluje proporcjonalny przyrost naprezen normalnych.

2) Praca po utracie statecznosci pokrycia miedzy usztyw-
nieniami. Przyrost obciazenia nie wywoluje proporcjonal-
nego przyrostu naprezen, gdyz tylko cze$¢ przekroju jest
zdolna przenosi¢ wyzsze naprezenia — usztywnienia po-
dtuzne oraz cze$¢ pokrycia przylegajaca do nich.

3) Ogdblna utrata stateczno$ci — niszczenie sie konstrukcji.

Poszczegblne te etapy do-
skonale obrazuje wykres
ugie¢ skrzydla sporzadzony
podczas proby statycznej (rys.
2). W drugim etapie pracy
przy pewnym obcigzeniu po-
wstaje pierwsze pojawienie
sie odksztalcen trwalych w
wyboczonym pokryciu. Obcig-
zenie odpowiadajgce temu
momentowi jest jednak trud-
ne do okre$lenia zaroéwno te-
oretycznie, jak i doswiad-
czalnie.

Przy doborze wymiaréw konstrukecji skorupowej sta-
wiamy sobie trzy warunki, ktére chcemy, aby ona spel-
nita:

1) Zadamy, aby do pewnych przecigzen samolotu scha-

&>

obcigzenie

ﬁfszczace

\- 42

ugiecle konca skrzydla

obclgzenie r1-2156-R2
Rys. 2. Wykres ugieé kon-
ca skrzydia w funkcji ob-
cigzenia

B,
rakteryzowanych wspo6tczynnikiem przecigzenia my = az
(rownym stosunkowi catkowitej sily aerodynamicznej

- wa akrobacja

prostopadlej do kierunku lotu do calkowitego ciezaru sa-
molotu) zaleznym od iypu i przeznaczenia samolotu nie na-
stguila uirata statecznosci pokrycia. Tak np. dla samo-
lotow mys$liwskich lub szkolno-treningowych podstawo-
jest przeprowadzana przy przecigzeniach
nie przekraczajacych 4,5 g. Wobec tego wlasnosci aero-
dynamiczne chcemy zachowaé do tych obcigzen i za war-
tos¢ my przyjmujemy przewaznie okolo 4,5. Dla samolo-
tow lzomunikacyjnych wartos¢ ta wynosi przewaznie
okolo 2.

2) Zadamy, by do przecigzen dopuszczalnych scharakte-
ryzowanych wspoiczynnikiem przecigzenia m > m; nie na-
stagpilo w Zzadnym punkcie konstrukeji odksztalcenie trwale.

WartoS¢é m zalezna jest od kategorii samolotu i okresla
sie jg na podstawie przepisow.

Tak np. dla samolotow, na ktérych dozwolone jest wyko-
nywanie pelnej akrobacji m wynosi okolo 6, a dla samo-

loté6w komunikacyjnych lub turystycznych m wynosi
okolo 4.
3) Zadamy, aby zniszczenie nastgpilo przy wspolezyn-

niku przecigzenia my nie mniejszym niz wymagany i mo-
zliwie najbardziej do tej warto$ci zblizonym, gdyz jest
to pewnego rodzaju miernikiem ekonomii ciezarowej kon-
strukeji, me = 1,5 m jak przewiduje wiekszo$¢ przepisdéw.
Korzystajac z okreslenia m w punkcie 2 mamy:

dla samolotow pierwszej grupy me = 1,56 = 9
dla samolotéw drugiej grupy me =154 = 6.

Stosunek dwodch
przecigzenia wynosi:

charakterystycznych wspoéiczynnikow

m 9
dla samolotéw pierwszej grupy x = — = —— = 2,
m, 4,5
2 - my, 6
dla samolotow drugiej grupy x = P = = 3.
1

3. WSTEPNY DOBOR WYMIAROW KONSTRUKCIJI

Samolot w powietrzu podlega réinym obcigzeniom za-
leznie od rodzaju lotu. Obcigzenia zmieniajag nie tylko
swoje warto$ci, lecz i znak w rdéznych warunkach lotu
(np. lot normalny, lot plecowy, brutalne sterowanie po-
chylajagce na teb, brutalne sterowanie pochylajgee na
ogon, podmuch od dolu, podmuch z goéry itd). Te same
e.ementy no$ne samolotu pracuja w jednych przypadkach
lotu na rozcigganie a w drugich na $ciskanie. Konstrukcje
skorupowa dobieramy zasadniczo na S$ciskanie — tak aby
mogta ona przenosié wymagane naprezenia $ciskajace,

a nastepnie sprawdzamy na rozcigganie, co nie nastrecza
bedzie w

zasadniczo zadnych trudnosci i nie
rozpatrywane.

tej pracy

|
I n-2i56-R3

Rys. 3. Geometria i obcigzenia przekroju skrzydta (a) i kadiuba ()

Wielkosci potrzebne do doboru wymiaréw konstrukeji
skorupowej sa nastepujace:
1) geometria elementu (rys. 3),
2) wykresy obcigzen dla wspoélczynnika przecigzenia m:.
a) momentéw zginajacych
dla powierzchni nos$nych M, (M; przy wstepnych oblicze-
czeniach pomijamy),
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dla kadluba M, i M,.

b) momentow skrecajacych Mg,

c) sit tngcych
dla powierzchni no$nych @, (@ przy wstepnych oblicze-
niach pomijamy),
dla kadluba @, i Q
3) warto$ci wspédlczynnika bezpieczenstwa mn,
4) warto$é .

Wymiary, ktére musimy dobraé:
1) grubo$é¢ pokrycia 6,
2) rozstawienie usztywnien podiuznych b,
3) wymiary przekrojow usztywnien podiuznych Fp,
4) rozstawienie usztywnien poprzecznych L,
5) wymiary przekrojéw usztywnien poprzecznych Fy,
przy czym wymiary tych ostatnich przy doborze wstepnym
przyjmuje sie zwykle na wyczucie lub w przypadku
wreg mozna okre$lié z formuly podanej w punkcie 11.

Zostajag zatem do okreslenia cztery wielko$ci. Do okre-
§lenia tych wielko$ei wygodnie jest postugiwaé sie gru-
boSciag zastepcza pokrycia.

Grubo$cig zastepeczg pokrycia
0, nazywamy rzeczywistg gru-
bo$§¢ pokrycia & plus przekroj
usztywnienia podiluznego Fj, po-
dzielony przez rozstawienie tych
usztywnien b:

ri-else-Re

Rys. 4. Przekrdj konstruk-
cji skorupowej

F,
=8+
Majac moment zginajacy i geometric danego przekroju
i zakladajgc $rednie naprezenie niszczace rzedu 10—

3
15 kG/mm2 (w zalezno$ci od stosunku T— i ksztalttu prze-

3:
kroju podluznicy — tabela 1) mozemy obliczyé grubosé
zastepczg
M-z
.7 =f(82) L [1]
Cyr

gdzie: J — jeden z gléwnych momentéw bezwladnosci
zastepczego przekroju; dla skrzydet o profilu niesyme-
trycznym robimy zwykle uproszczenie obarczone niewiel-
kim bledem przyjmujgc zamiast momentu gléwnego
moment wzgledem osi przechodzacej przez $rodek ciez-
koSci i réwnoleglej do cieciwy profilu Jy; dla kadtubdw
szukamy obydwu gléwnych momentéw bezwiadnosci Jy
i Jz; M — moment zginajacy, niszczgcy, panujgcy w da-

nym przekroju, przy czym dla skrzydel M = n' M,; dla
kadtubéw M =n-M, lub M=n" M,; z — maksymalna
odlegto$¢ od witokien $ciskanych do osi obojetnej prze-

kroju, os; — $érednie naprezenie niszczace.
Wzér [1] jest stuszny je$li nie ma w poblizu raptownych
zmian przekroju lub wykrojow.

Majae znaleziong grubo$¢ zastepeza zwykle rozdzielamy

1 2 1 1
— — — tej grubosci na grubos¢ rzeczywista a —— - na
2 3 2 3
przekroj usztywnien podiuzZnych.

Rozstawienie usztywnien podiuznych jest zalezne od

grubosci pokrycia i naprezen krytycznych. Musimy wiege
znalez¢ naprezenia Kkrytyczne dla powloki cylindrycznej,
wzmocnionej usztywnieniami podiuznymi (rys. 4).
Wplyw na krytyczne naprezenia normalne maja napre-
zenia styczne i wobec tego nalezy je wyznaczy¢.

Tabela 1

Noénoé¢ usztywnionych odcinkéw powloki przy Sciskaniu

wg dodwiadezen Ebnera (lit. 7). Wplyw stosunkéw

przekroju
b %
07 o
oo = @’ [} o
ooy ) o o] £5l .8 |t @ g T99
sS | % |SEE| 3% ERR R (5% |Esd 5%
T2 g 60(88 u}n :1‘05'77 :632 w@g'E £ ]
kr podl
i o m/zn mm igam mm | kBJem? | kGlcm2 | kGlcm?)
w20l 9 075 |0« |035 |40 (210 |1220 |1840
Q e
N | el 675 g6 |05 |40 200 630 (1010
Z‘ o[ ® 075 |04 |035|140 210 |40 |1760
(&)
—1 o!
|94 L8 |a75 |05 |025 |20 |250 |980 1850
@ 2 B
7 275 |04 (035|140 |230 |1320 (1820
w3l [ |17 |855 |055 |04 |500 |1910 |2600
2
o [aRL[9 |17 070 |o40 104 |00 1400 |1510
(=)
S 1L ol g50 loeo |04 430 |s30  |2000
~ -
o e 41 075 |035 156 |665 (1230 1600
2 3Z_
o w2 [5) |53 [950 |180 |04 |830 |2450 |2750
8
28] =} |23 [150 |080 (104 |2200 |2230 |2330
o |12 27 |40 |170 |105 |720 |202b |2400
8y 2
o’ L[]l |37 |12 |s50 140 |go0 |1880 |2200
TeTs6 7]
oS
§ =50 = [21
J
gdzie: S — moment statyczny wzgledem osi obojetnej zgi-

nania.

Jesli przekréj jest zamkniety to nalezy go my$lowo roz-
cigé i znalezé warto$¢ wydatku dla przekroju otwartego.
Poniewaz w rzeczywistoSci przekr6j jest zamkniety, na
calym obwodzie dojdzie dodatkowa warto$¢ wydatku pa-
nujacego w przecieciu

Ygds-r+ M
- gp=—— (31
2 Fy
gdzie: ds — element tuku pokrycia, r — odleglosci sty-

cznej do elementu ds od punktu odniesienia lezgcego na
linii dziatania sity @, Ms; — moment skrecajacy, Fr —
przekrdj kesonu.

W przypadku przekrojow wieloobwodowych wydatek na-
prezen stycznych mozemy wyznaczy¢é postugujac sie me-
todami podanymi w podrecznikach statyki lotnicze; 1lub
w pewnych przypadkach grodzie wewnetrzne mozemy przy

Wydatek naprezen stycznych dla przekroju otwartego doborze wstepnym pomingé i traktowaé przekrdj jako
wynosi jednoobwodowy.
Tabela 1p

Wspéirzedne profilu
i % 0 1,25 2,5 5,0 75" 10 15 20 25 30 40 50 60 70 80 90 100
ZD
.= % = 2,67 3,61 4,91 5,8 6,43 7,19 7,50 7,60 7,55 7,14 6,41 5,47 4,36 3,08 1,68
zd
= % 0 |—1,23 |—1,11 |—2,26 |—2,61 |-2,92 |—3,50 [—3,97 |—4,28 |—4,46 |—4,48 |—4,17 |—3,67 |—3,00 |—2,16 |—1,23 0
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3 p. Przyklad liczbowy

Przeprowadzimy wstepny dobér jednego z przekrojow
skrzydia.

3p.1. Dane wyjsciowe

Dane jest geometria przekroju okreslona wspolrzednymi
w %o cieciwy. Dlugosé cieciwy ¢ =2 m. Cze$§é pracujaca
stanowi keson ograniczony dwoma S$ciankami polozonymi
na 15 i 50% cigeiwy (rys. 1 p). Sredni promien géry keso-
nu R=2400 mm, $redni promien dolu kesonu R=4000mm.

Styczna w palome gorolnego odeinka
N 8
476 Q =

9

f

01 213 12 15 16

€=2000

T 2if56°R1p

Rys. 1p. Przekr6j skrzydla

Przekroj skrzydla wymiarujg dwa przypadki obciazen:
1) obcigzenia dajace maksymalny moment w danym
przekroju w locie normalnym, oznaczamy wskaznikiem 1;
2) obcigzenia dajgce maksymalny moment w danym
przekroju w locie plecowym, oznaczamy wskaZznikiem o]
Dane sa obcigzenia:

My, = 4000 kGm,  M,, = — 2000 kGm,
Mg = Mg, = M, = 100 kGm

Mg — moment wzgledem $rodka aerodynamicznego (roz-
patrujemy wyrwanie normalne i na plecach na tej samej
predko$ci -i 0§ érodkéw aerodynamicznych skrzydia jest
prostopadla do plaszezyzny symetrii) Qp1 = 2000 kG,
Qn2 =—1000 kG, n=15, x = 2.

Dla powyzszych dwoch przypadkéw obcigzen przepro-
wadzimy dobér dwoch przekrojow kesonu. Przekrdj rze-
czywistego kesonu utworzymy przez ztozenie tych dwoéch
kssondow, tj. weZmiemy wymiary stron $ciskanych dla
obu przypadkéw (gére i dotr kesonu), a $cianki pionowe
z kesonu, w ktérym grubo$é wypada wieksza.

Postepowanie takie jest stuszne, gdy nie uwzgledniamy
udzialu $cianek w przenoszeniu naprezen normalnych,
a zatem moment od obcigzenia zewnetrznego rdéwnowa-
zony Jjest parg sil wypadkowych dziatajacych po stronie
goérnej i dolnej kesonu. Zmiana grubosci pokrycia jednej
ze stron kesonu nie wplywa na naprezenia panujace
w drugiej stronie (jesli uwazaé, ze wymiary pokrycia na-
wet z usztywnieniami sg male w poréownaniu z wymia-
rami kesonu).

3p.2. Obliczenie momentu Dbezwladnosci przekroju ke-
sonu o jednostkowej gruboéci pokrycia przeprowadzamy
w tabeli 2p opierajgc sie na rysunku geometrii (rys. 1p).

nMy -2 1,5-4.10°.12,3
=f(8z) = = = 4930 a
yﬁl f( 31) Ger 1500 cm
Ju 4930
Sy = —= = 0,264 = 2,64 mm
27 SAY 18660 o
.. Fp
przyjmujemy 8; = 1,5 mm; b_ = 1,14 mm.
1

Zakladamy b, = 100 mm  stad Fp, = 114 mm® = 1,14 cm?

n-My, = 1,5-2.10%.12,2
ytz f( zz) i 1000 3 cm
3660
Szp = iz ——=20,196 cm = 1,96 mm

ZAY 18660

_— Fp,

przyjmujemy 8, = 1,2 mm; b, =0,76.
2

Zakladamy b, = 100 mm stad Fy, = 0,76 cm,
3p.4. Dobdr wymiaréw przekroju podiuznicy

Przyjmujemy zetownik o wymiarach przekroju jak na
rys. 2p, dlugos$¢ konturu Il = 5,2 cm.

3p.4.1 Obliczenie grubosci Scianek

a-r2__ podiuznicy
1,14 L.
v 3p1 = = 0,22 cm  przyjmujemy
(}ll T T 5’2
Q &( 5 3p; = 2 mm
4 Fp, = 1,04 cm?
= 0,76
reanenz dpy = S,T = 0,146 cm  przyjmujemy
Rys. 2 . Przekré, .
A podl?l:‘znicr;e . 8y, = 1,5 mm

Fp, = 0,78 cm?

3p.4.2 Obliczenie momentow bezwiadnosci
przechodzgcej przez $rodek ciezkosel i
posrycia przekroju podiuznicy o grubosci
d=1mm = 0,10 cm.
Polozenie $rodka ciezkosci:
YAF -z 5.1-254+25-1-125+12-1:25

Be="SAP  5:1410+14+25°1 +12+1

wzgledem osi
rownoleglej do
Scianki

=12 mm

258
+25.1.0,524+10-1-122 4

=12 .1 .13
Fe=1201-18 4

1:35

3p.3. Obliczenie zastepczej grubosci pokrycia + +5.1.9,5 = 5230 mm* = 0,523 cm?
Podstawiajac do wzoru (1) dane wyjSciowe otrzymamy: 12
Opy
Tabela 2p Foi="T"F=2-0,523 = 1,05 cm*
Obliczenie momentu bezwiadnosci przekroju kesonu o jed- 3
nostkowej grubos$ci pokrycia s
C
_ _ _ ~ Fre = — % = 1,5 - 0,523 = 0,785 cm*
Lp. AF z AS Zo z AS S z? AT )
cm? cm cm? cm cm cm? cm? cm? cms 3p.5. Obliczenie naprezen stycz-
3 nych wg wzorow (2) i (3) przepro-
2 10 13,5 135 10,3 103 106 1060 wadzilismy w tabeli 3p i 4p
10 14,5 145 11,3 113 103 127 1270
. 10 15,0 150 11,8 118 216 139 1390 OnSu 2000
3 10 15,5 155 ~ 12,3 123 334 151 1510 @ =78 = T = W St =
2 10 15,5 155 iT 12,3 123 457 151 1510 t1
1 10 15,0 150 e 11,8 1;: zgg iii 13§g = 0,406 .S;; = 0,406-0,264-(S)s =1 =
10 14,0 140 ﬂ'] S 10,8 1 11
g 0 _ 0 w” _ 0 806 - . 0,107 (St)é =1
10| —17,0 —10 —10,2 —102 806 104 1040
10 10 | — 8,0 — 80 28 —11,2 —112 704 125 1250 O12Sta
e 10| —85 — 85 Ala —11,7 —117 592 136 1360 ga=Td="_—=
L 10 | — 9,0 — 90 1 —12,2 —122 475 149 1490 Jie
I 10 | — 9,0 — 90 & —12,2 —122 353 149 1490 1000
i 10 | — 9,0 — 90 —12,2 —122 231 149 1490 = = —— 8, = 0,273 S =
15 10| —8,0 — 80 —1,2 —112 109 125 1250 3660
1 0 B —3 s | . =—10,273.0,196 (S)s =1 =
£=140 £= 4447 =—0,0535(S)s =1
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Tabela 3p kp T g :
Obliczenie naprezen stycznych w przekroju kesonu dla 90— _l_'\, Lok
lotu normalnego L |l \ | i
A e
. | ! Y\ | brregi zomocowane
Ay, =qgp,+ 14 (y=23,0,;x=0,0) —
Lp. (Si) g, q q. ds. T q...ds.r a, Wi Sr < 80 4 =00, g
= ‘ B = ' + Ao l \’\\"'\< e d
s kG/cm KG/cm cm? kG/em ‘ kG/em kG/em ‘ ems? as Ser
s d = / / ! iy 20 swobcdnie opcrie (Y=0,a)
o — 1 ocowone(x=0,0) =}
1 0 0 m \ “n i 1‘ ) i
2 103 11,0 5,5 65 358 1 —18,6 124 6,0 \ l l l
3 216 23,1 17,1 35 598 = - 170 47 \ : }
4 334 35,7 29,4 15 441 ERE: + 5.3 35 ) zomocormare (y=0,@)  __|
5 457 48,9 42,3 15 634 oz +18,2 122 50 ,'__,3 _;) - ! swoboonie oparte (x=0,b)
6 580 62,1 55,5 15 833 - 31,4 209 —H\2 ; — g
7 698 74,8 68,5 15 1030 2 414 286 & %@Pﬂ*d;lcﬂb@”%j
8 806 86,2 80,5 20 1610 [ 56.4 319 g swobodnie opartey:0,0;x:0}
9 806 86,2 86,2 172 14800 4 62,1 y =
n 5
10 704 75,3 80,8 220 17800 S 56.7 378 o1+ a 8 X ]
11 592 63,3 69,3 220 15200 i 45,2 302 ]
12 475 50,8 57.1 225 12850 : = 33,0 220 J ) ‘ RRE
13 353 37,8 443 230 10200 o 20,2 135 20—\ Swobodnie oparte(y=0,a); —
14 231 24,7 31,3 230 7200 U?» 7,2 48 \ Z0rmocowany(x=0); swohoany(xsb)|
15 109 11,7 18,2 230 4180 b —59 39 \‘JW
16 0 0 5,9 240 1410 | —18,2 122 1,0 \{ smobodne oporte(y=0,a;Xx=0);
s 8914? ] ~ wobodny (x=b) i q
= o : —— -
L5 Swoboanie oparfe ly=0,a), swobodng/xua,b)/sullerj
i T y i
0 10 20 30 404 50 60
Tabela 4p ’ ’ 0 T neayseas
Obliczenie naprezen stycznych w przekroju kesonu dla Yo#, 8, Sartofol wapSlozgnniks &
lotu plecowego g p
w zalezno$ci od stosunku —
Lp. L Qgp,-dS. T. > 0 Uiy =grgt oy T, dla réznych zamocowan plyty
kG/cm kG/em kG/cm kG/em kG/cm2 W konstrukcjach skorupowych plyty sa sprezy$cie utwier-
” — dzone i przyjmujemy na k, warto$¢ posrednia miedzy brze-
h — 2,8 — 179 = 13,9 116 gami zamocowanymi a swobodnymi
5 — 8,6 — 299 T 8,1 68 512
—14,7 — 221 + 2,0 17 — 5B ;) 4
&) = a
; —o1,2 — 317 g ‘ — 45 38 (Gkr)p b [4a]
g —27,8 — 417 sls —11,1 93
7 —34,3 — 515 o= —17,6 147 4.1.2. Okreslenie krytycznych naprezen stycznych
& —40,3 — 805 § o= —23,6 197
0 —43,1 7400 - | —26,4 () & m2E ( 3 )”
_ - - Tkr)p = Rz =
it 40,4 8900 ‘\‘ 23,7 197 = 12 (1 e Va) b
T —34,7 —7600 | —18,0 150
s —28.,6 —6425 = —11,9 99 5\
s —22,2 —5100 4 I — 5,5 a6 =k 09E (;) [5]
—15,7 —3600 R + 1,0 8
14 = 9,1 —2090 o 7,6 63 : . .
15 '0 s a 13’7 3 gdzie kv — wspoOlczynnik zalezny od zamocowania i stosun-
16 -3 7 | 2 u ku wymiaréw plyt (rys. 6), b — mniejszy wymiar plyty.
£=—44573 k W praktyce na kr przyjmujemy warto$¢é posredniag 7,2.
o

3p.6. Obliczenie naprezen odpowiadajqcych wspodlezyn-

nikowi przeciqzenia my

)i 1500

(Om)r = (e = = 750 kG/cm?*
. s
1,5 - 379
gy = Pl — 284 KG/em?
"

1000

(Om)s = Sl —, = 500 ke3/em?

n(tm)e  1,5-197
2

(Fm)e =

= 148 kG/cm?

4, OKRESLENIE NA_PREZEN KRYTYCZNYCH DLA
PLYT, RUR I ODCINKOW POWLOK CYLINDRYCZNYCH
: 4.1. Dla piyt

Okreslenie krytycznych naprezern normalnych

7r2E 8 2 8 2
12 (1 — v?) (b) =k”'0’9E(?)

4.1.1.

(orr)p = kp

[4]

gdzig: v — liczba Poissona — przyjmujemy v = 0,3, kp—
w§p0;czynnilc zalezny od zamocowania i stosunku wy-
miaréw plyty (rys. 5), b — dlugo$é¢ obcigzonego brzegu.

16
IkT
14
\
v
2 & =
\Q‘Q .
\%fg
10 29COHOre
8 \ glwo/{, =8,98 |
L2ler |
drrear
6 %050, 4
| | 1e Oopar e -
T T 1
a §=ooKy=535
4~ ; o e 5 B I
TV LI
A =
| =t
0 10 20 40 %0 g 50 60
FL-21156-R6

Rys. 6. Warto$ci wspétczynnika k. w zalezno$ei od stosunku %

réznych zamocowan piyty
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4.1.3 OkreSlenie krytycznych naprezen w przypadku
jednoczesnego obcigzenia plyty naprezeniami normalnymi
i stycznymi.

’

%f o'k kr\®
T
; SN
\ Okr Thr
. dla naprezen $ciskajacych;
7 AV A Prez jacychn;
Tkr G %
— =2 (1 - —"L) [7]
-l Okr Tkr
dla naprezen rozciggajacych.
-2 Gdzie: opp 1 tkr—naprezenia kry-
re-21/56-R? tyczne przy oddzielnym ich dziata-
niu, ofr i T — naprezenia krytycz-

Rys. 7. Naprezenia kry-
tyczne przy jednoczes-
nym dziataniu o i «

ne przy jednoczesnym ich dzialaniu.

Wzory te przedstawione sg na
wykresie (rys. 7).

Wida¢ z powyzszych =zalezano$ci, ze istnienie naprezen
stycznyeh 7k, powoduje obnizenie wartodci oir, a istnie-
nie natomiast naprezen rozciggajacych ¢ powoduje zwiegk-
szenie wartosei 7.

4.2. Dla rur

4.2.1 Okreslenie krytycznych naprezern normalnych

Powszechnie stosowany jest wzor

3

(Glcr)r = krEE [8]

gdzie k; wspdlezynnik, ktérego wartosci teoretycznie wy-

prowadzone przez J. Kempnera*) (lit. 6) przedstawione sg
na wykresie (rys. 8).

ke
g6
g5
g4 1
03 % "
4z |

g1l R -

N

|

0 ] z 3 % 5 §&d

T-21/56 RO

Rys. 8. Warto$¢ wspOlczynnika k, w zalezno$ci od F_}_I
3
(Gir)r kGlem?
1000 i T or )t /{ el
eo0 ‘\ (G-kr)p'g'/p) + Q| ) 5
N
~
600 N —== (6ic)e= 0365
Roso0 — —— J L1 ]
400 F b B2500 — ——-
300 \ N vy 7|50 d 5:50, S ) R
:—‘g-‘-—— - —— —-——4\_— b . (—
200 ZQE\; -
;ooj_ﬁf <
60 TR
BUAN
60 X
40 \\
a0
£0
10 R
Q@ G2 04056 08 10 42 L4 15 18 &0 .:iER-
TL21/55-R9
Rys. 9. Wykreslne poréwnanie wzordéw [8] i [9]
*) Praca Kempnera jest rozwinieciem i uogdlnieniem prac

L. Donnella, Th. Karmana, H. Tsiena, W. Chiena, D. Leggeta
i H. Michielsona,

Krzywa ta przedstawia w zalezno$ci od wydtuzenia ¢ — mo-

3
zliwe polozenie réwnowagi przed i po wyboczeniu rury.
Widaé, ze jednemu i temu samemu wydluzeniu w pew-
nym zakresie odpowiadaja dwa lub trzy polozenia réwno-
wagi i przejScie z jednego do drugiego odbywa sie prze-
skokiem. Maksimum odpowiada wartosci k; = 0,605, a mini-
mum k= 0,182. Powszechnie przyjeto do obliczania war-
tos¢ posredniag k, = 0,3. Wyniki doSwiadczen wykazuja duzg
rozbiezno$¢ i s3 trudne do przeprowadzenia, gdyz na war-
tos¢ k, wielki wplyw ma dokladno$¢ wykonania proébki
i sposéb obcigzenia.

Kanemitsu i Nojima (lit. 4) w oparciu o dane do$wiad-
czalne wyprowadzili wzor

(o E(%)L6 + 0,16 E (LE)”3 [91

stuszny dla:

R
500 < Ky <3000

I
0,10 <— <25
R

gdzie L oznacza diugos$¢ rury.

Na rys.
i [9].

4.2.2 Okreslenie krytycznych naprezen stycznych dla

9 przedstawione jest porownanie wzoréw [8]

T,
krotkiej rury cylindrycznej (E < S)
a) przy brzegach zamocowanych
S\2 L2\?,
(sar)r = E(L) [3 + ]/3,4 10,24 (a R) ]

b) przy brzegach swobodnie opartych

(Twr)r = E(Li)z[i,S + ]/1,2 +0,2 (él_‘;i)a/z ]

4.2.3 Okreslenie krytycznych naprezen w przypadku jed-

[10]

[11]

noczesnego obcigzenia rury naprezeniami normalnymi
i stycznymi
o i 3
. JE (ﬁ) [12]
Okr Tr
dla naprezen S$ciskajacych;
G %
o o _3 (1 = »ﬂ) [13]
Opr Tkr

dla naprezen rozciagajacych.

Zalezno$ci powyzsze mozna przedstawié na wykresie ana-
logicznym jak dla plyty.

4.3. Dla odcinkow powlok

4.3.1 OkreSlenie krytycznych naprezen normalnych

Powszechnie stosowane sa wzory
1) Redshawa

1 1
Ckr = l/ (okn)i + Z (oer)p + 3 (oxkr)p

[14]
2) Wenzeka
Crr = (O'kr)r -+ (Ulcr)p [15]
3) 5
Gy = (Gkr)r jeéli (orr)r > 2 (okr)p [16]

(O'Icr)? &
Orr = (Orr)p + jesli (orr) < 2 (our)p
4 (okr)p
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(okr)r — naprezenia krytyczne dla rury o tym sa-
mym promieniu co odcinek powloki, (oxr)p — naprezenia
krytyczne dla piyty o wymiarach jak odcinek powtioki.

Na rys. 10 przedstawione jest pordéwnanie wzorow [14]
[15] i [16].

gdzie:

(6r)

xr/p
6

0 2 3 4
ri-21j5¢ mu ( ~r/a

Rys. 10. Wykreslne porownanie wzoréw [14], [15], [16]

4.3.2 Okreslenie krytycznych naprezen stycznych

a) przy brzegach zamocowanych

3 _ 3\2
= 01 B + 7,5 E(;) [17]
b) przy brzegach swobodnie opartych
3 3\2
=01E—-+5E|— 18
Tkr R 45 (b) [ ]
W praktyce stosowany jest wzoér
b 3\2
=01E—+4+6,25E (—) 19
Tkr R -+ b [ ]

4.3.3 Okreslenie krytycznych mnaprezern w przypadku
jednoczesnego obcigzenia , odcinka powloki naprezeniami
normalnymi i stycznymi.

