


Warunki oglaszania prac w .Technice Lotniczej".

i. Redakecja ,,Techniki Lotniczej przyjmuje do druku jedynic prace nigdzie przed lym nie dru-
kowane.

Prace zglaszane do ,Techniki Lotniczej“ powinny byé wykonczone

. . ) PO pod wzgledem ukladu
tredci 1 stylu, ponadto zgodne z pisownig Polsk ej Akademii Umicjetnosei.

Do druku moga byé zglaszane zardéwno prace oryginalne,‘ jak  kompilacyjne oraz tlumaczenia

ew. streszczenia najcenniejszych a:tykulow obeych, przy czym nalezy szczegdlowo podaé zrédia, 2 ktorych
autor korzystat.

. Redakcja zastrzega scbie prawo czynienia poprawek iskrétow w tekscie z tym, ze wazniejsze poprawki
lub uzupelnienia zostang uzgodnione z autorem.

Nadesiane artykuly . kwalifikuje Komitet Redakcyjny T. L., ktéry moze zaprosi¢ do wspolpracy wy-
branego przez siebie koreferenta, specjaliste danegodziatlu.

Redakcja zastrzega sobie prawo do przerysowania Jub przerobienia rysunkéw i wykreséw, o ile beds
one wykcnane w sposOb, nie nadajacy sie do wykonania klisz.

. Kazdy nadestany artykul powinien by¢ zaopatrzony w krotkie. nic przekraczajace 15 wierszy streszeze-
nie — w miare moznosci w jez. angielskim.

Prace nale?y nadsylaé¢ prd adresem: Redakceja Techniki Totriczej“. Warszawa, ul. 6 sierpnia 24.

. Redakcja nie odpowiada za pnglady wyrazone przez autorow.

Instytut Wydawniczy SIMP

wydoje nastepujgce czasopisma:

SKRZYBLAIA PQLSK‘A | Czasopismo techniczne
SKRZYDLA i MOTOR ,MECHANIK"

omawiajqce w sposob przystepny wszystkie
zagadnienia zwigzane z przemystem metalo-
wym, ze szczegolnym uwzglednieniem tzchniki
Wydawane przxe z: warsztatowe;j.
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KWARTALNIK ZWIAZKU POLSKICH INZYNIEROW | TECHNIKOW LOTNICZYCH
(KOLO LOTNICZE SIMP)
ROK I ZESZYT 2-3 GRUDZIEN 1948 r.

KONGRES JEDNOSCI

Zwigzek Pclskich InZzynieréw i Technikéw Lotniczych wita z radoécia kres rozbicia klasy robotniczej
Polski. Powctana do Zycia w historycznym dniu 15 grudnia 1948 r. Polska Zjednoczona Partia Robotnicza
to awangarda polskiego ludu pracujgcego. Tylko ona zdolna bedzie poprowadzié¢ klase robotniczq Polski
w sojuszu z mato i $rednio-rolnym chlopstwem i inteligencja pracujgea do walki o nowy, wyzszy ustrdj
gospodarki planowej, ustréj, ktory nie zna nedzy i wyzysku czlowieka przez czlowieka, kryzyséw i bez-
robocia. Ustréj, ktéry bedzie rekojmiq rozwoju gospodarczego, naukowego i kulturalnego Polski, —
ustréj socjalistyczny. )

Albowiem ,,socjalizm, to nie tylke sprawiedliwy podzial wyiwarzanych spotecznie produktéw pracy,
ale to przede wszystkim najwyzszy poziom sil wytwérezych, jakie pczwala rezwingé i osiqgngé nowo-
czesna wiedza techniczna®. A wiec socjalizm to calkowite zwyciestwo sit postepu nad sitami wstecz-
nictwa, zwycigstwo przodujacej kultury i praw, nauki i dechniki, zastosowanej dla podniesienia dobrobytu

mas pracujgcych, a gdy zajdzie potrzeba, dla obrony kraju.
Lotnictwo za$, to nowoczesna nmauka, technika, kemunikacja i obronnosé kraju.

Polscy Inzynierowie i Technicy nie stoja poza nawiasem wydarzen historycznych, na uboczu prze-
mian ustrojowych i spcltecznych Polski, ktora poprzéz ustréj Demokracji Ludowej zdaza do socjalizmu.
Odrzucamy falszywaq teze rzekomej ,,apolitycznoéci“'nauki. Pemni mrokéw okupacji hitlerowskiej nie
chcemy powrotu sanacyjnego faszyzmu Polski przedwrzesniowej, a jako najlepsza gwarancje uwazamy

socjalistyczny ustréj Polski.

Ustréj socjalistyczny to w dobie obecnej nie eksperyment, lecz realny 31-letni dorobek ZSRR. Ustrdj
ten zamienit Zwiazek Radziecki z kraju zacofanego pod kazdym wszgledem, a zwilaszcza pod wzgledem
rozwecju techniki i obronno$ci w kraj obecnie przodujqcy, jedyny kraj, kiory rozbil faszyzm hitlerowski,
kraj, ktory dzis jest ostojq pokoju. Tylko fakt istnienia kraju socjalizmu — ZSRR. i sojuszu Polski z nim
jest gwarancijq, ze nie powtérzy sie 1939 r. '

Dlatego walka o socjalizm — musi byé wykorzystaniem bogatego dosSwiadczenia Zwigzku Radziec-
- kiego. ,,Doswiadczenia ZSRR. to przyklad, jak ustrdj socjalistyczny przyspiesza i ulatwia wzrost dobro-
bytu, wiedzy i kultury spotaczenstwa“.

Witamy Polskq Zjednoczonag Partie Robotniczq, ktérej odziedziczone piekne tradycje nieugietej walki

o socjalizm w Polsce pozwalajq polskiemu technikowi i inzynierowi §mialo patrzeé w przysztosé.

ZWIAZEK POLSKICH INZYNIEROW
I TECHNIKOW LOTNICZYCH
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Inz. Franciszek JANIK.
Giowny Instytut Lotnictwa.

Obliczanie osiggéw samolotu.

WSTEP I GLOWNE OZNACZENIA

W obliczeniach prototypéw samolotow utarl sie u nas
zwyczaj liczenia osiagéw metoda bardzo uproszczona, po-
legajaca mna zalozeniu z gory pewnego ryczaltowego v} $mi-
gla zawierajacego juz w sobie zmiane mocy z powodu zmiany
obrotéw. Takie ujecie sprawy obliczen osiagéw nie wydaje
sie by¢ stuszne, nawet jesli uwzglednimy rutyne konstruk-
toréw, pozwalajaca na ocene osiagow z do$é¢ duiym przy-
blizeniem. Nawet dobra ocena winna byé uzasadniona ra-

chunkiem — zreszta tak samo jak w obliczeniach wytrzy-

malosciowych. -

Celem niniejszego artykulu jest podanie jednej z do-
kladriejszych metod obliczenia osiagdéw samolotu, stosowa-
nej za granica. Opracowanie tej metody mna przykladzie
dostosowane jest do bezposredniego uzytku, jesli chodzi
np o korzystanie z wykreséw. czy ukladanie tabelek obli-
czeniowych, :
]

Na wstepie omoéwimy jeszcze kwestie oznaczen
wspb6lczynnikéw sily nosnej i oporu. Oté6z Niemcy,

Anglicy 1 Amerykanie oznaczaja je przez c,, ¢,

wzgledn'e ¢y, cp co jest stuszne — zas Francuzi i za

nimi Polacy przez ¢ lub Cy i c,. Ten ostatnisposob
oznaczania nie jest niczym uzasadnionym, a utrzy-

muje sie tylko dzieki tradycji. Jeszcze przed wojna

autor zwracatl sie do prof. Witoszynskiego, ktory byt
najwyzszym autorytetem w tej dziedzinie, aby ze-
chciat zrewidowaé¢ ten sposéb ‘oznaczania. Rdéwniez
po wojnie proponowal profesorom uczelni lotniczych
zmiane tych oznaczen. Korzystajac z okazji ukazania
sie pierwszego powojenego numeru Techniki Lotni-
czej proponuje on zastapi¢ dawne oznaczenia ¢y ic,
przez ¢; icy, .

Uzasadnienie tej propozycji jest nastepujace:

Opér ma zawsze kierunek wektora szybkodci —
niczaleznie od przyjetych uktadoéw osi wspoélrzednych.
Stad i sktadowa sily aerodynamicznej na kierunek
szybkos$ci winna posiadaé¢ indeks v tego wektora, jak
to jest ogélnie przyjete w mechanice przy rzutowaniu
na osie ukladu tym bardziej, ze uklad osi xyz jest
zwykle zwigzany z samolotem, a nie z torem lotu. Na-
temiast wypor posiada kierunek szybkosci induko-
wanej i winien by¢ okres§lony indeksem 1. A zatem
oznaczenia c¢; i ¢, na wspdlezynniki wyporu i oporu
maja wszelkie szanse, aby sie staly cznaczeniami mie-
dzynarodowymi.

W teks$cie beda stosowane nastepujace wazniejsze
oznaczenia:

c; —  wspblczynniki wyporu (sily nosnej).
C v - 2 Oporu.

c;”
v = _ . mocy

c,?

N, [KM] moc silnika na wysoko$ci b =- 0

N » » ’e . vs h—:=o0

N p ’ ,, pobierania przez $miglo (propeller:

N, ” ',, potrzebna do lotu poziomego
(required)

Ny ” » » na kacie minimum meccy.

— Sprawnos¢ $migla
n  [obr./min.} obroty na minute

g obroty na sekunde

0 =200, stosunek gesto$ci powietrza {,=1/8.]
D=:2R [m] S$redn‘ca i promien $migla

/. pcsuw wzgledny

=

wepoltczynnik ciggu $migla.

— .
-

» momentu oporowego
Smigla

/ [stopnie] kat nastawienia lopatki $migta.

H'D — wzgledny skok $migta.

v [km/godz] — szybko$é¢ wzdluz toru lotu

v, [km/godz] — . pozioma w locie na

minimum mocy

v [m/sek.] —_ " wzdtuz toru.
k wspoétczynnik redukeji mocy
z wysokoscig
d ” “ .
przez dlawienie,
N v
T —= ) Tl = @ ——
N g Vg

A. ROWNANIE MOCY.

Do obliczenia osiggéw musimy znaé moc siinika
N i jego charakterystyke, moc pobierana przez $miglo
Npi jege charakterystyke, oraz moc potrzebng do lotu

N, (required), czyli charakterystyke aerodynamiczna

samolotu. Dla uproszczenia zagadnienia omoéwimy
najpierw charakterystyke silnikéw niewysokoscio-
wych, bezsprezarkowych i $§migiet o statych lepatkach.
Zalozenia te 'w' niczym nie zmienia metody obliczen.
jesli chedzi o calo$é zagadnienia-

Obliczenie osiggdédw polega na ckresleniu obrotéw
émigta (lub silnika) n i szybko$ci samolotu » km godz.
Te dwie niewiadome daja sie wyznaczy¢ z réwnan

N:;Np 1 ’I‘Np ;:Nr
Rownanie pierwsze daje zwiazek miedzy obrotami
i szybkoscia letu, czyli n = f (v), za§ z drugiego row-
nania mozemy okresli¢ pary warto$ci n i v spelnia-
jace warunki réwnosci mocy dla lotu poziomego,
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B. CHARAKTERYSTYKA SILNIKA.

Zwykle mamy pecdang charakterystyke silnika
przez wytwornie w formie wykresu N,==:f (n), (wy-
kres Nr. 1), gdzie N, odnosi sie do warunkéw atmo-
sferycznych b = 760 mm Hg i t =: 15°C, czyli dla

KMA GIPSY MAJOR I kgfom*
/
/
120 c[snienie efektym, " - 4 9
- ne k@? /
B
110 e \\1/
0"
4 ™~
/
100 /J /,
va 8
90 l ' (‘\\0/
& |
NV S N
& 3 8
80 57 S 3
ST :
S 3
Y / o
70 340
\
L >
\
50 s I —— T
}
zuzycre paliwa gr/ KM/godz.
50 yﬁ p# — g/{ fgodz 260
przy bogatej mieszance
7750 1850 1950 2050 250 2250 2350
n obrimin
105/48-R1
(Wykres 1).

gestoéci p==p, Na zmiane mocy z wysoko$cig posia-
damy rézne wzory redukcyjne. Tu réwniez zastrze-
~ gamy sie, ze podany ponizej wz6r Hopfa, aczkolwiek
bardzo prosty, a wystarczajgco dokladny — moze by¢
zastapiony innym bardziej dokladnym, gdyz chodzi
nam tutaj tylko o podanie ogdlnej metody, na ktéra
nie wplywaja te czy inne wzory redukcyjne. Dla przy-

ktadu wiec zakladamy, ze moc silnika na wysokosei,

gdzie panuje gesto§é powietrza p czyli ¢ = pp,,
wynosi:
c — 0,15 LN f
N—=N, 77— == , — n,G
0,85 ‘ )

~ C. CHARAKTERYSTYKA SMIGLA.

Smiglo charakteryzujg aerodynamicznie: jego
srednica D, oraz bezwymiarowe wspolczynniki: ciggu
%, momentu oporowego u, albo mocy Cp i sprawnos-
ci . Wspélczynniki ¢, u i 7 podane sa dla rodziny
$migietl albo na podstawie cbliczen, albo na podstawie

" - r . v
dmuchan w tunelu — w zalezno$ci od posuwu 7 = —R’
o

Rodzine émigiel rys. 2 znamionuje uzycie tych
samych profiléw i to samo ich rozmieszczenie wzdluz
promienia lopatki — czyli nastepujace bezwymiarowe
wepblezynniki geometryczne zalezne od polozenia,

czyli od i:
R
a) profil
b) t/D — stosunek szerokosci lopaty (cigciwy
profilu) do Srednicy $migta
¢) g/t — grubo$¢ wzgledna profilu

d) f/R* — wzgledna warto$¢ pola przekroju lo-
- patki

e) /R — wzgledna cdleglo$é srodka mas lopatki

od ptaszczyzny S$migla.

Poza tym Amerykanie stosujg jeszcze nastepujgce
wspolczynniki, ktére stuzg do poréwnywania charak-
terystyki $migiel nie nalezgcych nawet do tej samej
rodziny. . : .

AF (activity factor) — wspbdlczynnik aktywnosci
SF (solidity factor) — wspoélczynnik wypelnienia
przy czym
1
‘ 100000 -
AF — 00 t (I)’;d (_:)
16 D \R R
0,2
gdzie r = odleglo$¢ danego przekroju od osi $migla
zas ' :
R
414
SF — tdr
n D*
02 R
3 9/t %
20 0% A
: \l Geometria_smigta
18
\
16 |32
14|28 \ -

\9 % Bl
12|24 2 - 601f/R%
10420 b 0120
08116 (\\ < T %- 16

: N~
06412 T N 30112
al8 ] s =N A P
o oA N =200
0244 L pos: N0 104
SEmmEERNRES =\
ol i -

0 o1 02 03 04 05 0F 07 08 09 0wk

9
ostas &

‘ (Wykres 2).

ktére daja wsie fatwo obliczy¢, skoro mamy dane
t/D — f (r/R). Aby dwa $migla byly geometrycznie
podobne potrzeba jeszcze spelnienia warunku tego
samego wzglednego skoku H/D = f (r/R), czyli jedna-
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kowego nastawienia lopatek. Jesli kat nastawienia
lopatki w danym przekroju wynosi j, to skok $migta
ma wartosé

H = 2xrtgp
czyli

H T T

—_— = 25 —— fo R —

p  “pr=i (R)

Zamiast wzglednego skoku H/D mozemy wiec poda-
waé wartosé = [ (r/R). Dla H/D = const. musi by¢
r tgfl = const. Je$li stosunek -wzglednych skokéw,
czyli wartosé

Hi Hy f (1) — const.,

D, D, 'R
to $miglto nalezy do tej samej rodziny, a réini sie
tylko wartoscia H/D dla r = R, ktérz podajemy
jako warto$¢ charakterystyczng. Amerykanie podaja
to jako wartoé¢ ff dla r — 0,75 R.

Majac dana charakterystyke aerodynamiczna
rodziny $migiel jak na wykr. 6 dla kilku wartosci
H/D wzglednie g dla r == 0,75 R, mozemy jg wyin-
terpolowaé dla dowolnej wartosci H/D, zaleznie od
praktycznej potrzeby.

(’
2
opor gondoli lub kadluba, otrzymamy wspoélczynniki
aerodynamiczne w postaci:

Oznaczajgc przez g, == - (Rw)* i przez AT

, — AT M 75 N _
Q= — W= = -— gdyz
q. m R? qo © R* ¢, R0
N =M PO I A
75 ' Mo n. oR w7

Wedtug oznaczen amerykanskich dla ng = n/60 mamy:

T —AT 7 1009
‘T= "D gt : >
1o s 8 25,8 [} — ‘cir v
M w100 | ¢ msD
Cp =~ 7735 —=__ W== -
p ng D’ 16 51,6 -
L
. BN 100w ns D R =
P 0 n"s D 8,21 J
albo tez ‘
100 4 = 25,8 : cr
7= Jn

100 u = 8,21 ¢,

Przy obliczeniach osiggéw operujemy $rednica
$miglta D, obrotami na minute n i szybko$cia v w
km/godz. i dlatego przeksztalcamy te wzory na na-
stepujace:

- v v - 100 v
) o R 3.6 nix D 61D n
30 2

v km :I
5,3 godz
obr :I
min
Przy zalozeniu, ze N oznacza moc w koniach

mechanicznych, a T ciag $migla w kilogramach —
mozemy w podobny sposéb przeksztatci¢, dla wygody

100 v

J =—= -
6D n

zas

= _D[metr]

rachunku — wzory na ¢, , cf . i, w sposoéb na
stepujacy:
N
4,05 1000
¢ P R ( n
G )
\ 1000
czyli
N
33.3 1000
100 == —— - - | ——
' R? n )
(2]
( 1000 |
zas
0,18 T— AT
o A — . Beta
r R* (7( n )'
\ 100
albo
‘ 464 T — AT
2} —_
100 )
Warto$¢ 4 T mozemy — jes$li nie mamy blizszych
danych — uwzgledni¢ jako stala warto$¢ 1 w pro-

centach wg wzoru

4,64 T AT
Rt ( n -
P )
100

przyjmujac, ze © odnosi tylko do wartosci T bez
wplywu gondoli.

1()0 ( "‘) - J ) —-=

D. CHARAKTERYSTYKA SAMOLOTU.

Ct
15
w4
H
05 I
| = BN R N
P ¢ || 1| [Biegupowa samaiotu : !
) / 1 ” [ J’:. __“'
)’44 P i
Y c-/j ] ! Ll ‘
L
50 100 150 X 05/ 48-R3

Wykres 3.
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Do obliczenia osiggéw potrzebna jest'z.najomoéé
nastepujacej charakterystyki samolotu:

Q

b) powierzchnia no$na §

a) cieiar catkowity np: @ = 900 kg.

np: S == 15 m*.

skad QIS == p = 60 kg./m>.

oraz

¢) biegunowa rownowagi samolotu jak na wykresie 3.
Amerykanie przedstawiaja biegunowsa analitycz-

n'e za pomocg réwnania paraboli

¢, ==A+B.c;?
ktéra zastepuje wlasciwg biegunowsg w zakresie od

c. == 0 do C; =Cip

; (punkt odpowiadajgcy wartosei

do-

ktadnoScig. Bardzo mata réinica w wartos$ci ¢, powo-

3 72

% mar = (¢, ¢4 ) max

z wystarczajgcg dla nas

duje jednak znaczniejszg réznice wartosci % i na-
0gdl % = % Fowyzej c; == C;, parabola znacznie od-
chyla sie od Blegunowej wilasciwej. Wiartosci wspdi-
czynnikéw aerodynamicznych obliczone analitycznie

oznaczaé¢ bedziemy nadal pozioma kreskg nad symbo-
lem.
Réwnanie paraboli wyznaczymy podstawiajgc do

A - 0,09 B == 0,036

A -+ B == 0,083
skad B = 0,0516 za§ A —= 0,0314
~czyli ¢, == 0,0314 } 0,0516 c, 2

Dla paraboli warunek maximum na 7z daje wartosci

- - A
Cup = 44; Cik:\/3§;
_ _ G
mar = 18 AB?

W naszym przyktadzie wynosza one

T :V/

% ==z155

max

Cpp==4 . 00314 = 0,1256; 314

516

Do obliczenia osiggéw sporzadzamy wykres 4

funkcji t :;\/ /'"f/“x

na podstawie ponizsze] tabeli,

niego wartosci ¢ 1 cl? dlac; ==03ic; =1, wzgled- przy czym
nie ¢. = c jesli ¢;; znacznie sie rézni od jednoSci. c, (c:k) 2 c, ( v \)
. - T =z — —_ == -
W naszym przykladzie bedzie: Couk ¢ C ok Vg
Tabela Nr 1.
¢ = C; mar = 15 c, == 0,204 n = 85 lub ¢, = 0,1474 % = 155
c; = Cy = 1,35 c, = 0,165 % == 110 s Cyp = 0,1256 == 155
¢; =09 ¢; = 135 ¢, = 0,165 7 = 110 s Cyp == 0,1256 %= 155
¢; = ¢, = 1,06 ¢, == 0,090 | % . — 149 » €y == 0,0898 % = 152
C’- —_— 1’00 C v = 0,083 A == 148 3 CU - 0,083 A — 148
Ci = 0,30 cl) —_= 0a03'6 —_— 33 CU - 07036 —
. C'k —_—
z==vlv, s 3 c; = x: c, ¢y /Cuk T T
0.9 0,81 0,729 1,307 0,125 1,390 1,015 1,016
1 1 1 1,060 0,090 1 1 1
1,2 1,44 1,728 0,735 0,058 0,645 1,11 1,057
14 1,96 2,744 0,540 0,044 0,489 1,34 1,221
16 2,56 4,096 0,415 0,039 0,434 1,76 1,491
18 324 5,832 0,327 0,036 0,400 2,33 1,872
2.0 4,00 8 0,265 0,035 0,389 3,11 2,375
2.2 4,84 10,650 0,219 0,034 0,378 4,02 3,004
2,4 5,75 13,80 0,184 - 0,034 0,378 521 3,762
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TA 11 ] T /] gdzie podstawiono wartos¢:
. s /T
v= 14471 — |/ .- lkmgodz]
5 / ] S ] DR
T Na wysokoéci h — 0 warto$ci powyzsze wyno-
sza N, = N,, iv=uv, zatem
/ NI'O == Nf' \/:—; oraz Vy =V \ ]
N / Jesli oznaczymy przez N, 1 vy minimalna moc
7 potrzebng do lotu poziomego i odpowiadajaca jej
= = szybkos$¢, to mozemy napisa¢:
e N . _
/ A ?v 1—/—):;: R " me.r == 17 = f (%)
Nk Cok Yk ' 7
3 L 7
Wl 7 TS I —Y
/“100 I 'Uk
| -
/// | h=2,00 /"7L / Jesli wiec znamy moc N, == 7 N = k . 1 N,, to
1 } — / /rz- znajac 1 znajdujemy z wykresu 4 warto$¢ x, a tym
5 | 00 =7 1 samym i szybko$¢ na danej wysokosdci v = v, . x,
h’%/ //f ‘lz:.? gdzie v == v, \/,—,
¢ !//44/// TTZ Przy uzyciu niezmiennej krzywej 1 == f (x) obli-
; 17 1 czamy fikcyjna moc minimalnag potrzebng do lotu
4/¢:/ y
'rl/y/ poziomego N; i odpowiadajgca jej szybkos¢ v; dla
% réznych wysokoscei h. Wartosei te dla h —= 0 wy-
» x-Y nosza w naszym przykladzie
1 12 14 16 18 20 22 24 Uk
o Njo—— 0007/ 8 _s01kM =N, 7T
Wykres 4. fo —75 155 AT

Jesli biegunowa wyrazona jest rownaniem para-
boli — to funkcja t = f (x) jest niezmienna dla
wszystkich samoloidw, czyli niezalezna od bieguno-
wej samolotu. Funkcja ta zostala podana w powyz-
szej tabeli «dla poréownania i stuzy do przyblizonego

obliczania wyczynéw. Wykres © sporzgdza sie raz na
zawsze na podstawie zalezno$ci

A+ B.3

.’1?3 ==

4 A

1~
— x4
4

VP‘[W

1
x

gdzie x = vivy, za$ 7c;k: vy jest szybkoscia poziomego
lotu przy %,,,.