Dla odcinkéw powloki stabo zakrzywionych nalezy po-
stugiwaé¢ sie zalezno$ciami dla plyt, natomiast dla miejsc
silnie zakrzywionych, np. noski skrzydel, koncowe prze-
kroje kadluba, nalezy korzysta¢ ze wzoréw dla rur.

Tabela 2
Poréwnanie naprezen krytycznych dla odcinkéw powloki
obliczonych réznymi wzorami z danymi doswiadczalnymi

R Wenzelqlosniadh ‘“ﬂnz:};
czenie I kr= < krsg3

R | £ I b d. 31‘ § —él ‘l%' (/jn)p 6/«); /Gkr) /ﬁ(r) (@(r Nmr
| kGlemA kGjcme ke Giern 2 | KGlem2 K Giem? kGlem2 (kGiern @
158,3
1née
180 o"”L’&G J./o.? 2,14 |2310 434 ‘0,.320.79,7 345|453 | 538|738 | 74,1 | 932

103 5&6 :

3

cn |an !l tm | ¢m

10475 138 (0101 2,53 [4040 {165 |0,116 [/.75,:: 59,0 |125,0 | 1550 | 151,0 | £3,3

I
43 55)2» 20,6 ’JG“S) 1255|3100 (270 0,222|493| 40,3| 72,0| 836 |1170 | 63,6

3 0047 2‘1'0 1270 (288 (0,566 | 435| 923116,5 | 136,4 (2550 |170,0 |213,5

| o
120 557I25,9 0042 |244|2870 |642 |0548| 87| 231 | 37| 358 930 | 753 | 840
010072 ‘24; 740 (251 (847 | 571|193,0|227,5 |250,1 |3850 |2920 |348,1
5-.1700 9@9“035 2511500 |775 (1,296 | 60| 597| 628| 657 [131,0
559’:43 30,0 woa 2[*34 1090 |576 (1,232 10,9| 99,2|105,0|110,1 |22,0 1980 |2089

’32450['
\
|
1

144,0 | 150,0

m‘wqu\]um\f

ea,oe 0\33‘9 0,045248| 640 173412833 | 67| 21802210 2247 4550 3380 2447
T — 1 ]

24,9700 :251 10,059 2,44 | 500574 |2816 | 109|319,0 5280 13299 |5640 (4330 |442 9

17,8 858 1.!5,0 io.:xzﬂz,ﬁ

19 [w

430|857 |4829 | 4,9)|409,0(411,0 1'4,’3,9 .550,0 [5030 [507,9
TC2/56-T2

=
-

W tabeli 2 przedstawione sg wartoSci naprezen Kkry-
tycznych dla odcinkéw powloki obliczone réznymi wzo-
rami oraz podane sa wyniki do$wiadczen, gdzie oznaczono:

i 3\1,6 5\1,3
(om)r=9E(-§) +0,16E(7J)

)
(orr)”" = 0,3 E _1—2—

TECHNIKA LOTNICZA 7

4p. Przyklad liczbowy
4p.1. Podstawiamy do wzoréow [4a], [8], [14], [15], [16], [19]

wartosci poprzednio znalezione

3, 5 \¢
(om),,=s-E( ) —5.7. 105( ):790 kG/em?

100

N 1,2
T E(Zz) =57 . 40P (1—00) = 505 kG/cm®

b 1,5
(okr)r = 0,3 - EF;- =03-7-10 i 130 kG/cm?
3, 1.9
p= ,3E_=0,37]
(@ira)r = 0 R 4000
Ckxry = ]/ (o)} + (O'A:n)p + _2' (Gkry)p =

1 1
= ]/(130)2 + 7 (790)* -+ 790 = 810 kGfem?

Okry = (Okr)r + (kr1)p 130 + 790 = 920 kG/cm?®
(Or1)? B 1302 - 2
Sxry = (Gkr1)p T =790 + 4. 790 =795 kG/cm
Okre = ]/ (okr2)? + (Gkrz)p (Gkrl)p =

= l/(63)’ —i—-‘l? (505)* + % (505) =512 kG/cm?

Okrs = (Okro)r 4 (Okre)p = 63 + 505 = 568 kG/cm?

(okra)r® (63)’
= =" — 505 + ——— = 507 kG/cm*
Okra (Skra)p 4 (okra)s + 4 . 505 /cm
b 3, 1,5
T, = 0,1 EF‘—F 6,25 E(—I;) =0,1-7-10%. _2?070+
1

=

Il

—}-6,25-7-105(

o)

8
b,
1,2

1029 kG/cm?

1,2
4000

5,
Tkra—01E?+625 E( )_01 7108 e

6,25 -7 - 10°
16,25 - 0(00

s \? 284 \2
O = Okry [1 - (l) ]: 810[1 - (——) ]=751 kG/em?

) — 651 kG/cm?

Thr1 1029
"kra | 1972

&’kra = Okra [1 = (Eﬂ) ]= 512 [1 — (~—) ] = 465 kGjcm?
Thr 651

4p.2. Dobranie grubosci Scianek

Scianka nie powinna tracié¢ stateczno$ci do obciazen od-
powiadajacych wspotczynnikowi my

1
2 257,,,_075 -

Tm1 = __ Tm =
%

Przyjmujemy grubosé $cianki przedniej
[8—9] d =1 mm, tylnej [16—1] 4 = 0,8 mm
i rozstawienie usztywnien na $ciance co 100 mm. Warto$é

Tkr Obliczamy ze wzoru [3]
D!a przedniej $cianki [8—9]

) = 62n1
i e

s o1
— 0,75 7, = 0,75 - 621 = 466 kGyem?

= 621 kG/cm?

Tmi

2y s (2LY = 454 KG em?
Tkr=7,2'0,9E(;)=7,2-0,9~7-10 (E = 454 kG cm
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Dla tylnej §cianki [16—1]

q 24,1
T = Tsw- = T,-S_ =301 kG/cm?®
Tm = 0,75 7 = 0,75 - 301 =226 kG/cm?

52 0,082 .
iy =72 - 0,9 E(;) —72.09-7-10° (1—0) — 290 kG/em

5. LOKALNA UTRATA STATECZNOSCI PODLUZNIC

Kazda ze S$cianek podiuznicy stanowi ptyte, ktérej wa-
runki podparcia zalezne sz od ksztaltu przekroju. Przy
obliczaniu naprezen krytycznych dla poszczegdlnych $cianek
nalezy korzystaé z wzoru [4] na naprezenia krytyczne ply-
ty. Jesli naprezenia krytyczne dla ktorej$ ze Scianek wypa-
daja wieksze niz op; to przyjmujemy oir = opl.

Srednie naprezenie krytyczne dla calego przekroju przy
wyboczeniu lokalnym okrsred- = 6o Przyjmuje sie roéwne
sumie sit przenoszonych przez poszezegbdlne odeinki prze-
kroju podzielonej przez calkowity przekroj podiuznicy.

i=mn
2 orr 1 3
cp, = "='1 [20]
1 =N
2 Fi
i=1
Stuszno$é takiego przyjecia potwierdzaja wyniki do-

$wiadczen.

5p. Przyktad liczbowy.

Przeprowadzamy obliczenie naprezen krytycznych lo-
kalnych dla podluznicy o wymiarach wg rys. 2p o gru-
bosci $cianki dp2 = 1,5 min. Bok a i d traktujemy jako
plyte opartg przegubowo na trzech krawedziach a na
czwartej swobodng kp = 0,4

3\2 0,152
Gira = 04+ 0,9 E(f) :o,4-0,9.7-105(~—) -
a 1,2
= 3940 kG/cm?

Okr o = 2700 kG/cm?

3)\2 X 0,15)\2

)

= 22600 kG/cm?
oir g = 2700 kG/cm?

Bok b i ¢ traktujemy jako plyte oparta przegubowo na
czterech Kkrawedziach

0,152
Girb=4-0,9-7-10° (2—55) = 90600 kG/cm?

Sr o — 2700 kGfem?
0,15)2
Giro = 40,97+ 105 (1—0) = 56600 kG/cm?

)

okr ¢ = 2700 kG/cm?
Wobec tego oy, = o = 2700 kG/cm?

Dla podiuznicy o grubosci scianki d; = 2 mm obliczenia
naprezen krytycznych lokalnych nie przeprowadzamy, gdyz
beda jeszcze wyzsze i przyjmujemy

Go1 = op; = 2700 kG/cm?

6. OKRESLENIE NAPREZEN KRYTYCZNYCH
DLA PODLUZNIC

Podtuznica jest pretem
podlegajacym wyboczeniu.

Dla okre$lenia naprezen wybaczajacych w zakresie sprg-
zystym postugujemy sie wzorem FEulera

Sciskanym opartym na zebrach

cTmR E
Spot =~ [21]
&)
gdzie ¢ — wspblezynnik zalezny od zamocowania przyj-

mujemy réowny 1 (zamocowanie przegubowe), L — dtugosé

podluznicy miedzy podporami, i = 1/-17?_” — promien bez-
] D

wiadnosei, J, — moment bezwladnoSei przekroju, F, —
przekr6j poprzeczny podiuznicy. Wzor powyzszy jest stusz-
ny tylko dla smuklo§ei wiekszych od smuklosei granicznej

L / E
(i), = 22
Llgr Oprop
gdzie oprop — granica proporcjonalnos$ci.
Do okres$lenia naprezen krytycznych ponizej smuklosci
granicznej istnieje kilka wzordw.
1) Najcze$ciej stosowany — wzor Johnsona — Ostenfelda
L 2
o[}
i 23]
[} =Gy — ——
g K 4¢cm* E [
Bt Gpodl kGlem*
<
: ool T | ]
i / = <0004 \\ (a) krzywa Evlera
|t P oy \. \ b) krzywa modulu
3000 -1+ N fet Zredukonanego
| ‘ o 3000 :@. ‘\:\,\\,(C krzywa moduly
I B hos Stycznego
2N
2000 (d) parabola A\ |

200011
” f,'§= tgeky ata 6 6arop " Johnsona WA:
£ "E =tgol dlo&<6prop .
1000 Uwaga: Wszystkie
oL 1000 krzywe sgdla;

! e
1

0,036 I |
o 25 50 75 o0}

T-21/55-R32

4 0012 (024
nyaiuvzenie jednostkore
re-ilse-Rn

Rys. 12. Por6éwnanie 16z~
nych krzywych okre§laja-
cych maprezenia krytyczne

Rys. 11. Wykres napreze-
nie-wydluzenie

Jest to roéwnanie paraboli stycznej do hiperboli Eulera
L 4

dajacej przy — — 0 warto$¢ opodi = 0o < opl, gdzie 6o —
i

érednie naprezenie krytyczne przy wyboczeniu lokalnym,
opl — umowna granica plastycznosci.

1500
Gur=2300-1570(+11%,

ce10 “ﬁ‘

Ea72 -/0’!:5,’&&-3 o

5
19 \%
5001 N o439
L

PREC R
025 50 75 100 I25#

TL-2If58-R1S
Rys. 13. Krzywa teoretycznych naprezen krytycznych dla prze-
kroju Z oraz naniesione sg punkty do$wiadczalne

1000

2) Wzor Engessera — teoria modulu stycznego
cn? E;

L 2
)
ktéry rézni sie tylko tym od wzoru Eulera, ze zamiast mo-

dulu E wstawiamy modut styczny E; (rys. 11).
2) Wzor Engessera — teoria modulu stycznego

¢ 7% Ezreq

b
)
Wz6r ten rozni sie od poprzedniego tylko tym, zZe za-

miast E; wstawiamy warto$é E,red = f (E, Et). Wartos¢ funk-
cji f zalezy od ksztaltu przekroju.

[24]

Opodt =

[25]

Opodl =
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Tabela 3
Nosnosci usztywnionych powlok przy S$ciskaniu wg do-
Swiadczenn Ebnera (lit. 7). Wplyw dtugosci i ksztattu
profili, Grubos$¢ zastepcza pokrycia d = 075 mm; grubo$é

pokrycia ¢ = 0,4 mm; rozstawienie podiuznic b = 140 mm;

promien R =400 mm. W szeregu 5 grubos¢ pokrycia
d=0,5 mm; rozstawienie podtuznic b = 210 mm.
- L i Okr 6 podt
przekroj mm | mm | kGlem? | kGlem?
Nezz 320 |71 |20 |1820
I lars | @ =
=& 700 71 1300 1880
2 22 I ) |340 |49 |ra10 1830
0,8 ] )
- 700 4,9 1055 1590
340 |64 |1220 1840
3 52 ©
1 | 700 6,4 950 1500
340 |76 |30 2370
4 4] 8
700 7,6 1175 1950
340 |75 980 1850
5 075
== & |700 |75 860 1650
6 1340 |75 |43 1760
* Warlosc fo robi wrazenie blednej. Publikacje z okresu poznie)-
$zego zawierajgee powyzsze dane (np. 1it.3) nie zowierajg sprost
wania. Zopewne powinna byt tu wartoset /1580,

TL-2/[56°T3

Wykres na rys. 12 daje naimn poréwnanie naprezen wy-
baczajacych opodr  oObliczonych za pomoca wzordw [21],
[23], [24], [25], dla duraluo op; = 2800 kG/cm2 i o=
= 4200 kG/cm?2.

Na rys. 13 przedstawiona jest krzywa teoretycznych na-
prezen Kkrytycznych dla przekroju Z oraz naniesione sa
punkty do$wiadczalne.

Opierajac sie na jednym z powyzej przytoczonych wzo-
réw mozemy okre$lié zaleznos¢ miedzy naprezeniami Kkry-
tycznymi dla podiuznicy, jej diugoscia i promieniem bez-

Mgr inz. ANDRZEJ WACHAL

wiladnos$ci. Aby podiuzni-
ca mogla przenosi¢ sto-
sunkowo wysokie napre-
zenia, smuklo$¢ jej musi g7

sie zawiera¢ w granicach _\\

25
130 s <50 \

Dalsze zmniejszenie smu- g i
kloséci np. do 20, je$li opie-
ra¢ si¢ na wzorze [23] —
daje juz niewielki wzrost 15
naprezen krytycznych. K

Majge juz poprzednio
przyjety przekrdj mozemy \

znalez¢ ramie bezwlad- »

nosci i zakladajac smuk- \
10§¢ mozemy okreslié dru-

go$¢ L podiuznicy, a wiec §

rozstawienie zeber lub
wreg. Diugosé L ze wzgle-

dow Kkonstrukeyijnych po- 0
winna by¢é w granicach

300 mm < L < 500 mm

6pad!
30

—]

&b 50 75 100 s
n-2156'R30

Rys. 3p. Naprezenia niszczace
podiluznice w zaleznosci od
smuklosci

6p. Przykiad liczbowy
Obliczamy ramig bezwladnosci

. For . /1,08
1, = RS = S =1
1 Fl cm

iy = ‘7—?:1/0’785 =1 cm
Iy -

Majace znalezione i korzystajac ze wzoru [23] i [21]
mozemy oKkresSlic opea; = f (S)

Zakladamy smuklo$é s =40 stad L =15 = 1.40 = 40cm =
=400 mm

Z wykresu na rys. 3p odczytujemy naprezenia krytycz-
ne opod: = 2280 kG/cm=.

c.d.n.

Paliwa w technice odrzutowej (cz. i)

Paliwa do silnikéw rakietowych

Autor daje przeglqd istniejgcych obecnie paliw i utleniaczy do silnikéw rakie-
towych, charakterystyke pracy silnikéw rakieiowych, podaje wymagania stawiane
paliwom i utleniaczom, omawia zagadnienia ich przetlaczania, rozpylania, odpa-
rowania i spalania. Szczegotowiej daje przeglqd réznych rodzajéw propergoli, ka-
talizatorow, inicjatorow i wutleniaczy. ;

Wstep

W ostatnich kilkunastu latach bardzo silnie rozwingta sig
technika rakietowa. Coraz cze$ciej na lamach prasy tech-
nicznej i codziennej rozwaza si¢ mozliwo§é podrézy kos-
micznych, przy czym silnik rakietowy jest brany pod
uwage jako jedyny typ silnika, ktory moze to dgzenie spel-
ni¢, gdyz moze porusza¢ sie w prozni. Silniki rakietowe
w ostatnich czasach zajely bardzo powazne miejsce za-
rowno w technice wojennej, jak i w pracach badawezych
(badania stratosferyczne, meteorologiczne, duzych pred-
kosei itp.). Prototypy silnikéw rakietowych w postaci
réznego rodzaju pociské6w rakietowych, strzat ognistych
itp. znane byly juz w starozytno$ci i w pbdzniejszych
wiekach, jednakowoz do okresu II wojny $wiatowej naped
rakietowy nie mial wiekszego praktycznego znaczenia
i dopiero zastosowanie rakiet w nowoczesnej technice wo-
jennej spowodowalo szybkie rozwigzanie wielu podsta-
wowych probleméw =z tej dziedziny. Nalezy podkreslic,
ze Polacy majg rowniez swoje stare {radycje rakietowe
(polscy inzynierowie wojskowi XVII wieku K. Siemie-
nowicz i F. Getkant). Duzy wklad w teorie techniki ra-
kietowej wnie$li rosyjscy uczeni Ciolkowski i Zukowski.

Pierwsze nowoczesne pociski z silnikiem rakietowym za-
stosowane byly podczas II wojny S$wiatowej przez Niem-
cow, a obserwowany obecnie bardzo silny rozwdj tech-
niki rakietowej jest wynikiem powstania calego szeregu
powaznych oérodkéw badawczych, dysponujacych znacz-
nymi sumami materialnymi. Do literatury technicznej ze
zrozumialych wzgledow przedostaja sie jedynie nieliczne
wzmianki na temat stosowanych obecnie pociskéw rakie-
towych i to jedynie przez panstwa zachodnie. Wtasciwe
dokladniejsze dane dostepne sa jedynie na temat prac nie-
mieckich i japonskich z okresu ostatniej wojny.

Szczegblnie starannie trzymane sa w tajemnicy uklady
napedowe paliwo-utleniacz i o ile na temat samych po-
ciskow rakietowych, ich budowy i aerodynamiki lotu,
przedostaja sie do literatury technicznej od czasu do cza-
su jakie$§ wzmianki, to temat uzywanych paliw i utlenia-
czy w obecnie stosowanych rakietach jest prawie zupel-
nie przemilczany.

Ogoblnie rzecz biorgc silniki rakietowe mozna podzie-
li¢ na silniki pracujace na paliwie staltym i paliwie
cieklym. Pierwsza grupa, to roéznego rodzaju pociski ra-
kietowe, zwykle prochowe, stosunkowo niewielkich wy-
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miarow. Silniki rakietowe na paliwo piynne stosowane sa
do wiegkszych jednostek. Jezeli chodzi o obecne zastoso-
wanie silnikéw rakietowych, to w zalezno$ci od konstruk-
cyjnych rozwigzan stosowane sg one do rozmaitych ty-
pow broni rakietowej jako pociski (np. pociski ,katiusze”,
panzerfaust itd.), a w lotnictwie do napedu samolotow
rakietowych lub jako pomocnicze silniki startowe, skra-
cajgce dilugo$é rozbiegu samolotu oraz jako dodatkowe
silniki majgce samolotom w warunkach bojowych za-
pewni¢ dostateczng predkosé. Ze wzgledu na wielkg pred-
kos¢ lotu jak i wznoszenia za pomocg silnikéow rakieto-

wych stosuje sig je do samolotéw mysliwskich prze-
chwytujgeych. Szczegdlne znaczenie majg pomocenicze
silniki rakietowe dla samolotow odrzutowych strumie-

niowych bezsprezarkowych, gdzie start oraz doprowadze-
nie samolotu do predkosci zapewniajgcej dostateczne cis-
nienie dynamiczne powietrza potrzebnego do spalania
odbywa sie za pomocg urzgdzen rakietowych na paliwa
stale. Poniewaz silnik rakietowy pracuje bardzo krotko,
dla zastosowania go do napedu samolotu konieczne jest
umo’liwienie czasowego wylaczania silnika (6—7-krotne
wylgczenie w czasie lotu). Ponadto lotniczy silnik musi
posiadaé mozliwosé zmiany sily ciggu w do$¢ znacznych
granicach. Powyzsze wymagania mozna o0siggnaé przez
zastosowanie silnika na paliwo plynne (czesto wieloko-
morowego).

Tak wiec silniki rakietowe czy to dla napedu wielkich
pociskow, czy tez dla samolotow rakietowych, uzywaja
paliw plynnych dajacych mozliwo$¢ regulacji pracy sil-
nika. Pociski rakietowe na paliwo plynne moga byé¢ ste-
rowane lub nie, przy czym zaréwno jeden, jak i drugi
rodzaj tych pociskOw stosowany jest jako bron oraz w ce-
lach badawczych (badania stratosferyczne, meteorologicz-
ne, aerodynamiki duzych predkosci itp.).

Ogoélna charakterystyka pracy silnlka rakietowego

Silnik rakietowy jest silnikiem cieplnym. Powstajgca
wskutek spalania paliwa energia cieplna przechodzi
w energie kinetyczng gazow, ktorych wyplyw z dyszy sil-
nika powoduje powstawanie sily ciggu.
spalania tlen nie jest pobierany z atmosfery jak w przy-
padku innych silnikéw spalinowych, lecz jest dostarczany
z utleniacza, ktorego zapas, podobnie jak i zapas paliwa,
znajduje sie w zbiornikach. Stad tez cisnienie, tempera-
tura i ilo$¢ wyplywajacych z dyszy gazéw nie zalezy od
otoczeria, mozna wiec obrazowo wyrazi¢ sig, ze silnik
rakietowy jest samowystarczalny. Dla silnikéw rakieto-
wych sila ciggu rosnie wraz z wysokoScig wskutek spad-
ku cisnienia otoczenia, podczas gdy dla pozostalych ro-
dzajow silnikéw gpalinowych, ktére pracuja na tlenie
pobieranym z atmosfery, sila ciagu spada wraz z wyso-
ko$cig. Silnik rakietowy umozliwia osiagnigcie duzej sity
ciggu z jednostki objetodci komory. Jest to mozliwe
wskutek tego, ze nie posiada on turbiny gazowej, ktora
ogranicza temperature gazéw wychodzgcych z komory
spalania. MozZzna osiggngé bardzo wysokie temperatury
spalania, ki6ére powodujg nadanie gazom spalania duzych
eunergii przy wyrlywie.

Silnik rakietowy sklada sie z
tow: zbiornikow utleniacza i paliwa, ukladu podajacego
paliwo i utleniacz oraz z komory spalania. Paliwo oraz
utleniacz zostaja doprowadzone do komory, przy czym
podawanie ich do komory odbywa sig w silnikach
o krotkim czasie pracy za pomocg sprezonych gazow
(zwykle powietrza), a w przypadku silnikéw, ktore ma-
ja pracowac¢ przez dluiszy okres czasu, stosuje sie pom-
py tloczace, ktore poruszane sg turbing gazowg napedzang
tak zwanym zimnym strumieniem, ktory zostanie omo-
wiony dalej.

Paliwo i wutleniacz przy wejsciu do komory spalania
zostaja rozpylone za pomocyg ukladu wiryskiwaczy. Mie-
szanina par paliwa i utleniacza moze byé albo samoza-
ptonowa, albo w przeciwnym przypadku dla jej zapala-
nia komora zaopatrzona jest w $wiece zaptonowe. Wsku-
tek bardzo wysokiej temperatury spalania komora po-
siada duze obcigzenie cieplne, co nawet przy komorach
chtodzonych powoduje, ze pracowaé one mogg zaledwie
kiika. godzin. W dobrze skonstruowanych silnikach ra-
kietowych wchodzgce paliwo stuzy do chtodzenia dyszy
i komory spalania, Woweczas cieplto, ktére przejdzie przez
$Scianki komory i dyszy, wraca do obiegu cieplnego,
zwiekszajge sprawno$é silnika.

nastepujacych elemen-

Konieczny do .

Do zalet silnika rakietowego nalezy zaliczyé jego bar-
dzo prosta budowe, bardzo nieznaczny ciezar wlasciwy
silnika to jest ciezar przypadajgcy na jednostke sity
ciggu. Pozwala on na rozwinigcie znacznej sity ciggu
niezaleznie od predko$ci i wysokosci lotu. Natomiast do
najwazniejszych wad jego mnalezy bardzo duze zuzycie
paliwa oraz Kkréotki okres uzywalnosci. Krotki okres
uzywalnosei jest zwigzany z wysoka temperaturg spa-
lania, na ktdérg narazona jest komora i dysza oraz koro-
dujgcym oddziatywaniem utleniaczy, ktére atakujg zbior-
niki, pompy, uszeczelki i inne elementy silnika.

Wymagania stawiane paliwom i utleniaczom

a) Wymagania
niem paliwa i

zwigzane z
utleniacza w

umieszcze-
zbiornikach

Z umieszczeniem paliwa i wutleniacza w zbiornikach
wigze sie caly szereg zagadnien, jak na przyklad ksztalt,
material, wytrzymato$é¢ zbiornikéw oraz wtasnosei pa-
liwa i utleniacza. Najbardziej pozadanym ksztaltem zbior-
nikow jest ksztatt kulisty, bowiem przy tym ksztalcie
uzyskuje sie¢ najmniejszy ciezar zbiornika przy danej po-
jemnos$ci, a ponadto jest on korzystny ze wzgledow kon-
strukecyjnych. Jednakowoz przy kulistych ksztattach zbior-
nik6w trudno jest osiggna¢ duzg ekonomie miejsca tak
wazng jezeli chodzi o silniki rakietowe, dlatego w wielu
przypadkach ksztaity zbiornika dobierane sg do konkret-
nych warunkéw

Dla silnikéw rakietowych stosowane s dwa rodzaje
zbiornikéw. Zbiorniki wysokoci$nieniowe, wytrzymujace
cisnienie 70— 200 atn, stosowane sg dla skroplonych ga-
zOw (ciekly tlen, ciekly wodor) oraz dia innych paliw
i utleniaczy, w przypadku gdy stosuje sie podawanie ich
za pomocg sprezonych gazow. Zbiorniki tego rodzaju wy-
konywane sg ze szlachetnej stali stopowej, poddawanej
specjalnej obroébce cieplnej. Zbiorniki niskoci$nieniowe
stosuje sie w przypadku podawania paliwa i utleniacza
za pomoca pomp. Sa one cienkos$cienne i wykonywane
zwykle z aluminiuin. Zbiorniki musza byé odporne na ko-
rozjg, jakiej moze wulega¢ material zbiornika wskutek
szkodliwego oddzialywania paliwa czy utleniacza. Szcze-
goinie reaktywne sa utleniacze, ktére mogg wywieraé ko-
rozyjny wplyw na zbiorniki (na przykiad stezony kwas
azotowy) lub tez moga rozkiada¢ sie w przypadku umiesz-
czenia utleniacza w naczyniu z nieodpowiedniego materia-
iu. Do iatwo rozkladajgcych sie utleniaczy nalezy ste-
zony nadtlenek wodoru, Kktorego rozkiad daje w wyniku
bardzo duze ilosci tlenu i pary wodnej, co moze Spowo-
dowa¢ eksplozje zbiornika. Dlatego zbiorniki wykonuje
sig¢ z materialdow tworzgcych latwo na powierzchni ochron-
ng warstwe trwalych i obojetnych pod wzgledem che-
micznym tlenkéw. Do takich materialéw nalezy alumi-
nium, ktére pod wplywem utleniaczy pokrywa sie war-
stwg tlenku Al203, odznaczajacego sie bardzo malg reak-
tywnoscig chemiczng. Paliwa sg znacznie mniej korozyjne
od wutleniaczy i w wigkszo$ci przypadkéw nie zachodzi
konieczno$¢ stosowania zbiornikéw ze specjalnie odpor-
nych materiatow.

Rozwazajge, jakie wlasnosci paliwa bylyby korzystne,
aby byto zapewnione jego najekonomiczniejsze umiesz-
czenie w zbiorniku, dochodzi sie do wniosku, ze powinno
ono posiadaé¢ wtasnosci, jakie zostaly juz omoédwione dla
paliw do silnikow odrzutowych przelotowych (patrz czesé
I). A wige wysoki ciezar paliwa pozwala na zabranie
w rozporzgdzalng pojemno$é zbiornikéw wigkszej jego
ilosci, przez co zwieksza sie zasieg lotu. Naturalnie, je-
zeli umieszczone w  zbiorniku paliwo posiada wysokg

- warto$¢ opalows, to umozliwia ono rozwiniecie duzej sity

ciggu przy tej samej iloSci paliwa, lub tez dla uzyskania
tej samej sily ciggu potrzebne sg mniejsze ilosci paliwa.
Poniewaz silniki rakietowe pracujg na bardzo duzych
wysoko$ciach przy niskich ci$nieniach otoczenia, straty
paliwa przez odparowanie mogg by¢ znaczne, dlatego pa-
liwa powinny posiada¢ niezbyt duza lotno$é. Podobne
wymagania stawia si¢ i utleniaczom, jednakze zamniast
wysokiej warto$ci opalowej powinny one dawaé jak naj-
wiekszy procent czynnego tlenu, co zapewnia duzg in-
tensywno$é utleniania oraz zmniejsza ilo$é utleniacza, ja-
ka jest konieczna dla utlenienia danej ilo$ci paliwa. Bliz-
sze dane na temat omoéwionych powyzej witasnosci dla
konkretnych paliw i utleniaczy podane beda w dalszej
czgsci.
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przettaczaniem
utleniacza

zwigzane 1z
paliwa i

b) Wymagania
i rozpyleniem

Jak juz wspomniano, w silnikach rakietowych o Kkrot-
kim czasie pracy stosuje sie podawanie paliwa i utlenia-

cza za pomoca sprezonego gazu. W takim przypadku za-

rowno zbiorniki, jak i caly uklad zasilania pozostaje pod
wysokim ci$nieniem. Silniki o diuZszym czasie pracy ma-
ja zasilanie za pomocg pompy napedzanej turbina gazo-
wg. Turbina moze by¢ napedzana tak zwanym zimnym
strumieniem, to jest gazami powstajacymi wskutek ka-
talitycznego rozkladu stezonego nadtlenku wodoru (Hz20:2).
Gazy te skladajg sig z tlenu i pary wodnej i wchodza do
turbiny z temperaturg okoto 400°C. Istnieja ponadto sil-
niki rakietowe, w ktorych turbina napedzana jest gazami
powstajacymi w wyniku utleniania paliwa w generatorze
gazowym, przy czym paliwo moze by¢ podawane do gene-
ratora gazowego za pomoca sprezonego gazu lub tez gilow-
nego ukladu zasilania, W niektérych typach silnikow
gazy do napedu turbiny pobierane sa z komory spalania
silnika, lub tez turbina jest napedzana sprezonym powie-
trzem. We wszystkich tych przypadkach temperatura ga-
zu jest stosunkowo niska i nie przekracza 400°. Pompy
napgdzane turbing podaja paliwo i utleniacz do wtryski-
waczy, ktorych jest w komorze umieszezony caly szereg.
Zapewniaja one rozpylanie i przemieszanie paliwa z utle-
niaczem.