E. MOC POTRZEBNA DO LOTU POZIOMEGO.

. 3
s(g’_ﬁ

-
Rownanie mocy daje 75 N, = —Jg c,
1

Q 1
\/E \/E-A—[[KMA]

3 Vg

. 3 4
c, S (10’ —

75

skad N, =

56

Q

/760
vfn:14,4]/ﬁ_)-:96kmhf_-vf,\-,

Faktycznie minimalna moc i odpowiednia szybkosé
przybieraja wartosci:

Ny, = Ny, \/:/'{Eﬁ"’

/'max

== 30,7 KM = N, \'5

/155_
— 301 \ o

; —

/

Vipo =+ 'UfO' C 4
iR

= 108 km/godz = v}, |5

Poniewaz parabola posiada gorsze <, niz biegunowa
wlasciwa, przeto i szybkos$ci obliczone analitycznie
- wypadaja nizsze od rzeczywistych. Uzycie krzywej 1

nadaje sie wiec tylko do obliczen wstepnych. Dla
ilustracji podajemy ponizsze zestawienie.
Nr T T x x v v
50 1,63 1,66 1,54 1,70 166 163
70 2,28 2,32 1,79 1,97 193 189
90 2,94 2,99 1,97 2,19 213 202
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-F. DOBOR SMIGLA.

Rozrézniamy $migla szybkosSciowe, dobrane tak,
aby jego sprawno$¢ byla najlepsza przy maksymalnej
szybkosci — i $migla startowe, ktdre daja najlepsze
wznoszenia. Srednica $migla startowego D wypada
wieksza -od $rednicy $migla szybkosciowego D , co
da sie wyrazi¢ nieré6wnoscia

D, << Dy < 135D,
Srednice $migla podajemy w metrach. Dla n c¢br/min.
i szybkosci v km/godz. mamy nastepujace wzory

przyklizone
NOU6
v

105 4/ N
D v _AL_ zas D =
/ S
yn v n
Do obliczenia wiec $rednicy $migta musimy znaé bodaj
w przyblizeniu wielkosci v i n. Dla $migiet szybkos-
ciowych bierzemy v, 1 n za$ dla startowych

155
o4

maux’
v = 11 vy, ,oraz n = 0,8 n ... Zwykle dobieramy
$miglo na szybkos$é, dajgc srednice nieco wiekszg niz
wypada z rachunku. Srednica $migla, zwlaszcza
startowego ograniczona jest odlegloscig konca lopatki
od ziemi. W naszym przykladzie, dla okre$lenia w
przyblizeniu v zakladamy v N, == 117 KM —

stad

max >’

117

30,7
czyli v

T == — 3,82 a z wykresu 4 x =- 2,16

mar = 108 . x == 233 km/godz.
— 2350 oy = 132

Na podstawie charakterystyki rodziny $migiet obie-

zas N o oraz N

ramy posuwy wzgledne 7 — :_11;_ dla danych H/D —
)

odpowiadajace warto$ciom 7 ... Dla tych posuwéw

znajdujemy wartosci 100 u i okre§lamy Srednice D

jak nizej podano. Oprzemy sie w naszym przykladzie

na publikacji prof. J. Bukowskiego (wyd. I. A. 1942) —

przy czym dla uproszczenia nie bedziemy uwzglednia¢

wplywu kadluba, czy gondoli na wielkousc & wzgled-

nie T.

Uwzglednienie poprawki /\ T czy /\ powoduje
tylko przesuniecie polozenia wartosci v, ... nie zmie-
nia jednak w niczym przebiegu metody obliczen.

Tabela 2.
HID =105 |05 1,0
dla 1,,,. v = 10,18 }0,25 10,31
100 & = | 0,17 | 0,29 |0,44
R D _ 265 v _ 0262 1, 51405 0845
9 7 on /
’ (‘1(1)\(7)0) 0,346
oo 20007 090 1904 | 1,19 (0,79
100 ‘u( n ) 100 w
1000
stad R = | 1,15 | 1,04 [0,94

15 1
R N 5 0,346
[m] R=200 o

H/p =|0,754
R =103

I[ 4

/]

05

10 HD

305/48-RS

05 075
Wykres 5.

Przeciecie sie krzywych R — f (7) i R =7 ()
daje H/D == 0,77 oraz R — 1,03 m. Ustalamy wiec
H/D = 0,75 i R == 1,04; (R* == 1,217), a cala charakte-
rystyke bierzemy wprost z publikacji prof. J. Bukow-
skiego, bez potrzeby interpolacji. Nalezy podkreslic,
ze nieuwzglednienie wptywu kadluba /A T — polepszy
nam osiggi zwlaszeza przy wznoszeniu.

o) - 7
ID‘u [ 14
08 e N
! 7£0§|y ] ’2____'1; \ 70
T~ [
06 )__--—-l- ‘\Kv ;
1100 fu 3 =T l% - 60
pa ™~
04
. v I~ \| \
/ I I N
0.2 - DN
' 4 \\!}\ .
’ I
02 A 03
‘ S I 0y e N W
Wykres 6.

G. OKRESLENIE FUNKCII = =:f (v).

Obieramy pewne stopnie dlawienia silnika d,
przy czym d — 1 odpowiada pelnej mocy, za$
d — 0,5 — 0,7 — mocy przelotowej, ustalamy wspo61-
czynnik redukujacy moc silnika z wysokoscig k i za-
kladajac rézne wysokosci lotu h, obliczamy nastepu-
jace wiartoscei:

Tabela 3.
h — 0 " 2000 3000
6 = 1 0,822 " 0,742
Vo= 1 0,906 0,861
k = 1 0,790 0,696
ke
= 1 0,964 0,936
Vo
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Rownanie mocy N = d . k. N, = Np rozwiazu-

jemy w sposéb nastepujacy:

Obliczone moce Np ‘¢ nanosimy rowniez na wykres
7 — gdzie punkty przecigcia sie krzywych N 1 Np's

wyznaczaja obroty n, spelni?jace rownanie mocy
s R N =N plo. Te wartoéci obrotow zebranc w tabeli 5
P __ (100 W) (,f_“) pozwalaja na wyznaczenie 'W,a.rt(-)sci ,-{i‘:: fs(v) przy
1000 5 ' 1000 33,3 pomocy obliczonych posuwéw 7 i wykresu 6.
. Tabela 4.
czyli w rozpairywanym przyktadzie: l —
— > = =
N =
= o —
N n \? k S 2 = >
—P . 365 \ (100 Wy ==d — N, == N ‘E° n 5 100 0 = =12 Npo
o 1000 | o E v - =
— 1| O -
kosci h ilnika N zalezna jest ° ~
Dla danej wysokoSci h moc siln ‘ o — - ~
tylko od obrotéw n. Moc N, o, ktora jest niezalezna - 115558 (()),(())’1773 0sas | 19.80 :;.5) 1g2.8
od wysokosci — dla danej szybko$ci v jest eréwnigi 1850 0‘06;) T 6..33 195
zalezna tylko od obrotéw n. Moc N == f (n) ¢bli- T | B
czamy na podstawie wykresu 1 i kreslimy dla \ 1850 | 0.248 | 0.300 | 10.95 633 69,4
h == const. krzywe mocy N na wykresie 7. 0 ‘ 1950 | 0,235 | 0.340 | 12 30 740 918
N 18 2050 | 0,224 | 0.370 | 1360 | .61 | 117
LA/ 5 0.400 | 14.60 9.93 5
1
VLT 1) [ ] 2050 | 0.261 | 0.250 | 9.13 | 861 | 786
140 SUA 1 INERR | ]210 | 2150 | 0.249 | 0.295 | 10.78 | 9.93 | 107.0
@/\\«% AREEY -&/ N *H**l 2250 | 0.238 | 0.330 | 12.05 | 114 | 1375
SI G ————
He AV Ry == 2150 | 0.273 | 0.200 | 73 | 9931 725
/ 000 Vo 230 2250 | 0.261 | 0.250 ' 9.13 | 114 | 104.0
120 2500 -N=No & d 2350 | 0.249 | 0.295 | 1078 | 13.0 | 140.0
/)L i
/ 7 - l / 7 Tabela 5.
110 [
L7 -] / B v
/ 7 / d=1 v n Y= 2,55 o
100 V( / / / n !
90f/ / / / [, . 50 1735 0.072 0.41
7 / 71/ / 0,7§No—' 100 1790 0.142 0.67
80 A1/ ] 120 1835 0.167 0.74
/1 ol / h=10 150 1930 0.197 0.80
180 2070 0.222 0.825
]
70 *; / // / T 210 2220 0.241 0.83
7 7 - 230 2320 0.253 0.825
60 § — . o
50 1675 0.076 0.43
50 100 1735 0.147 0,685
| o 120 1780 0,172 0,75
R 1 — o
| — 3000 150 1890 0.202 0,81
1650 1750 1850 1950 2050 2150 2250 2350 n 180 2035 0.227 0,825
1953057 210 2195 0.246 0.83
Wylkres 7. 230 2300 0.255 0.825

Do wykreslenia krzywych mocy Np, ¢ zakladamy
rézne szybkcéci v —=lconst. i podstawiajac rézne obro-
ty, obliczamy posuw 7, a z wykresu 6 znajdujemy
odpowiednie wartoSci wspoétezynnika u, okreslajgce
moc Np/t. Przebieg tego obliczenia pedaje tabela 4.

Przy podstawieniu obrotéw nalezy zwro6cié uwage
na ich zmienno§¢ z szybkos$cia — tak aby punkty
krzywych N ktore przebiegaja stromo, nie uciekaty
poza obreb wykresu.

H. OBLICZENIE MAX. SZYBKOSCI

POZIOMYCH

Lot odbywa sie na pelnej mocy. czyli d = 1. Ma-
jac okreslone v, == f (v, h) mozemy rozwiaza¢ row-
nanie

‘N :'I‘Np == N,, =k .1 N,

. , N

gdzie N, == N, .t za§ N p == f_f i podobnie
\ 3

V=1vy . X za$ Vp == Vp, \3‘—
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Dla obranej wysokosci h obliczamy wartosci N,
i vy obieramy pewne szybkosci v, ktérym odpowia-

daja (wykres 8) pewne n i v, — a wiec i moc silnika
k.v.N,— i obliczamy pary wartosci

Nr v

s = T oraz ==X

Nk 'Dk

Wartosci te nanosimy na wykres 4, gdzie punkty

przeciecia sie z krzywa 1t = ’l/ima{ wyznaczaja
“ .

wspoéirzedne spelniajgce ré6wnanie mocy. Obliczenie to
jest przeprowadzone w tabeli 6.

By 4%

R
/ AmE

[ obroty pray
WZ{IUS{EHI 3

)7, h=2000| ]
I
|
a R
200 Ukm/g
JU5{5-RE
Wykres 8.
Tabela 6.
— L
N il
Ng = 2’; 8
PO R IR . P T R
= = . e
: < sl 12
h = 0; Np, == 30,7, vp, = 108
240 2375 | 0,825 | 132,5 | 109,5 3,597 2,22
230 2320 | 0,825 | 132,5 | 108,5 3,53 2,13
210 2220 | 0,825 | 132,5 | 106,5 3,46 1,95
h == 3000; Nk = 35,6, vy, = 1254
210 2195 | 0,83 127,8 73,8 2,06 1,67
180 2035 | 0,828 120,5 69,3 1,95 1,43
150 1890 { 8,81- | 115,56 62,1 1,75 1,20
Wyniki:
h=20 T — 3,25 xr == 2,00 v == 226
h == 2000 T — 2’49 X == 1,84 v ==z 220
h = 3000 T == 2,00 xr = 1,69 v == 212

Na podstawie tabeli 6 mozemy sporzadzi¢ wy-
kresy:
Ve = f (h), n == f (h) oraz v, = f (h) — ktore stuza
do poréwnania z wynikami badan w leccie.

J. OBLICZENIE WZNOSZENIA,

Najlepsze wznoszenie odbywa sie na szybkosci
wigkszej od vy — 1 odpowiada miejscu, gdzie krzywa
mocy N, =: f (v) iy, N == f (v) s do siebie réwnole-
gie. Aby okresli¢ szybko$eé wzdiuz toru dla najlepsze-
go wznoszenia v, postepujemy w sposéb nastepujacy.
Na krzywa t (wykres 4) nakladamy krzywa v, N‘.,/Nk.o
i szukamy wartosci x, dla ktérego styczne do obu
krzywych sa do siebie rdéwnolegle, postepujgc po-
dobnie jak przy okreslaniu szybkosci poziomych.

Tabela 7.

5 & = 2
~§o XE i 1

I = 3 1 N, nwN, Zo - i
e o, = 3
S e =~ DL
100 1795 { 0,67 107 71,8 2,34 | 0,926
12 1835 | 0,74 109,51 81,0 2,64 1,11
150 1930 | 0,80 115 92,00 3,00 1,39

Jak wida¢ na wykresie 4, miejscu, gdzie styczne
de obu krzywych, tj.,N , /N, i 1t sa do siebie réwno-

legte — odpowiadaja spéirzedne x = 1,323, czyli
v, == 143; oraz v =— 1,25.
Tabela 8.
o !
h [m] 0 [ 3000
i
Vo 1 0,861
v, = 143\ [kin/godz] 143 166
ny [obr./min.] 1900 1950
¥ = 2,55 vin 0,192 0,217
', z wykresu 0,79 0,82
N, ’ 113 116
k » 1 0,696
k.n.N_ ==mnN 89,2 66
N, = N,/ \/'; 38,4 44,5 .
(N) — N 50,8 21,5
w = 1/12 (4 N — N.) 4,23 1,79

Zamiast powtarzaé ten rachunek dla dowolnej
wysoko$ci bez widocznego bledu mozemy zalozy¢
state ciénienie dynamiczne z wysokos$cig. Wbowezas

U, =50 o /\/;,— wobec czego.z wykresu n = f (v)—
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(wykr. 8) — mozemy odczyta¢ wprest obroty n, a na-
stepnie oznaczyé,. Szybko$¢ wznoszenia wynosi

W N —N,
w —=— 75 -
Q .
75 N
= ———( k. 7Ny — :‘i\) [m/sek.]
Q \/ “
N =N, .7=:307.125 =384 KM

Na podstawie powyzszej tabelki mozemy SpoOrza-
dzi¢ wykresy w =-f (h), n = f (h) i1, = f (h) i ckre-
§lié pulapy: teoretyczny, gdzie w = 0 i praktyczny,
gdzie w == 0,5 m/sek. Funkcja w = § (h) jest prawie
prosta i daje sie tatwo extrapolowac.

K. OBLICZENIE ZASIEGU.

Szybkosci przelotowe oblicza sie tak samo jak
szybkcsei maks. poziome. Np. dla redukeji mocy 0,7

i h -— 2000 m naklada sie na wykresie 7 krzywa
k 0,720 .

0,7 —N, = 0,7 N, na krzywe mocy Np1 stad
o) 0,822

otrzymuje sien = f (v) i1, = f (v), co zostalo juz

wykcnane na wykresie 8.

Frzy obliczaniu mocy potrzebnej do lotu pozio-
mego-N_ nalezy uwzgledni¢ zmienny ciezar samolotu
z pcwodu zuzycia paliwa. Jesli zuzycie paliwa na ko-
nia mechanicznego i godzing wynosi C, to ubytek
ciezaru samolotu, czyli ciezar zuzytego paliwa Q. ma
wartose @, — C . t. N kg — gdy czas pcdany jest
w godzinach. Dla zmiennego cigzaru Q i warunkow
minimum moccy mamy zalezno$é

/@ Q—Q
Nki:Nk ]/_Q__C_Q,_C,__ I
Q Q@
- TR—Q. Y - Q—Q,.
'gNk' ( o c);vkl_ = vk "/ e Sc
Q Q
Przez nalozenie krzywych 07 kN, —= N ; ==

=1; Np;(i=-1,23,4) na krzywat = f (x), otrzymu-
my z przecigcia sie krzywych (wykres 4) wartosci
x; czyli v; == x;. vg; Przebieg obliczenia zawiera
tabela 9 dla ciezaréw Q. = 0, 50, 100 i 160 kg.

Po wyznaczeniu na podstawie wykresu 4 szyb-
kosci v, — ckre$§lamy obroty/min. z wykresu 8§ —

a jednostkowe zuzycie paliwa z wykresu 1. Moc
silnika okreslamy albo wprost na podstawie obrotéw
z wykresu 1 lub 7 jako 0,7 N = f (n) — albo przez
przeliczenie przy pomocy wartosci t;, jak to pokaza-
no w tabeli 9. Odwrotno$é¢ zuzycia paliwa w kg
na minute — stuzy do obliczenia zasiegu.

Przytcczona metoda jest metods ,,stalej mocy* —
a wiec tak szybkoéé¢ lotu jak i obroty zmieniaja sie
w miare zuzycia paliwa. Nalezy wiec pilotowi podaé
przed lotem instrukcje zmiany obrotéw na trasie
przelotu. Instrukeja ta powinna zawieraé rdéwniez
poprawki na wiatr itp. Opracowanie takiej instruk-
cji bedzie przedmiotem oddzielnego artykulu.

Tabela 9.
Redukcja mocy d = 0,7 h == 2000 m, 0,790
z tabeli 5 z wykre-
v [km/h] NS su 1 07.k1.N,
n ‘[ v N,
210 2065 0,82 122 55,4
180 1875 0,83 112 51,5
150 1705 0,82 101.5 46,0
stan 1 2 3 4
Q—Q, 900 | 850 800 740
(@ — Q)R 1 0945 | 0.89 0.822
. o \
' Q— Q. 1 0970 | 0.94 0.903
Q@
] !
vy, 119.3 | 116 | 1125 108
Nki 33.9 31,0 28 4 25,2
v =: 210} 1,63 1,79 1.95 2.20
T; dlajv =- 180 1,52 1.66 1.81 2.04
v — 150 | 1,36 1,48 1.62 1.83
v —= 210} 1,76 1,81 1,86 1,95
v dlajv =- 180 1,51 1,65 1.60 1.67
v = 1501 1,26 1.29 1,33 1.39
zwykresu 4 jako
rvynik: r — | 1,51 1,67 1,83 2,07
x; ==| 1,49 E 1,57 1,63 1.72 I
z wykresu 8
n==f@)=/| 1865| 1885 1900 1910
z wykresu 1
C == f(n)=| 0,316 : 0,313 0,310 0.308
z wykr. 7 |
0,7 Ny==f (n) =| 78,0 | 79,0 79,5 80.0
albo
N ;=1; Np=:| 51,1 | 518 | 520 52.0
stad: N; == !
Noi 07N, —| 185 |
"= 0,7N,=! 785 | 79,7 80,0 80,0
k. |
_t—_ 60” [min. 54
oo EN, kel % 2 | 2,40 9,42 2.44
|

Poniewaz w naszym przykladzie t'Q. jest pra-
wie stale 1 wynosi $rednio 2,42 min./kg — przeto
catkowity czas lotu wynosié bedzie

t, = 2,42 . 160 == 387 min, = 6 g. 27 min.
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Z uwagi ze czas jest tu proporcjonalny do zuzy-
387 Q L sy d
—_— min., stuzy do
160 € . Y

cbliczenia czaséw ty, ts, t3 i t, = t;. Czasy te wynosza:

tego paliwa @', to wzér t =

ty == 0, ty =121, t3 = 242, t, = 387 min.
Czasom t; odpowiadajg szybkosci v;, ktére na-
nosimy na wykres 9 stuzgcy do wykonania catkowa-
nia graficznego. Metoda calkowania pokazana jest
na wykresie. Po ustaleniu podzialek obliczamy pod-

stawe catkowania H jak podano na wykresie.

km 1‘Ukm/godz I —— ™
1206}—{—- A .
o skale o Pf
1100 | lcr%w =5F_km]=lt)!km/‘g_= 7/:7.godz ‘/ |
|[H= S50km ' = 150m ARNEN
1000{200 — | [0kmig 39\ ]
- g st af
9004180, 1L o gf*__j:;
v, | | | _(1
0A 101 | ABWG2
8001 16 : /
. BCHO3 | CDHO4 ///
700 7/
: i
600 — -
[ ] 8
soof—— [ [ [ ] ]
L] VV L]
o0 P Z = 1180km
4 t,=6g27mmn
300
| [ A _ :
200 | j/ / ' : B
100 /‘r - H _ _L
AL Yalto~t) .
T L AN "
0 ] E; 3 4 5 6 tgods
- 305148-ra
o Wykres 9. -

Jesli jednak t/Q,—/ const, to nalezy najplerw
wykonaé¢ catkowanie graficzne funkecji t/QC = f(Q ),
aby otrzymaé zaleznos¢ t — f (@ ). Nastepnie nano-
simy na wykres pary wartosci v = f (Q ) w zalez-
noéci od czasu t i wykonujemy catkowanie graficzne
podobnie jak na wykresie 9.

Podstawe catkowania H; dla funkcji t/Q, = (@)
obliczamy w spos6b nastepujacy: FPo przyjeciu po-
dziatek lo dla Q. , U dla tlQ, ildlat

jak np.: l, cm — 10 kg
U em = 0,1 min./kg
1 cm — 20 min.

wielko$¢ H; wynosi¢ bedzie:

-1 20

Hl pu— -
LU 10.0,1

— 20 cm

Samo Wykonanie' calkowania graficznego jest
bardzo proste. Styczne do krzywej catkowej réwne

wartodéciom krzywej podcatkowej przecinaja si¢ w po-
lcwie przedzialéw dla osi odcietych. Im wieksza
krzywizne posiada krzywa poczatkowa, tym wigce]
nalezy przyjaé¢ interwatéw do calkewania.

Metoda ,statej szybkosci“ polega na obiorze
pewnej szybkosci przelotowej np. 180 km/h i oblicze-
niu wartoéci x; na podstawie danych vy w tabeli 9.
7 wykresu 4 codczytujemy wprost odpowiednie 77,
a stad warteéci mocy rozporzadzalne] na podstawie
réwnania )

d.k.’f‘,N():Tl‘ Nkl

Moc rozporzadzalna musi byé réwna mocy pobie-
ranej przez $migto, a zatem na wykresie 7 — mozemy
bezposrednio odczyta¢ odpowiednie obroty z krzywej
N, = (n) dlav = const = 180 km/godz.

Dalszy tok obliczenia pozostaje bez zmiany.

Metoda ,,stalych obrotow opiera sie w: zasadzie
na schemacie zawartym w tabeli 9 — z tg réznica, ze
szybkoSci obieramy przez interpolacje — dla danych
cbrotow — 1 z wykresu 7 odezytujemy wprost odpo-
wiednia moc rozporzadzalng d k v, N, stuzaca do obli-
czenia t1;. Po wyznaczen u punktéw przeciecia sie
krzywych mocy rozporzadzalnej i potrzebnej do lotu
rozicmego okreslamy szybkosci wlasciwe i odpowied-
nie moce, tak samo, jak 'w metodzie ,,statej mocy*.