Jezeli chodzi o paliwo i utleniacze, to beda sie one tym
latwiej przettaczaly, im mniejszg beda mialy gestosé
i lepkos¢. Wielko$ci lepkosci, gesto$ci oraz napigeia po-
wierzchniowego beda rdwniez warunkowaly tatwosé ich
rozpylania. Poniewaz silniki rakietowe napedzaja apa-
raty, ktérych lot odbywa sie na bardzo duiych wysoko$-
ciach, na ktérych panuja niskie temperatury, lepkosé pa-
liwa i utleniacza powinna si¢ jak najmniej zmienia¢ wraz
z temperaturyg. Zapewnia to dosylanie stalej iloSci cieza-
rowej paliwa i utleniacza do komory spalania. Zmiana
lepkosci wraz z temperatura dla paliwa i utleniacza po-
winna mie¢ podobny przebieg (indeks wiskozowy), co za-
pewnia silnikowi otrzymywanie mieszanki o stalym skia-
dzie, niezaleznie od temperatury. Naturalnie niedopusz-
czalne jest stosowanie paliwa czy utleniacza, ktérego
temperatura krzepnigcia lezy w granicach temperatur
pracy silnika.

Paliwo i utleniacz rozpyla sie za pomocg wtryskiwaczy.
Wtryskiwacze s zaopatrzone w otwory, przy tym ilosé
otworéw moze sie waha¢ od kilku do kilkuset. Otwory sj
tak rozmieszczone, aby dawaly mozliwie najlepsze roz-
pylenie i przemieszanie paliwa z utleniaczem. Wtryski-
wacze w silniku rakietowym muszg zapewniaé nie tylko
dokladne rozdrobnienie skladnikow, ale i doktadne prze-
mieszanie ich ze soba, gdyz tylko w takim przypadku
mozliwe jest przy stosowaniu cieklego utleniacza zu-
peine spalenie. Rozpylenie powinno byé mozliwie jedno-
rodne, to jest $rednica kropelek obu skladnikéw powinna
sie¢ waha¢ w mozliwie waskich granicach. Na dokladno$é
rozpylenia, oprécz wspomnianych juz wyzej takich wlas-
nosci paliwa i utleniaczy, jak lepko$é, gestoéé, napiecie
powierzchniowe, maja wplyw czynniki takie jak kon-
strukcja wiryskiwacza, ci$nienie wtrysku oraz gesto$é
ofrodka, do ktorego wtryskiwane sa skladniki.

¢c) Wymagania zwigzane z chlodzeniem
komory spalania

Jak juz wspomniano, dla zapewnienia wiekszej zywot-
nosci komory spalania, ktérej temperatury dochodza do
kilku tysiecy stopni oraz dla zwiekszenia sprawnosci
cieplnej silnika, w niektorych typach silnikéw rakieto-
wych paliwo przed wirysnieciem do komory ochtadza ja,
przeplywajac przez spiralnie uksztaltowany przewdd, stu-
zgcy jako plaszez chlodzacy. W tak skonstruowanym sy-
stemie chlodzenia wystepuja znaczne straty hydrauliczne.

Komo6r spalania nie chtodzi sie w przypadku silnikoéw
rakietowych, pracujacych do 30 sekund, przy czym nie-
ktére prochowe pociski rakietowe moga pracowaé bez
chtodzenia do 50 sek. Gdy komora nie jest chlodzona, ma-
terial jej nagrzewa si¢ do wysokiej temperatury i jest
jak gdyby akumulatorem cieplnym. Przy dluzszym czasie
pracy material komory nagrzewa sie do temperatur, przy
ktorych nie posiada on juz dostatecznej wytrzymatosci,
a dalsze nagrzewanie moze doprowadzi¢ do miejscowych
wytopien materialu komory. Dlatego przy dtuzej pracu-
jacych silnikach rakietowych konieczne jest chlodzenie

komory. W zwigzku z tym paliwo bedzie posiadalo tym
lepsze zdolnosci chlodzenia, im bedzie mialo wieksze cig-
plo wlasciwe oraz wyzszy wspolczynnik przewodzenia
ciepta. -

d) Odparowanie 1 spalanie

Z chwilg wtrysniecia paliwa i utleniacza do komory za-
czyna sie ich odparowanie. Odparowanie w silniku rakie-
towym roézni sie od odparowania w innych rodzajach sil-
nikéw tym, ze oproécz paliwa odparowuje rdéwniez i utle-
niacz. Konieczne do odparowania cieplo pobierane jest od
goragcych gazéw oraz materialu  komory. Intensywnosé
odparowania zalezy od fizycznych wtasnosci obu sklad-
nikéw oraz od konstrukcyjnych rozwigzan systemu wirys-
ku, ktoére majg wplyw na stopien rozproszenia sktadni-
kow oraz ich przemieszania ze soba Przemieszanie odby-

wa sie wskutek zawirowan, konwekcji oraz na drodze
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Rys. 1. Zalezno$¢ temperatury i promienia kropli hydrazynowej od
czasu parowania przy 3000°K [Penner, Hartwig (19)]
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Zalezno$¢ temperatury i promienia kropli anilinowej od

Rys. 2.
czasu parowania przy 3000°K [Penner, Hartwig (19)]

dyfuzji. Cecha charakterystyczng dla odparowania w sil-
nikach rakietowych jest mozliwos¢ zachodzenia reakcji
rowniez i przy zetknieciu sie obu skladnikéw w fazie cie-
klej, co moze odgrywac¢ wieksza role, zwlaszcza w przy-
padku ukladéw samozaptonowych. Cieplo wydzielone z tej
reakeji przy$piesza odparowanie pozostatych nieodparo-
wanych kropelek skladnikow, co umozliwia zachodzenie
reakeji w fazie gazowej. Zaznaczy¢ jednak nalezy, ze
wskutek tego, ze w komorze panuje bardzo wysoka tem-
peratura, zasadniczg forma utleniania paliwa jest reakcja
zachodzaca w fazie gazowej. Odparowanie roéznego ro-
dzaju paliw w warunkach zblizonych do warunkéw pa-
nujacych w komorze bylo przedmiotem wielu badan i ma
ono zasadniczy wplyw na prace silnika rakietowego. Po-
nizej zamieszczone sa wykresy (rys. 1 i 2) przedstawiajace
zmiane promienia 1 temperatury odparowujacych Kkropel
aniliny i hydrazyny. Jak wida¢ z wykresow, temperatura
kropel roé$nie poczatkowo szybko, a nastepnie przyrost
temperatury jest stosunkowo wolny i dopiero przy ma-
lych promieniach kropel ma miejsce znowu znaczniejszy
przyrost temperatury kropli i zwieksza sie szybko$¢ od-
parowania.

Dla procesu spalania bardzo wazny jest zaplon paliwa.
Kazde paliwo posiada pewne opdznienie czyli zwloke za-
plonu wywolang koniecznoscia podgrzania i zaktywizo-
wania czastek. Im ta zwloka zaptonu jest mniejsza, tym
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paliwo jest lepsze. Przy stosowaniu paliwa o duzej zwlo-
ce zaplonu istnieje zawsze niebezpieczenstwo nagroma-
dzenia sie wigkszej iloSei paliwa w komorze, co moze
prowadzi¢ do powstania mieszaniny wybuchowej i ro-
zerwania silnika. Jezeli chodzi o zaplon, to dla zapoczgt-
kowania reakcji stosuje sie kilka sposobow w zaleznosci

od rodzaju silnika rakietowego. Silniki rakietowe, dia
kidrych przewiduje sig jednorazowy =zaplon, posiadaja
zwykie ladunek pirotechniczny (prochowy). Silniki, dla

ktorych przewiduje sie przerywanie ich pracy, posiadaja
zapton elektryczny lub chemiczny. Zaplon elekiryczny po=
lega na stosowaniu $wiec (iskrowych lub zZarowych). Za-
plon na drodze chemicznej moze by¢ osiaggniety przez
stosowanie paliw samozaplonowych, to znaczy paliw, kto-
re przy zetknieciu z utleniaczem ulegaja zapaleniu. Pa-
liwa tego rodzaju mozna stosowaé jako paliwa glowne
lub jako paliwa rozruchowe. Oproécz tego stosowane sa
rowniez katalizatory zaplonu, czyli substancje, ktdrych
wirysk w malej iloSci do paliwa powoduje jego zapale-
nie po zetknieciu z utleniaczem. W niektérych typach
silnikéw stosowana jest wstepna komora rozruchowa po-
laczone z gldwnag, malg gardziela. W niej stosuje sie zapion
paliwa rozruchowego na drodze elekfrycznej lubp chemicz-
nej.

Oproécz odpowiednich wtasno$ei zaptonowych paliwo po-
winno posiadaé wysokg wartos¢ opatowg i dawaé mozli-
wie jak najwiekszg iloé¢ produktow spalania o wysokiej
temperaturze. Zapewnia to uzyskanie duzej energii kine-
tycznej gazow spalinowych wylatujgcych z dyszy. Prze-
bieg spalania w silniku rakietowym nie jest jeszcze do-
kladnie zbadany ze wzgledu na bardzo duze trudnosci,
jakie tego rodzaju badania przedstawiaja wskutek wyso-
kich temperatur i szybko$ci reakcji, jakie maja miejsce
w tym zakresie temperaturowym. Ogo6lnie mozna powie-
dzie¢, ze spalanie jest utlenianiem w plomieniu, to zna-
czy reakcja tancuchowa, przebiegajaca bez rozgalezien
tancucha. Tak duza szybko$¢ reakcji utleniania jest wy-
nikiem wysokich temperatur oraz dyfuzji aktywnych
czastek (wolnych rodnikéw, produktow dysocjacji itd.).
W poczatku komory spalanie ma charakter kinetyczny,
to znaczy jego szybko$¢ zalezy od szybko$ci przebiegu
reakcji chemicznych, ktéra to szybkos¢ jest dosy¢ niska
ze wzgledu na stosunkowo niskie temperatury panujgce
w poczatku komory spalania

W dalszych czeSciach komory spalanie ma charakter
dyfuzyjny, gdyz wskutek wysokich temperatur reakcje
utleniania przebiegajg prawie natychmiast, a szybkos$¢
procesu spalania jest uwarunkowana szybkoscig odparo-
wania i dyfuzji. Czolo plomienia nie jest ustalone i spa-
lanie wskutek bardzo intensywnych ruchow turbulent-
nych odbywa sie w catej masie. W przypadku gdy tempe-
ratura spalania przekracza 2500°, duzg role odgrywaja
juz procesy dysocjacji:

1
HZOT—’OH—l—?H2 0,<x20

H,&Z2H 2H, 0 2H,+ 0,
2C0O,==2CO + O, CO,+ H,<=CO + H,0O

Produkty dysocjacji, jak juz wspomniano, przy$pieszaja
reakcje utleniania. Ponadto wskutek tego, ze dysocjacja
jest procesem endotermicznym, zmniejsza sie nieco tem-
peratura gazow spalinowych, przez co zmniejsza sie ener-
gia kinetyczna. Przy obliczeniach silnikéow rakietowych
nalezy uwzglednia¢ wplyw dysocjacji na temperature ga-
z6w spalania i szybko$¢ ich wyplywu z dyszy, gdyz nie-
uwzglednienie tego czynnika moze prowadzi¢ do znacz-
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Rys. 3. ObjetosSciowy

nych btedow wynoszacych od kilku do kilkunastu pro-
cent. Skilad produktéw spalania zalezy od rodzaju uzy-
tego paliwa i utleniacza. Przykladowo podany jest na

rys. 3 sklad produktow spalania nafty z kwasem azo-
towym.
Reasumujgc, co tu zostalo powiedziane, dobre paliwo

powinno dobrze sie rozpylaé, tatwo odparowywae, iatwo
siz zapala¢ i posiadaé malyg zwiloke zaptonu. Przy spala-
niu powinno dawaé¢ jak najwiecej ciepta i spala¢ sie zu-
pelnie.

Rodzaje paliw i utleniaczy

Cechg charakterystyczng silnikdéw rakietowych, jak juz
wspomniano, jest to, Ze potrzebny do spalania tlen pobie-
rajg one nie z otoczenia, jak inne rodzaje silnikéw spali-
nowych, lecz z utleniacza, ktérego zapas jest podobnie
jak 1 zapas paliwa wumieszczony w zbiornikach silnika.
Zaznaczy¢ nalezy jednak, Ze tlen potrzebny do spalania
nie musi by¢ czerpany koniecznie z jakiej$ osobnej sub-
stancji (utleniacza). Istnieja substancje chemiczne, ktore
nie potrzebuja do spalania utleniacza, gdyz =zawierajg
dostateczng ilo$¢ tlenu zwigzanego w drobinach substan-
cji. Takimi substancjami sa na przyktad nitro-zwigzki,
ktore w zalezno$ci od ilo$ci grup nitrowyeh (—NO2) maja
wiekszg lub mniejszg ilo$¢ tlenu w drobinie, powodu-
jaca tatwos¢é wybuchowego rozkladu czyli spalania w bar-
dzo krotkim okresie czasu W zaleznosci od czasu spala-
nia dzielimy te substancje na miotajgece (majgce stosun-
kowo dtugi czas spalania) oraz kruszgce (bardzo krotki
czas spalania). Substancje miotajace mogag byé rowniez
mechanicznymi mieszaninami materialu organicznego ja-
ko paliwa oraz substancji oddajacej tlen. Przykladem
takiego ukladu moze byé¢ proch czarny, ktdéry jest mie-
szaning azotanu potasu jako utleniacza oraz siarki i we-
gla jako paliwa. Podczas spalania zachodzi reakcja:

2KNO, +S+3 C—~>K,S +3CO, + N,

Proch czarny byl paliwem napedowym do pierwszych
pociskow rakietowych stosowanych jeszcze w dawnych
czasach w Chinach i Indiach. Dzi§ wyparty zostal przez
proch bezdymny i caty szereg zwiazkow nitrowych. Na
statych paliwach pracuja pociski rakietowe o mniejszych
wymiarach. Substancje kruszace z powodu zbyt duzej
szybkosci spalania (eksplozyjnego) raczej nie sa stosowane
jako paliwo napedowe. Wigksze silniki rakietowe nape-
dzane sg zwykle paliwem plynnym, dajacym mozliwosé
regulacji pracy silnika.

Ogolnie rzecz biorgc paliwa rakietowe nazywa sig pro-
pergolami. Propergole moga by¢ stale i plynne. Mozna je
podzieli¢ na trzy grupy: 1) propergole stale; 2) propergole
mieszane — litergole (jeden skladnik ciekly, drugi staly);
3) propergole jednoplynowe — a) monergole, b) katergole;
4) propergole dwuptynowe (diergole) — a) normalne, b) sa-
mozaptonowe (hypergole). Propergole state =zostaly po-
krotce omoéwione powyzej i ze wzgledu na to, Ze stanowig
one osobng grupe substancji uzywanych jedynie w po-
ciskach artylerii bezodrzutowej o malych wymiarach,
nie beda tu szczegodlowiej omawiane.

Propergole mieszane — litergole

S3 to uklady z jednym cieklym sktadnikiem (utlenia-
czem) oraz drugim stalym. W praktycznych rozwigzaniach
robiono proby z silnikiem, ktéry miat komore wypelniong
periorowanymi prazkami z wegla. Wypelnienie komory
spalato sie . stopiowo w witryskiwanym utleniaczu. Liter-
gole nie znalazly wickszego praktycznego zastosowania.

Propergole jednopliynowe

Katergole sg to propergole jednoplynowe, ktére dostar-
czaja ciepla wskutek swego Kkatalitycznego rozkladu.
Typowym przykladem Kkatergolu jest nadtlenek wodoru
(H202) o stezeniu 80%, ktéry w obecno$ci soli metali cigz-
kich dziatajgcych katalizujaco rozklada sig, dajac parg
wodng i tlen:

1
H,0, > H,0 (gaz) + rY 0O, + 23450 cal/mol

W wyniku reakecji rozkladu uzyskuje sie gazy o tempe-
raturze oicolo 500°, poniewaz nie zachodzi tu reakcja spa-
lania i temperatura jest stosunkowo niska, powstajacy
strumiefi nazywa sie strumieniem ,zimnym” w przeci-
wienstwie do strumienia gorgcego uzyskiwanego przez
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spalenie paliwa. Jako katalizatory rozkladu uzywane by-.
ly nadmanganiany i chromiany. W praktyce najwigksze
znaczenie uzyskal nadmanganian wapna. Naped zimno-
strumieniowy =zastosowali Niemcy w roku 1941 (Walter
HWK-11-2J3), ale poniewaz wyniki byly nieszczegdlae,
zmny strumien wykorzystali do napedu pomp paliwo-
wych w pociskach rakietowych V-2.

Monergole — s3 to propergole jednoplynowe, w ktorych
ciecz jest mieszaning dwoéch lub trzech ptyndéw, z ktorych
jeden jest utleniaczem, a drugi paliwem. W przypadku
mieszanin trzech skiadnikéw, trzeci skladnik jest zwykile
rozpuszczalnikiem. Do monergoli zalicza sie réwniez sub-
stancje ciekle majace w swej budowie duza ilos¢ tlenu,
wystarczajacego do utlenienia czgstek substancji. Przed-
stawicielem pierwszego rodzaju monergoli jest plyn Di-
versa, ktéory otrzymuje sie przez absorpcje gazowego amo-
niaku w azotanie amonowym. Amoniak jest tu paliwem,
a azotan amonowy utleniaczem. Plyn ten wywierat jed-
nak silne dziatanie korozyjne, a azotan amonu w nizszych
temperaturach wykrystalizowuje. Dlatego byly robione
préby zastgpienia go mieszaning podtlenku azotu i cztero-
nitrometanu jako utleniaczy, i amoniaku — jako paliwa.
Stosowano roéwniez tak zwany mirol, ktéry jest miesza-
ning azotanu metylu~i alkoholu metylowego. Mieszanine
te otrzymuje sie przez rownoczesna destylacje w ko=
lumnie rektyfikacyjnej 60°% kwasu azotowego i metano-
lu. Jako monergolu mozna uzyé rowniez stezony roztwor
oksychinoliny (jako paliwa) w 80°% nadtlenku wodoru,

przy rownoczesnym uzyciu jako katalizatora dwutlenku
manganu.
Fropergole dwuplynowe
Jednym plynem jest paliwo, drugim — utleniacz.

a) Normalne (niesamozaplonowe). Sktadaja
sie z dwoch plynéw, ktéore w zetknieciu ze sobg nie za-
palaja sig, konieczne jest wiec stosowanie zaplonu.
W uktadach tych jako utleniacz stosowany jest ciekly
tlen, podtlenek i dwutlenek azotu Réwniez byly stoso-
wane uklady z nadtlenkiem wodoru oraz czteronitrome-
tanem jako utleniaczem. Jako paliwa dla tych ukladow
stosowano weglowodory (ciekly metan, benzen, benzyna,
lekkie oleje, alkohol metylowy i etylowy) oraz byly prze-
prowadzone proby z koloidalnymi roztworami w weglo-
wodorach takich metali jak magnes, glin, bor, lit i be-
ryl. Metale te przy utlenianiu dajg wielkie ilogci ciepla,
a ponadto posiadaja wysoki ciezar wlaSciwy, co umozli-
wia osiaganie wysokiej sily ciagu. Oprdcz koloidalnych
roztworéw metali w weglowodorach badano mozliwosci
zastosowania  zwigzkéw  metalo-organicznych, to  jest
zwiazkéw, ktére w swojej budowie posiadajg oprécz we-
gla i wodoru réwniez atomy metalu. Duza czeéé tego ro-
d;aju zwigzkéw ma konsystencje plynna. W c¢zasie ostat-
niej wojny Niemcy stosowali praktycznie uklady z -cie-
kltym tlenem. Do napedu myéliweéw rakietowych uzywa-

Tabela 1
Niektore zastosowania ukladéw z cieklym tlenem
Nazwa pocisku Produkcja . :
rakietowego Rok Paliwo Uwagi
‘ = et
Feuerlilie 55 Niem. 1942 Alkohol etyl.
| Hs — 293 Niem. Gazowy tlen, al-| Silnik Schmid-
kohol metylowy | ding 109/613
LOON KUW—1 USA, 1948 Alkohol eiylowy' Amerykanska la-
tajaca bomba
LOP — GAP Bryt. 1948 Alkohol etylowy
Man Carrying Bryt. 1946 Alkohol etylowy | Wzorowano na
Rocket tylko niemieckiej A—4
projekt)
MX — 774 USA. 1948 Alkohol etylowy
Sanger Bredt Niem. 1942 | Olej Dla bomboweca
(tylko projekt)
Viking No 7 USA. 1948 | Alkohol etylowy | Pocisk do badan
wysokosciowych
Viking No 8 USA. 1952 Alkohol etylowy | Przekonstruo-
wany No 7
X—1 USA. 1946 Alkohol etyl wy

no ciekly tlen i alkohol etylowy. Do napedu pociskéw
V-2 utleniaczem byl ciekly tlen, a paliwem 75%0 wodny
roztwoér alkoholu metylowego. Na cieklym tlenie i alko-
holu etylowym pracowaty silniki Reakcion Motors 6000
C4 i RM I. W okresie powojennym w osrodkach badaw-
czych przeprowadzono caly szereg prob nad dalszymi
uktadami dwuptynowymi.

Kilka innych zastosowan ukladow z cieklym tlenem
dla bardziej znanych pociskow rakietowych podaje ta-
bela 1.

b) Samozaplonowe (hypergole). Plyny wcho-
dzace w csklad tego typu ukladdéw przy zetknieciu ze so-
ba zapalaja si¢ samorzutnie tak, ze odpada koniecznosé
stosowania urzgdzen i substancji zaplonowych. Hypergole
w zalezno$ci od rodzaju stosowanego utleniacza dzieli sie
na dwie grupy: hypergole z nadtlenkiem wodoru i hy-
pergole z kwasem azotowym.

Hypergole z nadtlenkiem wodoru

Utleniaczem jest tufaj nadtlenek wodoru o stezZeniu
ponad 80°%. NajczeSciej stosowanym paliwem jest wodzian
hydrazyny, ktory daje wysokie temperatury spalania.
Jednakowoz jest to substancja droga i stosunkowo trud-
na do otrzymywania. Stosuje sie rowniez jej mieszaniny
z substanciami tanszymi, jak metanol, woda, chloroform
itp. Katalizatorem spalania dla tego ukladu jest miedzio-
cyanek potasu Kjs[Cu(CN)4]. Ze wzgledu na redukujacy
wolyw hydrazyny na katalizator, ktora redukuje go do
miedzi metalicznej, a tym samym obniza stopniowo za-
warto$¢ katalizatora w paliwie, przez co zwieksza sie
zwtoka zaplonu, katalizator dodaje sie do paliwa przed
uzyciem., Dalszym czesto stosowanym paliwem jest pyro-
katechina stosowana zwykle w roztworach w metanoluy,
ksylenie, eterach winylowych lub chlorowanych weglo-
wodorach. Katalizatorem dla ukladu z pyrokateching jest
dwubutylonaftalenosulfonian zelaza. Z wazniejszych pa-
liw stosowanych w tej grupie byl dekalin. Ze wzgledu na
to, ze produkty jego utlenienia nadtlenkiem wodoru sa
rozpuszczalne w wodzie, zastosowany byt on do napedu
silniké6w rakietowych niektéryech rodzajéw torped mor-
skich. Nie jest on jednak typowym hypergolem, gdyz nie
jest zapewnione przy jego uzyciu samorzutne zapalanie
sie. Jako substancje inicjujaca dodaje sie do niego wo-
dzian hydrazyny z miedziocyjankiem potasu.

Samozanton paliw przy stosowaniu nadtlenku wodoru
jako wutleniacza jest wynikiem tworzenia przy zetknieciu
z paliwem zloZzonych nadtlenkéw bardzo nietrwalych pod
wzgledem chemicznym, ktérych rozkladowi towarzyszy
wydzielanie sie bardzo duzej ilo$ci ciepta wystarczajacej
dla zaplonu paliwa. Hypergole 2z nadtlenkiem wodoru
i wodzianem hydrazyny w mieszaninie z metanolem jako
paliwem (mieszanine te nazywali Niemecy C-Stoff) zasto-
sowano do napedu samolotéw (na przyklad my$liwiec ra-
kietowy Me-163) i do pocisk6w. W zamieszczonej ponizej
tabeli podano przykltadowo kilka zastosowan ukladéw
z nadtlenkiem wodoru do bardziej znanych pociskéw i sa-
molotéw rakietowych.

Tabela 2
Niektore zastosowania uktadéw z He0e
Nazwa pocisku Produkecja 5 §
rakietowego Rok Paliwo Uwagi
C Stoff e
BA 349 A Niem. 4T Stoff Silnik HWK
Natter 1944 100 — 509
Hecht Niem. Zimny Silnik Walter
1941 strumien
Hs 293 Niem. H.0, Silnik rakietowy
1943 +4-paliwo 109/507
Hs 204 Niem. HO.
1944 +paliwo
Hs 295 Niem. H.O,
1944 -+paliwo
TR-Rocket Alkohol
metylowy
+wodzian
hydrazyny
+woda
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Hypergole z kwasem azotowym

Dymiacy kwas azotowy jest bardzo silnym utleniaczem
i dlatego z wiekszo$cig paliw tworzy on uklady samoza-
ptonowe. Dla skrécenia zwloki zaptonu uzywa sie jeszcze
ponadto katalizatoréw lub substancje inicjujgce. Jako pa-
liwa najczeSciej stosowane sg aminy takie jak anilina,
m-ksylidyna, trdéjetanolamina i inne. Zmniejszenie zwloki
zaplonu amin osigga sie przez dodatek substancji redu-
kujgacych, takich jak pirokatechina, hydrochinon i niekto-
rych nienasyconych eteréw (tak zwanych wizoli). Sub-
stancje te, jak i winyloacetylen, furan, alkohol furfury-
lowy itp. moga byé uzywane roéwniez jako paliwa. Po-
niewaz substancje te sg drogie, czesto rozciencza sie je
tanszymi rozpuszczalnikami palnymi, ktore mimo ze nie
sg samozaplonowe, w mieszaninie z poprzednio omowio-
nymi substancjami zapalajg sie i spalajg dobrze.

Jako rozpuszczalnikdéw uzywa sie zwykle weglowodorow
takich jak benzen, ksylen, benzyna, nafta, a nawet olej
napedowy (przy czym ten ostatni potrzebuje do zaptonu
dodatku duzej ilo$ci substancji samozaplonowych) oraz
alkohole: metylowy i etylowy. Naturalnie, jezeli stosuje
sie mieszanine czy to dwoch paliw, czy tez paliwa z sub-
stancja inicjujaca . konieczne jest, aby te dwie substancje
mieszaly sie ze sobg. Ostatnio hypergole z kwasem azo-
towym, podobnie jak i z nadtlenkiem wodoru, majaq co-
raz wigksze zastosowanie. Kilka bardziej znanych prak-
tycznych zastosowan ukladow z kwasem azotowym zebra-
ne jest w ponizszej tabeli (tabl. 3).

c) Katalizatory i inicjatory. Jak widaé z po-

wyzszego przegladu, oprécz utleniaczy i paliw bardzo
Tabela 3
Niektore zastosowania uktadéw z HNO;
Nazwa pocisku Produkcja N
rakietowego Rok Paliwa
Enzian E — 4 Niem., vizol
1944
Enzian E — 5 Niem. vizol
1944
Feuerlilie 55 A Niem. vizol -
Feuerlilie 55 B Niem. ivizol
Gorgon 11 — A UsA monoetyloanilina
1946
&Gorgon 11 — C USA anilina
1947
Gorgon Ku 2N — 1 USA anilina
1946
Hermes A — 1 USA anilina
1950
Hermes A — 2 USA nienasycone
1950 etery
Lark CTV — N — 9 USsA anilina
1949
Nike X SAM—A—T7 USA benzyna
1950
Orliken Szwajc, parafina
1950
Rheintochter R—3 Niem. vizol =
1944
Ruhrstahl X-—4 Niem. tonka 250
Schmetterling HS 117 Niem. tonka 500
1944
Taifun F Niem. [ eter butylowy
Veronique Franc. olej napedowy
1950
WAC-Corporal USA anilina
1945
‘Wasserfall Niem. vizol
1943

LOTNICZA STYCZEN — LUTY
Tabela 4
Sktady niemieckich paliw i utleniaczy

Procentowa

Nazwa Sktad zawartosc
T-Stoff nadtlenek wodoru o stezeniu 80-839, =
C-Stoff wodzian hydrazyny 309,
alkohol metylowy 57%
woda 13%

-+ miedziocyjanek potasu (17%

wodny roztwor) 10 em3/1
Visol eter winyloizobutylowy -
Tonka 250 ksylidyna 509,
trojetyloamina 509,
Tonka 500 mieszanka oktanéw 359,
benzen, ksylen itp. 209%
ksylidyna 129,
pyrokatechina (techn.) 10%
metyloanilina 89%,
etyloanilina 5%
anilina 10%

wazng role odgrywajg rowniez substancje zapewniajgce
ich tatwy i szybki zaplon, to znaczy katalizatory i sub-
stancje inicjujace (inicjatory).

Inicjatory sa to substancje reaktywne pod wzgledem
chemicznym. Ciepto ich reakcji powoduje zaplon paliwa.
Te same inicjatory moga by¢ uzywane dla hypergoli
z kwasem azotowym, jak i dla hypergoli z nadtlenkiem
wodoru.

WsSréd inicjatoréw mozna wydzieli¢c kilka grup chemicz-
nych. Aminy, reagujac z kwasem azotowym tworzg sole.
Cieplo tej reakcji wystarcza dla zaplonu paliwa. Z nad-
tlenkiem wodoru tworzg nietrwate nadtlenki, ktdérych
rozklad daje dostateczng ilo$é ciepta dla zapoczatkowania
spalania.

Substancje redukujace sa to substancje, ktére reduku-
jac utleniacz, same energicznie sie utleniajg i oddaja do-
stateczng ilo$¢ ciepta do zaplonu. Naleza tu, jak juz
wspomniano poprzednio, pirokatechina, hydrochinon, nie-
ktére nienasycone weglowodory (jak na przykitad winylo-
acetylen), nienasycone weglowodory (jak na przyktad wi-
nyloacetylen), nienasycone etery itp. Niektére substancje
tgcza w sobie zdolno$¢ do zachowania sie jak aminy i sub-
stancje redukujace. Nalezy tu na przyklad hydrazyna, py-
rol, amino-fenole itd.

Katalizatory uzywa sie zasadniczo w ukladach z nad-
tlenk em wodoru. Dla uzyskania zimnego strumienia przez
rozklad nadtlenku wodoru stosuje sie nadmanganiany lub
chromiany oraz dwutlenek manganu. Wspomniano juz
rowniez o miedziocyjanku potasu i solach zelaza réznych
sulfokwasdéw, ktére maja silne dzialanie katalityczne
i zmniejszaja zwloke zaptonu.

Ze wzgledu na to, ze przy omawianiu réznych ukladoéow
paliwo-utleniacz uzyte zostaly roéwniez kryptonimy nie-
mieckie, w zamieszczonej tabli 4 podane sa sklady krypto-
nimowanych paliw i utleniaczy.

Wilasnosci utleniaczy i sposoby ich otrzymywania

Po omoéwieniu zasadniczych ukiadow paliwo-utleniacz
konieczne jest podanie kilku szczegéldéw na temat wias-
nosci i sposobow otrzymywania najczeSciej stosowanych
utleniaczy i paliw.

A. Ciekly tlen

Ciekly tlen tworzy ukiady niesamozaptonowe i stoso-
wany jest zwykle do utleniania alkoholéw lub weglowo-
doréw, ktore spalaja sie w nim jasnym biato-z6ttym
plomieniem. Temperatura spalania jest bardzo wysoka,
rzedu 3006°C.

Sposoby otrzymywania ]

Glownym Zrédlem tlenu jest rektyfikacja skroplonego

powietrza w aparaturze Lindego. Pewne ilo§ci tlenu
Tabela 5
Wtasnosei cieklego tlenu
1 5 «
() ! — — [
ENWr " g & | 8u| B | &
&«5 t\t'af% 9 200 24 Sz = NE =28
0 NAS | NBo | 20 g N €O~ Q‘o?& Q‘UNQ
N~ o | eS| gNa | g2 L58 &Se8 gEaa
BE OES | Okl | BHES | 2P | TOac DM 0E&%3
o, I 32 | 114 | —o18 | —183 | 506 ‘ 0 0,406
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otrzymuje sie rowniez przy elektrolizie wody, gdz'e glow-
nym produktem jest drozszy wodor, a tlen produktem
upocznym. Mate ilo$ei tlenu otrzymuje sie przez absorp-
cjg tlenu w kobaltoaminach organicznych lub przez utle-
nianie w temperaturze okoto 500°C tlenku baru do nad-
tlenku, ktorego rozklad w temperaturze okolo 800°C daje
z powrotem tlenek baru i tlen. Przy odparowaniu jednego
litra cieklego tlenu otrzymuje sie 790 1 gazu (w normal-
nych warunkach).

Sposoby przechowywania i obchodze-
nie sie
W matlych ilo$ciach przechowuje sig go w naczyniach

ewara, w wiekszych w specjalnie izolowanych zbiorni-
kach, zwykle o ksztalc'e kulistym. Nie dziala korodujaco
na metaliczne powierzchn’e zbiornik6w. Powierzchnie te
muszg by¢ czyste, gdyz przy zetknieciu ze smarami lub
innymi substancjami organicznymi nastepuje energiczne
utlenianie, ktorego cieplo prowadzi do odparowania duzej
iloSci tlenu, co moze spowodowaé rozerwanie zbiornika.
Tlen ciekly nie moze by¢ dilugo przechowywany ze
wzgledu na straty przez odparowanie. Korzystniejsze jest
magazynowanie wigkszych objetoSci ze wzgledu na to, ze
odparowanie obniza temperature cieczy i zmn’ejsza prez-
no$é¢ par.

B. Nadtlenek wodoru Hs0»

Stosowany jest w uktadach samozaplonowych; jego
dzialanie utleniajace polega na wydzielaniu tlenu przy
; 1
rozkiadzie H20s — Ho2O + 5 O» w obecnos$ci katalizato-
réw. lub przy podwyzszonych temperaturach. W technice
r;_l!(letowej stosowane jest stgzenie od 70—90%, gdyz przy
nizszych stezeniach nie daje wystar_czajacej ilo$ci tlenu.

Tabela 6
Wtiasnosci nadtlenku wodoru HoOs
Stezenie 9,

Wikanon: 70 | 80 ’ 90 | 100
Wzbr chemiczny H.0,
Cigzar molekularny o 34
Ciezar wtasc. kG/1 (18°C) 1,29 1,35 1,39 1,45
Temp. krzepn.°C ] —37,07 -22,2 | —17.8 —17
Temp. wrzenia °C — — 142* 151*
Cieplo parowania kcal/kG — 36,7 345 325
Ciepto wiasc. (15,5°C)kcal /KG°C 0,68 0,64 0,61 0,58
Lepkosé dynam, (O°C)cP 1,93 | 1,92 | 1,86 | 182
Ciepto tworzenia (H,} 0,—H,0,)
kcal/mol — — — 45 350
Cieplo rozktadu S
H.0,—-H. O | % O, —p - — 23 450
*) Obliczone, gdyz powyzej 100°C nastepuje rozktad.

Sposoby otrzymvwania

Przy otrzymywaniu nadtlenku wodoru (wody utlen onej)
do napedu silnikow rakietowych nalezy wyroznié dwa
stadia. Pierwszym stadium jest otrzymywanie wody utle-
nionej o niskim stezeniu (perhydrol 30"). Drugim etapem
jest stezanie jej za pomocg destylacji do 80—90°%. Do
czasu II wojny $wiatowe] otrzymywanie nadtlenku wo-
doru o tak wysokim stezeniu nie bylo praktycznie opra-
cowane, a produkcja jego uwazana byla za wysoce ne-
bezpieczng ze wzgledu na mozliwoséé wybuchowego roz-
kla_du. Niemieckie czynniki wojskowe, przygotowujace
wojng, przeznaczyly duze sumy na opracowanie tego pro-
plemu. Problem ten zostal przez Niemcow opracowany
Juz w 1936 r., ale byl trzymany zarowno do czasu wy-
buchu wojny, jak i w czasie trwania wojny w najscidlej-
szej tajemnicy. Dopiero w 1944 r. Niemcy za wygérowang
ceng udostepnili Japonii szczegoly metody otrzymywania
stezonego nadtlenku wodoru. Po zakonczeniu wojny wszel-
kie materialy staly sie dostepne i niem'eckie metody nie
tylko ze znalazly zastosowanie w innych krajach, ale zo-
staly jeszcze ulepszone. Ogoblnie rzecz biorge, dla otrzy-
mywania nadtlenku wodoru stosuje sig cztery metody,

a) Elektrolityczne utlenianie kwasnego siarczanu amo-
nu do nadsiarczanu w my$l reakeji 2(HN4)HSOs —
(NH4)2S20g + H2O.

Poniewaz nadsiarczan amonu jest bardzo dobrze roz-
puszczalny w wodzie, zwykle wydziela sie go z roztworu
przez uzyskanie stabo rozpuszczalnej soli potasowe]
wskutek wymiany 2z Kkwasnym siarczanem potasowym
(NH4)2S20g + 2 KHSO4 — KoSpOg + 2 (NHy)HSO4. Otrzyma-
ny nadsiarczan potasu rozklada sie parg wodng i otrzy-
muje sie¢ nadtlenek wodoru o stezeniu okolo 30, ktory
poddaje sie stezeniu: KuS20g + HoO — 2KHSO4 + HoOo.
Jest to najcze$ciej stosowana metoda.

b) Druga metoda polega na poddawaniu wytadowaniom
elektrycznym przy napieciu kilkunastu tysiecy wolt w ko-
morze jonizacyjnej mieszaniny wodoru, tlenu i pary
wodnej. W metodzie tej ofrzymuje sie nadtlenek wodoru
o stezeniu $rednio okolo 10° wprost z tlenu i wodoru.
Metoda ta pracowaly Elektrochemische-Werke.

c) I. G. Farben Industrie stosowal metode, polegajacy
na utlenianiu tatwo utleniajacych sie zwigzkéw orga-
nicznych § usuwaniu tworzacego sie podczas reakeji nad-
tlenku wodoru. Przykladem moze byé utlenianie 2-etylo-
antrachinonu:

o
(1? OH "
C,Hs C,Hs C,Hs
Hy —= +0; —= +H,0,
5 OH 5 TL-50/5< 24

W reakcji tej otrzymuje sie nadtlenek wodoru o steze-
niu okoto 20%.

d) Reakcja nadtlenku baru z kwasem siarkowym prze-
biega nastepujgco: BaO: + H2SO4 — BaSO4 + H20». Otrzy-
many powyzszymi metodami nadtlenek wodoru o stezeniu
10—30°0 zageszcza sie do stezenia 80—95°/0 za pomocg
dwustopniowej destylacji w obecno$ci stabilizatoréw, za-
pobiegajacych rozkladowi grozicemu eksplozjg urzgdzenia.

Sposoby przechowywania i obchodze-
nie sie.

Do przechowywania stosuje sie naczynia szklane (ga-
tunki szkla twardego), naczynia z porcelany i wysoko
gatunkowych stali stopowych oraz aluminiowe. Najlep-
sze i najczesciej stosowane s3 naczynia aluminiowe, przy
czym konieczne jest stosowanie aluminium o czystosci
99,5%. Tak duza czystos¢ podyktowana jest katalizowaniem
przez zanieczyszczenia rozkladu nadtlenku wodoru, co
z jednej strony wywotuje straty, a w krancowych przy-
padkach moze prowadzi¢ do wybuchu. Duzg role odgrywa
rowniez charakter powierzchni naczynia. Dla usunigcia
zanieczyszezen z wewnetrznej powierzchni naczynia trak-
tuje sie ja 10° roztworem NaOH, a nastepnie roztworem
20—30% HNOg3, po czym nastepuje przemywanie wodg nie
zawierajgcg wigcej niz 1 mg/l soli zelaza. Jezeli chodzi
o stabilno$¢é nadtlenku wodoru, to ulega on rozktadowi
w tym mniejszym stopniu, im jest czystszy i im mniej
zawiera soli metali ciezkich. Jako stabilizatora uzywa sie
kwasu fosforowego (120-—150 mg/l) lub pirofosforanu sodu
(100—300 mg/l). Nadtlenek wodoru nie jest substancjg
trujaca, a jego szkodliwe dziatanie polega na dziatan:u
utleniajacym. Przy pry$nieciu na cialo pozostawia biate
plamy, a po diuzszym czasie dziatania wywotuje stward-
nienie skory.

e) Kwas azotowy. Stosowany jest w ukladach samoza-
ptonowych dla utleniania roéznego rodzaju zw.gzkdéw azo-
towyeh (amin), alkoholi, eteréow i weglowodorow. W tech-
nice rakietowej stosowany jest dym’acy kwas azotowy
lub mieszanina nitrujaca. Dymiacy kwas azotowy ma ko-
lor zoly. Przy nasyceniu go dodatkowsg iloscig tlenkéw
azotu przybiera koler brazowoczerwony. Jest on bardzo
silnym utleniaczem, przy czym dodatkowa zawartosé¢ tlen-
kow azotu zwieksza jego reaktywno$¢. Wywiera bardzo
silne dzialanie korozyjne. W celu zmniejszenia dzialania
korozyjnego stosuje sie go czesto w inieszaninie z kwa-
sem siarkowym (mieszanka nitrujaca).

Sposoby otrzymywania .

Najbardz'ej rozpowszechniong metoda otrzymywania
kwasu azotowego jest utlenianie amoniaku w obecnosci
katalizatoréw do tlenku azotu, z kiorych po dotlenieniu
otrzymuje sie nastepnie kwas azotowy.

Sposoby przechowywania I
nia sie. .

W matych ilo$ciach przechowuje sie go i przewozi w ba-
lonach szklanych lub kamionkowych. W wigkszych —
w naczyniach aluminiowych lub z wysoko gatunkowej

obchodze-
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Tabela 7
Wiasnosci kwasu azotowego

- Stezenie 9
Wtasnosci
0 | 8 | % | 100

Wzér chemiczny HNO,
Cigzar molekularny — — — 63
Cigzar wi./20°E/kKG/1 1,423 1,462 1,492 1,520
Tem. krzep.°C —42 — —66,4 —41,2
Tem. wrzenia °C 125 115,5 102,0 86,0
Ciepto wi, kcal/kG°C 0,612 0,580 0,54 0,46
Lepko$¢ [20°/cP 2,2 2,0 1,4 0,9
Cieplo tworzenia z pierwiastkow 0

kcal/mol —_— —_— — 1,15

stali stopowej. Na powierzchni metali, z ktérych wyko-
nane s naczynia, tworzy on ochronng warstwe tlenku,
ktéra chroni metal przed oddzialywaniem Xkorozyjnym.
Na organizm ludzki dziala bardzo szkodliwie. Na skoérze
powoduje przy krotkim oddzialywaniu zzoétkniate stwar-
dnienia (reakcja ksanto-proteinowa), a przy diuzszym
dzialaniu — oparzenia i trudno gojace sie rany. Szkodliwe
jest réwniez wdychiwanie wydzielajgcych sie z kwasu
azotowego tlenkow azotu oraz par kwasu.

D. Inne rodzaje utleniaczy
Opisane powyzej trzy rodzaje utleniaczy znalazly w te-

chnice rakietowej szerokie praktyczne zastosowanie ze
wzgledu na skuteczno$¢ ich dziatania oraz tatwos$é pro-
dukcji. Niemniej jednak jako utleniacze moga by¢ za-

stosowane i inne substancje, ktoére nie dordwnuja swojg
skuteczno$cig dziatania powyzszym trzem utleniaczom, czy

Tabela 8

Wtasnosci najczeSciej stosowanych alkoholi

tez otrzymywanie ich jest kosztowne i trudne. Jako do-
bry wutleniacz pod uwage brany jest czteronitrometan
C(NO9)4 i tlenki azotu. Ponadto mozliwe jest zastosowanie
utleniaczy nie zawierajacych tlenu, jak na przyklad flu-
oru. Fluor jest pod wzgledem chemicznym nadzwyczaj
reaktywny i przy zetknieciu z wiekszag iloscia substancji
organicznych wywoluje ich natychmiastowe zapalenie sie.
Zastosowaniu go w technice rakietowej stoi na przeszko-
dzie stosunkowo niska temperatura wrzenia (—187°C),
n’ski ciezar wtadciwy i bardzo silne wiasnodei korodujgce
i toksyczne.

WiasneSci paliw rakietowych

Omoéwione uprzednio paliwa stosowane w rozmaitych
typach uktadow mozna podzieli¢é na kilka grup, biorac
jako podstawe podziatu ich charakter chemiczny.

Paliwa weglowodorowe stosowane sg w ukladach nie-
samozaptonowych (z cieklym tlenem, =z tlenkami azotu
lub czteronitrometanem), jak i w samozaptonowych z nad-
tlenkiem wodoru i kwasem azotowym. W tym ostatnim
przypadku stosuje sie je jako dodatek lub rozpuszczalnik
do paliw samozaplonowych. Najcze$ciej stosuje sie mie-
szan.ny weglowodorowe otrzymane z ropy naftowej (ben-
zyny, nafty, lekkie oleje napedowe) oraz z wegla ka-
miennego (benzen, toluen, ksylen, solwent-nafta itd.).

Oproécz tego znalazly zastosowanie weglowodory
nasycone, takie jak acetylen, winylo-acetylen itp.

Paliwa alkoholowe 1 eterowe sg stosowane przewaznie

nie-

w ukladach niesamozaplonowych, rzadziej natomiast
w uktadach samozaplonowych jako dodatek. Najczesciej
stosowanymj alkoholami jest alkohol metylowy i etylo-

wy ze wzgledu na ich tanioéé¢ i tatwosé otrzymywania.
Ponadto stosowany byt réwniez alkohol furfurylowy. Z ete-
row, jak juz wspomniano, uzywano w ukladzie z HNO;
nienasycone etery (wizole) W tabeli 8 =zestawione s3
wlasno$ci najeze$ciej stosowanych alkoholi.

Zwigzki azotowe jako paliwa

a) Azotany | nitrozwigzki: Wieksza cze§é¢ ni-
trozwigzkow sg to substancje state, odznaczajace sie bar-
dzo silnymi wilasnosciami wybu-
chowymi, podobnie jak i azotany.
Jak juz wspomniano, znajduja one
zastosowanie w malych pociskach

rakietowych jako jednosktadniko-
Wtasnosei ) Cigzar| N — Ciepto Dynkax?: we paliwo stale. W postaci cieklej
Wé?éz%ge- Il{Tll](I)EI:: ﬁ%% kizep. | wrze | wiase, L%J/p?‘;; stosowany byl azotan metylu w
Nazwa ny oS o c nia °C | keal/kG°C 10°C mieszaninie z z}lkoholem n_)etylo—
substancji VEU wym zwanej mirolem. Z cieklych
nitrozwigzkéw najwieksze zastoso-
Alkohol metylowy CH,0H 34 0,791 | —98 0,59 0,66 wanie znalazt mononitrometan.
— e b) Amoniak uzywa sie jako
Alkohol etylowy C.H,0H 46 0,789 | —114,5 0,62 1,4 paliwo rakietowe w postaci cieklej
wraz z tlenem jako wutleniaczem.
'l ki Daj.e on wysok_ie tempera@ury spa-
Alkohol furfurylowy N \cH,oH 98 1,13 —32 178 0,58 8,1 lania oraz duzo produktéw gazo-
O wych. Jest cieczg trujaca o duzej
preznosci par, co sprawia trudno$ci
przy jego stosowaniu.
Wiasnosci zwigzkow azog)%\lfj;}jl 9qtosowanvch jako paliwa G Hedruayng i WHCLisg
) = = hydrazyny. Hydrazyna (NoHy),
Wiasnosei - v —— — it - a przede wszystkim jej wqdma'n
l\m ‘Wzor chem. ﬁfﬁiaﬂﬁ; Vglfézé. krzeppn. Wrzenri)a w{'fé((:). IaifligﬁL (NZZ_H*l'HzO) jest Jednym z najczes-
substancji G/cm? °c °C kcal/kG°C cP ciej stosowanych paliw sposréd
zwigzkoédw azotowych, Juz podczas
Nitrometan CI,NO, 61,0 1,139 —29 101,2 0,41 0,654 ostatniej wojny byl wodzian hy-
: drazyny uzyty przez Niemcéw w
Hitrostan SN0, 50 3,002 = 1 — 0,671 mieszal{inieyzy alkoholem metylo-
Azotan me- CH,ONO, 71,0 1,205 —20 66 = 0,491 wym do napedu mys$liwea rakie-
tylu towego WMe-163 z silnikiem Wal-
Amoniak NH, 17,0 0,817 —718 —33 1,05 0,14 ter HWK-£09. Obecnie stosowany
|—179°C/ /—60°C/ jest w kilku typach rakiet. Przy
= — = reakeji z nadtlenkiem wodoru wy-
HyQuazynn N H, 32,0 1,00 Ak 13 /2()7’33/ 1,0 stepuja jednakze duze opdzZnienia
zaplonu, co grozi mozliwoScia wy-
Hydrgzyny N.H,.H.0 50,0 1,03 —40 118 = = buchu i dlatego konieczne jest sto-
s L sowanie katalizatoréw (np. miedzio-
Anilina CyH;NH, 93,1 1,02 — 6 184 0,48 6,6 cyjanku potasowego). Latwo roz-
/16°c/ ¢/ puszeza sie w  wodzie, alkoholach
Ksylidyna-m/ [(CH,),C,H,NH,| 121,1 0,978 50 213 o — 1 innych rozpuszczalnikach orga-
nicznych. Niemecy otrzymywali hy-
Tréj_etanola— N(CH.CH.OH), 149,1 1,12 21 206 == — drazyne na wigksza skale za po-
mina /15 mmHg/ i o 3
moca reakeji Raschiga z podchlory-
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néw metalj alkalicznych w obecno$ci nadmiaru amonialku:
NaOCl + 2NH3 — NHoNH» -+ NaCl + H»0.

Hydrazyna jest zwiazkiem trujgcym,a jej pary moga wy-
wolywaé¢ czasowa $lepote. Byly réwniez robione préby za-
stosowania jako paliwa rakietowego hydrosylaminy NH>OH.

d) Aminy sg bardzo czesto uzywanymi paliwami w te-
chnice rakietowej ze wzgledu na to, Ze wigkszo$¢ z nich
z nadtlenk'em wodoru, jak i z dymigcym kwasem azoto-
wym, daje mieszanine samozaptonowa. Do najcze$ciej sto-
sowanych nalezy anilina. Stosowane byly ponadto ksy-
lidyna i tréjetanolamina. Stosowanie amin jako paliwa,
mimo ich niewatpliwych zalet, jest cze$Sciowo ograniczone
ich wysokg cena.

W tabeli § zestawione zostaly wlasno$ci zwiazkéw azo-
towych uzywanych jako paliwa ciekle dla silnikow rakie-
towych.

Inne paliwa

Oprécz omdéwionych powyzej réznych rodzajéw paliw,
ktore znalazly w mniejszym lub wiekszym stopniu prak-
tyczne zastosowanie w technice rakietowej, robiono pré-
by =zastosowania calego szeregu innych substancji, ktére
ze wzgledu na swoje wtasnosci moga by¢é brane pod
uwage jako paliwa. Jak juz wspomniano, byly przepro-
wadzane proby z koloidalnymi roztworami metali w roz-
nych paliwach podstawowych oraz cieklymi zwigzkami
metalo-organicznymi. Z ciekawszych préh wymienié na-
lezy ponadto zastosowanie borowodoréw (BnH,,), ktoére
dajg duze ilosci wodoru oraz krzemowodoréow (silanow).

Poruszane zagadnienia omawiane sa ze wzgledu na
szczupte ramy niniejszego artykulu jedynie w zarysie,
a zostaly zestawione na podstaw.e zamieszczone] ponizej
literatury.

Artykut wplyngl dnia 25 pazdziernika 1355 r.

Uzupetnienie

Od chwili oddania do Redakeji
lonieczne ze wzgledu na bardzo szybki rozwoj techniki
rakietowej, uzupelnienie go naswietleniem przynajmniej
W najogélniejszym zarysie najwazniejszych osiagnie¢
ostatniego okresu.

Intensywne badania przeprowadzane sg zar6wno nad
paliwami, jalk i utleniaczami, opracowuje sie nowe paliwa
i utleniacze, a poznaje sie mozliwie wszechstronnie uprzed-
nio juz opracowane i wprowadzone do eksploatacji.

Paliwa, ktére znalazlty juz praktyeczne zastosowanie sg
badane z punktu widzenia ich szkodliwego oddziatywa-
nia na organizm ludzki, oddzialywania korozyjnego, wlas-
nosci wybuchowych itp. Prowadzone sa prace zmierza-
jace do polepszenia ich wtasno$ci eksploatacyjnych oraz
opracowania prostszych 1 tanszych metod ich produkeji.

Zagadnienia te poruszane sj coraz cze§ciej na lamach
wielu pism technicznych. Trwaja réwniez poszukiwania
nowych, lepszych paliw, przy czym pod uwage bie-
rze sie przede wszystkim te, ktore odznaczaja sie wy-
sokim cieplem tworzenia (a wiec i wysokim cieplem roz-
ktadu) oraz posiadaja inne wlasno$ci, dajace im pierw-
szenstwo jako paliwa rakietowe (lotno$é, lepko$é, reak-
tywno$é chemiczna itp.).

Ogblnie jednak mozna powiedzie¢, ze nie ma w tej
dziedzinie jakich$ specjalnych osiggnie¢ i oméwione uprzed-
nio grupy paliw sg do dzisiaj uwazane za najlepsze.

Powazniejsze osiagniecia nalezy zanotowaé w dziedzinie
utleniaczy.

- Jedli chodzi o nadtlenek wodoru, to opanowano zupeiie
jego prlogiukch i stezanie, a wskutek dokiadnego zbadania
wlasnosci wybuchowych i sposobdéw stabilizacji, nie przed-

artykutu wydaje sie

stawia on juz przy eksploatacji, transporcie i magazyno- |

waniu zadnego niebezpieczenistwa. Cena stezonego nad-
tlenku wodoru wynosi w USA okolo 50 centéw za funt
(110 centébw za kilogram).

Bardzo powaznym osiggnigeiem jest opracowanie, co
prawda na razie na skale laboratoryjna, metod otrzy-
mywania cieklego ozonu oraz jego mieszanin z cieklym
tlenem.

Ozon jako utleniacz ma ogromne zalety i wielka przy-
sz}os’é gdyz jako substanecja, dla utworzenia ktorej ko-
nieczna jest wielka ilo$¢ energii, przy rozktadzie wydzie-
la te energie. Ciepto rozkladu wynosi 23000 cal/mol
tlenu. Uzycie ozonu zamiast tlenu zwieksza temoerature
spalania i szybko$¢ wyplywu gazéw. Przy rozkladzie wWy-
dz'ela sie ponadto tlen atomowy O, ktéry w pordwnaniu
z tlenem czasteczkowym Os odznacza sie wielokrotnie
wieksza reaktywno$cia. Poza tym ozon posiadajacy wigk-
szg gesto$¢ od tlenu jest bardziej ekonomiczny, gdyz w te
sama pojemno$¢ zbiorn‘kéw mozna zabraé wiecej utle-
niacza. Do niedawna ozon uwazany byl za substancje wy-
buchowa i niezwykle nietrwata.

Badania wykazaty, 7e wigksza trwaloéé osiaga sie w sta-
nie ciekltym, niemniej jednak posiada on dalej silne
wiasnosei wybuchowe. Jak stwierdzono, przyczyna tych
wlasno$ei wybuchowych sa zawarte w tlenie uzywanym
dla qtrzymywania ozonu bardzo matle ilosci ($lady) sub-
stanCJ} organicznych (przede wszystkim acetylenu), kto-
rych jest pewna ilo$¢ w powietrzu, a ponadto przedostajg
sig one do tlenu przy sprezaniu go w sprezarkach (roz-
klad smardéw). Stosowano skomplikowane sposoby oczy-

szezania tlenu, ktore dawaty mniej lub wiecej pozytywne
wyn'ki. Najlepszym sposobem oczyszezenia tlenu okazalo
sie przepuszczanie go w temperaturze 1300°C nad katali-
zatorem z tlenku miedzi. W tych warunkach wszystkie
substancje organiczne spalajga sie na CQOs i H20. Otrzy-
many z tak oczyszczonego tlenu ozon jest trwalty i nie
latwo ulega eksplozji. Otrzymuje sie go przez poddawanie
tlenu w ozonizatorze cichym wytadowaniem elektrycznym.
Nastepnie zaraz sie go ozigbia i skrapla za pomocg cie-
ktego azotu. Temperatura skroplenia —111,9°C. Dotych-
czas stosowane metody otrzymywania ozonu dajg nile-
wielkie wydajno$ci dochodzace do dwudziestu kilku pro-
cent.

Tak wigc otrzymuje sie nie czysty ozon, lecz jego mie-
szaniny z tlenem.

O wiele wigksze trudno$ci nastrecza otrzymanie "trwa-
lych, nfe ulegajgcych wybuchowi, gazowych m’eszanin
tlen-ozon. Obecnie w tym kierunku prowadzone sa ba-
dania.

Ostatnio coraz wiekszego znaczenia jako utleniacz na-
biera czteronitrometan C(NO2)s, ktory jest w artykule
potraktowany jedynie marginesowo. Zawiera on cztery
grupy nitrowe i jest silnym utleniaczem. W poréwnaniu
z c'eklym tlenem, ktéry ma gestosé 1,14, czyli daje
1,14 kG/1 czynnego tlenu, czteronitrometan o gestosei
1,64 daje 1,07 kG/I czynnego tlenu. Posiada on wysoka
temperature wrzenia 126°C, a lepko$¢ w 20°C, 1,76 cP,
a wizc lezgce w granicach, jakie sa wymagane od dobrych
utleniaczy dla silnikéow rakietowych.