L. OBLICZENIE ROZBIEGU I DOBIEGU
PRZY STARCIE 1 LADOWANIU.

Obliczamy najpierw szybko$§¢ v, potrzebng do
oderwania sie samolotu od ziemi, ktéra winna odpo-
wiadaé nos$nosci

c..—=09c — 1,35 i wynosi

is imax

Cé - / C—
oy l _’k — 96 km/godz.
c. f c:

s 1S

’L}s :’L}k

Nastepnie obliczamy ciag $migta T w zaleznosci
od szybkoéci, jak to pokazano w tabeli 10. Cigg Smigla
wynosi bowiem

NS R’l
T = (100 %) (L) -
100

- (R* = 1,17)
4.64

Znajac zalezno$é¢ n == f (v) — obliczamy posuw 7
i z wykresu 6 znajdujemy odpowiednie ¢. Wykres 10
rrzedstawia obliczong w ten sposéb funkcje T = f (v).
Krzywa te zastepujemy parabola o réwnaniu

v )3
vs

T:T”—E(

ktéra dla normalnej charakterystyki $migla wy-
starczajaco dokladnie nasladuje wtasciwg krzywa
T = f (v). Blad jaki wynika tylko z tego zalozenia nie
przekracza 1%. Najlepiej nas$laduje krzywag ciggud
$migta parabola, przecinajgca linie T = f (v) dla
vV=vg i = 1/ v, . Dla naszego przykladu mamy:
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Tabela 10. ) otrzymujemy
a —— g_l(T — uQ) — | (¢, —uc. ) s

v [km/godz.] = |vy = 96 Yavg == 32 = o l o L v S 16
n — 1790 1725

» _
v = 255 — —| 0137 0,047 REL S | — (m LKy L

n v ] Q

z wykresu 6: (100 ) e 2,48 3,33

gdzie znak (<) odpowiada ujemnej wartosei czyn-
nika k. W ten sposob za H i K wstawiamy tylko ich
T = (100%) o ):_0’253: 200 950 wartosci bezwzgledne. Aby rozpieg byt na.jkrétszy
100 | winno by¢ K - 0, oraz kat natarcia przy rozbiegu wi-

| nien spelnia¢ warunek:

(n/100)* - 320 297

Réwnania T = 250 —= T, — 1/9 El . ‘1— dci
T =200 —= T, — : [ daie u de,
S = 9/8 .50 = 55,3 oraz T, — 255,3 kg ) .
Przy duzych wartosciach u (wysoka trawa — te-
Réwnanie ciagu $migla dla startu ma zatem ren rozmiegkly) oplaca sie startowac¢ na duzym kacie
postaé: natarcia.
/o) 2 Znane zalezno$ci:
T — 255,83 — 55,3 (~—>
96 dt == dv/a = ds v daja: dsdv = v/a
U
T i S Sl B B S s S e T d
370‘- T Ll "I—%—~ - czyli s = { _b— = Q f — =
. . - . ll a H + Kv*
2604 — : - i !
(‘40x rézmica —T'?T%T" =37% 13
; I LA .
2% . 4 K l _Q 1 H + Kuvy”
1 | ]l - — —}_ _ In - "
2 f'—~f'\< Cparois [T *{ g 2K H 4 Kvp
- | nperabate | I
236 4= A~ - -
S L N ] Dla rozbiegu mamy: v; — 0 zag§ vs — v _ . zatem:
220 | N s
; | ]
| 1 H— :
e - ‘, Jo 255‘5"9ﬁ""2 A s, = — Qt In Kvs_ _
L] ~i~~~7 2565~ 575(7,;) »-—&4 g 2K H ==
2001 a u ‘% km/g j '
1 T . Q 1 H
. ; S ; = - — In ————— jedli a = (I — Kv?¥ g
mEIEEN | i g TR <
0 10 20 30 40 50 50 70 80 90 10tr
I IAE R 1 H _!__ ~_)
| albo s ’:Q—‘ln - Ko,

Wykres 10.

jesli o = (H -+ Kv*) L
Do obliczenia przyépieszenia liniowego a samolotu

przy rozbiegu, zakladamy staly kat natarcia, szyb-
kc$e w metrach na sekunde v i ustalamy spétezynnik

tarcia potoczystego yi. Poniewaz c; v Sv *? Q, mozemy wiec
Z rownania napisaé:
a 5 Cu
Q— =T—@—P;)u—P, = (T, — u@) Kvs'::'<—-——-——u>—~ci8 v I =
g Ci

| . |
~lpv ~‘up,.+£.(—1—:i—” :(if_~y).Q+s
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Wartos¢ ta winna by¢ Kv® >- 0 i wtedy podsta-
wiajac v (W km/godz. dcstajemy:

L < T, — uQ
sr = A In — TR
255 (¢, , c
- —u) Q@ +3 TU—__”_.Q_‘;
¢ c;
[metréw)

W naszym przykladzie v ? == 9216, Q = 900,
u =0,1, wobec czego zakladamy réwniez ¢, fei = 0,1;
co odpowiada wartosci ¢, = 0,37 za$ £ — 55,3. Po
wstawieniu tych danych otrzymujemy: '

9216 900 155,3
E — . 2,3026 log,, i
r 255 55,3 Tuo 202 m
Przy ladowaniu mamy T = 0 i przy$pieszenie

ujemne, przy czym wspé6lczynnik tarcia W moze mie¢
duze wartosci przez uzycie hamulcow.

(—=-1Q—P,)u+P,1=
Q

g‘ : 3 . g .,
=] uQ -F (c, —uc, )— Sv? | — -2 (H 4 Kv*
Q[ u r (¢, pcl)16 v ] Q( 4 v¥)

Droga dobiegu wynosi wiec:

Uy = o
Q@ vdv
-S'd = e —— - —
g H 4+ Kv*
v, = v .
1 H 1 ?
—_—;_——g—-—ln——‘ :.:+'9—~l E—i-f{i
g 2K H |+ K»* g 2K H
Po przeksztalceniu tego wzoru jak wyzej dla s
dostajemy: :
. vy . 1 ¢, e ;
Sd - In
' 255 ¢, u.
—— -
Ci
albo tez
v lz 1 "
§q = — In —

255 u — ¢, /c; c,/c;

zaleinie od tego czy c,/c; jest wigksze czy mniejsze
od u. Dla ¢, /c; = 0 mamy prosty wzér, stuzacy do
kontroli obliczen.

o 'l)]
Q vdv Q vdv ¥
sg = ——— R
g H g H 255 u
‘Ul o]
36,2
= —— [m]

Dobieg odbywa sie zwykle na kacie natarcia jaki
odpowiada toczeniu sie samolotu na 3 punktach 1 co

winno odpowiada¢ wartosci ¢; =~ 0,9c, .
I max

M. UWAGI KONCOWE,

W pracy niniejszej podane tabele przel'czeniowe
stuzg do wlasciwego odtworzenia metody obliczen
i wykresow.

Wykresy bowiem zmniejszone w druku sa niewy-
starczajgco dokladne i umieszczone sg raczej dla ilu-
stracji przebiegu réznych krzywych i pokazania me-
tody graficznego rozwiazywania ré4wnan. W praktyce
do cbliczen osiagdédw nie potrzeba wykonywaé wykre-
s0w 1, 2, 31 10. Wykres 1 stuzy tylko do wykreslenia
krzywych mocy silnika na wykresie 7 — tak samo jak
wykres biegunowej jest podstawa do wykonania wy-
kresu [4] v = f (x).

W praktyce postepujemy w spcsdéb nastepujgcy:

1. Obieramy rézne stopnie dlawienia d oraz rdzne
wysokosci h i obliczamy tabelke 3.

2. Na rodstawie charakterystyki samolotu oblicza- -
my mcce N, oraz szybkosci vy 1 sporzadzamy wy-
kres v = f (x), [4].

3. Cbliczamy moce d N, = f (n) nanosimy

0]
je na wykres 7, gdzie mozna réwniez wykreslic
zuzycie paliwa.

4. Dobieramy $miglo i wykonujemy wykres 6.

[

Obliczamy moce Np. przy pomocy tabeli 4 i na

wykresie 7 znajdujemy rozwigzanie roéwnania
k

d — N, —= f (n), ktére daje nam zalezno$¢
o

n = f (v, h).
6. Wykreslamy funkcje n = f (v, h) na wykresie 8.

7. Obliczamy v, przy pomocy tabeli 5 i nanosimy
je ewentualnie na wykres 8.

8. Majac te dane obliczamy wilasciwe osiagi, jak
omoéwiono w paragrafach H — L.

CALCULATION OF THE AIRCRAFT PERFORMANCES.

Engines propeller and aircraft — characteristics are
discussed and a special notation is used. Using the equations
of engine power available for d'fferent manifold pressures
and different hights and power required by the propeller
we receive a curve n = f (v) which allows to determime in
cvery case the efficlency of the propeller The parabolic
approximation of the polar curve of the aircraft is discussed
and the calculation of climbing and horizontal speeds is
based on the function %, which represents the ratio of power
available in every case to the minimum power required for
borizontal flight. The necessary tables for the practical
calculation of performance are assembled and illustrated by
corresponding diagrams.
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podczas gdy silnik tlokowy zuzyiby przy tej samej
predkosci nieréwnie mniej, mianowicie ok. 230
g/KMh.

Tak jednak jest tylko dla predkogci 480 km/godz
Powyzej tej predkosci réznica zmniejsza sie, aby przy
ok. 800 km/godz. staé sie réwna zeru.

Te cyfre 800 km/godz. warto zapamietaé: powy-
zej tej predkoSci sprawno$é napedu strumieniowego
jest wieksza cd sprawnosci napedu Smigtowego.

W zwiazku z rozwazaniami na temat paliwa war-
to zauwazy¢, ze nawet przy predkoscach ponizej 800
km/godz sprawa wyglada mniej tragicznie, jesli
wezmiemy pod uwage, ze silnik turbinowy jest znacz-
nie mniej wybredny pod wzgledem jakosci paliwa.
Pracuje on na nafcie, ktéra jest niewatpliwie tansza
cd wysokcoktanowej benzyny lotniczej.

Z tego ostatniego wynika, ze koszty eksploatacji
silnika strumieniowego sa mniejsze od kosztéw eksplo-
atacji silnika tickowego odpowiedniej mocy juz dia
predkosci ponizej 800 km/godz.

Jesli wezmiemy teraz pod uwage kwestie diu-
gowiecznos$ci silnika, gdyz sprawa ta jest réwnie wiel-
kiej doniosto$ci, zachodzi pytanie czy siln‘k strumie-
niowy ma dostatecznie dlugi zywot.

Nalezy stwierdzi¢, ze i na tym wodcinku sprawa
wyglada bardzo korzystnie. Derwent V pracowal,
podobno w trudnych warunkach na hamowni, 1005
gedzin, a jedynymi cze$ciami, wymienionymi po 500

godzinach byly rury ogniowe w komorach spalania,

kilka lopatek i pompa paliwowa. Jest toc wynik zupet-

nie dobry. Przepisy ustalaty plerwotnie czas, po kto-

rym nalezy silnik przejrze¢ na 180 godzin pracy lecz
wkrétce pcdwyzszono go do 270 godzin.

Zresztyg silniki typu strumieniowego posiadaja
bardzo wiele zalet. Popularna ksiazeczka G. Smitha
pedaje ich az 16. Oto one:

1) tansze i bezpieczniejsze,

2) bezpo$rednios¢ wytwarzania ciagu,

3) brak ograniczen co do mocy,

4) lepsza praca na wielkich wysokos$ciach,

5) mezliwo$é pobierania powietrza pod ci$nieniem,
latwo$¢ ogrzewania, odlodzania itp.,

6) brak czeSci o ruchu posuwistc-zwrotnym,

7) niskie ciSnienie, zatem lekkie czeSci,

8) niskie podwozie ,

9) mozliwcéé lepszego ulokowania pilota i uzbro-
jenia, \

10) lepsze mozliwosci oprofilowania gondoli silnika,

11) mozliwosé pclepszania wtasnodci areodynamicz-
nych skrzydia (Boundary Layer Control),

12) mozliwo$é zastosowania wiekszej liczby jedno-
stek, dziatajacych niezaleznie i uruchamiania od-
powiedniej ich liczby zaleznie od potrzeby. W ten
sposéb silniki pracujg zawsze w optymalnych
warunkach.

13) mn‘ejsza liczba akcescriéw, _

14) sprawncsé rosngca z predkoscia (efekt spie-
trzania — Ram Effect),

15) prostota budowy, mniejszy ciezar, mniejsza po-
wierzchnia czolowa,

16) tansza produkeja. : .

‘do$wiadczalnego,

Ta ostatnia zaleta nie jest bynajmniej rzeczg
blaha. Wystarczy pcwiedzie¢, ze czas, jaki zuzyto
na wyprodukowanie najwiekszej z istniejgcych jedno-
stek, mianowicie s‘lnika Rolls-Royce‘a Nene I (2250
kG ciggu stat) wyniost 5,5 miesiagca cd rozpoczecia
prac w biurze konstrukcyjnym dc rozpoczecia préb na
hemowni. Dzialo sie to co prawda w kraju 'wysoce
uprzemystowicnym, przy czym wytwornia posiadata
juz za sobg wiele prac z tej dziedziny, zbadane juz
uprzednic elementy, do§wiadczenie w produkcji itd.
na c¢gél jednak mozna stwierdzi¢, ze po przezwycie-
zeniu wstepnych, znacznych zreszta trudno$ci pro-
dukcja ta jest szybsza niz procdukcja silnika tlokowe-
go. Na zakonczenie tege szkicu poréwnawczego po-
dam jeszcze dwie cyfry.

Stosunek mecy do powierzchni czolowej wynosi
w nowoczesnym silniku szeregowym o mocy 3000
KM, chlodzonym ciecza, ok. 43 KM/dm®* -~ W, silniku
strumieniowym takim jak Derwent V stosunek ten po
przeliczeniu ciggu na moc réwnowaznego silnika
tickowego przy 960 km/h wynosi 108 KM/dm?. .

A teraz jesli chodzi o ciezar:

Stosunek ciezaru do mocy wynosi w silnikach tto-
kowych (2000 do 3000 KM) 0,457 — 0,590 kg/KM.
W silnikach strumieniowych przy predkesci 800
km/godz stosunek ten wynosi zaledwie 0,115 kg/KM,
a zatem silnik strumieniowy jest czterokrotnie lzejszy
cd réwnowaznego mu silnika tickowego.

SPREZARKIL

We wspétezesnych silnikach strumieniowych
stosowane sa, jak wiadomo, dwa typy sprezarek tzn.
sprezarki cdsrodkowe 1 sprezarki osiowe. Trudno
jest ryzykowa¢ jakgkolwiek opinie co do tego, ktore-
mu z tych dwu typdéw nalezy daé¢ pierwszenstwo.
Wiadomo, ze kraj, dzi§ niewatpliwie przocdujacy w
dziedz nie budowy silnikéw strumieniowych jakim
jest W. Brytania stosuje w wiekszosci produkowanych
przez siebie typéw tradycyjng sprezarke odsrodkcway.
Z drukiej strony duzo do my$lenia daje fakt, ze Niem-
cy, ktorzy podobnie jak Brytyjczycy mieli powazne
doswiadczenie w budowie sprezarek odsrodkowych
de tlokowych: silnikéw lotniczych, poszli od razu po
linii sprezarek osiowych.

W chwili obecnej jesteémy $Swiadkami wzrasta-
jacego zainteresowania sprezarkami osiowymi w W.
Brytanii (Metropolitan Vickers, Armstrong Siddeley
i in.). Wskazywaloby to na sklanianie sie opinii tech-
nicznej ku pogladowi, ze przyszlo§é nalezy racze] do
sprezarek os.owych. Mimo to podkres$li¢ nalezy, ze
w chwili obecnej najwybitniejsze z budowanych sil-
nikéw posiadaja ciagle jeszcze sprezarki odsrodkowe.

Kazdy z -obu systeméw posiada swoje zalety.
Jesli chodzi o sprezarki od$rcdkowe, to przemawia
za nimi przede wszystkim wzgledna tatwosé reali-
zacji, gdyz z jednej strony istnieje tu sporo materiatu
teoretycznege 1 technolog cznego
z pokrewne] dziedziny sprezarek do silnikéw ttoko-
wych, a poza tym maja one za sobg mczliwosé oslag-
nigcia wymaganego stosunku sprezania na jednym
tylko stopniu.
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Dla biegu luzem funkcjonuje tylko jeden rozpylacz,

dla obrotow maksymalnych — obydwa. Zapewnia
to odpowiednie rozpylanie we wszystkich warunkach

ruchu. Rura ogniowa wykonana jest ze stopu Nimo-
nic 80.

Komora silnika Ghost (Rys. 6) nie rozni sie w

palnik

maksymalnych, jednak strata ci$nienia jest dosc -d’uia
i sprawno$¢ komory niewielka, o czym juz mowiliSmy
powyzej.

Komory pierscieniowe sa ciagle jeszcze malo roz-
powszechnione ze wzgledu na trudnosci, o ktérych
réwniez byla juz mowa.

Rys. 8.

swych zasadniczych cechach od komory Nene. Wi-
dzimy tu podwdjny wilot, ponicwaz liczba topatek
dyfuzora jest dwukrotnie wieksza od liczby komoér
spalania réwnej 9.

Znaczniejsze roznice konstrukcyjne przedstawia
komora Junkersa (Rys. 7). W przeciwienstwie do po-
przednich posgiada ona rure ognicowa zamknieta po-
przeczng $cianka, natomiast spaliny wychodza z niej
do przestrzeni zewnetrznej przez szereg podiuznych
szpar pomiedzy ,listewkami® rozmieszczonymi réw-
nomiernie na obwodzie. ,,Listcwki* te spelniaja po-
dwéjna role i 1° — powoduja wiry sprzyjajace wy-
mieszaniu sie obu strumieni, 2-dzialanie promieniu-
jace ulatwia podgrzewanie czasteczek paliwa do tem-
peratury zaplonu.

powietrze chlodzace
pabiwa

dvsz¢ pedna
.
"/;/_J]Efx_____ . o ——

w.yzy’ﬂ??i/{f? §i§

————— <A™ powietrze powietrze

~___\" » pirerwotine wtorne

- &L % topatks

B ~ kierownicze

turbiny

powietrze chtodzace
lopatki kierownicze
turbiny

401/48 -RY

Rys. 9. Pierscieniowa komora spalania silntka BMW 003.

To dzialanie promieniujgce ma w poprzednio
omawianych typach sama $§cianka rury ogniowej,
a poza tym plomien.

Witryskiwacz bardzo prostej konstrukcji wchodzi
do komory z boku, w przeciwienstwie do komoér bry-
tyjskich, a rozpylone paliwo skierowane jest przeciw-
pradowo. Ma to na celu lepsze wymieszanie paliwa
z powietrzem.

Komora Junkersa daje plomien ustabilizowany
dla catego zakresu pracy od biegu luzem do obrotdw

Pierscieniowa komora

7
[ifl 401jag-R8

spalania silnika Metro-Vick

W Anglii komora pierScieniowa zostala zastoso-
wana w silnikach Metro Vick (Rys. 8). Powietrze
witorne ptynie tu dwiema pierscieniowymi przestrze-
niami po obu stronach czesci wewnetrznej, réwniez
pierscieniowe]j, odpowiadajacej rurze ogniowej w ko-
morach pojedynczych. Powietrze pierwotne dostaje
sie do cze$ci $rodkowe] przez szereg otwordw w $cian-
ce czolowej, wtérne — przez dwa rzedy klinowatych
wlctdéw, odpowiadajacych dwu rzedom otwordw w ko-
morze zwyktej.

Z silnikéw niemieckich. komore pierscieniowa
stosuje BMW 003 (Rys. 9). Sklada sie ona z odlewanego
pierscieniowego wlotu, oston wewnetrznej i zewnetrz-
nej, oraz przegrdéd wewnetrznej i zewnetrznej wraz
z wlotami powietrza wtoérnego.

Powietrze pierwolne dostajc sie do komory przez
16 otworéw, w ktérych umieszczone sa stozkowe ekra-
niki, zapewniajgce mieszanie, potrzebne dla stabiliza-
cji plomienia. W $rodku kazdego z tych ekranikow
znajduje sie wylot wtryskiwacza.

Powietrze wtorne dostaje sie do $rodka z obu
stron przez szereg plaskich wlotéw, kierujacych je
do samego Srodka strumienia goracych gazéw. ochla-
dzajac je do 750°C.

Obcigzenie komory 0,75 . 10° kcal-m®h.

Sprawnos¢ podawana przez Niemcéw i prawdopo-
dobna 90 -+ 95% .

Strata cisnienia — 0,21 at.

W ogoéle da si¢ o tej komorze powiedzie¢, ze jest
ona konstrukcja w zupeilnosci udana: jest krotka,
o matlej srednicy i o zupelnie nieztej sprawnosci.

Reasumujac to cosmy powiedzieli
pierScieniowych, wyliczmy ich zalety:

1) zajmuja malo miejsca,

2) posiadaja sprawnos¢ wieksza niz pojedyncze male
komory,

3) nadaja sie¢ doskonale do sprezarek osiowych,

o komorach
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TURBINY I DYSZE PEDNE.

MoéwiliSmy juz, w zwiagzku ze sprezarkami osio-
wymi, ze rozprezanie jest znacznie latwiejsze do reali-
zacji technicznej niz sprezanie. Dlatego tez od jedne-
go stopnia turbiny mozemy Zgdaé¢ znacznie wiekszej
pracy niz od jednego stopnia sprezarki osiowej i z tego
wiasnie powodu turbiny w silnikach strumieniowych
53 niemal zawsze jednostopniowe. Nie znaczy to jed-
nak, ze problem turbiny jest latwy. Przeciwnie; dla-
tego wlasnie, ze stawiamy jej tak wysokie zadania co
do mocy, wymaga ona studiéw nie mniejszych niz
sprezarka osiowa.

Specjalnego zabarwienia dodaje tutaj fakt, ze dtu-
gos¢ lopatek w stosunku do $rednicy wirnika jest
znaczna, co _Jjest charakterystyczng cecha turbiny
lotniczej. _

Podobnie jak w sprezarkach obserwujemy réw-
niez w dziedzinie turbin pojawienie sie nowej, aero-
dynamicznej koncepcji. Jej widomym znakiem jest
wprowadzenie . wspdiczynnika wyporu,
jak w sprezarkach, aczkolwiek nieco inaczej zdefi-
niowanego.

Wprowadzenie tego wspoiczynnika jest rzecza
bardzo korzystna, gdyz pozwala on na obliczenie po-
dziatki, przyjmowanej dotychczas empirycznie. -

Przejdzmy do oméwienia danych cyfrowych.

Na wstepie stopien reakcji. Sprezarki osiowe bu-
dowane sg ha og6t z duzym stopniem reakcji. W wy-
padku silnika Jumo 004 wynosit on az 1, to znaczy, ze
catkowity wzrost cisnienia uzyskany jest na lopatkach
wirnika, a kierownice stuzg jedynie do zmiany kie-
runku przeplywajgcego powietrza. W turbinach rzecz

| topatki petne

61 topatek -~

Lopatht puste_

.,
avaTe
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Rys. 10. Dwa wykonania lopatek turbiny silnika Jumo 004.

podobnego .

sie ma inaczej, gdyz budowane sa one raczej jako
akcyjne. Powodu mnalezy doszukiwaé¢ sie w tym, ze
jak juz powiedzieli§my, wymagamy od turbin wielkich
mocy z jednego stopnia, gdyz z tréjkatéw predkosci
wynika, ze w wypadku turbiny czysto akcyjnej spa-
dek entalpii jest dwukrotnie wiekszy niz w turbinie
o stopniu reakeji ¢ = 0,6 i o tej samej predkosci
obwodowej. Ta wieksza moc turbiny akcyjnej oku-
piona jest co prawda wiekszymi stratami, ktére sa
w bezpo$rednim zwiazku ze znacznymi predkoéciami
gazbdw.

Z tego powodu nie budujemy nigdy turbin w stu
procentach akcyjnych, lecz dajemy pewien stopien
reakcji dla powiekszenia sprawnosci.

Stopien reakcji zmienia sie zresztg wzdtuz topatki
i na zewnatrz jest wiekszy (siega niemal 50%).

Moce sg, jak juz powiedzieliSmy, znaczne. Tak
np. moc turbiny silnika Jumo 004 wynosi ok. 3500 KM
(ciag réwna sie ok. 800 kG). To samo w silniku Go-
blin — 5700 KM (1360 kG ciggu) W majwiekszych
zbudowanych jednostkach moc ta wynosi przeszio
10000 KM np. w silniku Ghost — ok. 10600 KM
(ciagg == ok. 2270 kg.). Dla zorientowania sie w pred-
ko$ciach obwodowych i temperaturach zacytuje dane

. z silnika Nene I.

Srednia predkos¢ obwodowa lopatki wynosi tu
ok. 330 m/sek (12300 obr/min za§ temperatura —
800°C.

Niemcy, ktérzy jak wiemy, rozporzgdzali gorszy-
mi materiatami uwazali 750°C za maksymalng dopusz-
czalna temperature. Srednia predkosé obwodowa wy-
nosi u nich 275 m/sek.

Jesli chodzi o temperature, to jest rzeczg jasng,
ze jest ona czynnikiem, majgcym decydujacy wplyw .
na budowe turbiny i co za tym idzie calego silnika.
Zagadnienie obnizenia temperatury lopatek jest nie-
zwykle donioste. Chtodzenie ich bylo najpierw zreali-
zowane przez Niemcéw, co nie jest niespodzianks,
jesli zwazyé ich trudnosci materialowe.

W jednym z wariantéw silnika Jumo 004 zasto-
sowano (Rys. 10} lopatki puste, przez ktére przeply-
wato powietrze chlodzgce, dostajgce sie tam przez
odpowiednie kanaly w wirniku.

Zastosowanie chiodzenia przy doskonalszych ma-
teriatach takich, jakimi np. dysponujg Brytyjczycy,
pozwolitloby na podniesienie temperatury gazoéw, a co
za tym idzie sprawnocsé cyklu. Wiadome jest zresztg,
ze interesujg sie oni tym zagadnieniem i ze prowa-
dzili na ten temat wywiady w przemys$le niemieckim.

Sprawno$ci turbin sg na ogét duze—sérednio 85%.
U Niemcéw sprawno$¢ ta jest gorsza i w silniku
Jumo 004 wynosi ok. 80%. Tak niska stosunkowo
sprawno$¢ przypisywana jest zle zaprojektowanemu
profilowi lopatek i duzemu luzowi promieniowemu.