Przykra wtasnos$cia jest jego wysoka temperatura
krzepniecia, a mianowicie 13,8°C. Aby czteronitrometan
mogt byé zastosowany, =zachodzi Kkonieczno$é obnizenia
jego temperatury Kkrzepniecia za pomocg dodatkow. Do-
datki te nie mogg pogarszaé innych wlasnosci czteroni-
trometanu, a przede wszystkim wtasnodei utleniajgcych.
Przeprowadzono proby nad zastosowaniem jako $rodkow
obnizajacych temperature krzepnigcia tlenkoéw azotu. Do-
datek 20° N20Os powoduje, ze otrzymana mieszanina za-
marza przy —14°C, a w temperaturze eutektycznej dla
35% przy —30°C.

Takie mieszaniny maja dobre wlasno$ci utleniajace,
jednakze odznaczaja sie duzg preznoécia par oraz silnym
oddzialywaniem korozyjnym. Jako §rodek obnizajacy tem-
perature Kkrzepniecia moze w gre wechodzié¢ réwniez mo-
nonitrometan CH3NOs», ktérego 25 dodatek obniza tem-
perature krzepniecia do —8,5°C, a £50% do -—26°C. Zasto-
sowanie czteronitrometanu jako dobrego utleniacza ogra-
niczone jest réwniez jego wlasno$ciami wybuchowymi.

Zaznaczy¢ nalezy, ze dodatek tlenkéw azotu nie tylko
obniza temperature Xkrzepniecia, lecz réwniez zmniejsza
jego witasnos$ci wybuchowe.

Czteronitrometan latwo miesza sie z rdézinymi cieczami
organ.cznymi, tworzac z nimij dobre paliwo jednoplyno-
we, ktore po zapaleniu spala sie spokojnie. Niestety mie-
szaniny takie posiadaja bardzo silne wiasno$ci wybuchowe
i to tym silniejsze, im sklad mieszaniny jest bardziej
zbl.zony do sktadu stechiometrycznego.

Czteronitrometan otrzymuje sie¢ na drodze nitrowania
acetylenu, bezwodnika kwasu octowego oraz ketenu. Do-
tychezas produkcja czteronitrometanu nie wyszla poza
skale poéltechniczng, a w kilku zakladach urzadzenia stu-
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zace do jego produkcji ulegly znlszczeniu wskutek wy-
buchu.

Warte wzmianki sg rowniez préby z utleniaczami bez-
tlenowymi, a mianowicie z fluorem i jego chlorowcowymi
pochodnymi, a w szczegoélnosci trojfluorkiem chloru CIF3.

Fluor w zetknieaiu 2z wigkszo$cig substancji organicz-
nych reaguje nadzwyczaj energicznie z wydzieleniem bar-
dzo duzych iloSci ciepta. Mozna powiedzie¢ obrazowo, ze
substancje te ,spalaja” sie w fluorze. Reakcja czgsto jest
tak energiczna, ze prowadzi do wybuchu. Jego zastoso-
wanie jako wutleniacza, jak juz wspomniano, ogranicza
silna reaktywno$¢ chemiczna, ktéra prowadzi do calego
szeregu trudno$ci zwigzanych z jego korozyjnym oddziaty-
waniem. Poza tym jest on silnie toksyczny.

Latwiejsze do zastosowania sg jego zwiagzki, a w szcze-
gbélnosci trojlluorek chloru ClFs. Jest to substancja o tem-
peraturze Kkrzepniecia —83°C 1 temperaturze wrzenia
11°C, czyli w normalnej temperaturze jest on gazem. Pod
wzgledem reaktywnoéci tylko nieznacznie ustepuje fluo-
rowi. Jest zwigzkiem silnie korodujgcym i toksycznym.
W postaci cieczy jest bardziej reaktywny niz gaz. Mimo
swojej ogromnej reaktywnosci moze by¢ przechowywany
w zwyklych naczyniach metalowych, szczegdélnie ze stali
stopowych, mosigdzu lub niklu, gdyz tworzy on powierz-
chniowa warstwe ochronng fluorku metalu, z Kktérego
zrobione jest naczynie, nie dopuszczajacg do dziatania
korozyjnego. Nalezy tu wspomnieé¢, ze reaktywnosé ClFs
jest szczegblnie godna uwagi, gdyZz pomijajac wspomniane
juz odzialywanie na zwigzki organiczne, reaguje on
bardzo energicznie z wodg (tworzace szkodliwe dla zdro-
wia produkty gazowe HF, OF. i Clg), a nawet z piaskiem
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(tworzac lotne zwiazki krzemofluorowe np. SiF4). Z tego
wzgledu Niemcy, a nastepnie Amerykanie, robili préby
nad zastosowaniem go do napelniania bomb zapalajacych,
gdyz plomien wywolany przez ten zwigzek nie daje sie
ugasi¢ normalnie stosowanymi $rodkami.

Jako substancje utleniajgce w gre mogg
szcze inne zwigzki fluoru z chlorowcami.

Tak w najogoélniejszym zarysie przedstawiaja sie nie-
ktére nowe osiggniecia w dziedzinie paliw i utleniaczy
dla silnikow rakietowych.

Uzupelnienie wptyneto dnia 20 listopada 1956 .

wchodzi¢ je-
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Analiza rozwoju produkcji platowcéw

W artykule przeprowadzona jest analiza rozwoju produkcji platowcow na tle
charakteryzujagecych jag podstawowych czynnikdw: ekoromiicznych. Zagadnienia na-
Swietlone sq od strony technologicznej stawiajgc jednoczesnie tematy dla odpo-

wiedzi

konstruktoréow i uzytkownikdéw. Poniewaz dane

liczbowe 1t tabelaryczne

zaczerpniete sq w wiekszosci z literatury panstw zachodnich, odpowiednie wskaz-
niki przyjmowaé nalezy dla maszych warunkéw =z uwszglednieniem rdéznic zacho-

dzqcych pomiedzy charakterem produkcji malo- i wielkoseryjnej

oraz w odnie-

sieniu do aktualnych mozliwosci produkcyjnych. Zasadniczym celem wysuniecia
tego tematu jest cheé sprowokowania fachowcéw lotniczych do zabrania gtosu
w tej sprawie i przyczynienia sie do przedyskutowania wiasciwego kierurky roz-
woju naszego lotnictwa.

Historia rozwoju przemystu budowy platowcéw nie ma
odpowiednika w zZadnej innej galezi przemystu. Podsta-
wowymi jej przejawami jest szalone tempo rozwoju, réz-
norodno$¢ i olbrzymi zakres zagadnien jakie obejmuje,
wreszcie wyjatkowa ilosé i $miato$é podejmowania no-
wych koncepcji technicznych.

Mozna wyodrebni¢ kilka podstawowych czynnikow pro-
dukcji, na ktérych najwyrazniej odbija sie specyfika roz-
woju produkecji platowedéw. Sg to mianowicie:

materiat

iloé¢ sztuk produktu

zatrudnienie wg specjalizacji

pozycje nakladu roboczogodzin warsztatowych
metody wytwarzania

koszty.

Naturalnie cato$¢ zagadnienia rozwoju przemystu bu-
dowy platowecow zwigzana jest $cidle z rozwojem Kkon-
strukeji samolotow. Trzeba tu przy okazji podkres$li¢, ze
wzajemny wplyw konstrukeji i metod wytwarzania zmie-
nil swoéj charakter na przestrzeni okresu istnienia lot-
nictwa. Poczgtkowo konstrukeja stawiala przed techno-
logia pewne zadania wykraczajace nieraz poza o0golny
poziom techniki. W ten sposob doszlo do wprowadzenia
nowych materialéw, jak stopy lekkie oraz opracowania
nowych metod produkeji, jak techniki zgrzewania czy

tez klejenia metali. Obecnie nowe metody produkeji majg
mozliwo$é rozwijania nowych koncepcji konstrukeyjnych,
czego dowodem moga by¢ np. rozne mozliwosei wytwa-
rzania elementéw integralnych.

Przechodzgce do pob.eznej analizy wymienionych wyzej
podstawowych czynnikow produkeji zauwazamy, ze w za-
kresie zagadnien materialowych istnieje stata, oczywista
zreszta tendencja polepszania ich wlasnosci, czyli tzw.
wytrzymalto§el wiasaiwej (rys. 1).

Poczgtkowo podstawowym materiatem uzywanym przy
produkecji ptatowecow bylo drewno, a nastepnie przez
krétki stosunkowo okres stale stopowe. Najwieksza jednak
role odegraly stopy lekkie na bazie aluminium i magne-
zu. Wprowadzenie tych materialéw do przemystu i olbrzy-
mi wzrost ich produkecji (rys. 2) zwigzany jest jak naj-
$cislej z rozwojem przemystu lotniczego. W ostatnich la-
tach zaobserwowa¢ mozna pojawienie sig¢ 1 wprowadzenie
do budowy platowcow stopow tytanu. Wzrost produkeji
tego metalu (rys. 2) i jego dobre wtasnosci w zastosowa-
niu do potrzeb lotnictwa pozwalaja wnioskowaé¢, ze wcho-
dz!my w nowy okres mozliwosei konstrukeyjnych samo-
lotow. Omawiajac zagadnienia materialowe nie mozna
pomingé tworzyw sztucznych. Préby zastosowania two-
rzyw sztucznych do budowy elementéw Kkonstrukcyjnych
platowcoéw sg wlasnie przejawem przodujgcej mysli tech-
nicznej. Obecnie uzycie nowych materialdow do budowy
wiekszych zespoldw wysoko obciazonych ogranicza sig
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do jednostek prédbnych, ,latajacych celow” oraz po-
ciskow sterowanych. Niektoére jednak elementy (jak np.
koputy radarowe, zbiorniki, owiewki, a nawet czesci po-
kry¢) wykonuje sie¢ z tworzyw sztucznych rdéwniez dla
ptatowcéw seryjnych. Dobre wtlasnosci tych materialéw
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Rys. 2. Produkcja podstawowych materialéw lotniczych w okresie
rozwoju lotnictwa

jak: maly ciezar, wysoka
dla fal
wierzchni, wreszcie latwa obrabialno$é, przy jednoczes-
nych zadowalajacych wynikach préb zastosowania prak-
tycznego pozwalajq przypuszcza¢, ze tworzywa sztuczne
odegraja powazng role w budownictwie platowcow.
Ogoélnie biorgc ilo§¢ pozycji materialowych (w zakresie
gatunkéw) jest bardzo duza i obejmuje obecnie np. dla
platowca pasazerskiego $redniej wielko$ci okolo 80—150
pozycji.

Sposob, w jaki ilo$¢ sztuk produktu wplywa na rozwdj
i charakter produkcji, jest mniej wiecej jednakowy dla

wytrzymalosé¢, przenikalnosé

radiowych, mozliwo§é uzyskania gtadkich po-

roznych galezi przemyslu. W lotnictwie jednak nawet ten
czynnik ma charakter specyficzny.

Przede wszystkim trudno jest poréwnywaé produkt
w poszczegolnych latach ze wzgledu na bardzo znaczne
zmiany konstrukcji. Z drugiej strony zdarzajace sig cze-
sto wprowadzenie dla tego samego typu ptatowca rézinych
zarowno pod wzgledem techniecznym, jak i organizacyj-
nym metod produkcji, spowodowaé moze nienormalny
obraz ksztaltowania sie tego zjawiska. Dobrym przykla-
dem bedzie tu produkcja nowoczesnego bombowca od-
rzutowego typu ,Canberra”, wytwarzanego przez zakla-
dy angielskie oraz z licencji przez amerykanskie. RoOzni-
ce w podziale fabrykacyjnym platowca, stopniu oprzyrzg-
dowania produkeji oraz kwalifikacji zatrudnionego per-
sonelu, spowodowaly zupelnie inny charakter produkeji,
mimo ze wielko$¢ produkcji w obu przypadkach byta
tego samego rzedu.

Wreszcie najwazniejsze jest moze to, ze wymagania sta-
wiane w budowie platowcdw, przy niezmiernie wysokim
stopniu skomplikowania produktu, juz dla malych nawet
iloSci wymagajg takiego przygotowania produkeji w za-
kresie wyposazenia w obrabiarki, oprzyrzgdowania mon-
tazowego oraz metod wytwarzania, jaki w innych gale-
ziach przemysitu bylby sltuszny dopiero dla $redniei lub
duzej serii.

Ksztaltowanie sie produkcji platowedow pod wzgledem
iloSciowym wykazuje rowniez niekonsekwencje w sto-
sunku do normalnych objawéw wzrostu produkcji. Fakt
ten tlumaczy sie tym, ze przemyst lotniczy pracuje w glow-
nej mierze dla potrzeb wojska, stad wiec w duzym stop-
niu zalezny jest od sytuacji politycznej.

Zestawienie podane w tabl. 1 ujmuje produkcje platow-
cow w USA, bedzie ono jednak rowniez charakterystyczne
w swych wahaniach ogolnie dla $wiatowej produkcji sa-
molotéw na przestrzeni tego okresu.

Z poniiszego zestawienia zdawa¢ by sie moglo, ze
obecnie produkcja platowcow wykazuje tendencje znizko-
wg, co byloby sprzeczne z rzeczywistym stanem rzeczy,
ktéry cechuje wlasnie wyjatkowy rozwdj lotnictwa. Te
pozorng sprzecznos¢ wyjasni kilka poréwnan. W roku
1939 powierzchnia zakladéw przemysiu lotniczego St.
Zjedn. wynosila ponad 900 tys. m% a w roku 1950 — oko-

Tabela 1
Zestawienie produkeji samolotow w USA
Samoloty Samolot
Rok wojskowe cywilney Razem sztuk
1909 1 1
1912 16 29 45
1914 15 34 49
1915 26 152 178
1916 142 269 411
1917 2 013 135 2148
1918 13 991 29 14 020
1919 682 98 780
1924 317 60 377
1925 445 344 789
1926 478 708 1186
1927 609 1386 1995
1928 847 3499 4 346
1929 779 5414 6193
1930 836 2 601 3437
1935 336 1374 1710
1939 2195 3661 5 856
1940 6019 6785 12 804
1941 19 433 6 844 26 277
1942 47 836 - 47 836
1943 85 898 — 85 898
1944 96 318 — 96 318
1945 47 714 2 047 49 761
1946 1 669 35 001 36 670
1947 2100 15 617 17 717
1948 2 300 7 302 9 602
1949 2 500 3 600 6100
1950 3 000% 3520 6 520%
1951 5 400X 2477 7 877%
1952 9 000X 3 509 12 509%
1953 11 000% 4134 15 134X
1954 9 600X 3384 12 984%
X) oznacza wartos¢ szacunkowa,
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Tabela 2

Rozbicie pracownikéw inzynieryjno-technicznych wg specjalizacji w

od typu samolotu

py skladowe. Dla przykladu podaé
mozna, ze obecnie dla samolotu
my$liwskiego 30 od 33% ciezaru
przypada na sam platowiec bez

zaleznosci

“\__ InZynierowie wg specja- & é‘ by 3§ - wyposazenia, 15 do 20 na zespGl
lizacji*) w % & 9 Ea g . o9 B %m napedowy, 10 do 12% na urzadze-
i . EU{ g‘§ ﬁﬁgi gg pia‘l pomocnicze, reszta zaé., tj. do
g EE ;; ?% %ggg bgpg ‘_33‘/43, przypada na paliwo i uzbro-

e .0 = oA S88g S jenie,
.;E’ &é‘g g_fé 85 E —Egﬁ‘g BF Ogdlnie biorac ciezar platowca
23 @ g 955 B v :Ei‘j: " bez wyposazenia waha sie obecnie
aZ | N 229 g3 8 omg | 8% w zakresie 20 do 40% cigzaru samo-
Typ samolotu B2 H S RS 2 H Ao ES no lotu w locie. Nie wchodzae juz
Treningowy 100 | 54,0 9,4 2,4 2,0 24,0 8,2 giebiej w zestawienie danych po-
réwnaweczych platowcecow i ich pro-
Myéliwiec 100 39,0 10,0 8,3 6,3 21,0 13,2 dukeji w roznych latach, mozemy
jednak wyciagna¢ wniosek, ze
Mysliwiee specjal. 100 56,0 12,0 4,0 4,9 177 6,3 mniejsza — w poréwnaniu z okre-
sem II wojny swiatowej -— liczba
Mysliwiec bombardujacy 100 40,0 11,4 3,2 33,0 35,0 7,4 produkowanych obecnie samolotéw
Mysliwiee morski 100 38,0 14,0 4,5 2,8 33,2 7,5 b’yna.]'mmej nle. kryk’ - S-Oble ter}_
dencji hamowania rozwoju lotni-
Bombowiec morski 100 40,0 15,0 3,5 1,2 29,3 11,0 ctwa, wreez przeciwnie. Odpowied-
S nika szukaé¢ nalezy w znacznie
Bombowiec ciezki 100 49,5 7,0 1,0 10,0 19,0 13,5 zwiekszonej zdolnosci bojowej sa-
molotéw  wojskowych oraz eko-
Wodnoptatowiec 100 48,0 12,7 10,2 53 19,5 4,3 nomij eksploatacji samolotow pasa-

: ] ] ' _ ] zersko-transportowych.

)T;';eba pl»fzy tyn’i.zazy}aczyé, ze obecnie przemyst lotniczy zatrudnia fachowcéw ponad 250 Analizujac temat rozkladu ob-
vzhychispecializacil. ciazenia roboczogodzin warsztato-

1o 5,5 miliona m2 Ilo§¢ pracownikow zatrudnionych w ame-
rykanskim przemysle lotniczym wynosila w roku 1944
okoto 2 miliony, a w roku 1954 — 805 tys. Wynika stad,
ze w pierwszym przypadku na 1 platowiec pracowalo

rocznie okoto 21 pracownikow, w drugim za§ — 62. Fakt
ten rowniez ma swoja wymowe.
Stosunek  pracownikéw  inzynieryjno-technicznych do

pracownikéw warsztatowych wykazuje réwniez charakte-
rystyczna tendencje. W roku 1943 — 1946 w amerykan-
skim przemy$le lotniczym na 1 pracownika o wyksztal-
ceniu technicznym przypadalo 22 robotnikéw, a 1 spe-
cjalista elektryk wystarczat na 1000 robotnikéw. W ro-
ku 1952 na 1 inzyniera przypada ich tylko 8, a na elek-
tryka juz tylko 24. Obecnie stan ten wyglada jeszcze dra-
styczniej.

Jﬁ:dyny stuszny wniosek z tych liczb mozZze by¢é naste-
pujacy. Przemyst lotniczy staje sie przemystem wybit-
nych fachowcow.

Zestawienie potrzeb przemystu platowcowego na pra-
cg)w.nikc';w inzynieryjno-technicznych poszczegdlnych spe-
cjalizacji w zaleznoSci od typu platowca przedstawione
jest w % w tabeli 2.

Niemniej ciekawym i charakterystycznym przyczyn-
kiem dla tych rozwazan bylaby analiza ksztaltowania sie
ciezaru samolotéw, ktérych zestawienie podane jest na
rysunku 3.

Nalezy przy tym zdaé sobie sprawe z tego, ze ciezar ten
dla samolotéw z rdznego okresu w zalezno$ci od typu
rozkladal si¢ w roznym stopniu na poszczegdlne jego gru-
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TL-35/56-R3
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Rys. 3. Wzrost cigzaru samolotéw produkeji Douglasa w latach
1930—1955. Samoloty serii A sg to typy lekkich platowcéw bhojo-
wych, serii B i AD przeznaczone sg dla lotniskowcoéw

wych na poszczegdlne typy robot
bledem byloby dgzenie do ustalenia statych wskaznikow.
Sg one zmienne w bardzo szerokich granicach i mozna po-
wiedziee¢ tylko tyle, 7e zaleine sg od wielko$cl produkeji,
metod wytwarzania, stopnia oprzyrzadowania rob6t po-
szczegblnych lypoéw, no i naturalnie typu platowca.

Jako zupelnie orientacyjne wartosci przyja¢é mozna

roboty $lusarskie 25—30%
obrobka mechaniczna 10—14%0
montaze podzesp. i zespoldw  30—35%
montaze instalacji i wypos. 15—20%0
rozne inne roboty 5—129/y

Naturalnie analize tego zagadnienia mozna jeszcze po-
glebi¢ rozpatrujac w ramach danego typu robot naklad
roooczogodzin na poszezegblne metody. Tak np. dla bom-
boweca na obrébke mechaniczng skilada sie

toczenie 3%
frezowanie 22%0
wiercenie 20%0

szlifowanie i inne 5%

Wszystkie dane tego rodzaju powinny by¢ zbierane w za-
kladach produkeyjnych, stanowia one bowiem dla techno-
loga jedyny material, jakim begdzie sie¢ postugiwal przy
przygotowywaniu nowej produkeji.

Olbrzymji postep w zakresie stosowanych metod wytwa-
rzania rowniez nie ma odpowiednika w zadnej innej ga-
lezi przemystu. W okresie niespelna 30 lat, wychodzac
z metod jak najbardziej prymitywnych (rys. 4), zaklady
produkecji ptatoweéw nie tylko udoskonalily znane procesy
technologiczne, ale przede wszystkim opracowaly { wpro-
wadzily do produkecji szereg nowych.

Produkcja obecna, jezeli nie mozna jej nazwa¢ masowa,
to w kazidym razie jest ona seryjna, a dla platowcow
niektorych typow nawet wielkoseryjna (rys. &) prowadzona
systemem taktowym, a nawet tasmowym.

W dziedzin‘e polgczen rozwinieta i wzbogacona zostata
technika klejenia drewna i niemetali. Opracowane zostaty
specjalne metody spawania blach cienkich. Wprowadzono
szereg udoskonalen w dziedzinie nitowania konstrukeji
cienkosciennych.

Dalej trzeba wspomnie¢ o opracowaniu i wprowadzeniu
do produkeji techniki zgrzewania blach ze stopoéw lek-
kich — metody, z ktorej obecnie chetnie korzystaja inne
przemysty. Wreszcie na podkreslenie zasiuguje opracowa-
nie i praktyczne zastosowanie w skali produkecyjnej me-
tody klejenia metali.

W zakresie techniki wytwarzania detali przemys! ptatow-
cowy rowniez poszczyciC sie moze wspaniatymi zdobycza-
mi. Obrobka widrowa wzbogacona zostala nowymi meto-
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Pl

Rys. 4. Charakter ,,produkeji” platowecéw w roku 1920

dami i urzgdzeniami do obrdobki elementow ze stopoéw
lekkich o bardzo skomplikowanych ksztaltach.
Ale prawdziwg rewelacjg sy zdobycze w dziedzinie ob-

rébk. plastycznej. Dla ksztaltowania blach wprowadzono.

caty szereg specjalnych obrabiarek oraz zastosowano i roz-
winigto metody obciagania, kucia w foremnikach z ma-
terialdw niskotopliwych, wreszcie ksztaltowanie za po-
mocg matrycy elastycznej, tj. guma lub metodami hydro-
technicznymi.

Dalsze zdobycze w tej dziedzinie, to rozwoj metody wy-
ciskania i prasowania - przede wszystkim w zastosowaniu
do przedmiotéw o duzych i bardzo duzych rozmiarach zna-
nych pod nazwg elementéw integralnych.

Zupelnie oddzielne zagadnienie stanowig specjalne me-
tody trasowania oraz pomiaréw, wreszcie olbrzymia dzie-
dzina oprzyrzadowania montazowego, nie majaca odpowied-
n.ka w innych galeziach przemyslu ani pod wzgledem
typu, ani tez pod wzgledem zakresu zastosowania.

Nie jestesmy w stanie w tym krétkim wstgpie wymienié¢
wszystkich zdobyczy, jakie przemysi platowcowy dokonat
w dziedzinie rozwoju metod wytwarzania, fakty jednak sta-
nowia o tym, ze jest on uznawany jako przemyst przodu-
jacej techniki.

Pozostaje wreszeie do omodwienia sprawa kosztoéw, temat
bardzo w zasadzie obszerny i trudny do systematycznego
ujecia. Czynnik ten uzalezniony jest jak naj$cislej od oma-
wianych juz wyzej, tj. surowca produkcyjnego, programu
wytwarzania zastosowanych metod wytwarzania, a po-
nadto rdéwniez od stopnia skomplikowania konstrukeji,
ilo$ci detali, stopnia wyposazenia, ale takze od terminu
realizacji zamowienia oraz zjawisk bardziej ogdlnych, jak
kultura techniczna i stopien uprzemystowienia kraju.

Mowiac o kosztach nalezy to zagadnienie rozbi¢ na
dwa odrebne tematy.

Pierwszy — to jest koszt opracowania nowego typu pla-
towca czyli koszty cbceiazajace prototyp platowca. Wymie-
ni¢ tu trzeba takie pozycje jak: projektowanie, badania la-
boratoryjne, przygotowanie produkcji prototypu, wreszcie
jego wykonanie i préby w locie.

Drugi temat sg to koszty produkcji zasadniczej, w kto-
rym podstawowy udzial zajmujg takie pozycje jak: przy-

Rys. 5. Linia montazowa seryjnej produkecji nowoczesnego myS$liwea
odrzutowego ,,Sabre F-§6

gotowanie dokumentacji produkcyjnej, wykonanie niezbed-
nego oprzyrzadowania dia obrobki detali oraz montazowego,
wreszcie biezace koszty produkcji, na ktore sklada sie ma-
terial, wyposazenie ptatowca, robocizna i narzuty posredanie.

Nie nalezy takze zapominaé¢ o tym, jak znaczny wplyw na
ksztaltowanie sie kosztow majg zmiany konstrukeyjne, kt6-
rych ilo$¢ obecnie przez okres produkeji jednego typu
platowca moze dochodzi¢ do 20 tys. Zjawisko to jest nie-
uniknione, stanowi ono bowiem o rozwoju konstrukeii,
ktora w lotnictwie musi mieé¢ charakter ciagly. Przy gleb-
sze] analizie okazuje sie bowiem, ze zmiany w trakcie
produkcji sa tansze niz prowadzenie rozwoju konstrukeji
systemem etapowym.
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Rys. 6. Krzywe spadku nakladu roboezogodzin produkeyjnych dla
réoznych typow platowcoéw (liczby w nawiasie oznaczajg produkcje

miesieczng, linie kreskowane — zakres wahan dla danego typu)
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Rys. 7. Porownanie efektow ekonomicznych réznych metod wytwa-
rzania

Niektéore z wym'enionych tu zagadnien, decydujace
o ksztaltowaniu sie kosztow wytwarzania, wymagaja krot-
k'ego chociazby tylko omoéwienia. Znane powszechnie jest
zjawisko zmiany kosztéw produkeji w zaleznos$ci od wiel-
koéci seri. W budowie platowcow, ze wzgledu na stopien
skomplikowania produktu, zjawisko to jest tym charak=-
terystyczne, ze spadek kosztu jest bardzo znaczny juz
przy malych seriach. W odniesieniu do czynnika maja-
cezo wplyw zasadniczy, tj. nakladu roboczogodzin (koszt
surowca nie ulega zmianie, koszt oprzyrzadowania rozklada
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Tabeia 3

Zestawienie nakladu roboczogodzin na place biura konstrukcyjnego w zalezno$ei

od typu samclotu

s6b podejs¢ do konstrukcji i pro-
duk_cgi samolotu, zeby koszt jego
zawieral sie w pewnych ,granicach

= przyzwoitosci”. Bo jak wyglada sy-
Naktad rob-godz. ‘;3;2,50126'5;33-,{ tuacja obecnie w poréwna‘aniu yz

Ciezar - | biura kr’fé‘gsgr“kcw‘ na 1 kG ciezaru sko- okresem ostatnich 10 lat.
Typ samolot rﬂlea\t;%coé\_ rupy Podczas gdy typowy m):éli.wiec z
sazonego |dla pierw-| dokumen-|dla pierw- T —— okresu drugiej wojny Swiatowej
w kG g pro- ‘i?fkdc‘-’i SZEEO DI0-| ) odulkeyjna (1944 rok) ,Mustang P-51" koszto-
otypu |pr J yp \éval 600005, najprostsza wersja

zisiejszego mysliwe

Treningowy 1890 25 000 An000 Lo 391 ,,Saere gF—86’y koiztgjder Zm%vgsfg
Mysliwiec 3720 92 000 180 000 24,8 48,5 450 000 . Koszt ten rozkiada sie w
MySliwiec nocny 6 200 110 000 311 400 16,3 50,3 1spozs?:’)b nast_epgjagy: ptatoyvie_c oko-
Mysliwiec dwusilnikowy 7000 | 243000 | 300000 34,7 42,9 n?alni 09,%’ 4313’“”‘; ;p‘gg}g‘éi”;gen‘;ﬁo;s‘gg:
Mgls]i;v‘v;;c bombardujacy dwusil- p— 200/000 400/000 30,1 60,2 we normalne 38 000. Mozna jeszcge
' — - i e o doda¢, ze samolqt ,_,Sabre” Z naj-
Wywiadowczy morski 4900 209 00 ) J nowszym wyposazeniem radarowym

Wywiadowezy — bombardujacy kosztuje okolo 550000 §.
morski 4250 201 600 = 47,4 — Od cigzkiego bomboweca z konca
Ciezki bombowiec 13 200 325 000 325 000 24,6 24,6 drugiej wojny $wiatowej, jak np.
15 550 440 000 490 000 27,4 31,5 B-29, do nowoczesnego transkon-
pree 54500 508 606 19.6 33,5 tynentalnego bombowca ,Convair
B-36" uczyniono skok z 750 000 do
Wodnoplatowiec 17000 | 197000 | 242 000 445 et 4500000$. Nic wiec chyba dziwne-

sie proporcjonalnie do ilo$ci sztuk), zagadnienie to naj-
lepiej scharakteryzuje wykres pokazany na rys. 6. )

Zastosowane przy produkeji metody wytwarzania majg
réoznorodny wplyw na ksztaltowanie sie kosztéw produkcj.i.
Po pierwsze moga wplywaé¢ droga poSrednia, czego naj-
lepszym przykladem bedg efekty wynikajace z przyjecia
metod wytwarzania elementéw integralnych, dajgce obniz-
ke ciezaru i ilo$ci detali.
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o " - $rednio ~75000 godz blatonied]
x ¥ 50000 } [—
3 S s 28300 |
E % @@ mysliwiec normainy
ot 72 } .
§| 20000 ), | 19250
| e Srednio ~25000 gz 5750
P! s000 Blatow et L2, miysiiwiec uprosz-
§ 9250 czony
R
3
'~
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ilos¢ platowcow ————sm
TL-35/56-R8
Rys. 8. Wplyw Kkonstrukecji uproszczonej na spadek roboczogodzin

produkcyjnych

Rowniez sprawa nakladéw na inwestycje zwiazang Z Wpro-
wadzeniem odpowiedniej metody produkcji powaznie mu-
si byé brana pod uwage, z uwagi na jej poSrednie od-
dz'alywanie na koszt produktu.