Na zakonczenie warto zainteresowaé sie rzedem
wielko$ci predkosci i temperatur przeptywajgcych
w réznych punktach gazdéw.

Wezmy w tym celu rysunek schematyczny.
(Rys. 11), jaki ukazal sie w pismach w zwigzku z opi-
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sem silnika Ghost, a ktéry doskonale ilustruje sto-
sunki, jakie zachodza miedzy predko$ciami oraz tem-
peraturami w réznych punktach silnika.

Wpadajagce do komér spalania powietrze ma
210°C oraz nadci$nienie 3,45 at. Spaliny opuszczajace
komore spalania posiadaja temperature 850°C ordz
nadci$nienie 3,18 at, innymi stowy strata ci$nienia
wyniosta tu ok. 0,27 at. Predko$¢ ich wynosi 152 m/sek

Za turbina temperatura wynosi 665°C, a zatem
gazy ochlodzily sie o 185°C — odpowiada to mniej
wiecej spadkowi entalpii ok. 48 kcal/kg. Nadci$nienie
0,52 at, predko$é 320 m/sek.

koéci, ktéra w budowanych obecnie silnikach nie
przekracza predkosci dzwigku.

Tak np. predko$é dzwieku dla przekroju wyloto-~
wego wynosi w naszym wypadku (silnik Ghost):

Com — 1/ oT RT = \ 081 T4 . 2027 993
=~ 610 m,sek.

a zatem wiecej niz panujaca tam predkos¢ 570 m;sec.

Czy ten sposéb konstruowania dysz utrzyma sie
dlugo, trudno na razie méwi¢. Rostrzygnie to z pew-
noécia niedaleka przyszio$c.

2100C 850C
3,45 kglcm® 3.18 kg/cm?
152 m/sek
150C 665'C 6SQ'C
31,2 m¥/sek. 0,52 kg/em? ‘_)3 m# §ck.
150 m'sek. 570 m sek.

38.6 kgisek.

Rys. 11,

320 m'sek

10 8000 obr./min.
10 600

mcec napedu
(przy 800 km'godz]

fp 7700 HP

401 [48-RI1

Schemat, ilustrujacy zmienno$é temperatur, ci$nien

i predkosci w silniku Ghost (de Havilland).

U wylotu dyszy: temp. = 650°C. Predkos¢ =
570 m/sek. Spadek ci$nienia w dyszy pednej wynosi
0,52 at. ’ ’ :

Poniewaz rdznica temperatur na poczatku i na
konicu dyszy wynosi 15°, wiec spadek entalpii w dyszy
réwna sie ok. 4 kcal/kg. Nie znaczy to jednak, ze cala
energia kinetyczna strumienia odpowiada wylacznie
temu spadkowi. Gazy, po opuszczeniu turbiny posia-
daja juz znaczng predko$¢. W naszym wypadku wy-
nosi ona, jak pamietamy, 320 m/sek. W dyszy ulega
ona zwiekszeniu do 570 m/sek.

Jesli chodzi o ksztalt dyszy, to bywa on dos¢
réznorodny. Zalezny on jest miedzy innymi od spo-
sobu zamontowania silnika na ptatowcu. W kazdym
razie przekréj koncowy jest mniejszy od poczgtkowe-
go, co jest oczywiste, gdyz chodzi o zwiekszenie pred-
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I. A W. Judge — Modern Gas Turbine.

II. G. Smith — Jet Propulsion Gas Turbines.

ITII. Czasopisma:  Aircraft Engineering. Flight, Interavia
z 1944 — 1948,

SOME DATA ON JET PROPULSION PROGRESS.

This is a brief account of gas turbine and jet pro-
pulsion progress up to 1945 — 1946. The article, which is
a summary of a lecture held by the author in June 1948
is divided in four parts, namely:

1) Piston Eng'ne versus jet Propulsion.
2) Compressors.

3} Combustion Chambers.

4) Turbines and Propulsion Nozzles.
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Osiqggniecia w dziedzinie olejéw smarowych.

Pierwszymi olejami, ktére stosowano do smaro-
wania mechanizméw, byly cleje ro$linne i zwierzece.
Za najlepszy z nich uwazany by! olej rycynowy.
Z chwila zjawienia sig¢ olejéw mineralnych, oleje ro-
$linne i zwierzece musiaty ustgpi¢ im miejsca. Naj-
wazniejszym powodem, dla ktérego oleje mineralne
zostaly uznane za lepsze, jest ich tanio§¢ i trwalosé
chemiczna. Oleje roslinne i zwierzece w wyniku pracy
i magazynowania rozkladaja sie (jelczeja) oraz wytwa-
rzaja duze iloSci kwaséw organicznych, ktére wywie-
raja wplyw korozyjny na powierzchnie metaliczne.
Jedynie olej rycynowy utrzymat sie do tej pory w
charakterze oleju silnikowego, jednakze stosowany
jest przewaznie w krajach posiadajgcych odpowiedni
surowiec. Nalezy zwréci¢ uwage, ze stosowanie oleju
rycynowego wymaga pewnych ostrozno$ci, majgcych
na celu zabezpieczenie silnika przeciw korodowaniu
‘W czasie postojow.

Przy uiytkowaniu olejéw mineralnych zauwazono
miedzy nimi réznice w zachowaniu sie podczas pracy.
Roznice te wystapily szczegélnie silnie w silnikach
spalinowych, gdzie olej ulega najwiekszym przemia-
nom chemicznym. Szczegotowe badania doprowadzily
do stwierdzenia réznic analitycznych miedzy oleja-
. mi z réznych rop. Stwierdzono, ze oleje silnikowe
wytwarzajgce mniej osadu o charakterze szlaméw
asfaltowych odznaczajg sie niskimi ciezarami wlasci-
wymi 1 plaskg krzywg lepkosci (wiskozy) w zalezno$ci
od temperatury. Przebieg krzywej lepko$ci oleju za-
czeto okres$laé umowng cyfrg noszgcg nazwe wskaz-
nika lepkos$ci (indeksu wiskozowegc) o zakresie od
0 do 100. Wskaznik lepkos$ci 100 charakteryzowat
oleje najlepsze, wskaznik lepko$ci 0 — najgorsze.
Kierujge sie  wskaZnikiem: lepko$ci zaczeto se-
gregowaé oleje na  oleje . wysokowartoSciowe
i niskowartosciowe. Nie umiano jednakze otrzymac
olejow wysokowartosciowych z kazdego surowca. Uzy-
skiwano je wylgcznie z ropy pensylwanskiej. Studia
nad skladem chemicznym olejéw wykazaty, ze niski
wekaznik lepko$ci i towarzyszgca mu na o0gél niska
odporno$é na utlenianie spowodowana jest obecno$cia
weglowodordéw o charakterze nienasyconych i aroma-
tycznych. W wyniku szeregu prac nauczono sie usu-
wa¢é te niepozgdane weglowodory za pomocyg specjal-
nych metod rafinacyjnych, ktére noszg nazwe rafina-
" cji selektywnej. ‘

Rafinacja selektywna polega na ekstrakecji desty-
latu olejowego specjalnymi rozpuszczalnikami, ktére

ze wzgledu na swoje zdolno$ci selekeji czyli podziatu
weglowodoréw, nosza nazwe selektywnych. Rozpusz-
czajg one weglowodory nienasycone 1 aromatyczne,
oddzielajgc je od innych. Teoretycznie zatem zjawia
sie mozliwo$é uzyskania dobrego oleju z kazdego su-
rowca. Praktycznie jednak tego rodzaju rafinacja

moze sie okazaé nieoplacalna, jezeli ilo$¢ niepozgda-
nych weglowodoréw w: destylacie olejowym jest zbyt
wielka. W chwili obecnej w Polsce uzytkujemy 2 kla-
sy olejow: zwykle i selektywnie rafinowane. Te ostat-
nie sprowadzamy na razie z Ameryki, jednakze w nie-
dalekiej przyszto$ci rafinacja selektywna ma byé
wprowadzona w rafineriach krajowych.

Ulepszanie olejéw nie zakonczylo sie tylko na
produkeji olejow o wysokim wskazniku lepkoSci
W dalszym ciggu zwracano baczng uwage na zacho-
wanie sie olejéw podczas pracy oraz badano sklon-
nosci olejow do utleniania sie. Specjalng uwage po-
Swiecono olejom silnikowym pracujgcym w ciezkich
warunkach, tj. w silnikach samochodowych Diesla
i w silnikach lotniczych. Opracowano szereg metod
badania sktonnosci olejéw do utleniania sie, zaréwno
dla olejow przemystowych (turbinowe, transformato-
rowe) jak i dla olejéw samochodowych i lotniczych.
Celem dalszego ulepszenia wiasno$ci olejow juz przed
wojng zaczeto dedawa¢ do nich rézne preparaty, kté-
rych kilka procent wystarczalo na ogét do poprawie-
nia tych lub innych usterek oleju. W okresie drugiej
wojny §wiatowej na terenie U. S. A. przeprowadzano
masowe proby nad skutecznoScig rozmaitych dodat-
kéw, w. rezultacie czego odkryto szereg nowych $rod-
kéw ulepszajacych. Sprawa utlenialnoéci olejow,
powodujgca pr6cz wytwarzania sie szlamoéw jedno-
czesne tworzénie sie wysokoczgsteczkowych kwaséw
crganicznych, stala sie szczegélnie aktualna z chwilg
zastosowania specjalnych stopéw panewkowych mie-
dziowo-olowiowych i kadmowo-srebrowych. Stopy te
sa szczegOlnie sktonne do korozji pod wpltywem kwa-
s6w organicznych. :

Zastosowanie rafinacji olejow wyionilo szereg
nowych zagadnien, gdyz przekonano sie na przyktad,
ze rafinacja selektywna usuwa z woleju polarne cza-
steczki 0 wybitnych zaletach smarnych, wykazujgce
sklonno$ci do zwilzania powierzchni metalicznej. Do-
datki ulepszajace mialy byé¢ skutecznym lekarstwem
na tego rodzaju niedomagania. '

Srodki ulepszajace oleje mozemy podzieli¢ na
kilka grup: : v

1) $rodki podwyzszajgce wskaznik lepkoéci olejow,

2) $rodki podwyzszajagce odporno$¢ na utlenianie,

3) $rodki dzialajgce antykorozyjnie,

4) Srodki podwyzszajgce smarownosé,

5) srodki obnizajace temperature krzepniecia,

6) srodki podnoszace odporno$é blony olejowej na
ci$nienie,

7) srodki emulgujace osady. .

Wymienie niektére z tych dodatkéw uznanych
w U. S. A, za skuteczne, a wiec wynaleziony jeszcze



TECHNIKA

56

LOTNICZA GRUDZIEN 1948

przed wojng produkt ,paratone i ,eskanol® sg $rod-
kami podnoszacymi wskaznik lepkosci cleju; otrzy-
muje sie je przez polimeryzacje izobutylenu, wyosob-
nionego z gazbéw pckrakingowych.

Paraoksydwufenyloamina jest $rodkiem opdznia-

jacym utlenianie, stosowanym jako dodatek do olejow

turbinowych. Ester butylowy kwasu fosforowego jest

stosowany jako $Srodek przeciwko utlenianiu sie ole-
jow lotniczych.

Woltote, florycyna, estry kwasu fosforowego
I dwuchlorostearynowego sa dodawane do olejéw ce-
lem podniesienia ich smarownosci.

Znany juz przed wojna paraflow, kondensat chlo-
roparafiny i naftalenu stuizy do obnizania tempera-
tury krzepniecia olejow.

Oleje do przektadni hypoidalnych uodporniane
sa na ciSnienie przez dodatki siarki, siarczku benzylu,
chlorowanej parafiny craz niektérych chlorowanych
weglowodoréw. . e W Ea

Najnowszymi $rodkami sy dodatki, ktére czynia
oiej zdolnym do emulgowania, tj. rozpraszania pod
postacig zawiesiny osadéw wytworzonych podczas
pracy silnika; sa to przewaznie mydia kwasoéw tlusz-
czowych, badz naftenowych takich metali jak otéw,
zelazo, mangan, aluminium.

W U.S. A. w obecnej chwili znajduja sie w sprze-
dazy trzy typy olejow silnikowych:

I. Oleje zwykie.

IL. Oleje I gatunku (primer) selektywnie rafinowane
zawierajace dodatki przeciwko utlenianiu sie
oleju i antykorozyjne.

1II. Oleje HD (heavy duty) do ciezkiej pracy, zawie-
rajace procz dodatkéw takich jak oleje I gatunku
jeszcze dodatki emulgujace, tzw. detergent‘.

Te ostatnie oleje przeznaczone s do smarowania
samochodowych silnikéwt Diesla i dla lotnictwa.

Poza olejami otrzymanymi z ropy i ulepszonymi
za pomocg rafinacji i réznych dodatkéw, pojawity sie
w czasie ostatniej wojny oleje syntetyczne. Ponizej
przytaczam kilka metod otrzymywania olejéw synte-

tycznych opracowanych przez fabryki niemieckie,

ktére dopingowane potrzebami wojennymi, pierwsze
rozpoczely produkeje olejow syntetycznych na szeroka
skale. '
Metoda Norddeutsche Mineralraffinerie w Stettin
Politz.
Surowcem do syntezy byla parafina syntetyczna
o prostej budowie tancuchowej uzyskiwana przy pro-
dukcji kogazyny, parafina otrzymywana przez dysty-
lacji wegla brunatnego lub zwykta parafina specjalnie
preparowana w Ludwigshafen. Parafine te poddawa-
no procesowli krakingu w fazie par w tempearturze
450 — 470°C pod ci$nieniem atmosferycznym. W wy-
niku krakingu otrzymywano 26 do 28% frakeji lek-
kich o nastepujacym skladzie:
a) weglowodoréw nasyconych (metan, etan, propan)

40 — 45%,
b) etylenu 19 — 20%
c) .propylenu 18 — 20%
f) butylenu 18 — 20%

ponadto frakcje wrzaca w granicach 35 — 300"C, kté-
rej okazalto sie 70 do 72%. Te ostatnia frakcje pod-
dawano procesowi polimeryzacji w obecnosci chlorku
aluminium jako katalizatora. W wyniku tych proce-
séw otrzymywano dwa oleje: SS 1103 o wiskozie 3°E
przy 100°C i olej SS 1106 o wiskozie 6°E przy 100°C.
Ilo$é otrzymanego oleju w stosunku do parafiny wy-
nosita okoto 50%. Uzyskany olej syntetyczny oczysz-
czano od katalizatora 1 rafinowano za pomocy ptyn-
nego dwutlenku siarki jako selektywnego rozpuszczal-
nika. W roku 1945 instalacja fabryki produkowatla do
1400 ton olejow syntetycznych miecsiecznie.

Metoda stoscwana w Leuna i Schkoppauw.

Oleje otrzymywanc przez polimeryzacje etylenu.
Etylen za$ uzyskiwano: a) z gazéow pokrakingowych,
b) przez kraking etanu. c¢) przez uwodornienie acety-
lenu, d) przez odwodnienie alkohclu etylowego,
e) przez wyosobnienie z gazdéw koksowniczych i z ga-
zu Swietlnego. Katalizatorem przy tym procesie byt
rowniez Al Cl;. W wyniku procesu otrzymano oleje,
zestawione w tablicy I
Instalacja w Leuna byla zbudowana na przerébke
1200 ton etylenu mies., w Schkopau na 10000 ton
acetylenu rocznie, Haidebroeck na 2200 ton etanu
rocznie.

Fabryka Rhenania Ossag otrzymywala oleje syn-
tetyczne poddajgc rozktadowi krakingowemu parafine
z rop austriackich, zawierajaca okoto 30% oleju i po-
limeryzujac nastepnie otrzymane z krakingu olefiny.
Instalacja fabryki procdukowata ciezki olej lotniczy
o lepkosci 45 Cs (6°E) przy 100°C, o wskazniku lepkosci

111 w ilosci 700 ton mies. w okresie najwyzsze]
produkcji.
Ruhrchemie krankingowala na urzagdzeniach

Dubbs‘a olej gazowy otrzymany przy syntezie ben-
zyny Fischer-Trogsh, ciezszy olej z tej same] produk-
cji oraz filtrat pe oddzielen:u parafiny syntetycznej.
polimeryzujge otrzymane w wyniku krakingu olefiny.
Z procesu uzyskiwano oleje wrzecionowe, samocho-
dewe 1 Bright-stocki, nie byly cne jednak dostatecznie
odporne na utlenianie.

Firma Rhein-Preussen w Hombergu otrzymy-
wala oleje chlorujac frakcje kqgazyny (o granicach
wrzenia 220 — 350"), w temperaturze 60 — 90"C i kon-
densujac chloropochodne. Instalacje firmy. o wydaj-
noéci 300 ton oleju, produkowaty oleje” wrzecionowe,
cylindrowe i turbinowe, o wskazniku lepkosci
50 — 60.

Poza olejami syntetycznymi, otrzymanymi z nis-
kodrobinewych weglowodoréw nienasyconych, nalezy
zanotowaé powazne osiggniecia w dziedzinie syntezy
clejéw o charakterze nieweglowodoréw. Koncern
I. G. Farbenindustrie, prowadzgc badania nad polep-
szeniem smarownoéci olejéw syntetycznych za pomoca
dodatku olejéw tluszczowych, przystapil do rozwigza-

nia problemu usuniecia skionnosci tych olejéw
dce utleniania sie. Stwierdzono, ze oleje roslinne
i zwierzece sa sklonne do utleniania sie =ze

wzgledu na to, 2ze kwasy -tluszczowe tych olejow
sg zwigzane z gliceryna. Wytworzono nowy typ
olejow 1Igczac kwasy tluszczowe jak oleine, ste-
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TABLICA 1.

Rodzaje olejow 1
Whasnosci olejow Lekki. ) |
wrzecionowy Lotniczy Lotniczy ciezki Cylindrowy Bardzo ciezki
Ciezar wlas- — 0.850 — 0.860 0.860 0.900 —
ciwy. . :
w CS %) 20 27 A 44 30 . 190 .
Lepkosé , przy 20°C przy 210°C przy 210°C przy 210°C przy 210°C
w 'E 2,9 3,7 | 5,9 : S 41 25
Wskaznik 80 103 103 105 70
lepko$ei -
Temperatura 240 —410°C 225°C 224°C — —
zaptonu.
Temperatura —_ — 9299C . — 13°C — 35°C —
krzepniecia. '
Liczba kwasowa. — 0.05 0.06 0.05 —

aryne itp. z alkoholami pierwszofze;d‘owymi tréj-
warto$ciowymi, jak troj-metylol-etan o wzorze
CHsC/CH» OH/s, alkohol izooktylowy i oktylowy.
Nowo wytworzone zwiazki posiadajg charakter cleisty,
wysoka smarownoé¢ i odporno$é termiczna. Zbadano
3500 réznych estréw tego typu wi celu otrzymania pro-
duktu o meozliwie najwyzszej trwalodci termicznej,
najlepszym weskazniku lepkoSci o najnizszej tempe-
raturze krzepniecia i zadawalajgcej zdolnosci miesza-
nia si¢ z olejami naturalnymi i innymi syntetyczny-
mi. Jako najlepsze surowce do tych syntez znaleziono
kwas adypinowy i metylo-adypinowy oraz alkohole
oktylowy i izo-oktylowy. Syntezy tych estréw odby-
wajg sie przy temperaturze 150 — 200°C w obecnosci
1% benzenu lub sulfo-naftalenu wzglednie pylu cyn-
kowego jako katalizatorow. Otrzymane produkty
wymagaja rafinacji ziemiami bielgcymi w tem. 80°C.
Wtlasnoéci tych olejéw sg nastepujace:

" TABLICA II.
Surowtec
Wiﬁffiff“ Alkohol | Alkohol .
izo-oktylowy| oktylowy ny
Ciezar wiasciwy
_ 20°C 0,922 0,920 0,912
Lepko$¢ przy _ ,
100°C w: ‘E 1,47 1,54 1,7
Cs 5,9 6,7 8,5
Wskaznik lepke 191 228 189
Temperatura
krzepniecia — 24 — 36 — 70
zaplonu 207 227 235

Produkcja oclejow sfnarowych o charakterze
estrow wynosita w Niemczech w r. 1942 4000 ton rocz-

nie. Oleje te byly stosowane wylacznie w lotnictwie.

Drugim krajem, gdzie ostatnio rozwija sie nowa
i bardzo obiecujgca galaz synte\tyczny-ch'produktéw
opartych na organicznych zwigzkach sg Stany Zjedno-
czone A. P. W ostatnich 10-leciu zar6wno w U. S. A.
jak i w Anglii zaczeto uzywaé¢ w skali przemysltowej
estréow kwasu krzemowego do fabrykacji olejow.syn-
tetycznych. Z tych estréw przez polimeryzacje otrzy-
mano szereg plynéw oleistych o réznych lepkosciach
w zalezno$ci od stopnia polimeryzacji. Polimery
organicznych zwigzkow krzemu nazwano siliconami. '
Charakterystycznymi cechami olejow siliconowych
sa: mala zmienno$é lepkosci w szerokim zakresie tem-
peratur, obojetno$é chemiczna, odporno$¢ na utlenia-
nie, nierozpuszczalno§¢ w wodzie i drobne wiasnosci
dielektryczne. Zmiana lepkosci tych olejéw w zalez-
noéci od temperatury jest 14 razy mniejsza niz olejow
typu naftowego. Oleje siliconowe stosuje sie jako
narzedziowe, hydrauliczne, izolacyjne 1 smarowe,
szczegblnie w urzgdzeniach nawigacyjnych lotnic-
twa pracujgcych w zmiennych temperaturach.
Z olejow tych produkowane sa tez specjalne
smary: do - tozysk kulkowych, pracujacych w
zmiennych temperaturach. Smary takie sg spo-
rzgdzane przez zageszczenie oleju  siliconowego
sadzami weglowymi, bielag krzemowsa i mydlinami.
Smary te stosuje sie rowniez do kurkéw szklanych
i ceramicznych, do smarowania przewodow: doprowa-
dzajgcych tlen do lotniczych wiezyczek obrotowych
itp., gdyz nie twardniejg one az do —22C° i nie topnig
sie ponizej 220°C.

Bajka polska powiada, ze Panu Twardowskiemu
udawato sie kredi¢ bicze z piasku; wspodlczesnym cza-

*) CS = centistockes,



TECHNIKA

58

LOTNICZA GRUDZIEN 1948

rodziejom chemicznym udaje sie otrzymywanie olejow
z piasku, gdyz produkt wyjsdiowy estréw krzemowch
stanowi czterochlorek krzemu, ktory otrzymuje sig
z krzemionki to jest z piasku.

Reasumujac ten krotki przeglad nalezy zauwazyé,
ze poszukiwania chemiczne w dziedzinie syntezy ale-
jow doprowadzity do zdobycia nowych baz surow-
cowych, co jest szczegdblnie wazne dla krajéw nie po-
siadajacych dcstatecznej ilo$ci ropy naftowej. Jest
to tym :wiecej interesujace, ze wiele z tych nowych
olejow zdaje sie posiada¢ lepsze wlasciwosei niz oleje
produkowane z ropy naftowej. Wgykorzystanie tych
nowych drég nie jest ani latwe, ani tanie szczegélnie
w Polsce, gdzie przemyst chemiczny znajduje s¢ w
poczatkewym stadium rozwoju, w poréwnaniu z za-

Inz. LEON NIEMAND.
Gtowny Instytut Lotnictwa.

"nowloby krok przetomowy,

granica. To tez postawienie duzej fabryki benzyny
syntetycznej, niezaleznie od bezpoéredniej korzysci
w postaci uniezaleznienia sig od importu paliwa, sta-
prowadzacy przemyst

nasz na drogi wielkiej syntezy.

NEW WAYS OF LUERICATING OIL PRODUCTION
AND IMPROVEMENT.

During the last years many inventions appeared im-
proving the properties of lubricating oils and giving methods
of synthetic oil production. Oils produced synthetically are
even better than those of mineral, vegetable or animal origin.

The properties of the most important ingredients are
discussed as well as German and American methods of
synthetic oil production.

The tables give some data concerning synthetic oils.

Teoretyczne zagadnienic napedu odrzutowego.
' Odczyt wygltoszony 24 maja 1948 r.

POJECIE ODRZUTU.

Zesp6t $miglo-silnikowy dziala w ten sposéb, iz
strumien powietrza przechodzacy przez tarcze Smi-
gta doznaje przyS$pieszenia, a wigc 1 pewnego przy-
rocstu predkosci, skad zgodnie z trzecim prawem
Newtona o dziatlaniu i przeciwdziataniu, sjlnik
otrzmuje impuls réwnej wielkosci w kierunku prze-
ciwnym niz kierunek ruchu strumienia powietrza.
Analogiczne jest dziatanie silnika o bezpos$rednim
odrzucie (to jest silnika bez $migta) z ta jedyne roéz-
nica, iz funkcje $migla spelnia odpowiednio uksztai-
towana dysza (rys. 1) i (rys. 2). Rys. 1 przedstawia
rakiete, a rys. 2 — silnik odrzutowo-przelotowy, tak
zwang ,atodyde. Powietrze wlatuje do atodydy
srzez przekrd] 1—1, z predkoscig réwna predkosci

lotu »; w kanale « dyfuzora nastepuje przemiana
energii kinetycznej powietrza w ecnergie potencjalna
ci$nienia tak, Zze w komorze spalania b znajduje sie
powietrze o ci$nieniu wyzszym od ci$nienia zewnetrz-
nego. Wskutek doplywu ciepta. wywiazujacego sie ze
spalenia paliwa w komorze b, powietrze zwieksza
znacznie swoja objeto$¢ 1 wylatuje przez dysze ¢
z predkoscia w wieksza od predkosci lotu ». Ta roéz-
nica predkcsci powietrza na wlccie i wylocie silnika
jest zrodiem ciagu. ‘

W silniku rakietowym ciag powstaje na tej samej
zasadzie co w zespole Smiglowo-ttokowym lub w sil-
niku odrzutowo-przelotowym. Réznica zasadnicza po-
lega na tym, zc rakieta pobiera tlen potrzebny do spa-
lania paliwa nie z powietrza, lecz ze zbiornika, w ktg-
rym znajduje sie utleniacz. W ten sposob dzialanie jcj
nie zalezy od o$rcdka, w kitdrym sie porusza. Rakieta
jest jedynym silnikiem mogacym pracowaé w abso-
lutnej prézni.

Poza oméwionymi réznicami, dotyczacymi sposo-
bu dzialania miedzy zespolem $miglo-silnikowym
a silnikiem odrzutowym, istnieje réznica ilosciowa.
polegajaca na tym, iz zespot $miglo-silnikowy nadaje
duzej masie powietrza stosunkowo maly przyrost
predkosci, w silniku cdrzutowym natomiast zachodzi
zjawisko odwrotne, wywierajace decydujacy wplyw
na charakter pracy silnika odrzutowego.

Wielko$ciami charakterystycznymi dla silnika sa:
ciag przezen wytwarzany i sprawno$¢. Wielkos¢ ciagu
wytwarzanego przez rakiete mozemy otrzymaé¢ z bi-
lansu energetycznego masy gazéw wylotowych. Jezeli
ciag w kg, wytworzony przez rakiete przy szybkosci
lotu v, oznaczymy przez T, to praca wykonana przez
te site w jednostce czasu wynosi I == Tv. Zauwazy¢
nalezy, iz ciag T i predko$¢ v mierzone sg w uktadzie
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wspolrzednych zwigzanym z ziemia. Energia wiec,
kosztem ktoére] otrzymujemy prace L musi byé¢ wyra-
zona rowniez w tym ukladzie. Jezeli predko$é wyloto-

wa spalin, mierzona w ukladzie wspéirzednych zwia--

zanym z rakietg, wynosi w, a ich masa w sekundzie

M, to energia kinetyczna spalin wynosi * M w?* Ale -

przed 'wydostaniem sie spalin z rakiety mialy one
wzgledem ziemi predko$é v, a wiec zaséb energii
kinetycznej %2 Ms v®. W rezultacie spaliny, wylatujac
z rakiety, maja wzgledem ziemi zaséb energii kine-
tycznej Ey == } M, (v* 4+ w?).

Niewykorzystana wzgledem uktadu zwiazane-
go z ziemig predkos¢ spalin wynosi (w — v),
a wigc stracona energia kinetyczna spalin Wynosi

= Yo M, (w — v)>. Praca L powstata kosztem roz-
nicy energii E; i Ey, tj. L = E, — E,.

Otrzymujemy wiec, ze

1

Tv = — M [w? + v —

czylitT =M, . w. . . . . . . (1)

(w—vP] =M, .w.v

W wypadku silnika odrzutowo-przelotowego za-
gadnienie przedstawia sie nieco odmiennie. By méc
zastosowaé powyzszy sposOb rozumowania, musimy
zalozyé, iz masa paliwa jest znikomo mata, a wiec ze
masa spalin jest rowna masie zassanego powietrza.
Powietrze wlatuje do silnika z predkos$cig v, posiada
wiec juz energie kinetyczna 1% M, v*. Wylatujac
z silnika z predko$ciag w czynnik doznal przyrostu

1

energii kinetycznej E; — 5 M, (w? — v%. Strata

energii kinetycznej posxada te samg wartos¢ co w po—

przednim wypadku. Otrzymamy zatem:

T’D:-—l—M [
2

_'0-

tj,. T=M; (w—1v) . . . .(2)

Otrzymane wyrazenia na cigg sg poprawne tylko
wtedy, jezeli ci§nienie spalin w przekroju wylotowym
jest rOwne ci§nieniu zewnetrznemu. W przeciwnym
wypadku wyrazenia (1) i (2) przyjmuja odpowiednio
postac:

'T:Ms.w+Fm

T=M; (w—v) +F, @,

Py — (1a) oraz

— Pg ) (22)

gdzie F_ — przekr6j wylotowy dyszy. '
P,, = cidnienie w przekroju wylotowym dyszy.
P, = ci$nienie zewnetrzne.

2. RAKIETA.

Zanim wyprowadzimy wzory na wspétezynnik
sprawnos$ci rakiety, przypomnimy zasadnicze okre§le-
nia, uzywane przy napedzie §miglowym. Zadaniem
kazdego zespotu $miglo-silnikowego jest wytworzenie
pewnego. ciggu T zgodnego co do znaku i kierunku
z predkoscig lotu v. '

(w — v)*] = Mg v (w— v) ’

Uzyteczng dla nas praca jest praca wykoﬁywana
przez sile T 'w jednostce czasu

~asr T ,.l"t
N = - [KM]
75

u
W tlokowym silniku lotniczym poréwnujemy te
prace z energig cieplng paliwa zuzytego do jej otrzy-
mania. Jezeli oznaczymy warto$¢ opalowa paliwa
przez H, [kal’kg], a ciezar paliwa zuzytego w jed-
nostce czasu przez B [kg/sek.], to sprawno$é¢ ogdlna
zespotu $miglto-silnikowego mozemy wyrazi¢ wzorem

TA:A

B )
dzie A — cieplny réwnowaznik pracy.

Efektywnym rezultatem przemian termodyna-
micznych wewnatrz silnika jest pewien moment obro-
towy na jego wale gtéwnym plus energia kinetyczna
gazéw wylotowych, ktérej zwykle nie bierzemy pod
uwage ze wzgledu na jej matg wartoé¢ w pordéwnaniu
z moca silnika. Efektywna sprawnos$é silnika wyraza
sie wiec wzorem

Mo
K - A — - e ..
[12 B . Hu (5)
gdzie M — moment na wale glownym s:lnika w kgm.
w = predko$é¢ katowa walu gltéwnego w 1/sek.

Abstrahujac od strat mechanicznych, wspoélczyn-
nik ten charakteryzuje prace silnika z termodyna-
micznego punktu widzenia. Celem scharakteryzowa-
nia pracy silnika od strony wytwarzanego przezen
ciggu, postugujemy sie tak zwanym wspélczynnikiem
sprawnos$ci $migta

Tv \
’q —_ e e . (6)
P My

ktéry przedstawia stosunek pracy potrzebnej do lotu
przy danej predkosci v, od mocy silnika.

Nalezy zauwazy¢, iz wspétczynnik 7 p zasadniczo
rzecz biorgc, nie musi by¢ mniejszym od jednosci,
gdyz iloczyn Tv nie jest skladnikiem bilansu energe-
tycznego zespolu $miglo-silnikowego, a wiec Mp nie
okregla strat energii zachodzgcych przy transformacji
mocy silnika na moc strumienia powietrza wpra-
wianego w ruch przez &miglo. Sprawnos$cig $mi-
gla w Scistym tego slowa znaczeniu mogliby$my
nazywa¢ jedynie stosunek N /Mw, gdzie N jest
mocg strumienia powietrza odrzuconego przez
$Smigto. Natomiast w przytoczonym powyzej ujeciu T
spelnia jedynie role wspoélczynnika czynigcego zadoéé
réwnaniu

=", %p -+ - N ()

e

Wzorujac sie na powyzszych okresleniach moze-
my w podobny sposéb sformulowaé pojecie spraw-
nosci dla silnika rakietowego.
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Efektywnym wynikiem przemian termodynamicz-
nych w silniku rakietowym jest jedynie energia kine-

1
tyczna gazéw spalinowych E == — - g2 (w silniku
2

rakietowym zuzycie paliwa B [kg/sek.] jest rowne cie-
zarewi gazéw wylotowych). Odpowiednikiem spraw-
nosci  efektywnej silnika tlokowego bedzie wiec
sprawnos¢ © wewnetrzna, przedstawiajagca stosunek
energii spalin E do ilosci ciepta zuzytego na wytwo-
rzene tej energii, tj.

(8)

Na podstaw.e wzeru (1) 1 (8) mozemy napisa¢é, ze

B /29
g

A ffu .1 >

T — 9)

Jezeli za podstawe do okreslenia sprawnosci ogo6l-
nej silnika rakietowego oraz sprawno$ci zewnetrznej,
bedacej w tym wypadku odpowiednikiem sprawnosci
¢migla, uzyjemy sformultowan (4) i (6), otrzymamy po
uwzglednieniu (8) i (9), ze

(10)

U1'az

ip = (11)

i

Ze wzordéw (10) i (11) wynika, ze sprawnosé¢ ogdl-
na i zewmnetrzna proporcjonalne sa do predkosci lotu
i moga rosnaé nieograniczenie. ‘ten paradoksalny
wniosek jest rezultatem niedokladnego sformulowania
sprawnos$ci ogélnej i zewnetrznej i wskazuje na to,
iz wzory (10) i (11) nalezy uwazaé za pierwsze przy-
blizenie. Poprawne smormulowanie sprawnoé$ci ogol-
nej i zewnetrznej otrzymamy wtedy, jezeli uwzgled-
nimy, iz w ukladzie zwiazanym z ziemia energia

zawarta w paliwie wynosi B (H -+ —2{1— v?), gdyz w sto-
g

sunku do ziemi paliwo posiada predkos¢ v. Wspoli-
czynnik sparwno$ci wewnegtrznej 7;  nie zalezy
od predkosci lotu v, a jedynie od charakteru procesdw
termodynamicznych zachodzacych w komorze spala-
nia silnika. Uwzgledniajgc powyzsza poprawke otrzy-
. mujemy, ze sprawno$é ogdlna

2v \ 249 H, gh

= 29 H, + Av* (12)
I w tym wypadku sprawno$¢ ogoélna jest funkcja pred-
kosei lotu, ale p\osi‘ada maksimum dla v = 2-9 =
w
-= :r;; , przy ktoérej osigga wartoseé:

= l/‘—n? . (13)

zawsze mniejszg od jednoéci.

Okreslajac sprawnos$é zewnetrzna musimy zwré-
ci¢ uwage, iz w ukladzie zwigzanym z ziemia spaliny

1

maja energie réwna E{ — — (w* -+ 7).
29
Otrzymamy wiec, ze
w
Tv 2 v

ip (14)

E,

Ale i ten wzor jest niedokladny, gdyz w wyraze-
niu na energig spalin E; nie uwzgledniliSmy tych
strat, ktérym daje wyraz wspélcezynnik 1,; - Ze wzoru

" (12) po uwzglednieniu (8) ctrzymujemy, ze:

w

(15)

Korzystajgce z
wnetrzna

(7)

otrzymamy, Ze sSprawno$é ze-

— (16)
w\?
o+
()
. Popularny wz0r (14) na sprawnosé zewnetrzng
Jest wiec poprawny tylko w tym wypadku, gdy
sprawno$¢ wewnetrzna silnika jest réwna jednosci.

Rys. 3.

Rys. 3 przedstawia zaleznosé wspéliczynnika spraw-

noé$ci zewnetrznej od stosunku —19«. Fakt, iz wspél;
v .
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czynnik ten dla niektérych Wartoéci i 1 v jest
v
wigkszy od jednosci, wyplywa stad, iz nie przedsta-
wia on wspoéiczynnika sprawnos$ci w $cistym tego sto-
wa znaczeniu. Natomiast wspoélczynnik sprawnoscl
ogolnej jak to wida¢ na rys. 4, pozostaje zawsze mniej-

" ecora-ne

Rys. 4.

szy od jednosci. Jak wida¢ z tych wykreséw, spraw-
no$¢ ogélna rakiety ro$nie ze zmniejszeniem stosunku

w v
— do pewnej granicy. Celem zachowania stalej pred-
v

ko$ci Jotu na danej wysoko$ci, musimy mieé¢ niezmien-
ng warto$¢ ciggu. Zmniejszenie wiec predkosci w,
majace na celu podniesienie sprawnosci, musi by¢
skompensowane odpowiednim wzrostem masy gazéw
wylotowych, przy zachowanu niezmiennej sprawnosci
wewngtrznej v;. Wygodniej wige jest spala¢ w jed-
- nostce czasu duzg mase paliwa o niskiej wartosci
opalowej, a wiec przy matych predkoSciach wyloto-
wych, jak to wynika ze wzoru (8), niz spala¢ w jed-
nostce czasu malg mase paliwa o wprost przeciwnych
wlasnosciach.

Przy wyprowadzaniu powyzszych wzoréw milczg-
co zalozyliSmy, iz gazy wylotowe sg niesciSliwe. Zaj-
miemy sie teraz wyznaczaniem ciggu dla rakiety
z uwzglednieniem S$cisliwosci gazéw wylotowych.
W wypadku dyszy prostej bedziemy mieli w przekroju
wylotowym predkosé i ciSnienie krytyczne. W wy-
padku za$§ dyszy de Lavala predko$¢ w, gazéw
wylotowych bedzie wieksza od krytycznej, natomiast
ciSnienie p,, w przekroju wylotowym moze by¢ wiek-
sze, rowne lub tez mniejsze od cisnienia zewnetrznego.
Przy zastosowaniu dyszy de Lavala trzecia alterma-
tywa nie ma znaczenia praktycznego, gdyz w dyszy
pojawiaja sie wtedy uderzenia zggszczeniowe, polg-
czone z duzymi stratami,

<i

3. OBLICZENIE CiAGU DLA DYSZY
PROSTEJ.

Przyjmujac réwnomierny rozklad predkcSci i ge-
stoSci w przekroju wylotowym dyszy F, , mozemy
mase gazu wyplywajacego z dyszy M wyrazi¢ przez

(17)

M w

m

s:Fm'tjm'

Przy ustalonym ruchu gazu M posiada dla
wszystkich przekrojow dyszy jednakowa wartosé;
réwnanie (17) jest wiec i rownaniem cigglosci. Zaktla-
dajac, ze rozprezanie w dyszy jest procesem adiaba-
tycznym i oznaczajac ci$nienie i gestos¢ w komorze
spalania -odpowiednio p; i p: , a w przekroju wyloto-
Wiym przez p,, i

b

p,, ozemy napisac:

1

-

Jezeli komora spalania rakiety zakonczona jest
dyszq prosta, to przekrdj koncowy dyszy jest przekro-
jem krytycznym, czyli F . W przekroju tym
panuje cisnienie krytyczne

f f
l)m

2

( P m

- (18)
\‘pi

—Fkr

.k.._.
2_\k—! (16;
Pm= Phr= D 53
m ‘ kr i (k T 1) .
gestosé krytyczna
1
) VE—1 (20)
frnd () = p'
m kr 1 <k +1

i predkosé krytyczna réwna lokalne] predkosci dzwie- -
ku to jest

S

wm——wkr——'/p? k+1

Podstawiajac réwnania (20) i (21) do réwnania (17) »
otrzymamy wzér na mase gazéw wylotowych

)

zalezy od wielko$ci przekroju
i pi )
i od natury fizycznej gazu (k). Ciag obliczymy ze
wzoru (la) przy pomocy zaleznosci (19) i (21). Otrzy-
mamy, ze

(21)

i

-+

L
2 2

k-1

Mg :Fhr]/kpl- Pi

(22)

z ktorego wynika, iz M‘s
wylotowego, od charakteru procesu spalania (p

T =Ms 'wkr_{—“Fkr(pkr'_pa):
k41
=My wy — — Fpo o0, (23)

k /
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Widzimy stad, iz wielko§é ciggu zalezy od tych
samych czynnikéw co masa gazéw wylotowych Mg
1 warto$¢ jego jest mniejsza niz w wypadku gazu
niescisliwego.

4. OBLICZENIE CIAGU DLA DYSZY
DE LAVALA. ‘

Jezeli zamiast dyszy prostej zastosujemy dysze
de Lavala, to ci$nienie i predkosé krytyczna zacho-
wuja te sama warto$é, a wiec i wydatek M pozosta-
nie bez zmiany, natomiast w przekroju wylotowym

bedzie cisnienie = , gdzie oznacza ci$nie-
Q m = pa a .

nie zewnetrzne.

Przyjmujemy, ze rozprezenie w dyszy jest adia-
batyczne, to znaczy, ze obowiazuje réwnanie (18).
Predkcée w przekroju wylotowym jest wieksza od
predkosci krytyeznej i wynosi

/" ok

w - Pi k=t 24)
m S — 0 Y3
gdzie
pm
p;

Wielko$¢ przekroju wylotowego F m otrzymamy
z réwnan (17), (18), (22) i (23).

Ciag obliczymy z
z réwnarn (24) i (25).

réwnania (la) korzystajgc

T:Ms Wm f*Fm(pm—~pa)__

2k - k-1 p

—— S m

_ i r— —

M /P k1 k=177
SV o, T T/ (26)

Ciag, jaki mozemy uzyska¢ w rakiecie, jest wiec

funkch stosunku cignien x —
r 13 i
ktore daja ekstremalne znaczenia ciggu T, otrzymamy

przyréwnujac pierwszg pochcdng do zera, Roézniczku-

jac réwnanie (26) wzgledem x otrzymamy, ze

dT__ M p; 1 —lf__l_‘l P; k—1 w
e Tbvani Ty Sl O

[x=3¢)

1Y
—. Wartosé dla x,

Pierwsza pochodna staje sig zerem w dwéch wy-
R—1
5 2

R __
1

padkach: 1) dla x ' . ,tj. dla p,,
Pa .
i2)dla x = —p—a— tj. dla_ Pm = Pg -

:pkr‘

Analiza znaku
drugiej pochodnej T wig-ledem x wskazuje, iz ciag
osigga maksymalng wartos¢ dla p,, = p, , tj. wtedy
gdy ci$nienie gazow w przekroju wylotowym F_ jest
réwne ci$nieniu zewnetrznemu. Dzielge T}, przez

T otrzymamy, ze

max
1
1 1 (k i l)k _‘1] lijr 1 T ax ) @)
2 2 k Ty, o W,
gdzie
Pqa
R
p;
' T w
Wynika stad, iz — ™ = — ™ {75 3¢ ciag nie
kr Wk
rosnie w tym samym stopniu co predkosé wylotowa

spalin. o @

Z réwnan (21) i (24) mamy, ze

L L IR
wer'kr- ‘ ] e ——— ’;/,.,»:f‘.', e
' | | ‘T,' //// \ " . |
N e
20 [ T 7‘(:“\7’_‘"'7%;%——‘{ ““ j
T ‘ o Lo
[ - e s JUN N e —
e ‘ . .
R i i
s T ' ' ! i
R ——— i “_,_!, PR
P | | Litpp
/ — . ! _ v/_/jpa_pa
] A [ R | f/ 60
- 1 ( i | / ‘ /}//r/;;g
/ ‘ [ : . S
/ w S
S A S ,A, el
] | .
= [ 7
! = [ 1 ! i
T _ /Fm i o =
0 05 A=)2%-1 1p | [ a5 20— !
S 10 20 3640 50 60 70 80 90 100 5*'7’

4GC/ 43R5

Rys. 5,

(28)

. Na rys. 5 mamy podang zaleznogé stosunk 6w
w

. W . 4/ F
T, ' 5. dlaréinych x w funkeji od )— 1
B W, " F,

- v kr
rozwazania dotycza wyplywu bez
: rzeczywistych wyplyw odbywa sie
niemal bez strat az do osiggniecia przekroju krytycz-
nego. N‘atomiast W rozbieznej czesci dyszy straty przy
wypltywie sg dogé pokazne. W rezultacie predkosé
wplywu spalin i ciag sg mniejsze od obliczonych we-

diug podanych powyzej wzorbw.

Przytoczone
strat. W gazach
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5. SILNIK PRZELOTOWY.

Silnik odrzutowo-przelotowy wykorzystuje ota-
czajgce powietrze do wytwarzania ciagu. Przy zalcze-
niu, ze ci$nienie w przekroju wylotowym dyszy jest
rowne ciSnieniu zewnetrznemu, ciag bedzie rowny
réznicy pedéw masy powietrza na wlocie do silnika
i masy spalin na wylocie z silnika. Oznaczajac przez G
ilos¢ powietrza przeptywajacego przez silnik w jed-
nostce czasu, otrzymamy, ze

(29)

W wyniku przemian termodynamicznych, jakim
powietrze ulega w silniku, otrzymamy przyrost jego
energii kinetycznej, ktoéry mierzony w uktadzie zwia-
zanym z silnikiem, wyraza sie przez

G-+ B G
AE :~I— Cw— —

(30)
29 2g

Sprawno$cia wewnetrzna bedzie w tym wypadku,
analcgicznie jak przy rakiecie, stosunek pracy, beda-
cej rezultatem przemian termodynamicznych zacho-
dzacych w silniku, do ilosci ciepta zuzytego na otrzy-
mane tej pracy, to jest

__g_ (wz__,v-.)) + w2

AE A T ey

B.H, 29 H

’f‘l _—
u

G ' .
Stosunek B jest wprost proporcjonalny do wspol-

czynnika nadmiaru powietrza. Ze wzoru (31) wynika
wiec, ze sprawno$¢ wewnetrzna silnika ro$nie ze
wzrostem tego wspolczynnika.

Wspodtezynnik sprawnosci og6lnej, zgodnie z po-
dana przedtem definicjg, wynosi:

' A — 1
'Q:AA—AJU—A-d:—(Tw AU)U ) (32)
2 2 O
BH, + QEU) g Hu—|~—2§v
gdzie
G+ B
o= —"
G

Wspolczynnik sprawnosci zewnetrznej musi spet-
ni¢ rownanie (7).

Otrzymamy wigc przy pomocy (31) i (32), ze

Z wyprowadzonych powyze] zalezno$ci wynika,
iz zwiekszenie wspolczynnika nadmiaru powietrza we
wszystkich wypadkach wplywa korzystnie na wspot-
czynniki sprawno$ci. Jezeli nie uwzgledni¢ masy pa-
liwa jako bardzo malej w pordéwnaniu z masg po-

wietrza, to wtedy o — 1 i otrzymamy znany wzor
na sprawno$¢ zewnetrzng napedu odrzutowego, a mia-
nowicie:

2
—_—, (34)
P
v

6. POROWNANIE NAPEDU SMIGLOWEGO
1 ODRZUTOWEGO.

Celem poréwnania obu tych napedow wezmiemy
pod uwage zwykly ttokowy silnik lotniczy ze $mi-
glem oraz silnik cdrzutowo-przelotowy z inzektorem,
przy pomocy ktérego zostaje zassana dodatkowa ilos¢
powietrza kosztem energii kinetycznej spalin. W cbu
wypadkach uwzglednimy jedynie sprawno$¢ termicz-

" na, wzglednie wewnetrzna obiegu, abst?ahujac od

innych strat. Rozpatrzymy wpierw silnik ttokowy.
Jezeli przy spalaniu 1 kg. paliwa zuzywamy n kg. po-
wietrza, to otrzymamy (n -+ 1) kg. spalin. W jednym
1
n4-1
paliwa. Celem otrzymania 1 kg. spalin zuzywamy

n
kg. spalin mamy wiec P kg. powietrza i kg.

kal. ciepta. Ta ilo$é ciepta zuzyta w jednostce

n -+
czasu réwnowazna jest mocy
| H
N =1; —— [KM] (35)
75 A (n+1)
gdzie 7, oznacza sprawno$¢ termiczna obiegu.