Bezposredni natomiast wplyw wyrazaé
sie bedzie skroceniem pracochlonnosci
procesu produkcyjnego, a takze bezpo-
srednich kosztow produkcji (np. zuzytej
energii). )

Z wykresu pokazanego na rys. 7 wi-
doczna jest wyraznie oszezedno$é kosztu
wynikajgca z zastosowania mechanizacji
w' zakresie danej metody wytwarzania
(w tym przypadku nitowania), jak
rowniez korzysci plynagce z uzycia metod
innych, bardzie] wydajnych (zgrzewanie
elektryczne, oporowe klejenie).

Najbardzie] moze jednak zasadniczy
wplyw na koszt platowca ma jego kon-
strukcja.

Stalty i bardzo szybki postep techniki
lotniczej wywolany wzrastajgcymi cigg-
le wymaganiami uzyikownika (przewaz-
nie wojska) wytworzyt sytuacje, Kktoéra
zmusza do zastanowienia sig, w jaki spo-

Rys.

g0, ze mowi sie o mozliwosci doj-
Scia kosztu 1 kG platoweca do ceny
1 kG zlota, jezeli juz dzisiaj koszt ten mozna poréwnaé
z ceng srebra. Nie trudno zorientowaé sie, gdzie leiy przy-
czyna tak naglego wzrostu kosztow platowca.

Przed 10 laty samolot wojskowy skladal sie w zasadzie
z grup: platowca, silnika i $migla, co stanowilo 90%
kosztu., Dzi§ na te same grupy przypada 50%, a reszta to
wyposazenie specjalne.” Samolot wywiadowezy z okresu
ostatniej wojny wyposazony byl w przyrzady pokladowe

o przecietnym cigzarze 50 kG, dzi§ zabiera ich ponad
260 kG.
Jeszcze wyrazniejszym moze dowodem zasadniczego

wplywu wyposazenia na koszt samolotu bedzie przyklad
celownika bombowego. Przed 20 laty celownik typu STAE
wazyl 4 kG i kosztowal 150 §, juz w 10 lat poézniej celow-
nik typu Norden wazyl 24 kG i kosztowal 6 000 $, a obec-
nie — elektronowe urzadzenie celownicze K-2, stosowane
jako wyposazenie bombowcow B-36 i B-47, wazy ponad
100) kG i kosztuje 300000 §, czyli tyle ile wynosil koszt
samolotu bombowego z ostatniej wojny Swiatowej (np.
latajgca forteca B-17).

A jak wygladaja liczby dotyczace
wania produkcji i samej produkeji?

Koszt oprzyrzadowania produkeji wspomnianego wyzej
bombowca ,,Convair B-36” wynosit okoto 80 000 000 §. Na-
ktad roboczogodzin okolo 175000$, znaczy to, ze 35 000 $
do 450008 wynosil koszt samej robocizny dla uzyskania
tego oprzyrzadowania.

Tak wyglada w uogélnieniu jedna strona tego zagadnie-
nia, druga — to Zywotnoéé samolotow wojskowych, ktora
wg obliczen statystycznych =z ostatniej wojny wynosi

kosztéw przygoto-

50 godz. dla mys$liwca i okolo 100 godz. dla bomboweca.
Whniosek z tego rozwazania moze byé chyba tylko jeden:
potanienia metod

koniecznos¢ uproszczenia konstrukeji i
wytwarzania.

9. Porownanie konstrukeji ze stopéw atuminiowych i ze sto-

péw magnezowych



STYCZEN — LUTY TECHNIKA

LOTNICZA

Koncepcja samolotéw uprosz-
czonych nie jest nowa. Zapoczat-
kowali jg, zmuszeni specjalnymi
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warunkami, Niemcy i Japonczy-
cy. Dla przyktadu poda¢ tu mozina

Al 7 7 598

Al 1644

) 7

samoloty: mysliwiec odrzutowy
He-162, mysliwiec rakietowy
»Natter”. W  obecnej chwili

przedstawicielem tych tendencji
jest zdalnie sterowany bombo-

MAN

Mg

wiec Martin B-61, ,Matador”

L \ 200

N

Mg

41%
0520280n05C1

69% )
052Cz72dn0sCi

oraz mysS$liwiec ,,Gnat”.

Konstrukeja uproszezona, be- Poréwnonie ilosci detali gornej CZesct
daca jednocze$nie konstrukeja skrzyota samolotu F§F-2 przy zastoso -
technologiczng, to  zasadniczy waniu stopow aluminiowych i magnezowych
przyczynek do obnizenia Kkosztu
samolotu.

Nie nalezy jednak w zadnym
przypadku wyciaga¢ stad wnios-
ku, ze we wszelkich typach sa-

Porownanie ilosci detoli skorupy skrzyoto
samolotu .F-80C przy zasfosowaniu
stopow aluminiowych i mognezowych

Q (=) [~ S
& s 8 8 8 s 8 8 8 § 8§ §
molotow dadzg sie przeprowa- § § § § § S 3 § 8 §> 3 § § §
dzi¢ uproszezenia tego typu, jak , S N I S SO Lt T '
w podanych wyzej przykladach. / / Al /// 42758
Zwtlaszcza ze wojsko, gléwny od- A 152}95 Z v /
biorca sprzetu latajgcego, stosun-
kowo rzadko stawia ogranicze- : )
nia finansowe, a nacisk kladzie =2 ) N
raczej na osiaggi. Poruszenie tego Mg \\ ,%23 \ 40% Mg .§\5050 62%
tematu ma raczej na celu zaak- N S\ d" .» 0szczednosci
centowanie ekonomicznej atrak- 0s2C2eanosc
cyjnosci takich rozwigzan. Trze-

ba przy tym =zaznaczyé, zZe
wszelkie uproszczenia, nawet
drobne — niekoniecznie zaraz

np. wyeliminowanie podwozia —
znajdujg swoj oddzwiek w kosz-
tach wytwarzania. Nie wchodzgc
juz w szczegoOlowg analize zys-
kéw wynikajgcych z uproszczo-
nego wyposazenia, poruszymy
tylko takie tematy, jak bezpoSredni naklad roboczogodzin
na konstrukcje ptatowca i jego wykonanie oraz wplyw uzy-
tego materialu na ksztaltowanie sie kosztow.

W tabeli 3 zestawiono przecietng ilo$¢é roboczogodzin
na prace biura konstrukeyjnego w zaleznosci od typu
platowca. Poniewaz dane te dotycza konstrukeji z okresu
konca drugiej wojny $wiatowe], nalezy je w odniesieniu
do samolotow dzisiejszych przyja¢ z odpowiednim wspol-
czynnikiem (wychodzge np. z cigzaru). Przyjmujge, Ze sa-

Rys.

Pordwnanie ilosct potgczen gornej C2escl
skrzydio samolotu F9F-2 przy zasfoso-
waniu Stopow oluminiowych | magnezowych

Porowname ilosci polqczen dla skorupy
skrzyoto samolotu F-80C przy zostoso-
waniu stopow aluminiowych 1 magnezowych

T1-35/56 -R 10

10. Oszczednos$ci wynikajgce z zastosowania do budowy pla-

toweow stopéw magnezowych

molot konstrukeji uproszczonej bedzie mieé ciezar zmniej-
szony (okolo 3-krotnie dla mysliwca bliskiego =zasiegu),
mozna rowniez z powyzszego zestawienia wywnioskowaé
o zysku na pracach konstrukecyjnych.

To, Zze rdznica w nakladzie roboczogodzin warsztatowych
dla ptatowca dobrze i Zle opracowanego konstrukcyjnie
z uwagi na produkcje waha¢ si¢ moze do 20%, nie na-
strecza chyba watpliwosci. Jest to coraz bardziej aktualne

zagadnienie technolog.cznosci konstrukeji. Jednakze kon-
S
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Terminarz rozwoju konstrukeji i przygotowania produkeji

nowoczesnego samolotu mysliwskiego
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Tabela 4

Analiza kosztéw poszczegdlnych

etapéw prac zwigzanych z uruchomieniem produkeiji,

oraz zasadniczych grup dla

samolotOw pasazerskich (w dolarach)

1 1 [ I ] — R i
ouU 69 ' ' b 201 > & 8 15k oy
i3] é oy =Ty i |2 om s AR 5o - g£Za Mg
S O ) e ol =Rl L BN R Hadl| me IS o et
o= e £ & S, & s8d | So s = o g = @M o -
= folie) g k& o382 | arw| 589 =92 | 249 &5 o G B Zog
Samolot LB | By 859 st |CBE | nag| 252 [ SBSlwafP| = | g s 8E8 | w288
S | 88 S5 A Bo% | Hog | 895 HEg_ | 92w | HE2| N | Hp | H5%g | HEEs
L o2 3 cQ§ om0 | UEN omf,’fg o=E | SN2 o .3 0§ ogog
o2 g2 =eE M2a MNG | D28 | M8ao | Maa| M3B M M MOGR M3Oxa
kG szt szt kG
I SRR, s S, N— —
1 | de Havilland Rapi-
de III 2600 v 700 — et 995 3 350 3,37 430 200 1500 5500 5,54
2 | de Havilland Dove I 3 860 2 300 342 200 560000, 1350 12 870 9,55 2 000 1230 3 900 | 20 QOO ) 14,80
3 | Douglas Dakota III 121700 == 10 926 s — 5200 17 900 3,46 1 400 100 2 409 22 700 4,35
4 | Armstrong Whitwo-
rth Apollo 16 750 2 = 1100 000 — — —_ — = = = o —
5 | vickers Armstrong
Viscount 17 700 2 5 1170 000 — — = = i = - - -
6 | Consolidated Vultee )
Convairliner 18 400 2 = 1 375000 |1630000 — — — — — - 117 000 —
7 | Airspeed Ambassa-
dor 23 600 2 35 1 425 000 — 10 300 110 000 10,7 5 000 5 000 30 000 150 000 14,58
8 | Lockheed Constella-
tion IV 47 600 2 140 3360 000 (2623000 18 150 217 000 11,9 7 000 6 000 45 000 275 000 16,1
9 | Lockheed Constitu-
tion 89 000 2 = § 750 000 — = —_— — — —_ [ o _
10 | Commonwealth and
Empire Orion I 90 000 - == — _ 32 850 481 000 14,6 7 000 | 20 000 | 110 000 ._'776(18709707 18,50
11 | Bristol Brabazon 136 000 2 6 7 000 000 — 49 200 1 046 000 21,9 10 000 | 32 000 | 212 000 1 300 000 26,40
12 | Saunders — Roe
SR 45 143 000 3 - 6 500 000 — — — — —— — — 1100 000 —

strukcja uproszczona oznacza zmniejszenie cigzaru, a wiec
rowniez znaczne zmniejszenie nakladu robocizny war-
sztatowej. Na podstawie wieloletniego doswiadczenia jed-
nego z zaktadéw platowcowych sporzadzony zostal wykres
na rys. 8, ktory pokazuje zuzycie roboczogodzin w zalez-
nos$ci od wielkosei produkcji platowca konstrukeji nor-
malnej i uproszczonej.

Materiat, tj. surowiec 1 poifabrykaty przewidziane do
budowy samolotu, to rdéwniez czynnik o bardzo wielo-
stronnym oddziatywaniu na pozycje kosztéw. Przede wszyst-
k.m wigc rodzaj uzytego materialu wplyngé mozie w spo-
sob decydujgcy na Kkonstrukeje platoweca. Najlepszym do-
wodem tego moze byé samolot odrzutowy F-80C, do kto-
rego budowy uzyto wylacznie stopow magnezowych. Na
czym polega ten wplyw na konstrukcje oraz koszt, do-
skonale wywnioskowa¢ mozna z rysunku 9, gdzie pokaza-
ne sg kadluby, jeden wykonany ze stopéw alumirniowych,
a drugi z magnezowych. Bardziej jednak wymowne sg
zawsze liczby.

To, ze stopy magnezowe przy wszystkich ich zaletach

zagadnienia =zabezpieczenia ich przed Kkorozja. Wszystko
jednak wskazuje na to, ze w realizowanych obecnie kon-
strukcjach znajduja one coraz szersze zastosowanie. Przy-
toczony rysunek 10 uwidacznia wtasnie pozycje zyskoéw
jakie otrzymujemy w tym przypadku.

To, czy konstruktor zastosuje w swoim samolocie pro-
file giete z blachy, czy tez walcowane lub wyciskane, czy
uwzgledni maksymalne mozliwo$ci uzycia odkuwek i od-
lewow, rowniez nie pozostaje bez wplywu na pracochlon-
nos¢ wykonania platowca. Wracajge wreszcie znowu do
konstrukecji uproszczonych spostrzegamy w pilerwszym
rzedzie mozliwos¢ bezposrednich oszezednosei materiato-
wych, wynikajgcych ze zmniejszenia sie ciezaru.

W obecnych czasach bardzo duzo uwagi poswieca sie
rowniez analizie mozliwo$ci skrécenia cyklu przygoto-
wania produkcji i samego wytwarzania. Ze Kkonstrukcja
uproszczona daje duzo mozliwosci skrécenia tego cyklu
nie wymaga chyba uzasadnienia.

Dla nowoczesnych samolotéw okres rozwoju konstrukeji
i przygotowania produkecji (wliczajae w to wykonanie

tak poéino doczekaly sie wlaSciwego zastosowania, tlu- i oblatanie prototypu) wynosi dla mysliweca okolo 3 do
maczy¢ nalezy do$¢ péznym stosunkowo opanowaniem 6 lat, a dla cigzkiego bombowca i duzego samolotu pasa-
Tabela 5
Zalezno$¢ kosztow produkeji od wielkosci serii (w dolarach)
Przecietny koszt Dla samolotéw o ciezarze w kG
Koszt 1 kG
12 700 ‘ 2 650 ‘ 45 400 90 500
Koszt dokumentacji konstrukecyjnej i rozwoju
prototypu wigczajgc budowe 2 prototypow 66 840 000 1 500 000 3 000 000 6 000 000
Koszt wyposazenia produkecji 22 280 000 500 000 1000 000 2 000 000
dla 10 samolotow 13,6 11735 000 3100 000 6 200 000 12 400 000
" na 1 samolot 173 500 310 000 620 000 1200 000
o S
RS dla 25 samolotéw 8,3 2 660 000 4750 000 9500 000 19 000 000
g Eg na 1 samolot 106 230 190 000 280 000 760 000
2 t
g«% 9 dla 50 samolotéw 6,6 4200 000 7 500 000 15 000 000 30 000 000
6592 na 1 samolot 84 000 150 000 380 000 600 000 -
o]
i EN dla 1060 samolotéw 5,7 7 280 000 13 000 000 26 000 000 52 000 000
Sss na 1 samolot 72 800 130 000 260 000 520 000
w
-5 B dla 150 samolotéw 5,4 10 350 000 18 500 000 37 000 000 74 000 000
fé\g-‘-ﬂ na 1 samolot 69 000 123 250 260 000 493 000
i )
g dla 200 samolotéw 5,3 13 420 000 24 000 000 48 000 000 96 000 000
=og na 1 samolot 67 200 120 000 240 000 480 000
QA - dla 300 samolotow 5,15 19 600 000 35 000 000 79 000 000 140 000 000
na 1 samolot 65 400 116 500 233 000 466 000
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zerskiego od 4 do 9 lat. W tym czasie przeprowadzi¢ trze-
ba odpowiednie badania, wykonaé rysunki konstrukcyjne
w ilo$ci np. okolo 12000 dla $redniego platowca pasa-
zerskiego (np. 3250 dla myS$liwca ,Hawker Hunter”), opra-
cowac¢ technologie wykonania ptatowca, konstrukcje oprzy-
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Rys. 12. Ksztaltowanie sie cen samolotéw réznego typu, z okresu
konca drugiej wojny $Swiatowej

rzagdowania, wreszc.e wykonaé to oprzyrzadowanie na war-
sztacie (okolo 40000 szablonéw i przyrzadow dla myS$l.w-
ca ,Hawker Hunter”) oraz niezbedng ilo§¢é prototypéw.
Cykl produkcyjny platowca w serii wynosi przecietnie 3
do 6 miesiecy dla mysliweca i 4 do 9 dla bomboweca.
W okresie tym wykona¢ nalezy dla kazdego platowca de-
tale w iloSci 40 000—60000 oraz przeprowadzi¢ montaz
zuzywajac przecietnie olkolo 300000 szt czeSci normalnych.
<O ksztaltowaniu sie poszczegdlnych etapoéw cyklu pro-
dukcyjnego, w zaleznosci od mozliwo$ci zakladu, najlep-
sze zdanie wyrobi¢ sobie mozna z przykladu rozplanowa-
nia produkecji samolotu ,Sabre” w doskonale zorganizo-
wanych zaktadach Ilotniczych, pokazanego na rys. 11.

Mozliwo$é szezegotowego wgladu w dane dotyczace roz-
bicia kosztow na poszezegdlne etapy prac zwigzanych
z budowg samolotu oraz pozycje kosztow obcigzajacych
poszczegolne jego zespoly, daje tab. 4, na ktorej zesta-
wione sg ostatnie typy samolotéw transportowych.

Z tablicy 5 natomiast wida¢ wyraznie, w jaki sposOb
zmienia sie koszt produkcjj platowca w zaleznosci od
wielko$ci serii.

Uogblniajac cate to tak bardzo skomplikowane zagad-
nienie kosztow budowy samolotow trzeba powiedzie¢, ze
dla poszczegdlnych typéw mozemy wyznaczy¢ pewne
wskazniki orientacyjne, okreslajace koszt 1 kG samolotu.

Na podstawie danych statystycznych produkcji z okresu
ostatniej wojny $wiatowej =zostawiony zostal wykres
(rys. 12), dajacy pojecie o ksztaltowanju sig cen samo-

lotow roéznych typdéw. Uwzglednia sie tu majacy duzy
wplyw czynnik wielko$ci serii, dla ktérego typu ustalié
mozna takze koszt w odniesieniu do jednostki ciezaru.
Na rys. 13 podany jest dla przykladu wykres ujmujacy
to zagadnienie dla nowoczesnych samolotéow transporto-
wych.

Przytoczone tu fragmenty analizy rozwoju produkeji
lotniczej zmuszajg do wyciggniecia pewnych wnioskow,
ktore stanowi¢ powinny podstawowe zalozenia nowych
metod wytwarzania platowcow.

Specjalnie zresztq wnioski te nie sg sprecyzowane w kon-
kretnej formie, w jakiej dalyby sie przeszczepi¢ do na-
szych warunkow, a to w tym celu, aby pobudzi¢é szersza
dyskusje na ten temat.

Zagadnienie ujete zostalo od strony produkecji z takim
tylko zazebieniem sie ze strona konstrukeji, jak to bylo
konieczne w tym temacie. Pominiety zostal wiec problem

rozwoju i cigglo$ci prac konstrukeyjnych.
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Rys. 13. Spadek Kkosztu wytwarzania samolotéw transportowych

w zaleznosci od wielko$ci serii

Réwniez sprawa oddzialywania przodujacej techniki lot-
niczej na inne galezie przemystu i wynikajace stad efekty
ekonomicznie w skali ogolnckrajowej nie zostaly uza-
sadtnione tak silnie, jakby wymagata akiualno$é tego te-
matu.

Pomimo to sadze, ze sposob ujecia zagadnienia pezwala
na wyciggniecie daleko idacych wnioskéw zarowno przez
konstruktorow 1 technologdw specjalizacji lotniczej, jak
i przez czynniki ksztattujgece profil rozwoju lotnictwa
w Polsce. Zwtaszcza obecnie, kiedy na tle smutnych do-
$wiadczen z minionego okresu toczg sie wnikliwe dyskusje
na temat wilasciwego ujecia postepu technicznego w lot-
nictwie, jedynie jak najszersza dyskusja fachowcOw na ten
temat pozwoli na obranie wlasciwego kierunku.

Artykul wptynat dn. 12 czerwca 1956 r.
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Mgr inz. STANISLAW MADEYSKI

Centralne Studium Samolotéw

W dziesigtg rocznice powstania

(Préba monogratii)

W zatozeniach Sekcji Techniki i Przemyslu Lotni-
czego Historycznej Komisji Lotniczej Aeroklubu Rze-
czypospolitej Polskiej lezy miedzy innymi krytyczne opra-
cowywanie materiatow, stanowiqgcych przyczynki histo-
ryczne, dotyczqce poszczegolnych instytucji ¢ zakiaddéw
pracy Polskiego Loilnictwa. Dla opracowania monografii
potrzebne sq bowiem nie tylko dokumenty historyczne
i publikacje drukowane w okresie badanym, ale taksze
wspomnienia osobiste wuczestnikéow lub wspotpracownikow.
Przygotowanie takich wspomnien jest jednak bardzo trud-
ne, o czym moglem sie przekonaé osobiscie przy pisaniu
podanych ponizej informacji.

Pamigé ludzka jest bardzo zawodna i wiele faktow,
ktére sie samemu tworzylo, ulega zapo>mnieniu. Czy wo-
bec tego jest sluszne w ogdle gromadzenie takich wspom-
nien? Tak!

Opublikowanie drukiem stabego mnawet wspomnienia
pozwoli bowiem na ,wyzwolenie” dalszych wspomnien
innych wuczestnikow, ktérzy w swoich opracowaniach mo-
gq daé dodatkowe naswictlenie oraz dalsze informacje,
ktérych brak w opracowaniu przygotowanym przez jed-
nogtke. Dopiero taki ,przewentylowany” materiat bedzie
mogt _staé sie ,pozywkq” dla prawdziwej pracy histo-
rycznej.

Te wyjasnienia nalezq sie Czytelnikowi od autora przed-
stawiajqcego do oceny zamieszczong ponizej prace, o kto-
rej miedociqgnieciach autor jest przeswiadczony. Poniewaz
najlepiej uczymy sie na btedach cudzych, przeto i taka
publikacja moze spelni¢é pewng role — wywola odzew
Czytelnikow, ktorzy dostrzegq jej niedomowienia. Autor
zwraca sie z prosbq do wszystkich, ktory w latach 1946—
1950 stykali sie z Centralnym Studium Samolotéw w War-
szawie o nadsytanie swych wwag, spostrzezen i uzupel-
nien. pod adresem: Redakcja czas. ,Technika Lotnicza”,
Warszawa 10, Nowowiejska 24.

*

W lecie 1946 r. w ramach Zjednoczenia Przemystu Lotniczego,
rezydujgcego wowczas we Wilochach pod Warszawg zostalo zdecy-
dowane zaltozenie Centralnego Studium Samolotéw, skladajgcego
sie¢ z trzech dzialéw: Studium Platoweéw, Studium Silnikéw i Stu-
dium Osprzetu. Kierownikiem CSS, i z poczgtku réwniez dziatu
platowcowego, zostat prof. dr Franciszek Misztal; kierownikiem
dziatu silnikowego — mgr inz. Wiktor Narkiewicz; dzial osprzetu
w poczgtkowym okresie nie byl obsadzony.

Pierwsze prace dzialu platowcowego odbywaty sie w mieszkaniu
prywatnym prof. Misztala. Od pazdziernika 1946 r. przeniesiono sie
na Okegcie do odbudowywanyeh z gruzéw pomieszezen dawnego
PZL — Wytwoérni Silnikéw. Pomieszezenie biur konstrukeyjnych
wykonczono dopiero na wiosne 1947 r. Zime spedzono w czesciowo
tylko odbudowanych pokojach, bez podlég, przy piecykach dy-
migcych z prowizorycznie zainstalowanymi rurami, wystajacymi
przez otwory w oknach.

Kadre pracownikow dziatu ptatowcowego stanowili studenci Wy-
dzialu Lotniczego Szkoly Inzynierskiej im. Wawelberga i Rotwan-
da, przy czym prace konstrukeyjne wykonywane przez wiekszosé
z nich w CSS byly im zaliczane jako praca dyplomowa na uczelni.

Opracowanie pierwszych projektéw: samolotu CSS 10 A i samo-
lotu CSS 10 C*) wykonal pod kierunkiem prof. Misztala zesp6t pro-
wadzony przez mgr inz. Stanistawa Lassotg (od 16.8.1946 r.), ktéry
byl wowczas réwnocze$nie asystentem w Szkole im. Wawelberga,
oraz jego zastepce ob. Tadeusza Lopuszanskiego. Wyposazeniem
tych samolotéw zajmowal sie (od 1.11.1946 r.) mgr inz. Stanistaw
Madeyski. Wykonanie tych prototypéw zostalo przekazane Wytwor-
ni PZL w Mielcu. Po przejSciu wymaganych préb nie wykorzy-
stane butwiejg w hangarze Instytutu Lotnictwa.

Strong organizacyjng CSS zajmowatl sie w tym okresie mgr inz.
Zdzistaw Winecki. W dziale platowcowym w IV kwartale 1946 r.
pracowali nastepujacy studenci Wydzialu Lotniczego Szkoly im.
Wawelberga, ktorzy w lecie 1947 r. uzyskali dyplomy inzynierow
lotniczych: Aleksander Balinski, Wiktor Baran, Henryk Boguradz-
ki, Tadeusz Borkowski, Witold Bolinski, Zdzistaw Czechowski, Ry-
szard Gajda, Ireneusz Gwiazda, Mikolaj Latyszew, Witold Porowski,
Jan Skocinski, Ryszard Tyka, Jerzy Wesolowski, Wincenty Wia-

*) Opisy samolotow zamieszczone w

CSS byly
»wSkrzydlata Polska’.

czasopi$mie

derek, Tadeusz Zwanicki. W koncu roku 1946 i w czasie roku 1947
do dzialu platowcowego przybyli dalsi pracownicy ze stazem lotni-
czym z oKresu migdzywojenego: inz. Leon Wojtecki (28.10.1946 r.),
Leon Wlodarczyk, inz. Jan Kwasowski (1.1.1947 r.), inz. Jozef Lipin-
ski (kwiecien 1947 r.), inz. Wtadystaw Rymaszewski, inz. Edmund
Berezowski, inz. Eugeniusz Malkiewicz, mgr inz. Roman Sznee
(15.9.1947 r.). W kwietniu 1947 r. kierownictwo dziatu platowcowego
objgl docent mgr inz. Leszek Duleba. W dalszym okresie zglosili
sie¢ do pracy absolwenci powojennych wydzialdw lotniczych poli-
technik: mgr inz, Wojciech Rogalski, mgr inz. Leon Kolodziejczyk,
mgr inz. Zbigniew Osinski.

W okresie 1947/1948 dziat platowcowy przystapit do opracowywa-
nia nastepnego prototypu: samolotu CSS 11, ktérego dwa egzem-
plarze zostaly zbudowane przez warsztat CSS. Przeszly one proéby,
wykazaty dobre wtlasciwosci lotne, zwlaszeza w akrobacji; zostaly
spalone na pokazie... strazy pozarnej. Niezaleznie od tych prac
dzial ten opracowal z licencji dokumentacjg¢ samolotu PO 2, jako
CSS 13.

W zimie 1947/1948 i na wiosng 1948 r. grupa wyposazenia dziatu
platowcowego przystapila do opracowywania urzgdzen opylajgcych
dla Kierownictwa Akcji Opylania Laséw przy Ministerstwie Lesni-
ctwa, na skutek otrzymanego zlecenia. Przeprowadzono proéby
i rozwigzania konstrukeyjne doprowadzily do zaprojektowania
i wykonania przez warsztat CSS sze$ciu sztuk urzgdzen przezna-
czonych do wbudowania na samoloty Li2, wyznaczonych przez PLL
,LOT” do tych akcji; niemozno$¢ otrzymania samolotéw PO 2
uzywanych w sporcie lotniczym, spowodowala wstrzymanie prac
nad urzgdzeniami dla tych samolotow.

W latach 1948/1949 opracowywano projekt samolotu komunika-
cyjnego CSS 12, ktérego prototyp wykonany przez warsztat CSS
byt oblatany w roku 1850, po czym proby przerwano na okres... 4 lat
wobec braku zainteresowania czynnikéw miarodajnych.

W latach 1948—1949 powstala we Wroclawiu, przy wytwoérni PZL
na Psiem Polu, Grupa Wydzielona Dzialu Platowcowego CSS, ktéra
pod Kierunkiem prof. mgr inz. Jerzego Teisseyre’a wykonywatla
opracowanie seryjnej dokumentacji samolotu Junak 2, skonstruo-
wanego przez zesp6t mgr inz. Tadeusza Soltyka w Lotniczych War-
sztatach Dos$wiadezalnych w Lodzi. W grupie tej pracowali studenci
Wydzialu Lotniczego Politechniki Wroctawskiej pod opiekg mgr
inz. Langego, mgr inz. Grzybowskiego. Po wykonaniu tego zadania
grupa rozleciata sig. Prototyp tego seryjnego Junaka 2 wykonany
zostat przez warsztat CSS w Warszawie,

W roku 1950 coraz czeSciej liczni pracownicy tego dzialu CSS
byli powotywani do zleconych przez Zjednoczenie Przemysiu Lot-
niczego prac na terenie innych zaktadoéw, podleglych Zjednoczeniu,
przy czym niektérzy z nich zostali na stale przeniesieni do tych
zakladéw. W okresie tym c¢zgé¢é pracownikéw zostala usunieta
z przemyslu lotniczego w ogéle. Dotknglto to réwniez i twérce CSS
prof. dr Misztala, ktéry opuscil stworzong przez siebie placéwke
z paragrafem 32 w aktach.