Przyjmujemy, ze moc ta catkowicie zostaje prze-
kazana strumieniowi powietrza przechodzacemu przez
$miglo. Jezeli predkos¢ powietrza przed $miglem jest
réwna predkoséci lotu v, a za $migltem w, 10 przyrost
predkeéci powietrza wynosi 0 — w—7", a masa po-
wietrza przechodzgca przez $miglo w jednostce czasu

M, —5.5 (vt =) (36
. 2
kgisek.”
gdzie p = gesto$¢ powietrza w [ & ——]
m‘l
S — powierzchnia kota zakre§lonego przez

$miglo w m?. _
Przyrost energii kinetycznej tej masy powietrza
cdbyt sie kosztem pracy silnika, musi wiec by¢ spet-
nione réwnanie:

1 G .
—S ( v+ ——) (w*—1v*) = T5N
2 ’ 2 :
albo
' . G \2
BN =15 S 2 (v+ ——)‘ (37)
2
Dla bardzo duzych predko$c lotu . ~ O i wo"
2v
wezas

BN =0 S & v (38)
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7]

Z réwnania (37), pomijajac ( )“’ jako wiel-
2v
kos¢ malg drugiegc rzedu, mozemy znalezé w przybli-

zeniu stosunek

K / 15N 1 39)
v | pSv: 2 )
Ciag jaki wytwarza $miglo
8
T"T=M_, 5 =pSc¢ (v — 40
s Y 1 ( i 9 ) ( )

Prace silnika od strony wytwarzanego przezen
ciagu charakteryzuje sprawno$é¢ $migta, ktéra wyzna-
czymy przy pomocy réwnan (37) i (40)

- Tv 7 m2 (41)

o

Odnosnie silnika cdrzutowego zalozymy, ze pra-
cuje on przy dowolnym obiegu termodynamicznym
i wyrzuca w jednej sekundzie m kg. mieszaniny ga-
zOow spalinowych wraz z dodatkowo zassanym przez
inzcktor powietrzem.

Przyjmijmy, ze kosztem energii kinetycznej 1 kg.
spalin inzektor zasysa (m == 1) kg. powietrza, ktére
mieszajac sie ze spalinami daje w rezultacie m kg.
mieszaniny. Jak juz zaznaczyliémy, w jednym kg. spa-

lin znajduje sie kg. paliwa. Jezeli

n
n -+ 1 kg {— 1
sprawno$¢ termiczna, w tym wypadku identyczng ze
sprawnoscia wewnetrzna, oznaczymy przez 7 , to dla
jednego kg. spalin mozemy napisaé réwnanie zacho-

wania energii w postaci

H, n p* w*
e e— L — == . (42)

! — -
T AR nt1 29 29

Przy zmieszaniu 1 kg. gazdéw spalinowych o pred-
kosci w i (m—1) kg. dodatkowo zassanego powietrza
o predkosci v, energia kinetyczna 1 kg. gazéw spali-

B

®
nowych 2_g przypadnie na calg mase mieszaniny,

ktora w rezultacie bedzie miala jakag$ predkosé wy-
padkowa c. Strat powstalych przy zmieszaniu obu
gazow, jak rowniez strat w dyfuzorze nie uwzgled-
niamy. RoOwnanie zachowania energii w tym wy-
padku napiszemy w sposob nastepujacy:

c‘l

(m — 1) ,—_+_:
29

29

(43)

Uwzgledniajac réwnanie (42) mozemy powyzsze
rownanie napisa¢ w formie:

Cigg w tym wypadku wynosi:

1
— -

T == m (¢ —v) - '
n -1

(45)
Blizsza analiza powyzszych wzorow prowadzi do
wniosku, ze idealny silnik odrzutowo-przelotowy
z inzektorem juz przy szybko$ciach poddzwiekowych
daje ciag, moc i sprawncséé, porownywalne z takimiz
wielkosciami dla silnika $miglowego, jezeli tylko sto-
sunek dodatkowej masy powietrza (m =- 1) kg do
n -1

masy kg. powietrza bioracego udzial w obiegu

termodynamicznym jest tego rzedu co stosunek masy
powietrza przechodzacego przez smigio do masy po-

wietrza zassanego przez silnik tlokowy.
paliwa otrzymamy
kinetyeznej po-

Nie uwzgledniajac
z rOwnania (44) preyrost
wietrza, a z rownania (45) ciag:

masy
cnergii

H m

1 “ - (¢t - K (44a)
An 1) 2q
‘craz
T - m(c—1) (45a)
Prace silnika od strony wytwarzanego przezen
ciagu charakteryzuje wspolczynnik sprawnosci ze-
wnetrznej:
” Tv 2
ip == - = Ut 0. (46
i e (46)
1 -
v
gdzie
0= ¢c—v

Otrzymalismy wiec dla obu wypadkoéw jednako-
we wyrazenia na sprawnosé¢ zewnetrzna. Oznacza to.
iz fizyczny charakier obu napedoéow jest ten sam. Jak
wida¢ z réwnan (41) i (46) mozemy sprawnosé po-
wiekszyé przez zmniejszenie 4. Jest to réwnoznaczne
z rozdzieleniem wzrostu energii kinetycznej na wiek-
sza mase.

Z rownania (44a) otrzymamy. ze:

I ,H;_ .
S V 14 29 1
m A(n - 1) I

Podstawiajac te wyrazenie do wzoru (45a) otrzy-
mamy, ze ciag

(47)

\ 14 = Tif = — 1| (48
m A(n—+ 1) v )
Ze wzordow (46) i (48) widzimy, ze roéwmnoczesny
wizrost ciggu i sprawnosci zewnetrznej mozemy otrzy-
maé¢ tylko przez zwiekszenie dodatkowej masy po-
wietrza m. Z réwnania (47) mamy w przyblizeniu po
odrzuceniu wielkoéci matych drugiego rzedu:
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a_2g H, '(49)- Dyskusja:.
Ty,
_ v om A(n—41) v° . Kol. J. Oderfeld — Prelegent zastrzegl sie, ze
: G , s . & stosuje wyidealizowane metody obliczenia. Tym
Dla napedu . smigiowego mozemy otrzymaé v niemniej musze zauwazy¢, ze obliczenie uktadu
w ten sam spos6b z rownania (39), a mianowicie: smoczkowego bez uwzglednienia straty zderzenia
> 75 N dwéch niedoskcnale elastycznych strug gazowych -
S . (50) i wymiany ciepta daje obraz tak dalece odbiegajacy
v ‘P‘S v od rzeczywistosci, ze wyciaganie jakichkolwiek wnio-

Uwzgledniajac réwnanie (35) mozemy wyrazenie
(50) napisa¢ 'wt postaci:

o o H, '
= [‘t S

Am+1) oSV

(50a)
v

Celem znalezienia. kryterium réwnowaznosci obu
napedéw przyréwnujemy do siebie réwnania (49)
i (50a). Otrzymamy, ze: ' ’

m
9

Zgodnie z naszymi poprzednimi zalozeniami, pra-
wa strona tego réwnania przedstawia mase powietrza,
cdrzucana do tylu przez $miglo w jednostce czasu,
lewa strona natomiast przedstawia calkowita mase
gazéw, wyplywajaca z silnika w jednostce czasu. Mo~
zemy wiec sformulowact nas:‘tepujacy wniosek: oba
napedy sg réwnowazne, jezeli sprawnos$ci  termiczne

“obu obiegbw maja te samg wartose¢, jezeli zuzywamy
w jednostce czasu jednakowag ilo§¢ tego samego paliwa
i gdy w wytwarzaniu ciggu biora- udzial jednakowe
masy powietrza.

Sv (51)

o
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F. R. BANKS.

skow mie jest dopuszczalne.

Uklad smoczkowy daje korzysci, ale ani w czeSci
tak wielkie, jak Prelegent wykazal. Potwierdzaja.
to liczne dcéwiadczenia. Stosowanie tego ukladu
bylo konieczne przed laty, gdy szybko$c samolotu
wynosita 250 kg/godz. Dzi$ nalezaloby sprawe zbadac
gruntowniej przed zaleceniem.

Kol. M. Romicki. — Nie zauwazylem zeby prele-
gent ,zalecal” w swoim odczycie uktad dyszy Melota.
Rozwazania nad jej sprawnoscia rozumialem tylko
jako badanie wiasnosci uktadu idealnego.

THEORETICAL CONSIDERATIONS OF JET —
' PROPULSION ENGINE.

The author shows in this article, that in computing
the efficiency of a rocket or ram — jet engine it is mot
possible to use a strict analogy to the piston engine in which
normally the kinematic energy of exhaust gases is omitted.
From the balance of energy the overall efficiency of a rocket
engine can be expressed by the formula 15 and the effi-
ciency, of the propeller in a motor-propeller group by the
formula 16.

On the whole the expressions for the efficiency of the
rocket engine are omly true when the efficiency 7, = 1.

Apart from that 7, is not the efficiency in a strict

- meaning, because it does not express the losses of energy.

It proves only the equation v =1, .7 . therefore it can
be in general greater than unity.

The same applies to the ram — jet. ,

Considering an ideal piston engine with propeller and
a jet engine with injector the author comes to a.conclusion
that both propulsive means are equivalent if the thermal
efficiencies of both engines are equal, if they consume the
same amount of the same fuel in a unit of time and if the
masses of air taking part in the production of thrust are

equal.

Silnik lotniczy.

na podstawie tekstu ogloszonego w Journal of the
Royal Aeronanautical Society

opracowat inz. W. NARKIEWICZ.

Celem upamigtnienia pioniera lotnictwa Louis Bleriot,
ktory dnia 25 lipca 1909 r. pierwszy przelecial nad Kanalem
La Manche, Zjednoczenie Francuskich Inzymieréw i Techni-
kow Lotniczych zorganizowalto cykl odezytéow ma jego czesc.

Odczyty te maja byé wyglaszane raz do roku na prze-
mian w Paryzu przez Anglika i w Londynie przez Francuza.

Pierwszy odczyt z tego cyklu odbyt sie w Paryzu dnia
12 maja 1948 r i byt wygloszony przez Anglika F. R. Banks
pod tytutem ,The Art of the Aviation Engine”, gdzie autor
cmaw‘a bardzo waina i ciekawa, aczkolwiek malo znang
i niedoceniana, filozofie powstawania prototypu silnika lot-
niczego i jego rozwoju, az do rozpoczecia produkcji seryjnej.

. doskonale zorientowany w

F. R. Banks juz od kilkudzlesieciu lat bierze czynny
udzial w pracach zwigzanych z rozwojem silnikéw lotni-
czych. Jest to typ technika entuzjasty, ktéry rozpoczal
swoja kariere od najmizszych szczebli, stopniowo zyskujac
wiedze i autorytet, a w czasie ostatniej wojny byl dyrekto-
rem departamentu rozwoju silnikéw lotniczych angielskiego"
Ministerstwa Przemystu Lotniczego Na tym stanowisku byt
rozwoju silnikéw lotniczych
w Ameryce, g¢dyz w czasie wojny oba te kraje nie mialy
miedzy soba tajemnic technicznych. B

F. R Banks jest cenionym i wszechstronnym autoryte-
tem w dziedzinie silnikéw lotniczych i jego poglady i opinie
maja duzy ciezar gatunkowy.
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. \Xf-az:to, zeby nasi technicy i kierownicy odradzajacego
ki¢ polskiedo przemystu lotniczego zaznajomili sie z odczy-

tem F. R. Banksa, ktérego tres¢ podajemy w obszernym
streszczeniu.

_ F. R. Banks omawia szeroko wlasciwa, jego zdaniem.

polityke rzadu w stosunku do producentéw silnikéw lotni-
czych. Na_tu-ralnie, ma on na mvs$li teren angielski lub ame-
x"ykar'l'ski i jego poglady ma ten temat nie moga mie¢ bezpo-
sredniedo  zastosowania w gospodarce polskiej Natomiast
redo rozwazania dotyczace czysto technicznej strony stosun-
&(u Mmisterstwa do wytwérni i spesobu kierowania nia przez
Ministerstwo. moga by¢ ciekawe dla polskiego czytelnika.
~ F. R Banks czesto podaje kosztorysy w funtach an-
dielskich. Przyjelo sie, ze na rynkach miedzynarodowych
ceny sa przewaznie podawane w dolarach amerykanskich,
wige dla_ ulatwienia orientacji czytelnikowi polskiemu, funty
angdielskie s3 przeliczone na dolary amerykanskie wedlug
relacji: 1 funt = 4 dolary :

POROWNANIE SILNIKA LOTNICZEGO
Z INNYMI TYPAMI SILNIKOW.

Silnik lotniczy ttokowy ulega juz od przeszio 40
lat ciggiemu doskonaleniu, a poniewaz nasze dotych-
czasowe doSwiadezenie jest prawie wylacznie oparte
na {ym typie silnika. wiec bedzie on stanowil pod-
stawe do dalszych rozwazan.

Zwycieskie wstgpienie na arene lotniczg turbiny
gazowej zmienito przyszlosé silnika tlokowego w lot-
nictwie, lecz niewatpliwie bedzie on uzywany w lot-
nictwie tak dlugo, jak dlugo samoloty beda posiadaly
skrzydia.

Nie ulega watpliwoséci, ze silniki tlokowe beda
uzywane jeszcze przez dlugie lata dla samolotéw klu-
bowych i dla matych szybkosci, jak réwniez dla pew-
nych typow samolotéw wywiadowezych . o $redniej
szybkodel i niskim pulapie. W przeciwienstwie do
tegc, co poezgtkowo myslano, nie wydaje sie, aby
turbiny gazocwe megly catkowicie wyprze¢ silniki
tlokowe. Nie ulega jednak watpliwosci, Zze duze
mecce beda wyltaczng domenag turbiny gazowej.

Szezegodlna cecha silnika lotniczego w stosunku
do innych silnikow, jest jego maly ciezar jednostko-
wy i mala objetose, jak rowniez niezawodnosé dzia-
tania. Poza tym, w odroéznieniu od innych typow,
silnik lotniczy jest w cigglym 1 intensywnym roz-
woju. Dotyczy to szczegdlinie turbiny gazowej, ktora
przechodzi checnie okres swego dziecinstwa i jeszcze
wiele lat uplynie zanim osiagnie dzisicjszy stopien
rczwoju silnikéw ttokowych.

Okreélony typ silnika lotniczego zamiera tylko
wtedy, gdy jego konstrukcja nie pozwala na dalsze
jego doskonalenie. Nalezy wtedy -opraccwaé¢ nowa
konstrukecje i rozpocza¢ na nowo caly dlugi proces
rezwoju i préb.

Dobry typ silnika lotniczego powinien byé
w uzyciu 10 lub wiecej lat i moze by¢é rozwiniety na
kilka pcchodnych typbédw, zanim zasadnicza konstruk-
cja zestanie uznana za przestarzata. Rezwdj zasadni-
czego typu silnika na poézniejsze typy pochodne, jest
waznym 1 zdrowym objawem.

Okres zycia poszczegblnego silnika lotniczego jest
{rudny do okreslenia, ze wzgledu na remonty i zwig-
zane z tym zamiany cze$ci, co praktycznie odnawia
silnik kilkakrotnie przed jego ostatecznym skresle-
niem ze stanu.

T

Na liniach lotniczych silnik skresla sie w wy-
padku katastrofalnych uszkodzen. lub gdy zbyt czesty
zamiana czeéci przestaje sie oplaca¢. W tych warun-
kach, zycie silnika ocenia sig¢ na 3.000 do 12.000 go-
dzin pracy. ‘

Niektére niezbyt przecigzone amerykanskie sil.
niki pracuja na liniach lotniczych w przeciggu 10 lat,
dochodzac do 20.000 godzin pracy-

A. Droegemueller w ciekawym artykule . Bu-
lletin of the American Society for Testing Materials®
Nr 148, October 1947, podaje, zc na amerykanskich
liniach lotniczych 25% ogolnego stanu silnikéw pod-
lega co miesiac przegladowi lub remontowi.

Dobry silnik lotniczy powinien pracowaé¢ od 750
do 1000 godzin pomiedzy przegladami, ewentualnie
remontami. Jest to dosy¢ daleko wytkniety cel dla
turbin gazowych, do ktérego zblizajq sie one duzymi
krokami. osiggajac juz obecnic okolo 500 gedzin nie.
zawodnej pracy bez przegladu lub regulacji.

Pod tym wzgledem bedzic ciekawe poréwnag
silnik loin’czy z innymi silnikami. Dla lokomotyw
catkowity okres zycia okresla sie na 33 lata. Przy
normalnej eksploatacji lokomotywy. kociol musi by¢
czyszczony 1 przemywany co 2 tygodnie. przeglad
uktadu korbcwego i kot odbvwa sie co 115.000 km,
a powazny remont kotla zwykle odbyvwa sie co
240.000 km.

W poréwnaniu z tym droga przebyta przez silnik
lotniczy przed jego remecentem. zakladajac $rednia
szybko$¢ lotu 300 km godz.. przedstawia sie bardzo
kerzystnie 1 wynosi 300.000 km.

Sprawno$¢ termiczna silnika lotniczego przedsta-
wia sie znacznie korzystniej i dla mocy przelotowych
wynosi okoto 30%. Dla Ilckomotywy sprawnos$é ta
wyvnosi okolo 67 . chociaz crzasami udaje sie osia-
gnat¢ 87,.

Impecnujaco natomiast przedstawiaja sie wyczy-
ny lokomotyw dieslowych dla dalekobieznych pocia-
gow. Sprawnos$¢ .na haku™ takiej lokomotywy siega
28 dc 307,.

Otrzymane od amervkanskich wytworcow loko-
motyw dieslowych informacje. dotyezace trwalosc!
tveh silnikéw. sa dla nas cickawe. gdyz pozwalaja
na bardziej bezposrednie pordéwnanie z silnikiem lot-
niczym i swiadcza o bardzo wysokim stopniu rozwoju
csiggnietym przez silnik spalinowy.

Pierscienie ttokowe maja najkrotsze zyeie | mu-
sza by¢é wymieniane co 1.000.000 km. lub co 22.000
godzin pracy. Nastepnie ida tloki. ktére wymienia sie
co 1.600.00072.000.000 km. lub co 37.000 godz. Po tym
ckresie tloki nic wykazuja zbvtnicgo zuzycia lub wy-
rcbienia rowkow pierScieniowych. lecz wymienia sie
je ze wzgledu na niebezpieczenstwo peknie¢ z powo-
du naprezen termicznych. Glcwice i zawory maja
podcbny okres zycia co tioki. Korbowody i giowne
tczyska wymienia sie po 2.400.000 km. lub pc 45.000
godzin.

Dotychczas nie zaszta jeszcze potrzeba wymiany
zadnego walu wykorbionego w tych silnikach. Oce-
nia sie zycie walu wykorbicnego na co najmnie]
6.500.000 km, lub 150.000 godz.
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NARODZNY SILNIKA LOTNICZEGO.

We wczesnym okresie lotnictwa, przed pierwsza
Wojna Swiatows, przemyst francuski przodowat
w dziedzinie silnikéw lotniczych. Silniki Antoinette,
Anzani, Gndme, Clerget, Le Rhdne, Renault, Salmson
itp. wyznaczaly wowczas kroki lotnictwa.

Silniki lotnicze byly budowane i w innych kra-
jach. Silniki Green, E. N. V. i Aster w Anglii, Benz
w Niemczech, Austrc-Daimler w Austrii itp. W 1901
roku w Ameryce, Manley zbudowal nadzwyczaj za-
awansowany s'lnik lotniczy, ktéry znacznie wyprze-
dzil rozwdj samclotu i nie moégt byé odpowiednio
wykorzystany w locie, co spowodowalo zaniechanie
jego rozwoju. Nastepnie bracia Wpright zbudowali
silnik, ktory okazal sie jednym z najbardziej nieza-
wodnych silnikéw lotniczych swego czasu.

Bracia Seguin skonstruowali silnik rotacyjny
GndOme, ktéry ze wzgledu na oryginalng i celowg
kontsrukcje mogt osiggnaé najlzejszy ciezar jednost-
kowy na owe czasy. _

Silnik Antoinette byt wypoesazony w bezpo$redni
wirysk benzyny do cylindra, jednakze ze wzgledu na
stosunkcowo niski stan 6wczesnej techniki warsztato-
wej nie mozna bylo osiagnaé nalezytej niezawodnosci
dzialania tego systemu.

We weczesnym okresie pierwszej Wojny Swiato-
wej silnik Gndme by} szeroko uzywany i byl budo-
wany roéwniez w Anglii i Niemczech. Nastepnie
w 1916 r. ukazat sie slynny silnik Hispano, ktory byt
rowniez produkowany w  znacznych ilodciach
w Anglii i Ameryce.

Nieco poézniej firma Rolls-Royce zaczeta produ-
kowa¢é silniki, ktére zastynely z niezawodnosci dzia-
tania. Silniki rotacyjne Bentley i B. H. P. Puma, byly

réwniez powszechnie wuzywane przez lotnictwo
angielskie.
Pod koniec wojny zostal zbudowany silnik

angielski duzej mocy Napier Lion, ktory rozwingl sie
juz w okresie powojennym. W tymze okresie Royal
Aircraft Factory (pézniejszy Instytut Lotnictwa
R. A. E. opracowal nowoczesng konstrukcje silnika
gswiazdowego z mechanicznym napedem sprezarki.
Silnik ten byt wyrabiany przez firme Armstrong
Siddeley pod nazwg Jaguar i byl, praktycznie biorac,
prototypem nowoczesnego silnika gwiazdowego.

"~ Po pierwszej Wojnie Swiatowej wiele firm zni-
knelo, powstaly nowe, lecz nie ma powodu rozpatry-
waf tutaj tej historii.

Podczas drugiej Wojny Swiatowej, silnik Merlin
firmy Rollce-Royce okazal sie najbardziej udanym
silnikiem angielskim 1 jest dotychczas produkowany
w roznych pochodnych typach. Podczas wojny firma
ta wyprcdukowata silniki Griffon i Eagle, po wojnie
za$ znane s’lniki cdrzutowe Derwent i Nene.

Dwie inne firmy angielskie bioragce zywy udziat
w prcdukeji silniké6w duzej mocy to Bristol i Napier.

W Niemczech podczas wojny doprcwadzono do
wysokiego stopnia rozwoju bezposredni wtrysk ben-
zyny do cylindrow 1 wszystkie linicwe silniki nie-
mieckie byly zaopatrzone w ten system zasilania.

Ameryka
na silnikach gwiazdowych zaworowych duzej mocy,

skoncentrowalta swe zainteresowania

osiggajac réwniez bardzo wysoki poziom rozwoju
i niezawodnos$ci dziatania. -

W przeciagu 40 lat historii lotnictwa silniki lot-
nicze powiekszyly swojg moc od 35 KM do 3.500
KM i wiecej; wysckosé za$, na ktérej mozna utrzy-
maé moc ncminalng, wzrosta do 10.000 m nad poziom
morza.

PRZEMYSL SINIKOW LOTNICZYCH.

Przemyst silnikéw lotniczych charakteryzuje sie
tym, ze nawet -w krajach kapitalistycznych musi sig
opieraé na zaméwieniach panstwowych, a $cislej mo-
wige wojskowych. Nie mozna jednakze poréwnywac
go dc przemystu zbrojeniowego, gdyz lotnictwo od-
grywa powazng role réwniez w pokojowej gospo-
darce kratu.

Najpowazniejsza przyczyng konieczno$ci pomocy
panstwa dla zdrowego i rozwijajgcego sie przemystu
silnikéw lotniczych sg olbrzymie koszly zwigzane
z rozwojem silnika i ewentualna katastrofa finanso-
wa w wypadku ograniczonej produkcji nawet uda-
nego silnika.

Druga wazng przyczyna jest to, ze prototyp
i wezesne pochodne typy zwykle zawdzieczajg swe
istnienie potrzebom wojska. Praktycznie rzecz biorac,
tylko lotnictwo wojskowe moze sobie pozwoli¢ na
dtugotrwale préby i badanie silnika w lccle, niezbed-
ne dla wtasSciwego jego rozwoju. Podczas pokoju nie
jest rzeczg wazng w lotnictwie wojskocwym, jesli sa-
molot bedzie ,,uziemiony* na kilka dni z powodu
poprawek czy modyfikacji silnika, natomiast na li-
niach lctniczych jest to niedopuszczalne.

Wedlug opinii zarzadow linii lotniczych ze znacz-
nym do$wiadczeniem, silnik lotniczy nadaje sig do
eksploatacji i jest ekonomiczny, je$li ma zapewnio-
nych okoto 750 godzin pracy miedzy przeglagdami.
Osiggniecie takiego stopnia niezawodno$ci wymaga
okoto trzech lat badan i intensywnego latania na tym
typie silnika, co jest mczliwe tylko w lotnictwie
wojskowym.

Sposrod silnikow, ktére juz przeszly stage woj-
skowy, towarzystwo zeglugi powietrznej wybiera typ
silnika odpowiedni do stuzby na lniach lotniczych.
Wtedy producent tego silnika powinien przeprowa-
dzi¢ diugotrwale préby hangarowe silnika w warun-
kach mozliwie zblizonych do tych, jakie mozna na-
potka¢ na danej linii lotniczej. Nastepnie linia Ilot-
nicza rozpoczyna badania w locie bez pasazerdw,
przewozac na regularnej linii pcczte i towary. Proby
w locie trwajg zwykle 800 do 1000 godzin w przecia-
gu okolo 12 miesiecy.

Silnik lotniczy przedstawia szczytowe osiggniecie
techniki i jege wytwarzanie nalezy do wysoce wy-
specjalizowanego dzialu produkcji. Inne wytwornie,
jak wytwoérnie turbin parowych czy duzych silnikéw
spalinowych, bedgce nawet na wysokim poziomie
technicznym, nie latwo mogg przystcsowaé sige do
wytwarzania silnikéw lotniczych. Zadna wytwoérnia
nie powinna mieszaé dwoéch tak bardzo réznych ty-

péw produkcji: dziat silnikéw lotniczych nalezy zu- *

relnie wydzieli¢c i zorganizowaé grupe technikéw
catkowicie i niepodzelnie poswiecong zagadnieniom
silnika lotniczego i dopiero po 10 latach mozZna ocze-
kiwaé dobrych rezultatéw ich pracy.



68

TECHNIKA

LOTNICZA GRUDZIEN 1948

Wytwornie silnikéw samochodowych sa bardziej
zdolne do szybkiego zorganizowania seryjnej pro-
dukeji silnikéw lotniczych, ale moze tu byé¢ mowa
jedynie o wiernej reprodukcji juz rozwinietego typu
gdy w gre nie wchodza zadne ulepszenia czy zmiany,
ktore musza byé przeprowadzane przez wytwornie
macierzysta silnika. Dowiodla tego rozlegla praktyka
fabryk ,Shadow Group“ (wytwoérnie pomocnicze)
w Anglii pcdezas ostatniej wojny.

Pomimo poparcia panstwa wytwérnia nie moze
spoczg¢ na laurach juz osiagnietych wynikéw, lecz
musi ciagle ulepszaé¢ i stwarzaé¢ nowe typy, gdyz wo-
bec intensywnego rozwoju lotnictwa wkrétce pozo-
stalaby daleko w tyle. Dawniej sukces wytwoérni za--
lezal gtéwnie od zdolnego konstruktora, obdarzonego
szostym zmyslem przewidywania potrzeb przysziosci.
Obecnie, wobec nagromadzonego do$wiadczenia,
sukces zalezy od zgranej pracy =zespolu zdolnych
ludzi, zaopatrzonych w odpowiednie urzadzenia i od
przewidujacego planowania poszczegélnych etapow
pracy. Nie na wiele sie przyda dcbra konstrukcja
I prototyp, jezeli jego dalszy rozwdj bedzie postepo-
wal powoli.

Wytwornia silnikéw lotniczych powinna byé kie-

rowana przez doSwiadczonych technikéw, ktérzy
przeszli przez wszystkie szczeble: wytwdrni, posia-
daja zdolnosci administracyjne i zdrowy sad tech-

niczny w danej dziedzinie. Duzo firm zatamalo sie,
chociaz byty kierowane przez technikéw, lecz ludzie
ci stracili zainteresowanie do strony technicznej za-

gadnienia, =zajmujac sie jedynie przy$pieszaniem
proedukcji.
Jest mnadzwyczaj wazne, aby kierownicy wy-

twerni mieli ‘micdych zastepcéw, wybranych sposréd
dobrych technikdéw ze zdolnosciami administracyj-
nymi.

Zdarzalo sie czasem, ze wytwornia byla w ciez-
kim potozeniu finansowym i przechodzila wéwczas
bezpcérednio pod zarzad bankéw i buchalteréw. Taka
sytuacja jest katastrofalna dla fabryki. Banki i bu-
chalterzy sa konieczni do stworzenia i utrzymania
w ruchu kazdej wytworni, lecz bardzo szybko i sku-
tecznie ja zniszcza, gdy beda wtracaé sie do spraw
{echnicznych.

Trzeba sobie zdaé¢ sprawe, ze przemyst silnikéw
lotniczych podobny jest do ros$liny cieplarnianej,
wyvhodowanej z trudem w specjalnych warunkach.
Zastosowanie metod doskonatych dla zwiekszenia
urodzaju kartofli, zniszczy rosline cieplarniana szyb-
ko i nieodwotlalnie.

ROZWOJ NOWOCZESNEGO SILNIKA

LOTNICZEGO.
Silnik lotniczy jest szczytowym osiggnieciem
sztuki inzynierskiej, dla otrzymania wiec dobrych

rezultatéw potrzebny jest nie tylko najwyzszy po-
ziom techniki warsztatowej, lecz rowniez wykorzy-
stanie w najszerszym zakresie techniki fizyko-labo-
ratoryjnej i najnowszych zdobyczy nauki-

Dobry silnik lotniczy moze powsta¢ tylko na
podstawie zasadniczo zdrowej konstrukcji w polgcze-
niu z intensywnymi badaniami i ulepszeniami. Dobra
konstrukcja prototypu jest bardzo wazna, gdyz zaosz-

czedza wielu godzin zmudnych i bardzo kesztownych
préb i badan na hamowni, ktére w umiarkowanej
iloéci sa nieuniknione nawet przy najlepszej kon-
strukeji. ' .

Konstruktor musi by¢ w ciaglym i Scistym kon-
takcie z wydzialem do$wiadcza’nym i produkcyjnym.
Natychmiastowe poprawki i przerdbki prototypu.
wynikajgce z rezultatéw badan, ca nicedzowne dle
planowego postepu rozwoju silnika 1 dla uniknigcie
nieproporcjonalnie wysokich wydatkow na pozniej-
sze przerobki. Bliski kontaki z predukeja jest po-
irzebny celem zmnicjszenia kosztOw wyiwarzania,

Tutaj nalezy wuczyni¢ zasadnicze zastrzezenie:
w wypadku nie doj$cia do porozumicnia miedzy kon-
struktorem 1 produkcja. decyzja musi naleze¢ do
konstruktora. Naturalnie. zc¢ konstruktor powinien
w miare moznc$ci uwzglednia¢ zyezenia produkeji
Przy prototypie jednak nie nalczy klas¢ zbviniego
nacisku na wzgledy produkceyvine. ¢gdyz podezas roz-
woju silnitka duze czescel ulce
zmianom. .

Podczas pokoju normalna wytwornia silnikow
loiniczych jest raczej instytucja do$wiadezalno-war-
sztatowa 1 posiada stosunkowo niewiclki dzial pro-
dukcji seryjnej. catkowicie oddzieiony cd reszty wy-
twoérni. Obszerny 1 dobrze wyposazony warsztat
doswiadczalny 1 montazowy na plerwszy rzut cka
moga wydawaé sie zbednvm luksusem. Lecz. o ile
niema mozliwosel szybkiego wykonania 1 zamonte-
wania zmienionych czesci. to rozwoj silnika opdinia
sie. Na warsztacic doswiadczalnym duzo obrabiarek
nie jest wyvkorzystanc w stu preeentach.  Praca
cdbywa sie tam zwykle raczej skokumi — po okresie
wzglednego spokcju nastepuje goraczkowe]
pracy dniem 1 noca 1 wtedy wszystkic potrzebne
cbrabiarki 1 materialy musza bye¢ pod reka do na-
tvchmiastowego uzvtku. bez  zadnej  {ormalistyki
i biurokraciji.

Mozna sadzi¢. o zywotnosci danej wyvtworni we-
diug obcigzenia i akivwnodci hamowni doswiadezai-
nych. Martwe hamownie oznaczaja albo konanie
wytworni, albo jej sen kataleptvezny, co jest jedno-
znaczne, gdyz w lotnictwic kto nic idzic naprzod —
nie liczy sie.

Wieloletnie do$wiadczenic wykazalo. ze ckres
potrzebny do skonstruowania i rozwoju dancgo sil-
nika lotniczego do stanu produkceji waha sie od 4 do
5 lat- Naturalnie, Ze jest mowa o dohrze wyposazone]
wytwoérni z odpowiednim personelem technicznym.

Jezeli chodzi o silnik turbo-S$miglowyv ze spre-
zarka osiowa. to nalezy przewidzie¢
okres rozwoju prototypu.

Silnik turbc-odrzutowy ze sprezarka osiowa jest
réowniez zagadnieniem trudnyrm i jego okres rozwoju
siega tez czterech lat.

Wiele o0s6b sadzilo. ze silniki odrzutowe wyma-
gaja bardzo krotkiego ckresu rozwoju, a ich mniema-
nie bylo oparte na fakcie, ze firma Rolis-Royce
w czasie wojny skonstruowata i zbudowata prctotypy
silnikow Derwent i Nene w przeciagu szeSciu mie-
siecy. Nie trzeba jednak zapominaé, ze byly to naj-
prostsze formy silnika odrzutowege, do ktorych za-
stoscwano juz dcbrze wyprébowane ujecie konstruk-
cyjne, opracowane przez Whittle.

moze zasadniczyvm

okres

raczej dluzszy
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Silniki turbinowe prawdopodobnie bedzie mozna
uja¢é w ramy obliczen matematycznych znacznie do-
ktadniej, niz to jest mozliwe dla silnikéw tlokowych.
W miare gromadzenia do$wiadczenia i doskonalenia
metod obliczania, prototyp silnika turbincwego be-
dzie kryl w sobie coraz mniej niespodzianek, co po-
zwoli na zmaczne skrocenie czasu jego rozwoju.

STOSUNEK MINISTERSTWA DO WYTWORNI
SILNIKOW,

Jak juz bylo nadmienione poprzednio powazne
zaméwienia rzadowe, a w szczegblnosci wojskowe, sa
niecdzowne dla stworzenia i utrzymania zdrowego
przemystu silnikowego podczas pokoju.

Zwykle Ministerstwo zawiera umowe z wytwor-
nig na podstawie najbardziej korzystnej finansowoc
oferty. Ten system jest zadawalajacy, gdy chodzi
o samochody, ciezkie silniki spalinowe itp. W wy-
padku silnikéw lotniczych ten system nie nadaje sie
1 moze przynie$¢ wrecz zgubne rezultaty.

Ze wzgledu na wygoérowane zadania techniczne
stawiane silnikowi lotniczemu, kazda oferta musi byc¢
rozwazana przede wszystkim na plaszezyinie tech-
nicznej i pod katem widzenia zdolnosci oferenta do-
prowadzenia silnika do homologacji w mozliwie
krotkim czasie. Zdolnos¢ wytwoérni do przeprowadze-
nia wlasciwych badan i préb moze byé czynnikiem
rprzewazajacym przy wyborze oferty-

Poziom techniczny personelu wytwérni ma na-
turalnie znaczenie, gdyz nawet najlepsze urzadzenia
techniczne nie pomoga bez odpowiednich ludzi. Wy-
twoérnia, ktéra moze wydajnie zuzy¢ 8.000.000 dola-

réow rocznie na badania i préby, predzej da silnik do -

homologacji niz wytwérnia, ktéra potrzebuje trzech
lat do zuzytkowania tej sumy.

O ile wytwodrnia nie przejawia potrzebnej energii
i zdolno$ci przy prowadzeniu badan i prob, to cza-
sami sugeruje sie zakupienie konstrukcji danego sil-
nika przez Ministerstwo 1 przekazanie dalszego jego
rozwoju bardziej odpowiedniej firmie. Polityka ta
nie daje dobrych rezultatéw, gdyz obie strony odno-
sza sie bez entuzjazmu do takiej kembinacji. W wy-
padku silnika ojciec przybrany prawie zawsze nie
jest dobrym cjcem.

Powyzsze rozwazania uwypuklaja znaczenie od-
powiedniego personelu w resorcie panstwowym, do
obowiazkéw ktdérego nalezy przewidujace formulo-
wanie warunkow technicznych dla prototypu i wybér
lub wyznaczenie wykonawcy.

Niektére kraje uwazaja za wskazane obsadzenie
kierowniczych stanowisk przez wojskowych, ktoérzy
rczporzadzaja stalym sztabem cywilnych fachowcéw,
co jest potrzebne dla utrzymania ciaglo$ci pracy wo-
bec ewentualnosci odwolywania oséb wojskowych
do innych funkcyj. Inne kraje faworyzuja personel
calkowicie cywilny.

Oba te systemy maja zalety i wady. Przy stoso-
waniu pierwszego systemu kierownicy wojskowi
wnosza ducha energii 1 realizmu, ktory wyplywa
z ich poprzedniej stuzby w linii. Z drugiej strony ofi-
cerowie stuzby czynnej rzadko kiedy majg moznosc
i czas na zglebienie potrzebnej wiedzy technicznej
i wobec tego koniecznym jest, aby oficer miat do dy-

spozycji wysoko kwalifikowanych inzynieréw cywil-
nych z wieloletnia praktyks. Bardzo jest wskazane,
zeby wojskowi kierownicy nie byli zbyt czesto zmie-
niani i mogli pozostawaé¢ na swym stanowisku co
najmniej 5 lat-

Przy dzisiejszym rozwoju lotnictwa wymagania
stawiane aktywnemu pilotowi wojskowemu sg coraz
bardziej wygoérowane. Okres aktywnego pilotazu
bedzie stosunkowo krotki, a poniewaz nie kazdy
emerytowany* oficer moze zosta¢ dowddca lub ge-
neralem, wiec wojsko ma klopoty z zatrudnieniem
znacznej iloéci oficeréw pilotéw, po stosunkowo krot-
kim okresie latania w jednostkach.

W tej sytuacji nalezy wystrzegat¢ sig-obsadzania
kiercwniczych stanowisk omawianego resortu ofice-
rami bez keniecznych zdolno$ci organizacyjnych
1 przynajmnie] podstawowych wiadomosci technicz-
nych z danej dziedziny.

UMOWY.

Nalezy po$wieci¢ znaczng uwage warunkom
umowy miedzy Ministerstwem a wytwornia, gdyz
ma ona pcwazny wplyw na losy prototypu.

Z reguly wytwornia potrzebuje 8 — 10 silnikow
do préb na hamowni plus 2 — 3 silniki do préb
w locie. Jezeli silnik jest przeznaczony do prototypu
samolotu, np- jednosilnikowego samolotu myS$liw-
skiego, to trzeba zamoéwi¢ jeszcze 3 silniki dla proéb
silnik-ptatowiec. Przy prototypach samolotéw wielo-
silnikowych nalezy przewidzie¢ 50% zapasu silnikéw
zamontowanych na samolocie.

Jak wida¢ z powyzszego, umowa powinna opie-
wacé na co najmniej 16 silnikéw: 10 dla wytwérni,
3 do lotu i 3 zapasowe.

Wytwornia, z catej ilo$ei zamow1onych silnikow,
w pierwszej kolejnosci wykancza zaledwie trzy lub
cztery. Reszta pozostaje w formie odkué i odlewédw, .
zanim nie ma pewnoSci, iz nie przewiduje s1e dra-
stycznych zmian konstrukeji.

Umowa powinna zawiera¢ punkt, dotyczacy
wstepnej préby odbiorczej. Warunki- tej proby sa
zmienne 1 zaleza od oryginalnosci konstrukeji-

W wypadku konstrukeji cpartej na ustalonych
i wyprobowanych zaltozeniach, warunki zwykle wy-
magaja jedno lub dwugodzinnej préby na 50% mocy
nominalnej, a czasami nawet na petnej mocy nomi-
nalnej. W wypadku konstrukeji cdbiegajacej od utar-
tej praktyki, préba jest raczej formalnoscia i wymaga
zwykle okolo trzydziestu minut pracy na polowie
nominalnych obretéw i przy ulamku mocy nomi-
nalnej.

Celem tej proby odbiorczej jest danie Minister-
stwu namacalnego dowodu, ze silnik istnieje. Po za-
konczeniu préby silnik jest rozbierany i szczegélowo
badany przez kontroleréw Ministerstwa i wytworni,

W Anglii utar! sie zwyczaj, ze udziela sie od-
dzielnego zaméwienia na wykonanie prototypu do
wstepne] préby odbiorczej, a nastepnie udziela sie
drugiego zamoéwienia na dalsze badania i préby, az
do osiagnigcia gotowosci do oficjalnej homolcgacii.

Jako przyklad mozna podaé, ze po prébie odbior-
czej wytwérnia prosi o umowe na 500 godzin préb na
hamowni po 400 dolaréw godzina. W te cene wliczone
jest wielokrotne rozbieranie i skladanie silnika, jak
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rowniez drobne zmiany. W wypadku powazniejszych
zmian, wytwoérn.a moze ubiegaé¢ sie o oddzielng umo-
we¢ na przeprowadzenie tej zmiany, a umowa na ba-
danie jest nadal wazna.

Koszt godziny pracy na hamewni waha sie od
200 do 400 dolaréw, w zalezno$ci od tego, czy dotyczy
to jednocylindrowki, czy calege silnika, i od rodzaju
p16b.

Zwykle pewna ilo$¢ jednocylindréwek jest budo-
wana i badana znacznie wcze$niej niz montaz proto-
typoéw. Jednocylindréwki stanowia zwykle przedmict
oddzielnej umowy. Okreslenie jednocylindréwki jest
tu uzyte raczej symbolicznie, gdyz w wypadku prze-
ciwlegtego uktadu cylindréw moze zaj$é potrzeba
zbudowania dwucylindréowki itp. W kazdym razie
chcedzi tu o zbadanie tloka i cylindra dokladne we-
dlug rysunku prototypu, pozostale czesci, jak: kor-
bowdéd, wal, karter musza by¢ bardzo mocnej i pew-
nej konstrukeji, zeby uniknaé niepotrzebnych przerw
w pracy i dwuznaczncéci wynikow.

Jest bardzo wazna rzecza, aby obie strony miaty
do siebie szacunek i zaufanie. Chodzi o to, zeby wy-
twérnia wiedziala, ze nikt jej nie bedzie przeszkadzal
w robieniu coraz lepszych silnikéw, a Ministerstwo
musi mie¢ zaufanie do zdoinosci wytwoérni wywiaza-
nia sie¢ z wiozonego na nia zadania.

KONTROLA.

Kontrola techniczna ma znaczny wplyw na wy-
kenanie i rozwdj prototypu. Nalezy z naciskiem pod-
kresli¢ kcnieczno$¢ uzaleznienia wydzialtu kontroli
wytwoérni wytacznic od dyrektora technicznego, kto-
ry jest odpowiedzialny =za catoksztalt spraw tech-
nicznych.

Utarto sie w Anglii, ze firmy, ktére maja pelne
zaufanie Ministerstwa, nie sg obarczone kontrolerami
Ministerstwa i ze ufa sie w zupelno$ci kontroli wy-
twérni.

Inspektor Ministersiwa, przydzielony do wy-
tworni, spelnia raczej role arbitra w spcrnych wy-
padkach, ale nie zajmuje sie kontrolg wytwarzania.

Do jego obowiazkéw nalezy jednakze kontrola
wstepnej préby odbiorczej, homologacji i ocena cze-
sci po prébie, kontrola osprzetu prototypu i nadzor
nad wszystkimi oficjalnymi prébami.

ORGANIZACJA WYTWORNI I JEJ ZDOLNOSC
PRODUKCYJNA.

Organizacja powinna by¢ mozliwie najprostsza.
Personel kierowniczy musi byé starannie dobrany
i obarczony pelna odpowiedzialno$cig za prace i per-
scnel swego dziatu. Nalezy zachecaé dyrekcje do
przekazywania znacznej cze$ci pracy Kkierowniczej
szefom poszezegdlnych wydziatéw i do dawania im
mozliwie wolnej reki. Szefowie wydziatéw sg w lep-
szej sytuacji jesli chodzi o organizowanie i wykony-
wanie szczeg6tdw, poza tym rozwija to w nich tak
cenne poczucie pelnej odpowiedzialnosci. Z drugie]
strony dyrekcja ma wtedy wolng glowe do zatatw.a-
nia spraw ogdlnych.

Nalezy zastanowi¢ sie gleboko nad potrzebg
organizacji i jej celem- Czesto organizacja wytworni
pozostawala tylke schematem na papierze, gdyz dy-
rektor cheial wszystko zalatwia¢ sam i w ten sposdb

nie zatatwial rzeczy waznych, rozpraszajac sie na
szczegbly. Madra i celowa organizacja jest niewatpli-
wie potrzebna, ale mania organizowania wszystkiego
moze latwo spowodowaé zaglade wytworni.

Na rys. 1 podany jest przykladowo schemat
organizacji wytwdrni silnikéw lotniczych. Schemat
ten nalezy rozpatrywaé z uwzglednieniem zaslrzezen
przedyskutowanych powyzej. Powodzenie organizacji
zalezy od jej gietkosci. Sztywne podejscie dyrekecji
do schematu organizacjnego zwykle ‘robi z niego
bezwartosciowy $wistek papieru.

Jest zupelnie zrozumiale, ze wybodr kierownika

_dzialu nie zawsze jest szczesliwy. Nie nalezy wtedy

zwlekaé¢ ze zmiang obsady stanowiska, co nie znaczy
jednak, ze nalezy pozbywa¢ sie w ogéle danegc pra-
cawnika, gdyz moze on nadawaé¢ sie doskonale na
inne stanowisko. Dotyczy to specjalnie oséb z do-
$wiadczeniem w dziedzinie silnik6w lotniczych. Tych
ludzi jest w ogodle mato i predzej, czy pdzniej osoba
taka bedzie mogla byé =z korzyscia zatrudnicna
w wytworni.

W zwiazku z organizacjg wylania sie zagadnienie
zdoinosci produkeyjnej wytwérni i roboczo-godzin
pctrzebnych do wykonania i wyprébowania proto-
typu silnika.

W dalszych rozwazaniach zaktada si¢, ze osprzet
silnika jak: gazniki. iskrowniki, pompy itp., jest wy-
konywany przez inne wyspecjalizowane wytwodrnie.
Nalezy jednak dazy¢, aby sam silnik byl wykcnywany
w caloéci przez jedna wytwornie. Jezeli zachodzi ko-
niecznc$§¢ korzystania z ustug poddostawcédw, to trze-
ba zorganizowa¢ bardzo straranna kontrole wykony-
wanej przez nich pracy, aby poziom jakosci nie byl
nizszy niz w wytwdrni macierzystej.

Organizacja wytwoérni silnikéw lotniczych rézni
sie znacznie cd organizacji innych fabryk ze wzgle-
du na to, ze znaczna cze$¢ wysitku tej wytworni
musi by¢ po$wiecana protolypom i prébom. Na
pierwszy. rzut oka moze to wydawaé sie rozrzutnc-
$cig, ale dotychczas nie wynaleziono bardziej ekono-
micznego spcsobu doprowadzenia prototypu do ho-
mologacji 1 utrzymania danego typu silnika na po-
wierzchni zycia lotniczego.

Na toblicy 1 (str. 72) pcdana jest minimalna ilos¢
personelu technicznego wytwoérni o zdolnosci produk-
cyjnej 1000 silnikéw rocznie, po 3000 rcboczo-godzin
kazdy. W tej tablicy podano jedynie ilos¢ personelu
zwigzana bezposrednio z wytwarzaniem 1 proébami
silnikéw, nie podano natomiast personelu pomocni-
czego, jak: sekretariaty, administracja, straz, placowi,
pracownicy socjalni itp. Tablica ta jest ulozcna na
podstawie do$wiadczenia roéznych wytwoérni, ktore
wykazaly swa zywotno$¢ w ciggu ubiegtych lat.

Punkty A do J, za wyjatkiem punktu I(b) doty-
cza personelu wylacznie zwiazanege z prototypami
i prébami i obejmuja okolo 2700 osob. O ile personel
prcdukcji seryjnej moze ulegaé¢ szybkim zmianom
w zalezncsci od produkeji, to personel dzialu do-
$wiadczalnego nie moze ulega¢ ani szybkim, ani
znacznym zmianom, gdyz stanowi on kosciec wy-
tworni. Wytwoérnia na poziomie, zwykle ma w opra-
cowaniu co najmniej dwa prototypy oraz pewng ilos¢
typéw pochodnych, silnikéw, ktére sa juz w stuzbie.
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Kroétka analiza tablicy wyjasni celowosé po-
dzialu personelu na poszczegblne dziaty.