Zmiana celow wyznaczonych zaktadowi, jaki rozwingt §ie z CSS
spowodowala zmiang jego charakteru, a tym samym likwidacje ze-
spotu lotniczych biur konstrukeyjnych tworzacych nowe rodzime
rozwigzania samolotéw, silnikéw 1 osprzetu lotniczego. .

W pracach dzialu silnikowego CSS pod kierunkiem mgr inz.
Wiktora Narkiewicza brali rowniez udziat studenci Wydzialu Lot-
niczego Szkoly Inzynierskiej im. Wawelberga i Rotwanda, a to:
Czestaw Druzny, Kazimierz Gadaj, Zbigniew Jakupowskl, Jan ng-
ruch, z tg tylko roéznica, ze ci studenci nie mieli prac tych zali-
czanych przez uczelnie. W zespole tym z pracowmkqw_ starszych,
7z doéwiadczeniem z lat miedzywojennych, pracowali: inz. ijclech
Milczarek (od 15.10.1946 r.), mgr inz. Wlodzimierz Markowski, mgr
inz, Czestaw Garusiewicz. ) o .

Pierwszg pracg tego dzialu byl projekt sxlmka} malej mocy, typu
bokser, opartego na niektorych elemgntach silnika .Walte”r Mxkyon,
ktory byl przewidywany do produkcji w ramach licencji. Projekt
ten, w zwiazku ze zmiang decyzji co do”wprowadzen_la tej licencji,
pozostal jedynie w postaci dokumentacji rysunkowej.

Nastepnym wlasnym projektem by, wykor}ywany w latach
1947—1948, silnik o mocy 65 KM, typu bokser, ktory zogtal wykong-
ny w probnej serii przez warsztat CSS i byt vyypr_obowany nie
tylko na hamowni, lecz takze w locie, na samolpme Piper. Pomimo
uzyskania dobrych wynikow z tym silnikiem, nie wprowadzono go
do produkcji na potrzeby lotnictwa sportowego. . )

W tym okresie (1947—1948 r.) rozpracowano dokqmgntacm licen-
cyjnego silnika M 11 D, a nastepnie (1949 r._) '—_S11mka M lllFr.
Obstugiwanie wytwoérni wytwarzajacych te silniki abs_orbUJe wiek-
szo§¢ pracownikow dziatu silnikowego CSS. W okresie tym opra-
cowano réwniez seryjna dokumentacje silnika pr_zycz.epnego‘dq l_odz.'l
mntorowych, zaprojektowanego przez inz. Ganckwgo..Sﬂmkl te
mial budowaé nastepnie jeden z zakladéw podlegltych Zjednoczeniu
Przemysiu Lotniczego. . .

Dalszym projektem, wykonywanym przez biuro _konstr}xkcygne
dziatu silnikowego CSS w latach 1949—1950, byl silnik gwiazdowy
lotniczy o mocy 280 KM, ktorego egzemplarze prototypowe vxyk{)—
nat warsztat CSS. Silnik ten byl pierwszym etapem rozwijania
konstrukeji, ktora doprowadzila do stworzenia silnika WN-3, wbu-
dowanego obecnie na samolot TS-8 ,,Bies”.
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Rowniez i dla dzialu silnikowego CSS rok 1950 stal sie okresem
faktycznej likwidacji biura konstrukcyjnego, ktérego pracownicy
w coraz wiekszym stopniu zaczeli zasilaé rozrastajgcy sie w zwigz-
ku z rozbudowg wytworni przygotowujgcych produkcje samolotow
i silnikéw odrzutowych — Centralny Zarzad Przemyslu Sprzegtu
Komunikacyjnego i podleglte mu zaktady.

Studium Osprzetu Lotniczego, ktérego Kkierownictwo objal doc.
mgr inz. Kazimierz Glebicki w Kkwietniu 1947 r., oparte zostalo
w wiekszoSci na biurze jakie powstalo w Jeleniej GOrze w 1945 r.
Zakonczenie przenosin zostalo dokonane w koncu 1947 r. W okresie
tym przygotowano dla potrzeb prototypow samolotéw CSS Kkilka
przyrzadéw pokladowych, np. paliwomierze oraz przeprowadzono
w laboratorium dzialu osprzetu proby przyrzgdéw poktadowych
przeznaczonych dla budowanych przez warsztat CSS prototypow.

Powazng cz¢$¢ prac Studium Osprzetu, zaréwno w dziedzinie
konstrukcji jak i montazu w terenie obejmowata automatyka ko-
ttowa. Prace te prowadzili w tym czasie mgr inz. Janusz Degbski,
inz. Gromnica, ob. Szulc, Koisut i inni. Prace te wraz z zalogg
zostaly w oKkresie 1949 r. przekazane do wtaSciwej pod wzgledem
branzowym instytucji.

Giownym tematem prac dzialu bylo opracowywanie przyrzaddéw
pokladowych do uruchamianej w tym okresie seryjnej produkeji
samolotéw CSS 13 (PO-2). W pracach tych opierano sie na mozli-
woéciach wykorzystania remanentowych urzgdzen lub elementéw
i ich adaptacji do potrzeb biezacych. W okresie tym w biurze
konstrukeyjnym pracowali: mgr inz. Stefan Sulikowski, Glaszczka,
Kiljanski i inni.

Powazng praca bylo skonstruowanie i wykonanie osprzetu hy-
draulicznego do prototypu samolotu CSS 12. Podkre§lié tu trzeba
duzg ofiarno$¢ pracownikow dzialu umozliwiajacg szybkie wyko-
nanie tych urzadzen w momencie, gdy odmowa dostawcy zagra-
nicznego — spowodowana wzgledami politycznymi — dostarczenia
zamowionego osprzetu hydraulicznego do samolotu CSS 12, grozila
terminowemu ukonczeniu tego prototypu. Prototypowe urzgdzenia
instalacji hydraulicznej zdaly z powodzeniem egzamin na prototy-
pie bez kosztownych stoisk badaweczych i probierezych.

Duzg pracg wykonywanag w dziale osprzetu w okresie 1949 r.
bylo przygotowywanie opracowania produkcji $wiec lotniczych.

Roéwniez i Studium Osprzetu uleglo czeSciowo rozsypce oraz
przeobrazeniom organizacyjnym w wyniku potrzeb przemystu lot-
niczego: przy przygotowywaniu licencyjnych dokumentacji przy-
xt‘zadév;/; pokladowych i agregatéw osprzetu do samolotéw odrzu-
owych.

Niedlgczng czeScig biur konstrukcyjnych Centralnego Studium
Samolotéw byl, od pierwszego projektu organizacyjnego, Warsztat
Prototypow. Warsztat ten byl pomy$lany jako wszechstronnie wy-

Inz. B. ZURAKOWSKI

posazony zaklad, przystosowany do jednostkowego produkowania
prototypéw zaréwno platowcoéw jak i silniko6w lotniczych oraz
osprzetu i wyposazenia. Opracowaniem tych zalozen i przygoto-
waniem projektu urzgdzen poszczegllnych dzialdw warsztatu zaj-
mowatl sie od poczatku 1947 r. inz. Kazimierz Grelewicz, ktéry jed-
nak po spelnieniu tych prac zostal tylko kierownikiem dziatu
obrébki mechanicznej i montazu silnikéw. Kierownikiem calego
warsztatu zostat inz. Zygmunt Kedzierski, poézniejszy dyrektor
techniczny CSS. Kierownikiem dzialu platowcowego byt ob. Gro=-
mek, dzialu osprzetu inz. Drazkiewicz.

Warsztat zostat pomieszczony w halach dawnego PZL, WS na
Okeciu, cze$ciowo odbudowanych i przeznaczonych do spelnienia
swego nowego przeznaczenia.

Spéznione w poréwnaniu do prac konstrukcyjnych uruchomienie
warsztatu spowodowatlo, Ze pierwsze prototypy samolotéw CSS 10A
i CSS 10C zostaly oddane do zbudowania do Wytwérni PZL-w Miel-
cu. Warsztat ptatowcowy CSS wykonal dwa egzemplarze samolotu
CSS 11, jeden egzemplarz samolotu CSS 12 oraz jeden egzemplarz
prototypu seryjnego samolotu Junak 2; wybudowano roéwniez urza-
dzenia do opylania las6w. Warsztat silnikowy CSS wykonat 3 egz.
silnika bokser 65 KM, 1 egzemplarz calkowicie i 3 nie wykonczone
egz. silnika 280 KM, 3 egz. silnika do lodzi i przeprowadzit remont
silnikéw 1 $migiel przestawialnych, przeznaczonych do samolotu
CSS 12. Warsztat osprzetu wykonat dla samolotu CSS 12 urzgdze-
nia do instalacji hydraulicznej wedlug wtlasnej dokumentacji oraz
przystosowal wiele typdéw przyrzadéw pokladowych do potrzeb
warsztatu platowcowego. Niezaleznie prowadzono prace nad wyko-
naniem i montazem w terenie urzadzen automatyki kotlowej oraz
produkowano stopery i wskazniki do ciggnikéw.

Zdecydowane przeksztatcenie wytworni prototypéw w  zaktad
produkeyjny platowcéw seryjnych (CSS 13 i Junak 2) spowodowaty
calkowita przebudowe istniejgcych pomieszczen i urzadzen warszta-
towych wraz z rozlegly ich rozbudows, co zbieglo sie w czasie
ze stopniowa likwidacjg biur konstrukcyjnych prototypow.

Wykonanie postawionych naszemu przemystowi w roku 1950 za-
dan stworzenia sprzetu obronnego bylo umozliwione czeSciowo
takze przez Centralne Studium Samolotéw, ktoére w ciggu 4 lat
swego faktycznego istnienia (1946—1950) potrafito zgromadzié stare
i wyszkoli¢é nowe kadry pracownikow lotnictwa. Zasilili oni rozra-
stajagce sie zaklady wytworeze sprzetu budowanego z licencji, wno-
szgc swoje umiejetno$ci, zdolnos$ci, zapal i zamilowanie do lotni-
ctwa. Nie wszystkim jednak dane bylo uczestniczyé w tej pracy.
Rézne wzgledy, znane i nie znane, spowodowaly, ze duzy procent
tych ludzi zostat wyrugowany z pracy dla polskiego lotnictwa.

Artykut wptynagt dnia 20 listopada 1956 r.
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Smiglowce w Farnborough 1956 r.

Autor, nasz znany konstruktor $miglowcow, mial okazje w tym roku bezpo-

sredniego zapoznania sig ze S$miglowcami wystawionymi
borough, Anglia. Sqdzimy, ze jego

Farn-
pozwalajqe

na pokazach w
uwagt zainteresujq czytelnikow,

im sie zorientowaé w sytuacji jednege z gidwnych producentdw $migloweéw na

Swiecie.

Przedstawiona analiza latajgcych i1 zamierzonych protolypow moze po-

stuzyé dla przeprowadzenia konfrontacji z naszym programem konstrukcyjnym

w tej dziedzinie.

W pokazach w Farnborough brato udziat sze$¢ typow
smigtowcow: Bristol 171 i 173, Westland Widgeon i Whirl-
w.ind, Skeeter i Fairey. Byly one demonstrowane w locie
niekiedy przez dwie maszyny, réznigce sie zastosowaniem

lub dodatkowymi urzadzeniami. Z wyjatkiem prototypu
pa§aierskiej maszyny dwusilnikowej i dwuwirnikowej
Bristol 173, wszystkie pozostale &miglowce byly jedno-

silnikowe i jednowirnikowe. Poza najnowszym $miglowcem
Fairey’a z turbing Blackburn-Palouste wszystkie inne
byly‘ napedzane silnikami tlokowymi. Nic w tym dziwne-
£0, jeSli przypomnie¢, ze ich prototypy lataly przed rokiem
1950, wzglednie byly zaczete w tym okresie jak Bri-
stol. 173. To tez majac za soba tyle lat rozwoju, mody fi-
kacji i ulepszen, zostaly zademonstrowane w locie bardzo
efektownie. Wszystkie jednowirnikowe popisywaly sie
w__przewrotach, w ktérych celowal zwlaszcza Westland
,,Whlrl'wind”, wykonujacy zakret po wyciggnieciu niemal
do pionu. Dwuwirnikowy Bristol 173 pokazywal swg
zwrotnos¢ krecac bardzo ciasno 6semki, zas $miglowce
Skeeter z dodatkowym napedem rakietowym i lekki Fai-
rey robily konkurencje balonom i windom, wznoszace sie
pionowo z predkosciami rzedu 7 m/sek. Dla $cistosci trzeba
jednak powiedzie¢, ze wszystkie $miglowce lataly jedynie
Z 'zaloga, bez zadnego obciazenia uzytecznego. Stad pokaz
mial zupelnie inny charakter niz np. olbrzymi desant
z 36 Smiglowecéw na tegorocznym $wiecie lotnictwa
w Tuszyno. Ponadto w Farborough mozna bylo obej-

rzeé, oprocz demonstracji w powietrzu, réwniez $migtow-
ce stojace przed lotami na lotnisku, za§ na stoiskach w kry-
tej plotnem hali modele przysziych $miglowedw, silniki
d» nich oddzielne czgéci produkowane przez specjalne

firmy, jak np. lopaty $migiel ogonowych, kota zebate do
amortyzatory,

przextadai, chlodnice,
posazenie itp.

poifabrykaty, wy-

Rys. 1. Smiglowiec Bristol 171 ,,Sycamore
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Rys. 2. Smiglowiec Bristol 173

Powrdéémy jednak do $miglowcow dla kroétkiego omod-
wienia poszczegodlnych typow.

Najwieksza angielska wytwoérnia lotnicza, firma Buri-
stol, pokazala, jak juz wspomniano, dwa typy. Pierwszy,
starszy, to Bristol 171 znany jako ,,Sycamore”. Jego pro-
totyp, wyposazony w amerykanski silnik Pratt Whitney
Wasp, wykonal pierwszy lot w lipcu 1949 roku. Byl to
aparat czteroosobowy, konstrukcji metalowej, z trzylopa-
towym wirnikiem konstrukcji drewnianej. Wkroétce otrzy-
mal on angielski silnik Alvis Leon.des o mocy ok.
540 KM, pracujacy w pozycji poziomej z walem piono-
wym, ktory to uklad utrzymat sie do dzisiaj. Srednica jego
wirnika wynosi prawie 15 m, ciezar wlasny 1820 kG,
ciezar w locie 2440 kG, w tym ciezar ptlatny 320 kG, to
jest czterech pasazeréw. Przy predkosci przelotowej
145 km/h, zasieg jego wynosi 430 km. Od lat bierze on
corocznie udzial w pokazach, jest produkowany seryjnie
dla potrzeb wojska i marynarki, ostatnio zas wiekszg
serie zamoéwila NRF dla ,Luftwaffe” po kL 4500 za sztu-
ke. Smiglowiec ten nie posiada ani instalacji przeciw-
oblodzeniowej, ani wysokosciomierza radiowego, ma za$
jako nowos¢ w glowicy sprezynowe blokowanie swobody
ruch6w lopaty na postoju i przy rozruchu, zwalniacze
w locie sila odérodkowa. Drugi $migltowiec tej firmy ozna-
czony numerem 173, to weciaz prototyp, chociaz prace
nad nm zaczgto w 1949 roku podwajajac wirnik i silnik
od ,Sycamore”. W 1roku 1951 pokazano w Farnborough
jego model, w r. 1952 caly prototyp, ale jeszcze nie la-
tajacy, w 1953 latal juz z dodatkowymi skrzydlami, ktore
pozniej skasowano. Zmieniono tez wirniki trzylopatowe
na czterotopatowe przy zachowaniu tych samych silni-
kéw po 540 KM.

Rys. 3. Smiglowiec Westland ,,Widgeon*

Aparat demonstrowany w tym roku réznil sie od ze-
sztorocznego tylko zmienionym stateczn.kiem, ktéry za-
miast motylkowego zostal wykonany jako poziomy =z tar-
czami brzegowymi, Podwozie tylne sprzezone rurg skretng
dokonstruowana pozniej niz reszta podwozia. Srednice
wirnikéw po 15 m, dlugosé¢ metalowego kadiluba ponad
16 m. Ciezar wtasny 3,5 tony, ciezar w locie 4,8 t. ciezar
platny ok. 540 kG, co jak na maszyng dwusilnikowa jest
bardzo mato. Predko$¢ przelotowa 136 km/h, zasieg nie-
wielki 160 km.

Dalszy jego rozw0j idzie w Kkierunku zwiekszenia mocy
przez zastosowanie silnikow Alvis Leonides Major po
870 KM. Tak wzmocniony s$miglowiec otrzyma numer 192
z tym, ze w niedalekiej przyszlo$ci silniki tlokowe zostang
zastagpione przez dwie turbiny Napier ,,Gazelle” o mocy
po 1260 KM. Ciezar w locle wzrosnie wtedy do 8,2 tony,
a udzwig do 2,7 tony, pozwalajac na przewo6z trzyosobowej
zatogi i1 18 zolnierzy w rynsztunku. Przeliczona pred-
ko3¢ maksymalna 220 km/h, zasieg 1140 KM.

Firma Westland, posiadajaca licencje na Anglie amery-
kanskich $miglowcow Sikorskiego, pokazala w locie dwa
,W.dgeony” i jednego ,,Whirlwinda”. .

»Widgeon” to unowocze$niona przerobka starego S 51
,Dragonfly”, ktory powstat w Ameryce w roku 1943, z lo-
patami noénymi konstrukcji mieszanej. Juz w roku 1946
byt on produkowany seryjnie. W 1948 r. f-ma Westland
zaczyna budowaé¢ je w Anglii z silnikiem Alvis Leonides

540 KM zamiast amerykanskiego Pratt Wh:tney’a.
W 1951 r. wirnik no$ny otrzymuje lopaty duralowe wy-
ciskane, z doklejonym splywem, gwarantujace resurs

rzedu 1000 h.

Pokazany w roku zeszlym i obecnie ,,Widgeon” posiada
powigkszong kabing, 5-osobowg, w wersji komunika-
cyjnej i 4-osnbowsy w wersji sanitarnej (pilot, sanitariusz,

Rys. 4a i b. Smiglowiec Westland ,,Whirlwind*¢

2 rannych na noszach). Sterowanie maszyny =zostalo wy-
datnie ulepszone przez zastosowanie wzmacniaczy hydrau-
licznych (buster6ow). Przerdbce ulegta tez glowica wirnika
no$nego, zbudowana obecnie analogicznie do glowicy
$miglowca Sikorski S 55, pozwalajacej na trzykrotnie
wieksza tolerancje zmian wywazenia.

Srednica trzylopatowego wirnika wynosi 15 m, dlugo$é
kadluba prawie 13 m; ciezar w locie 2670 kG, w tym
maks. ciezar platny przy zasiegu 37 km wynosi 500 kG,
za$§ przy zasiegu 370 km tylko 320 kG. Predko$¢ maks.
153 km/h, pulap prakt. 3200 m. Drugi typ tejze firmy
»Whirlwind” to angielska wersja $miglowca Sikorskiego
S 55, ktory powstal w Ameryce w 1949 roku. Naped jego
stanowil silnik Pratt Whitney 600 KM lub Wright z moca
obnizong do 700 KM. W Anglii zastosowano od roku 1953
silnik w ukladzie podwojnej gwiazdy Alvis Leonides
Major o mocy 870 KM, dzieki czemu wzrosta predkos§é
wznoszenia lotu ukosnego do wartoéei 5 m/sek. i podwoil
sie putap dynamiczny osiagajac 44C0 m.

Jest to bardzo zwarta i udana maszyna, z silnikiem ze-
stawionym skoénie w przedniej cze$ci kadiluba, z obszer-
na kabing pod wirnikiem no$nym. Konstrukecja catkowi-
cie metalowa, nie wylaczajac lopat nosnych. Sterowanie
wzmacniaczami hydraulicznymi. Srednica wirnika no$-
nego 16,1 m, dtugos¢ kadiuba niecate 13 m. Ciezar w locie
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3450 KG, udiwig uzyteczny w wersji komunikacyjnej 5

pasazeréw, w wersji wojskowej — 10 zolnierzy. Pred-
kos¢ maksymalna 176 km/h, zasieg 570 km.

Firma Saunders-Roe pokazala dwie wersje s$miglowca
sSkeeter”. Jest to nieduza maszyna dwuosobowa, zapro-

jektowana przed rokiem 1948 dla prywatnego uzytku
w c2lach turystycznych, poczatkowo z silnikiem Jamesona
mocy 106 KM. Jednak moc ta byla niewystarczajaca i juz
w roku 1949 drugi prototyp posiadat silnik Gipsy Major

a)

b)

TL-63/56-R5E

Rys. 5a i b. Smiglowiec Saunders-Roe ,,Skeeter*

mocy 145 KM, a w 1951 r. Mk 3 silnik Blackburn Bom-
bardier 180 KM. W latach 1953—54 przeprowadzono nad
tq maszyna obszerne badania z zakresu rezonansu naziem-
nego i nastepnie zabudowano stosowany obecnie silnik
de Haviiland Gipsy Major mocy 200 KM. Wirnik nosny
¢ S$rednicy 9,75 m posiada 3 topaty konstrukcji mieszanej
(dzwigar rurowy, zeberka drewniane, pokrycie ptdtnem),
ale w probach jest lopata trapezowa z blachy nierdzewnej,
caltkowicie klejona, pokazana z naklejonymi tensometrami
na stoisku firmy. Dzieki poprzecznemu ustawieniu sil-

nika (wat silnika poziomo, prostopadle do ptaszezyzny
symetrii $migloweca) Kkonstrukeja do$é zwarta i celowa.
Cigezar w loce 975 kG, predkos¢ maks. 172 km/h, czas

lotu 3 h 20 min., zasieg 380 km, pulap praklyczny 3750 m.
Jest produkowany seryjnie dla potrzeb wojskowych.

Druga pokazana wersja to przerobka tego $miglowca
na dodatkowy naped rakietowy, jedna z nielicznych no-
wosci tegorocznych pokazéw, ktorg warto nieco obszerniej
omowic.

Dla zwiegkszenia mocy potrzebnej do pionowego wzno-
szenia zamnstalowano na gtowicy wirnika aluminiowy
zbiornik, zawierajacy okolo 40 kG wysoko procentowej
wody utleniowej (perhydrolu). Z tego zbiornika perhy-
drol wyplywa pod dzialaniem sil odsrodkowych przewo-
dami wewnatrz lopat do umieszczonych na koncach to-
pat cylinderkéw zaopatrzonych w katalizator rozkladu
perhydrolu na tlen i przegrzang pare wodng. Katalizator
uzyty przez firme Napier, ktora wykonala te silniki ra-
kietowe, sktada sie z kilku siatek srebrnych. Otrzymane
pod wysokim cisnieniem gazy rozprezaja sie w dyszy de
Lavala i wylatuja po zgieciu o 90° do tytu lopat, napedza-
jac je sila reakeji. Ciezar jednego siln:ka wynosi okoto
0,5 kG, a calej instalacji okolo 14 kG. Zawarto$é¢ zbior-

nika wystarcza na 2,5 do 3 minut pracy, dajac dodatkowo
wirnikowi 66 KM. Dzieki temu predko$¢ wznoszenia pio-
nowego wzrasta z 1,15 m/sek. do 7 m/sek. Wobec braku
spalan.a naped jest niewidoczny, cho¢ dosé hatasliwy.
Dla naszych potrzeb naped taki jest chwilowo nieosiagal-
ny ze wzgledu na brak w
kraju producenta perhy-
drolu.

Jako ostatni
Smigtowiec zademonstro-
wano  odrzutowg  lekkg
dwuosobowke firmy Fai-
rey, pokazywang juz w
roku zeszlym. Jest to naj-
mniejszy $miglowiec an=
gielski o érednicy wirnika
86 m (nasz SP-GIL ma
8,8 m) i ciezarze calkowi-
tym 680 kG, napedzany
przez furbine spalinowg
Blackburn-Palouste, spre-
zajaca powietrze do 2,9
atm 1 tloczgca je przez
dwie lopaly do komor spa-
lania na koncach lopat.
Do nich réwniez =zostaje
doprowadzone paliwo, a wylot spalin przez dysze z duza
predkoscia daje cigg wystarczajacy do uzyskania wznosze-
nia pionowego z predkoscig 6,6 r/sek.

Krotki kadlub zaprojektowano bardzo lekko, usterzenie
pionowe w osi turbiny spalinowej, podwozie w postaci
amortyzowanych nart, piasta wirnika osadzona przegu-
bowo na wsporniku, potaczonym z kadlubem przez amor-
tyzatory gumowe, sterowanie okresowe zaopatrzone w dwa
wzmacniacze hydrauliczne. O sprawnosci tej maszyny

latajacy

Rys. 6. Smiglowiec
Fairey Uutra-Light

Rys. 7. Smiglowiec Bristol 192

Rys. 8. Smiglowiec Westland ,,Westminster¢*
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§wiadczyly jej starty i ladowania na platformie samo-
chodu oraz bardzo strome opadanie z gladkim ladowaniem
na trawie lotniska. Powazna wada tego $miglowca jest

=}

Rys. 9a i b. Smiglowiec Fairey ,,Rotodyne‘

duze zuzycie paliwa skoro sama tylko turbina spala
140 kG na godzing, nie liczgc paliwa spalanego na kon-
cach lopat. Stad tez zastosowanie tego $miglowca hedzie
ograniczone do lotéw krotkich, jak szybkie obserwacje
wojskowe itp.

Oproécz pokazéw w locie wszystkie firmy wystawily na
swych stoiskach modelu $miglowcoéw, nad ktérymi prowa-
dzone sg zaawansowane prace konstrukeyjne i ktére
w najblizszych latach wejda do eksploatacji.

WspomnieliSmy juz wyzej o $miglowcu Bristol 192 na-
pedzanym przez dwie turbiny Napier ,,Gazelle” po
1260 KM.

Te sama turbine wykorzystuje firma Westland do $mig-
lowca typu ,,Wessex”, ktérego model nie rézni sie zbytnio
od swego wzorca — Smiglowca Sikorskiego S 58, maja-
cego czterolopatowy wirnik noény, czierotopatowe $miglo
ogonowe i kadilub pilatowcowy z Kkolkiem ogonowym. Ma-
szyna ta wchodzi wkrétce do produkeji i ma rozpoczgé
sluzbe w marynarce angielskiej w 1958 roku, Jej ciezar
w locie ma wynosi¢ 5700 kG, a udiwig platny stanowi
dwunastu pasazerdw. Przewidywana predko$§é maksymal-
na 207 km/h, pulap statyczny 1400 m, praktyczny pulap
dynamiczny 1800 m, zasieg 700 km.

Drugi model tej firmy to czterdziestoosobowy
minster”, z wygladu ogoélnego podobny do

»West-
,Wessex’a”,

z ta réznica, ze wirnik nosny jest pieciotopatowy, nape-
dzany przez dwie turbiny o mocy po 3000 KM (prawdo-
podobnie Napier Eland), umieszczone poziomo nad kabing
pasazerska. Ciezar w locie ma wynosi¢ 15 ton, a uzytecz-
ny 4 tony. Zasigg okolo 560 km przy predkosci 240 km/h.

— -

P 1 )

a)

T

b)
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Rys. 10a i b. Smiglowiec Westland ,,Wessex*

Najciekawszy model pokazala jednak firma Fairey. Jest
to reklamowana od pieciu lat ,Rotodyne” — duza pa-
sazerska maszyna, przeksztalcona w tym sensie, ze star-
tuje i laduje jako $miglowiec, natomiast w locie pozio-
mym staje sig¢ wiatrakowcem. Moc potrzebna do lotu do-
starczajg dwie turbiny Napier Eland po okolo 3000 KM,
napedzajgce przy starcie i w locie wiszgcym, poprzez
sprzeglo hydrauliczne, pomocniczg sprezarke  9-stop-
niowg, ktora ttoczy powietrze do czterech komor: spalania,
znajdujacych sie na koncach tlopat nosnych, natomiast
w locie poziomym sprezarka jest odlgczona, a turbiny na-
pedzaja dwa przestawialne $migla czterotopatowe, ktore
pokonujg opo6r wiatrakoweca. Stale skrzyd.o, dajgc przy
predkosci poziomej site nosng, odcigza wirnik nosny, be=
dagcy w stanie samokretu i umozliwia osiggnigcie pred-
kosci rzedu 270 km/h. Srednica wirnika wynosi 27,5 m,
dlugo$é kadluba prawie 18 m; przewidywany ciezar proto-
typu 15 ton, ciezar platny 5 ton lub 44 pasazerdéw, za-
sieg 640 km. Pierwsze proby maja by¢ w roku przysziym,
a pierwsze egzemplarze seryjne w roku 1960. Przypusz-
czalna cena okolo ¢wieré miliona funtow szterlingdow.

Jak wida¢ z tego krotkiego opisu $miglowcoOw przy-
sztosci, wszystkie one opierajg si¢ na silnikach turbo$§mi-
glowych o mocy od 1200 KM do 3000 KM. Jest to zupelnie
zrozumiale, jesli uwzgledni¢, ze turbiny majg znacznie
mniejszy ciezar na KM niz silniki tlokowe, mniejsza po-
wierzchnie czolowa i mniejsza objeto$¢, daja mniej drgan,
nie wymagaja chlodzenia, pracujg na tanszym paliwie,
umozliwiajg bezposredni naped wirnika (bez sprzegla)
i przy réznych predko$ciach obrotowych. Totez nie mozna
powaznie mysle¢ o rozwoju S$miglowecow pasazerskich nie
rozporzadzajac odpowiednimi turbinami $miglowymi.

Artykut wplyngt dnia 10 paZdziernika 1956 .
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Mimosrodowe obcigzenie spowodowalo uszkodzenie koncéwki

Ll

przegubowej
W celu utrzymania na naszych lamach ,Notatnika uzytkownika” — wobec bra-
ku rodzimych materiatéw i informacji z terenu — zamieszczamy ponizej znowu

notatke opracowanq przez mgr inZ. Stanislawa Madeyskiego, na podstawie Zrddet

zagranicznych.

Koncowka przegubowa w ukladzie sterujacym chowa-
nego podwozia zlamata sie¢ w wyniku dlugotrwalych prze-
gie¢ spowodowanych nieprawidlowym wzajemnym ulo-
zeniem punktéw przegubowych. Dwie diwignie (A) i (B)
pracujace w dwoch prostopadlych do siebie plaszczyznach
potgezono linkg (C) regulowang $ciggaczem (D) i zaopa-
trzong na jednym koncu w koncowke oczkowag (E), na
drugim za$§ koncu w widelkowa koncéwke przegubowq (F).
Koncéwka (F) umozliwia wychylanie sie tylko w jednej
plaszczyznie, w plaszczyznie diwigni (B). Przy wychyleniu
dzwigni (A) do polozenia wskazanego linia punktowa,
linka (C) swym koncem polgczonym z diwignig (A) oddala
sie od plaszezyzny pracy diwigni (B). Niemozno$¢ wychy-
lania sie widelkowej koncowki przegubowej (F) w plasz-
czyznie pracy dzwigni (A) spowodowala przeginanie sig
tej koncowki na odcinku pomigdzy widelkami i gwintem.
Wielokrotne przegiecia doprowadzily do zmegczeniowego
peknigcia w najstabszym miejscu, na podcigciu przy za-
konczeniu gwintu.

Uszkodzenie to bylo nastepstwem niewlasciwego wza-
jemnego ustawienia obydwu dzZiwigni, co spowodowalo
powstawanie niesymetrycznego obcigienia. Nieprzemysla-
ne przez konstruktora rozwigzanie wywolalo wskazane
uszkodzenie. Wszystkie mechanizmy 1 wurzgdzenia rucho-
me powinny by¢ tak zaprojektowane i ustawione, aby

w czasie pracy dzialaly w sposéb pewny i niezawodny
w  przewidywanym pelnym okresie roboczym. Jednym
z warunkow gwarantujacym bezpieczenstwo lotu i pra-
widlowo$e dziatania jest troska o unikanie przypadko-
wych miejsc w konstrukcjach lotniczych, gdzie moga wy-
stegpowa¢ objawy zmeczeniowe w materiale spowodowane
przemiennymi obcigzeniami. Ku uwadze Kkonstruktoréow
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zamieszczamy niniejszg notatke, w ktoérej wskazano drob-
ny co prawda przypadek, ale bardzo charakterystyczny.
Przypadek, wykazujacy brak skupionej uwagi przy opra-
cowywaniu rozwigzania konstrukcyjnego oraz niezbyt do-
kladne przeanalizowanie wzajemnej wspéipracy poszcze-
golnych elementéw ukladu ruchomego.

B P17 Lok e STIINEDS Feohnicne

Interesvjgca wzmianka

W zeszycie z maja 1956 r. czasopisma , American He-
licopter” na stronie 13 w wykazie bibliografii ksigzek
i drukéw dotyczgcych wiroplatéw (Books and Pamphlets
On Rotary Wing Aircraft), zestawionym przez E. K. Li-
beratore’a, pod pozycja nr 199 =znalezliSmy nastepujgca
wzmianke:

199. Zurakowski, B

GLOSSARY OF AERONAUTICAL TERMS

(HELICOTTERS) TRANSLATION

TIB/T 4408
London: Ministry of Supply. 1954.

Contains helicopter terms in Polish, English,
French, German, and Russian. Originally pub-
lished in TECHNIKA LUTNICZA (Poland) in

1954.

(Swiadomie pozostawiliSmy dostrzezony blagd w nazwie
naszego czasopisma, poniewaz.. twoércy skrzypiec nie ma-
ja w Polsce specjalnego pisma, tak ze pomylka jest wy-
kluczona).

Nie spodziewalismy sie, ze tak powazna instytucja jaka
jest Ministerstwo Jej Kroélewskiej Mosci Wielkiej Bryta-
nii wykorzysta publikowane w naszym czasopi$mie ma-
terialy dotyczace mianownictwa w dziedzinie $miglowco-
wej. Szkoda, ze nie otrzymaliSmy chociaz jednej odbitki
tego wydawnictwa, o istnieniu ktérego w ogdéle dowie-
dzieliSmy sie dopiero z cytowanego =zestawienia biblio-
graficznego. Z przyjemnos$cig notujemy ten fakt wykorzy-
stania za granicg drukowanego przez nas, w zeszytach
nr 112 z 1954 r., opracowanego przez naszego czolowego
kon:struktora $miglowcowego inz Bronistawa Zurakow-
skiego slownika poje¢ z dziedziny $&miglowedw. Jest to
dowodem wartosci tej pracy.

S. M.
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Rasczot centrowki samolota. W. M. Sziejnin, Oborongiz, 1955 r.,
stron 227.

W ksigzce opisane sa zagadnienia obliczania polozenia $rodka
cigzkosci w oKkresie projektowania, wykonywania i eksploatacji sa-
molotu, zagadnienia sporzadzania zestawien ciezaréw zespolow
i rozktadu ciezaréw, zagadnienia korygowania polozenia S$rodka
ciezkoSci wykonanych samolotéw. Przedstawione sa rowniez za-
gadnienia Sredniej aerodynamicznej eieciwy skrzydla, jej zna-
czenie przy wywazaniu i praktyeczne sposoby wyznaczania, wplyw
parametréw skrzydla na wywazanie samolotu, doS§wiadczalne metody
wyznaczania ciezaru i polozenia §rodka ciezko$ci samolotu oraz eks-
ploatacyjne metody wyznaczania polozenia $rodka ciezko$ci. W osob-
nym rozdziale opisane jest oprzyrzadowanie stosowane przy wy-
znaczaniu ciezaru i poltozen S$rodkow ciezko$ci oraz zasady po-
stugiwania sie suwakami wywazenia samolotéw. Ksigzka prze-
znaczona jest dla inzynieréw i technicznych pracownikéw pracu-
jacych przy projektowaniu, produkcji i eksploatacji samolotow.

L. S.

Aerodinamika i konstrukecja samolota, S. I. Zonszajn, Oboron-
giz, 1955 r., stron 243.

Jest to skrot wiadomosei z dziedziny aerodynamiki i konstruk-
¢ji samolotéw, przeznaczony dla pomocniczych grup specjalistow
studiujgecych w technicznych szkolach lotniczych. W rozdziale
pierwszym, omawiajacym aerodynamike, podane sa dane doty-
czgce atmosfery, ruchu cieczy i gazéw, charakterystyk aerody-
namicznych matych i duzych predkosci, stateczno$ci i sterowno-
§ci. W rozdziale drugim podane sa zasady wytrzymatoSciowych
obliczen samolotu. W rozdziale trzecim opisane sa gléwne ze-
spoty konstrukecyjne samolotéw. Ostatni rozdzial podaje krétko
zasady projektowania samolotéw. Tre$¢é uzupelniona jest licznymi
rysunkami, schematami i wykresami wzajemnych zalezno$ci glow-
nych wskaznikéw technicznych.

L. S

Procznost samolota, S. N. Kan, Oborongiz, 1955 r., stron 287.

Jest to czwarte wydanie tej ksigzki, zawierajace jednak szereg
zasadniczych zmian w treSci, Jak i w poprzednich wydaniach,
przedstawione zagadnienia wytrzymatosci i pracy konstrukeji
samolotu podane sg w zakresie elementarnym. Mimo to daja
przeglad zagadnien wytrzymatoSciowych wszystkich najwazniej-
szych zespoiow konstrukcyjnych, jak skrzydla i jego elementow,
lotek, mechanizméw skrzydta, usterzen, sterownie, kadtuba, 16z
silnikowych, podwozia, goleni amortyzacyjnych i réznych ukla-
dow konstrukecyjnych podwozia. Poza tym do§¢ szczegdlowo
przedstawione sa zagadnienia zewnetrznych obcigzen samolotu
i drgan zespol6w samolotu. Zrozumienie zagadnien utatwia blisko
trzysta rysunkéw, schematéw i wykresow. Ksigzka przeznaczona
jest dla uczniéw $rednich szk6l technicznych i zalég technicz-
nych jednostek eksploatujgcych.

L. S.

Elektryczne piece oporowe, Bronistaw Sochor, Panstwowe Wy-
dawnictwa Techniczne, 1955 r., stron 223.

Omawiana praca moze by¢ przydatna w przemy$le lotniczym,
jako uzytkownikowi piecéw elektrycznych przy wyborze odpo-
wiednich urzadzen i przy przeprowadzaniu montazu, obstudze
i konserwacji. W treSci podzielonej na dziesie¢ rozdzialéw zawar-
to nastepujgce materialy: wiadomoéei podstawowe, charaktery-
styczne cechy elektrycznych urzadzen grzejnych, rozwigzania
konstrukcyjne elektrycznych piecéw oporowych, budowa piecow
elektrycznych, uktady potaczen elektrycznych, elektryezne i me-
chaniczne wyposazenie pieca, tok obliczen elektrycznych urza-
dzen grzejnych, montaz, obsluga i remont piecéw oraz bezpieczen-
stwo pracy. Wykaz piSmiennictwa obejmuje 42 pozycje; 25 tablic
zawierajacych dnteresujace dane i 170 rysunkéw ulatwiaja uzyt-
kowanie ksigzki.

S. M.

Polichlorek winylu, otrzymywanie — przetworstwo -— zasto-
sowanie, praca zbiorowa pod redakcja I. Franty i F. Grzundiela,
ttum. z czeskiego mgr inz. J. Bojarski, mgr inz. Z. Roszkowski
i mgr dinz. L. Zakrzewski, Panstwowe Wpydawnictwa Techniczne,
1955 r., stron 388.

Omawiana praca zawiera podstawowe wiadomo$eci o polichlor-
ku winylu — tworzywie, ktére w lotnictwie znalazlo szerokie za-
stosowanie; przydatnosé ksiazki dla pracownikéw lotnictwa jest
oczywista. Tre§¢ ksigzki dzieli si¢ na cztery cze$ci: 1 — Surow-
ce — omawia polichlorek winylu i jego znaczenie, kopolimery
chlorku winylu, surowce pomocnicze stosowane w przetworstwie
polichlorku winylu (PCW), badania kontrolne, twardy i miekki
PCW, gospodarka surowcami podstawowymi, mieszanie surowcow
podstawowych i sposOb zelatynizacji miekkiego PCW; 2 — Wini-
dur — objasnia sposoby otrzymywania blokéw, plyt, folii i wy-
robow profilowanych, przetwoérstwo winiduru, wskazuje pélpro-
dukty z winiduru oraz winidur jako materiatl konstrukeyjny;
3 — Miekki PCW — zawiera nastepujace tematy: otrzymywanie
folii i plyt z miekkiego PCW, wyrdéb materialow profilowanych
z migkkiego PCW, odlewanie, wydmuchiwanie 'oraz spawanie
pradem wysokiej czestotliwosei i Kklejenie; 4 — Zastosowanie
PCW — podaje mozliwo$ei zastepowania metali, stosowanie jako
wyktadzin oraz przyktady z zastosowania w rozmaitych gateziach
przemystu. Wykaz piSmiennictwa zawiera 29 wpozyecji ksiazek,
28 czasopism, 9 katalogéw 1 prospektéw. Skorowidz rzeczowy
ulatwia wyszukanie materiatu zawartego w Kksigzce.

S. M.

Planowanie w wydzialach pomocniczych zakladéw przemysin
maszynowego, M. A. Gatkin, P. F, Matwiejew, G. A. Nieszitow,
N. G. Ozimkow, G. A. Piszczulin, ttum. z ros. mgr inz. Zygmunt
Keh, Panstwowe Wydawnictwa Techniczne, 1956 r., stron 266.

Praca oparta na doswiadczeniach wielu zakladow pracy
w Zwigzku Radzieckim, z ktorych rekrutowali sie autorzy po-
szezegblnych czesSei ksigzki, porusza zywotne problemy plano-
wania oddzialow pomocniczych, znajdzie wiec zastosowanie ws$rod
pracownikéw przemystu lotniczego. W treSei omoéwiono znaczenie
gospodarki oddzialéw pomocniczych i wplyw planowania ich pra-
cy na ekonomike przedsigbiorstwa budowy maszyn; planowanie
w  wydzialach narzedziowych, energetycznych, w gospodarce
transportowej, w wydziatach remontowo-budowlanych; rozrachu-
nek gospodarczy stuzb pomocniczych wydzialdw produkcyjnych;
planowanie i ewidencja zuzycia energii elektrycznej w przedsie-
biorstwach o masowej produkeji potokowej. Liczne tablice za-
wieraja interesujace dane oraz przykitady wypelniania formularzy.

S.

Poradnik mechanika lotniczego. Silnik tlokowy, inz. Zdzislaw
Bentkowski, Wydawnictwa Komunikacyjne, 1956 r., stron 224,
Omawiana ksigzka jest przeznaczona dla mechanikéw, pomoc=-

technikéw oraz pilotow i dinstruktorow lot-
niczyeh, pragnacych rozszerzy¢ zakres posiadanych praktycznych
wiadomos$ci o silniku lotniczym, przez opanowanie podstawowych
wiadomosci teoretycznych o zasadach dzialania i konstrukeji sil-
nika., Tre§¢ dzieli sie na trzy czgsci. Czes$¢é pierwsza — teoretycz-
ne podstawy dziatania tlokowego silnika spalinowego — zawiera
podstawowe wiadomo$Sei 2z mechaniki, termodynamiki, elektro-
techniki i chemii oraz zasady dzialania tlokowego silnika spali-
nowego. Cze§¢ druga — opis budowy tlokowych silnikéw lotni-
czych — objasnia podziat tlokowych silnikéw lotniczych oraz ze-
spoly i cze$ci tlokowego silnika lotniczego. Czg§¢ trzecia — ma-
terialoznawstwo w zarysie — dzieli sie na metale, paliwa i oleje
lotnicze, materialy pomocnicze. Ksigzka zawiera 164 rysunki,
6 tablic i bibliografie obejmujacq 21 pozycji. Przy przegladaniu
ksigzki dostrzegliSmy, miedzy innymi, nastgpujace usterki: na
schematach (rys. 99, 136, 137, 145) — bledy; rys. 63 i 64 nie zgadza-
ja sie z rys. 57; na str. 34 tekst nie zgadza sie¢ z rys. 69; nie-
wlasciwe nazwy i okres$lenia: pompa paletkowa zamiast lopatko-
wa, pompa zebatkowa zamiast zebata; waga ttoka, ilo§¢ cylin-
drow, ilo§¢ obrotéw; sila ciagu $migla, naped licznika obrotow,
eloksowanie tlokow; brak informacji o stosowanych w Kkraju
stopach AMc i AMg; niewlasciwe stosowanie okreSlen Elin —
aluminium. Dostrzezone przez nas usterki nie umniejszajg war-
toSei i przydatnosci ksiazki. g

nikéw mechanikow,

Manuel Technique de lfajusteur d‘aviation, praca zbiorowa. La
Bibliotheque Francaise, Paris, stron 206. . L

W ksiegarni Klubu Prasy Miedzynarodowej =znalezliSmy oma-
wiang ksiazeczke, ktéra nalezy do cyklu ,,Collection savoir tra-
vailler, a opracowana zostala przez szkole doksztalcajaca Uinll
robotnikéw metaloweow okregu paryskiego. Zawiera ona material,
ujety w bardzo przystepnej formie, mogacy przydaé sie do po“d-
niesienia kwalifikacji pracownika przemystu lotniczego. Znajdu;_e-
my w niej krotkie omoéwienie nastepujacych tematow: geometria,
pomiary warsztatowe, trasowanie, rozwinigcia wyrobow z blachy,
glowne metale i stopy oraz stale stosowane w lotnictwie, pllm}n:
pity do metali, wiertta, nozyce do blach, rozwiertaki, gwintowniki
i narzynki, blacharstwo, nitowanie, spawanie i zgrzewanie, obra-
biarki do metali. W uzupemlieniu zamieszczono tabele lukéw oraz

katow. S. M.

Tiechnologia sborki elektroizmieritielnych priborow, P. I. Bu-
lowskij i A. W. Powalajew, Oborongiz, 1955 r. stron 304. B
W Kksigzce tej podana jest technologia skladania, regulacji, ee-
chowania i badania elektrycznych przyrzadow ponuarowych. Opl_—
sane sa podstawowe specyficzne procesy technologiczne prodp.kcﬁ
elektrycznych przyrzadoéw pomiarowych wskazowk_owych, miedzy
innymi réwniez lotniczych. Tres$¢ zawarta jest w dziesigciu rozdzia-
lach, skladajacych sie lacznie z szesScdziesigeiu dwoéch ustepéyv;
podane sg tu miedzy innymi: opis skladania ruchomych elementow
przyrzadu, skladanie mechanizmu pomiarowego, sk_ladame pokry-
wy i podstawy, ogélne zlozenie przyrzadu, montaz uktladu ele_k-
trycznego, regulacja, cechowanie i badal}ie Ora'z_przecho_wywaple,
opakowanie i zasady transportu przyrzadow. Kglazka zawiera row-
niez bardzo liczne schematy, wykresy i rysunki. Przeznaczona jest
dla inzynier6w i technikéw przemystu budowy przyrzadéw oraz
dla studentéw wyzszych szko6l technicznych. 4
. S.

Osnowy elektrooborudowanja samolotow i awtomaszin, pod red.
A. N. Larijanowa, Goseniergoizdat, 1955 r., stron 384. .
W ksigzce tej opisane sa: krotki przeglad rozwoju konstyukcgl
wyposazenia elektrycznego samolotéw i samochodow, };lasyflk_acja
ukiadéw elektrycznych, podane podstawowe wymagania stawiane
réoznym typom wyposazenia elekirycznego, przedstawione sg zasady
dzialania i konstrukeji urzadzen elektrycznych stosowanych na no-
woczesnych samolotach i samochodach. Przedstawione tez sg: prze-
budowy instalacji

znaczenie, podstawy teorii, zasady dzialania i 1} A
zaptonowych, elektrycznych rozrusznikow silnikow. zréde;l prgdq,
automatycznych regulatoréw, roéwnolegltej pracy pradnic, sieci,

aparatury sterujacej i zabezpieczajacej, przekladni synchronicznych
odlegloéciowych i naped6w elektrycznyeh. Przy opisywaniu wigk-
szo$ci zagadnien uwzglednione zostaly =zasady teorii lotniczego
i samochodowego wyposazenia elektrycznego. Opisane jest przede
wszystkim wyposazenie i instalacje pradu stalego. Tre§é podzielona
jest na dwadzie$cia trzy rozdzialy; posiadaja one liczne wykresy,
rysunki, tabele i schematy. Ksigzka przeznaczona jest jako podrecz-
nik szkolny woraz jako pomoc dla inzynieréw i technikéw elektry-
kow lotniczych i samochodowych. Fo &



I. Paliwa do silnikéw tlokowych

1) Wspoiczesne paliwa do silnikow lotniczych ttokowych stanowia
mieszaniny benzyn uzyskiwanych z odpowiednio wybranych 10p
maftowych z szeregiem skladnikow o granicach wrzenia odpoyvxa-_
dajacych benzynie, jednakze otrzymanych z w'tornej przerob}(u-
produktow naftowyeh, wzglednie w wyniku roéznych procesow
syntetycznych, Ponadto paliwa lotnicze zawierajg niewielkie ilo$ci
domieszek w nich rozpuszczalnych, poprawiajacych niektore wita-
sciwosci paliw.

Do produkeji paliw lotniczych stosuje sie:

a) benzyny uzyskane z ropy naftowej droga zwyktej destylacji;

b) gazoling-benzyne wykroplona z gazu ziemnego;

¢) benzyny uzyskane przez termiczny rozkiad (kraking)
benzyn, naft i pozostatoSci ropy;

d) benzyny uzyskane przez termiczno-katalityczny rozktad cigzkich
benzyn, naft i oleju gazowego:

e) benzyny uzyskane przez polimeryzacje gazow wytwarzajacych
sie w procesach krakingu termicznego i katalitycznego;

f) wysokooktanowe weglowodory uzyskane drogg syntezy z tychze
gazoéw pokrakingowych, jak izooktan, neoheksan, tryptan, kilo-
benzen;

g) produkty pyreliny ropy naftowej o charakterze aromatycznym,
jak benzen, toluen, ksylen;

h) benzyny uzyskane przez uwodornienie wegla brunatnego;

k) inhibitory organiczne w drobnych ilosciach przeciwdziatajace
wytwarzaniu sie zywic w czasie magazynowania;

m) plyn etyvlowy, zawierajacy 54—58% czeSei wagowych czteroetyl-
ku otowiu; plyn etylowy précz czteroetylku olowiu zawiera bro-
mek eiylu lub dwubromoetan, ktére rozkladajgc sie podezas
spalania paliwa w silniku sprzyjaja tworzeniu sig lotnego brom-
ku colowiu, dzigki czemu wigksza czg5¢ olowiu jest usuwana
z silnika w strumieniu gazéw wylotowych.

Plyn etylowy jest barwiony na czerwono lub niebiesko, co na-
daje zabarwienie paliwu. Zawartoéé plynu etylowego w benzynach
fotniczych . nie przekracza 4 ml na kG benzyny.

ciezkich
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3) Charakterystyka techniczna paliwa i jego wlasnoSei fizyko-
chemiczne uzaleznione sa od warunkéw pracy i eksploatacji sil-
nika.

W silniku niskopreznym cykl pracy mozna podzieli¢é na naste-
pujace etapy: tworzenie sie mieszanki roboczej, napelnianie cy-
lindréw silnika mieszanka robocza, sprezenie mieszanki, spalenie
mieszanki i wydalenie gazéw spalania.

Dla paliw do silnikéw niskoprezhych wazne sa wlaSciwoéei za-
pewniajace tworzenie sie¢ mieszanki o rownomiernym sktadzie oraz
spalanie mieszanki roboczej bez detonacji, przy maksymalnym
mozliwym stopniu sprezania.

Najwazniejszymi zatem wilasciwo$ciami paliw do silnikéw ni-
skopreznych, stanowigcymi podstawe ich klasyfikacji, jest ich cha-
rakterystyka detonacyjna oraz lotno§¢. Detonacja przyjeto nazy-
waé takie spalanie, przy ktorym szybko$§é rozprzestrzeniania sie
promienia osigga 1500—2 500 m/sek, to jest stukrotnie wicksza miz
przy normanym spalaniu. Detonacja powoduje przegrzanie silnika,
tlokow oraz zawordéw 1 zniszezenie tozysk.

Sktonno$é paliw do detonacji jest oceniana na podstawie po-
miaru ,liczby oktanowej* paliwa, ktéry dokonuje sie w S§cisle
znormalizowanym jednecylindrowym silniku pomiarowym przy $ci-
Sle ustalonych warunkach badania. Im wyzszy jest stopien spreza-
nia silnika, tym wyzej oktanowe paliwo powinno byé uzyte. Dla
silnikéw lotniczych, w ktoérych zastosowano cisnienie ladowania,
charakterystyka detonacyjna paliwa wyrazana jedynie liczba okta-
nowa nie jest wystarczajaca. Drugim parametrem okre§lajgcym
odporno$¢ paliwa na detonacje jest wskaznik wyczynowy.

Oznaczenie liczby oktanowej paliwa polega na poréownaniu skton-
noéci detonacyjnych paliwa badanego i wzorcowego (na znorma-
Bzowanym silniku pomiarowym) oraz na znalezieniu paliwa wzor-

cowego o takiej samej
danego.

Podstawowymi paliwami 'wzorcowymi sa dwa weglowodory:
izooktan (2,2,4 tréjmetylopentan), ktérego liczbe oktanowg przyjeto
umownie za 100, oraz normalny heptan o umownej liczbie oktano-
wej rownej 0. Mieszajac te weglowodory w rt6znych stosunkach
wzajemnyech uzyskuje sie paliwa wzorcowe o liczbach oktanowych
od 0 do 100.

Zatem liczba oktanowa paliwa nazywamy zawartoS¢ procentowa
izooktanu w paliwie wzorcowym o takich samych skilonnosciach do
detonacji jak paliwo bhadane.

Przy ciezkich warunkach pracy silnika jak start, gwaltowne
przyspieszenie obrotéw, to jest w przypadkach, gdy silnik pracuje
na bogatej mieszance, szczegdlniej dla silnikéw o duzej mocy
z dodatkowym sprezaniem powietrza, liczba oktanoewa nie byla
dostateczng miarg zdolnosci antydetonacyjnych paliwa. W obszarze
mieszanek bogatych charakterystyke paliwa pod wzgledem deto-
nacyjnym daje wskaznik wyeczynowy, wyrazajacy w procentach
‘moc uzyskana na silniku do$wiadczalnym, pracujacym na paliwie
badanym w stosunku do mocy uzyskane] na tym samym silniku,
pracujacym na czystym izooktanie, ktérego wskazZnik wyczynowy
przyjeto za 100.

Zatem charakterystyka detonacyjna benzynowego paliwa lot-
niczego bywa zazwyczaj wyrazana dwiema liczbami, z ktéorych niz-
sza wskazuje liczbe oktanowa paliwa, oznaczong dla mieszanki
ubogiej, druga za$§ (wyzsza) wskaznik wyczynowy paliwa mierzo-
ny w obszarze mieszanek bogatych.

Na przyklad symbol Bgi/115 wskazuje, ze benzyna posiada liczbe
oktanowa nie nizszg od 91 i wskaznik wyezynowy nie nizszy od 115.

4) Liczba oktanowa paliwa i wspélezynnik wyczynowy

Metody oznaczania charakterystyki detonacyjnej na silnikach
zilormalizowanych

sklonnoéci do detonacji, jak paliwa ba-
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5) Przeglad czynnikéw wplywajacych na detonacje:
A. Liczba oktanowa paliwa.
B. Odporno$¢ detonacyjna mieszanki zalezna od:
, a) sktadu: stosunek powietrza, wzbogacenie w ozon;
b) domieszek: wilgo¢, ozon, pary oleju, gazy wylotowe;
c) temperatury mieszanki po sprezaniu, na ktéra maja wplyw:
o1 — cieplo parowania paliwa,
cs — temperatura powietrza,
¢z — podgrzewanie mieszanki przez gazy spalinowe,
¢4 — temperatura wody chlodzacej,
¢; — przewodnictwo cieplne materialu komory spalania,
¢ — wielko$§¢é przestrzeni spalania.
d) ciSnienie mieszanki po sprezeniu zaleine od:
di1 — stopnia spre-

Zania, liczba

ds — ciénienia po- OKklanowa
wietrza, !

ds — stopnia na- 0
petniania, 73 B '\60

ds — polozenia -\’\ -
przepustnicy, //

e) zawirowanie mie- 72 L~

szanki podczas spa-
lania spowodowa-
nego przez:

ey — potozenie za-

0
71 B
/

woréw, 70 ,/
¢z — polozenie
swiec, 69 / OOQ//
e3 — liczbe obro- A2
téw, /
f) miejscowe prze- 63 P
grzanie wewnatrz L~
komory spalania i / 0
rodzaj $wiec; &7 ?O

g) regulacja zaplonu.

Catos¢ tych warun-
kéw sktada sie na pra- 66
ce silnika.

6) Zaleznos$é liczby 65
oktanowej paliwa od
skladu mieszanki oraz
od liczby obrotéow, przy 64 018 0"9 ”p&
stalej wilgotnosei po- 12 ’3 14 15
wietrza i statej regula-
cji zaptonu. k@pa.w/k@benz. TI-66/56°R3




7) Zalezno$§é liczby oktanowej od skladu powietrza wzglednie
od wartoSci opalowej mieszanki.
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g) Spadek temperatury mieszanki palnej (przy c = 1) zalezny od
ciepla parowania paliwa.
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9) Zaleznoé¢ pomiedzy liczhg oktanows paliwa a wilgotnoScia
powietrza i liczba obrotéw na minute.
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10) Zalezno§é liczby oktanowej paliwa od temperatury mieszanki
(pomiar na silniku CFR).
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11) Przyklad zaleznoSci granic detonacji od temperatury mieszan=
ki i stosunku powietrza (a).

Liczba oktanowa paliwa 87 n = 2000 obr/min N = 700 KM
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12) Wplyw obrotéw na liczbe oktanowsa paliwa.
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13) Zalezno§¢ liczby oktanowej paliwa od ciSnienia przy rézmych
stopniach spre¢zania.
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Uwagi: Krzywa ,,a‘ okre§la granice maksymalnego ci$nienia spa-
lania 80 kG/em?2 przy stosunku powietrza 0,9 ... 0,95.

Krzywa ,,b*“ okresla graniczne warunki przy krétkotrwalej pra-
cy w czasie startu przy stosunku powietrza 0,75.
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srednie cidnienie

14) Przyklad zaleznoSci Sredniego ciSnienia efektywnego w sil-
niku chiodzonym ciecza od sklonno$ci do detonacji, przy réznych
temperaturach cieczy chtodzacej, dla warunkow:

liczba oktanowa paliwa 87

stopien sprezania & = 6,77

obroty silnika n = 2850 obr/min
oraz zalezno$§¢ liczby ok:ianowej paliwa od temperatury cieczy
chlodzacej.
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