TABLICA L
. lesé
Biuro personelu
A, Biuro projektéw i1 makiet 12
B. Biura konstrukcyjne — konstrukeja,
i zmiany 400
C. Warsziaty doswiadczalne — obrébka
mechaniczna, montaz i odlewnia 1000
. Hamownic do$wiadczalne silnikow
tlokowych 1 turbin gazowych 150
E. Hamownie jednocylindréwek i pod-
zespolow 30
F. Wydzial metalurgii i chemii : 30
G. Wydzial pomiaréw hamownianych,
sekcja elektryczna, elektronowa itp 50
H. Proby instalacji, zespoloéw silnikc-
wych i préby w locie 800
I. Kontrola:
a) dzial doswiadezalny 150
b) dzial produkcyjny 375
J. Personel licznikowy 1 instruktorzy 75
K. Dzial produkeji seryjnej: cbrébka
mechaniczna i montaz 1500
L. Hamownie produkcyjne 60
M. Remont i zmiany silnikéw seryjnych 200
N. Produkecja czeSci zapasowych 300
Razem 5132

Biuro projektéw i modeli jest zwykle zalezne od
dyrektora technicznego. Biuro to cpracowuje wstepne
projekty, ewentualnie tylko szkice projektéow typéw
silnikow, wyprzedzajac znacznie wykonywane pro-
tolypy. ‘

Dziat , H* moze wydawac sie bardzo licznie obsa-
dzony, ale wobec niestalej pcgody w Anglii, kazda
gedzina lotna musi byé wlasciwie wykorzystana, co
wymaga duzego personelu.

Punki , L' ustala ilo$¢ personelu kontroli. Dziatl
produkcji seryjnej, 1500 pracownikéw, jest obslugi-
wany przez wydzial kontroli liczgey 375 pracowni-
kéw, z ktorych znaczna cze$é sklada sie ze zwyklych
kontroleréw miedzycperacyjnych. Praktyka wyka-
zuje, potrzebe jednego kontrolera na czterech pra-
cownikéw produkeji seryjnej.

Wydziaty ,,M“it i ,,N* czesto sg zigczone w jeden
dzial, liczacy okolo 30% personelu dziatu produkeji
seryjnej-

Gdy prototyp -ukonczy szcze$liwie homologacje,
dzial do$wiadezalny uruchamia produkcje proébnej
serii w ilosci 25 — 50 sztuk, a w miedzyczasie dzial
produkeji opracowuje i wykonuje narzedzia i przy-
rzady dla serii.

PROTOTYP, JEGO KONSTRUKCJA
I WYKONANIE.

Biuro projektéw wykonuje kilka projektow
wstepnych silnika i instalacji oraz przygotowuje po-
{rzebne makiety w zmuiejszonej skali. Material ten

jest szczegélowo i wszechstronnie dyskutowany z Mi-
nisterstwem przed powzieciem ostaleczne] decyzji co
do prototypu.

O ile silnik jest z gory przeznaczony do pewnego
typu samolotu, nalezy utrzymywaé Scista  lacznose
z odpowiednig wylwornia samoiotow.

Pozadane jest, zeby w okresie  projektowania
konstrukterzy utrzymywali kontakt z produkejg ce-
lem obnizenia kosztéw wykonania.

Jak dalece konstrukcja wplywa na koszly wy-
iwarzania przy serii 400 — 500 silnikow na miesiac,
wyjasnia ponizsze przykiady:

Silnik Merlin (12 cylindrow. vkltad V. 1500 KL
2.200 roboczo-godzin; silnik IHerkules (14 cylindréw,
pcdwéjna gwiazda, sterowanie suwakowe. 1600
KM) — 3.300 roboczo-godzin: silnik Sabre (24 cy-
lindry. uktad H, rozrzad suwakowy., 3.000 KM) —
6.500 roboczo-godzin.

Potem zonstal opracowany
KM (zwiekszony Merlin) ze
kecszta produkeji, co
godzin.

O jednym tirzeba jednak pamictal. ze uzytkow-
nik silnika kupuje moc. wyvezyvny 1 niczawodno$e
dziatania, a gldwny wplvw na te cechy maja nten-
sywne badania 1 proby. ktore w o koncu zawsze sie
oplacaja .

Dotychezas omaw:iance byly silnixi tlokewe. Gdy
mowa o cilnikach turbo-odrzutowych., bezposrednie
perownywanie z silnikami tlokowwvmi jest trudne,
jesli pordéwnaé jednak silnik oedrzutowy Derwent —
2250 kG ciagu. i silnik tlokowy Griffena 2500 KM,
to silnik odrzutowy bedzie wymagal troche mniej
gcdzin roboczych, bedzie wazyt znacznie mniej, ale
kilogram silnika bedzie kosztowal znacznie wiecej.

Wysokie ceny jednostkowe turbin gazowych
zwiazane sa z bardzo kosztownvmi surcweami uzy-
wanymi do samej turbiny i do komor spalania.
Oproécz tego sa powody natury konstrukevjnej. np
turbina gazowa ze sprezarka osiowa moze mic¢ bli-
sko 2000 topatek. z ktoryceh kazda mus! byve nadzwy-
czaj precyzyjnie wykonana. Réwnicz dzisicjsza wie-
dza o sprezarkach jest dopicro w zaczatku, a dalszy
jej postep wymaga licznych i kosztownvceh badan.

Gromadzene doswiadcezenic i intensywne bada-
nia pozwola niewatpliwic na stosowanie tanszych
materiatédw, a przede wszvstkim dadza konstruktoro-
wi dane teoretyczne i wspoélezynniki. ktére pozwola
na konstruowanie prawic .na pcwniaka”. co znako-
micie obnizy koszta ogdlne.

Koszt jednostkowy prototypow waha sie miedzy
88 a 176 dolaréw za kg clezaru. Na przyklad. silnik
tlokowy 3500 KM o ciezarze 1700 kg. bedzie koszto-
wal 132 dol/kg, co daje ca. 225.000 dolardw.

Silnik turbe-$miglowy o {ej samej mocy bedzie
wazyt ca. 1300 kg, przy czym ccna jednostkowa wy-
niesie 176 dolardéw, co daje ca. 230.000 dolardow. Jak
widzimy, ceny ostateczne sg bardzo zblizone.

Na konstruowanie i detalcwanie silnika ttoko-
wego 3500 KM potrzeba ckolo 80.000 godz n biuro-
wych. Dla silnika turbo-$miglowego 3500 KM po-
trzeba o 50%, wiecej godzin, tj. okolo 120.000 godzin
biurowych: Prosty typ silnika odrzutcwego ze spre-

silnik Griffon 2500
specjalna uwagy na

dato w wyniku 2.700 roboczo-
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zarka odérodkowa i ¢ ciagu 2250 kG wymaga 15.000 —
20.000 godzin biurowych.

Tablica 1 zostala ulozona w zalozeniu, ze wy-
twoérnia bedzie mogtla skonstruowaé, zbudowaé i do-
prcwadzi¢ do pierwszej préby przynajmniej jeden
prototyp silnika 3500 — 4000 KM w przeciagu
18 — 24 miesigecy. W miedzyczasie bedzie opracowany
nastepny prototyp craz szereg pochodnych typdéw sil-
nikéw seryjnych.

Celem przy$pieszenia tempa wykonywania proto-
typu, biuro studiéw musi utrzymywaé $csty kontakt
z warsztatem do$wiadczalnym. Odkuwki i surowce
mogg by¢ zaméwione znacznie wcze$niej, przed wy-
kenaniem rysunkéw warsztatcwych. Istnienie odlew-
ni dzialu do$wiadczalnego pozwala tez na znaczne
skrécenie terminéw.

PROBY I URZADZENIA PROBIERCZE.

Nalezy mozliwie wecze$énie wykonaé¢ te zespoly
prototypu, ktoére moga byé¢ badane cddzielnie. - Przy
silniku tlokowym bada si¢ oddzielnie zespoly: cylin-
der-tiok oraz sprezarke. Silnik turbinowy dzieli sie
na sprezarke, komory spalania i turbineg, ktére to
zespoly sa badane i ulepszane oddzielnie- Pozwala to
na znaczne skroécenie okresu préb calego prototypu.

Wytwoérnia musi mieé¢ oczywiscie urzadzenia do
przeprowadzania badan i préb. O ile sg réwnocze$nie
w opracowaniu prototypy silnikow tlokowych i tur-
binowych, to potrzeba co najmniej 12 hamowni do-
$wiadczalnych. Tak duza ilosé jest uzasadniona ko-
nieczno$cia przeprowadzania licznych dlugotrwatych
préb przed csiagnieciem gotowos$ci do homologacji.

Ilo$¢ gcdzin, ktére prototyp musi kreci¢ sie na
hamowni przed hcmologacja waha sie w dos¢ znacz-
nych granicach. Po pierwszej prébie prototyp pcwi-
nien przepracowaé¢ 750 — 1000 godzin na hamowni
w przeciggu jednego roku. W nastepnych latach ilosé
ta szybko wzro$nie w zw.azku ze zwiekszcna iloScig
egzemplarzy protolypu.

Calkowity okres proéb prototypu na hamowni
i w locie wynosi przecietnie 5500 godzin w przeciggu
3% lat. Zdarzalo sie jednak, ze prototypy o orygi-
nalnej konstrukcji wymagaty 10.000, a nawet 20.000
godzin préb w przeciagu pieciu do sze$ciu lat, zanim
byly gotewe do homologacji.

Urzadzenia do préb podzespoléw, a w szczegdl-
noséci podzespotéw silnikéw turbinowych sa bardzo
kosztcwne i .cena kompletu urzadzen badawczych
moze siegaé dziesiatkéw milicnéw dolaréw. Wobec

szybkiego rozwoju silnikéw turbinowych nalezy by¢

bardzo przewidujacym przy plancwaniu tych insta-
lacyj. W pewnej instytucji zaméwiono urzadzenie do
badania sprezarek na 12.000 KM. Wydawalc sie,
ze urzadzenia te pokryja zapotrzebowanie na szereg
lat, tymczasem jeszcze przed ukonczeniem zamoéwie-
nia zapotrzebcwanie mocy wzrosto do 20.000 KM.

~poddostawcow,

Sprezone powietrze, potrzebne w znacznych
ilodciach do badan silnikéw turbinowych stanowi po-
waznag pozycje w cgblnym budzecie.

Trudno w tej chwili sprecyzowa¢ kosztorys tych
urzadzen. Wydaje sie, ze potrzeba 8.000.000 do
10.000.000 dolaré6w na kompletne urzadzenie do ba-
dania turbiny i sprezarki silnikéw o mocy do 7.000
KM na wale, lub 5.000 kG ciggu silnikéw odrzu-
towych.

Zapotrzebowanie mocy urzadzen probierczych,
mozna zmniejszy¢ badajac sprezarke ze zdlawionym
wlotem, lub zmniejszajac ilo$¢ stopni, przy czym
pierwszy sposéb daje lepsze rezultaty.

Urzadzenia do préb silnikéw turbinowych w wa-
runkach wysokosciowych, do 11.000 m. wysokosci
i przy — 60°C., kosztuja okolc 180.000 dolaréw na
kazdy kilogram powietrza zuzywany na sekunde
przez silnik na tej wysokosci.

Wobec olbrzymich kosztéw ko-mpletu urzadzen
do badania silnikéw turbinowych wydaje sie najbar-
dziej wskazanym, zeby tylko centralny instytut
panstwowy byl wyposazony w taki komplet. Wy-
twornie tez musza mie¢ pewne urzadzenia do badan,
ktore czesto przeprowadzaja, nie potrzebujg one jed-
nak byé¢ tak kompletne i moga mieé charakter tym-
CZasowy. N

Czesto dyskutujc sie, czy panstwowy instytut
dcéwiadezalny powinien zajmowac sie konstrukeja
i wykonywaniem prototypéw. Nie wydaje sie to
wekazane w panstwie o normalnie rozwinietym prze-
mysle silnikowym. Instytut panstwowy jest zwykle
mniej rzutki od wytwérni, a poza tym ma mniejsze
meczliwosel produkeyjne. W wiekszym lub w mmniej-
szym stopniu wykonywanie prototypu przechodzi na
lub cata konstrukcja przechodzi do
wytwoérni silnikéw.  Procedura ta w obu wlypadkach
rzadko daje zadawalajgce rezultaty.

W dziedzinie silnikéw lotniczych jest zawsze zbyt
wiele zagadnien, na ktére brak dokladnej odpowiedzi.
Lepiej, gdy instytut naukowo do$wiadczalny zajmie
sie badaniami i dostarczy potrzebnych odpowiedzi
przemystowi, a ten juz da sobie rade z konstrukcja -
i budowa prototypdéw silnikéw lotniczych.

ZAKONCZENIE.

Powodem wyboru tego, a nie innego tematu jest
fakt, ze wsrdd ludzi zwiazanych z silnikami lotni-
cczymi jest wielu fachowcédw, Kktorzy doskonale
crientujg sie 'w dziedzinie techniczno-matematyczne]
zagadnienia, ale malo takich, ktérzy zdaja sobie w
pelni sprawe, co to znaczy zbudowaé udany silnik
lotniczy i jak ogromny trzeba w to wtozy¢ wysitek.
Na tej zmudnej drodze, ktéra musi przejs¢ kazdy
prototyp silnika, nie nalezy stosowaé¢ skrotow.

The above is a summary of Mr. F. R. Barks’ article

. The Art of Aviation Engine” (Journal of the R. Ae. S.)
which we publish by kind permission of the Editor.

ERRATA.

W artykule inz. J. Oderfelda p. t. , Pionierskie
lata“, zamieszczonym w zeszycie 1 Techniki Lotniczej
z 1948 r. wkradly sie nastepUJace omytki dru-
karskie:

Na str. 29 wiersz 2 od goéry — powinno byé:
ilo$¢ obrotéw 5000, ilos¢ cykli 1000. '

Podpis pod rys. 2 powinien brzmie¢:
Wirnik sprezarki-duzego modelu. .
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Inz. WELADYSEAW NOWAKOWSKI.
Instywut Szybownictwa.
Bielsko.

Kilka yvwag o wplywie wychylenia klap na

Bardzo czesto przy projekcie aerodynamicznym
platowca konstruktor staje w obliczu braku danych
profilu z wychylonymi klapami, czy lotkami.

Przede wszystkim interesuje go wtedy:

a) wielko$¢ kata wyporu zerowego =, przy wychy-
lonej klapie,

b) przyrost najwiekszege wspolezynnika wyporu,
wywolany klapag,

¢) wywolany tym samym przyrost wspoétczynnika
oporu,

d) zmiana wspolczynnika momentu skrzydla, oraz

¢) wielkoé¢ wspélezynnika momentu zawiasowego
klapy.

Kwestie te zostaly cpracowane przez Glauerta na
drodze teoretycznej dla zalamanej plytki. Pomiary
laboratoryjne, przeprowadzone na profilach lotniczych
z klapa, polwierdzily zasadn.czo wyniki rczwazan
teoretycznych, a ypoza tym pozwolily wprowadzi¢ do
ctrzymanych wzoréw dcswadczalne wspotczynniki
korygujgce. W artykule tym bedz.emy operowali na-
stepujgco zdefinicwanymi wspélczynnikami aerody-
namicznymi profilu:

wspoélczynnik wyporu

,, oporu - c,==P,/q.S
" momentu  wzgle-

dem krawedzi na-

tarcia . . . . . ¢, =-Miqg.S.1
b momentu zawia-

sowego klapy Cons== Mg Ig. 8. L

przy czym: S jest powierzchnia no$ng,
q jest ciénieniem dynamicznym,
l jest cieciwg profilu.

I. WPLYW WYCHYLENIA KLAPY NA
WSPOLCZYNNIK WYPORU.

Wielko$§¢ wspolczynnika wyporu profilu z wy-
chylong klapa, w liniowym zakresie jego zmiennosci

z katem natarcia «, mozemy obliczy¢é — jak widaé
z rys. 1 — z zaleznosci:
c, ac, ay,
Cz U) + - l“ - T (U-—g'o) +
a7, as aa a3

(1)

o jest kgtem natarcia profilu wzgledem
jego cieciwy,

%, jest katem wyporu
niewychylonej klapie,

p jest katem wychylenia klapy.

przy czym:

Zerowego przy

wlasnosci profilu.

Cz

| » :

/ |
399/48-R1

Rys. 1
Jak wykazalo doswiadczenie, wielko$é wspoi-
a c,
czynnika nie zalezy — prakiycznie biorac — od

wielkosci i kata wychylenia klapy. Wspélczynnik ten
jest staly dla danego profilu i wydtuzenia, i mozna go
odczyta¢ z wykresu ¢, == f(%). wykonanego dla pro-
filu z klapa nie wychylona.

Wielko$¢ natomiast wspélezynnika

zalezy

-
i

zarowno — jak wykazaly rozwazania teoretyczne i ba-
dania doswiadczalne — od wymiaréw klapy. jak i od
kata wychylenia klapy.

Wygodnym ckre$leniem wymiaru klapy jest sto-
sunek 1, /1, to znaczy stosunek cieciwy klapy do cie-
ciwy profily, jak na rys. 2.

T

C357%,
/ ZJQ“QZI)’W

.\
399/48-r2 \/

/

+X
X

Rys, 2.
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Glauert otrzymal na drodze teoretycznej, ze:

k273 1 .
=— (m— @ |- sin ¢)

(e

2

™)

. ;o N1,
woms 1= L]
: l

wychylenia klap w radianach.

gdzie:

Zazwycza)j jest 1y /1-20,5; w tym zakresie wynik .

rozwazan Glauerta mozna przedstaw1c prostszym wzo-
rem przyblizonym:

4. 1,
e — . 20 ! kb
350 — (172 ¢ l /) ! ) ‘\/“’r - (2)

przyjmujac, ze stala ¢ rowna sie zero.

Doswiadczenie jednak uczy, ze ,,skutecznosé” kla-
ry maleje ze wzrostem jej kgta wychylenia, to znaczy
ze w przyblizonej zaleznoéci (2) stata ¢ musi by¢ wiek-
sza od zera, i ze wzér Glauerta jest sluszny jedynie
dla matych wychylen klapy. '

Co do wielko$ci statej ¢, to wg (I) wynosi ona
w przyblizeniu 0,018. Wydaje sie jednak, ze zostala
ona ustalona blednie, bo wstawiajac te wartosé do za-
leznosci (2), otrzymuje sie dla kata wychylenia klapy:

1,2
f =
0,018
Przeczy to jednak doswiadczeniu, gdyz w ckolicy
takiege wychylenia klapy jej dzialanie, a 'wiec i wy-
razenie: (2a/a(3) -3 osiaga swa najwieksza wartose.

Biorge to ostatnie pod uwage mozna ustali¢ war-
tos¢ statej ¢, gdyz maksimum wyrazenia (24/28) (3
zachodzi jesli:

- — 67° warto$é wspolczynnikaaa/af == 0.

2c¢cp =12 ®3)

Przyjmujac, ze najwieksze dzialanie klapy wystapi
w okolicy B == 60° otrzymujemy:
¢ =~ 0,01 (4)

Wstawiajge te wartosé do zaleino$ci (2) /otrzymuje

sie: o
20, lp
—r = (1,2 — 0,01]5°| Lt

Z zaleznosei (1) mozna obliczyé wielkosé kata (ao)p
przy ktérym wychylajge klape o kat ﬁ otrzyma sie

(2a)

== 0.
(ao)p = Oy — '_a—gp_ B = Uy + A Uy (5)
przy czym: '
I .
A(‘lo—«———ﬁ—‘——\/_i ﬁ" (12—-0,01“3&)
(5a)

Ten przyrost podany zostal na wykresie 1.

Jezeli idzie o przyrost najwiekszego Wspolczyn—
nika wyporu, wywotany wychyleniem klapy, to od-
powiedZ na to moga daé jedynie pomiary laboratoryj-
ne.

,zas',/f?\:kat‘,

-20

N\

0 | . go
20 30

Wykres 1

40

398/ 48-w1

Wedtug (I) — w zakresie najczesciej spotykanych
wartosci stosunku cieciw 1, [l — mozna przyjaé, ze
przyrost ten nie zalezy od wymiaréw klapy, a zalezy
jedynie od kata jej wychylema

08—
Q
3
+ N
O
& - e
06 -
04 yd

ol a

0 0 20 30

40
399/48-wz
Wykres 2.

Majac na wykresie 2 wyposrodkowane na podsta-
wie danych w (I) oraz (II) warto$ci /\ ¢, ... = f (@),
mozna ustali¢ najwiekszy wspotczynnik wyporu pro-
filu z klapg wychylong z zaleznoSci:

= O+ A czmax (6)

(€2 max ) Bzfz0 — (cz:max ) B
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Wykre$lajac przy pomocy wykreséw 1 oraz 2
przyblizeny przebieg zaleznosci (c, ) 5 — f(a) dla
==

profilu z wychylona klapg, nalezy pamietaé o tym, ze—
jak wykazaly pomiary — krytyczny kat natarcia
profilu zmienia sie z wychyleniem klapy nieznacznie
i to dla dodatnich katéw wychylenia (rys. 2) w kie-
runku ujemnych kagtoéw natarcia, dla ujemnych za$
na odwroét. Pcza tym w miare powiekszania kata wy-
chylenia klapy, przebieg krzywej (c,) ¢ __, == f(v)

- lea {
w okolicy ¢, ..
wykazano na rys. 1

II. WPLYW WYCHYLENIA KLAPY NA
WSPOLCZYNNIK CPORU.

Wychylenie klapy, ktére w swoim dziataniu jak
edyby wysklepiatle profil, powieksza opér, a wiec

i jego wspdlezynnik. Wigzaca odpowiedz na wielkose’

tego przyrostu mogly da¢ rowniez jedynie pomiary.

Poniewaz dla matych wychylen klapy przyrost
opcru jest niewielki, a na wielkos¢ jego ma wplyw
caly czereg czynnikéw jak: liczba Re, gladkos¢ po-
wierzehni, ksztalt samego profilu itd., wyniki pomia-
rdw roéznily sie czesto o kilkanascie procent. Dlatego
tez spotyka sie w literaturze kilka réznych wzorow
deswiadezalnych, pozwalajacych na obliczenie wyzej
wspemnianego przyrostu oporu.

Dobre wyniki daje wzér doswiadczalny opraco-
wany przez NAICA, a poprawiony przez DVL, pozwa-
lajacy obliczyé minimum oporu profilowego:

0,66 (»f)L (7)

fp rdy
C ) min == 0.0056 -1~ 0,023 (-,) + l

l

i

adzie: d/l jest procentowa gruboscia profilu,
/1 jest procentcwym wygieciem szkieletu pro-
filu.

Dla matych wychylen klapy, to jest dla [ - 15",
mozna przyjac, ze klapa, powiekszajac wygiecie szkie-
letu profilu, powigksza jedynie jego opér profilowy.

Przyrost oporu wynosi wiec, jak wida¢ z zalez-
nosci (7):

/,&c.)‘p =~ 0,66 [//,A\A (.f/l)]—‘ . (8)

Chcac do zaleZnosci (8) -wprowadzi¢ zamiast wy-
giecia szkieletu, wymiary i kat wychylenia klapy,
mczna uzyé np. znanej z systematyki profilu zaleznosci
(wedtug (I) craz (IV)) dotyczacej wielkosci kagta wy-
pocru zerowego profilu o $redniej grubosci i potozeniu
najwiekszego wysklepienia linii szkieletowej na 30%

cieciwy:
W, 7~ — 88 i
Al

Przyrost kata «, wywolany zwiekszeniem wygie-
cia szkieletu wynosi:

(9)

do == — 88 A (1) . (9a)

staje sie coraz bardziej sfromy, jak

Poréwnujac te zaleznos¢ ze wzorem (5a) i pod-
stawiajgc do roéwnania (8) otrzymuje sie ostateczny
wz6r dla przyrostu wspélezynnika oporu dla wychy-
len klapy mniejszych od 15"

- l .
100 A\ ¢, == 0,00855 (lk > (B . (1.2 = 0.01 2D}

(10)
10— ‘
$ /
s L g/
08 &
QD /

06

02

/4
7
. ngf(/)*es 3.

20

399/48-w3

Majac zaleznosé (10) przedstawiona na wykresie 3,
mozna okre§li¢ w przyblizeniu wspdlezynnik oporu
profilu z klapa wychylona ponizej 15" z zaleznosci:

(11)
Dla wigkszych katow wychylenia klapy (3 : - 20"

istnieje dobry wzor doswiadczalny (III). pozwalajacy

ckre$li¢ wspotezynnik oporu profilu w postaci:

c,=:cC. ;e ... (12)

9
Cy2

A

przy czym: C,.: =

xi jest oporem indukcwanym

Acx:: Cy 7‘ C‘-’lc'z + C;v,“'))“j

state zas:

C, = — ( 0,005 + 0,1 If-)

kY
\
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. 1 9
C, == 0,035 + 055 (—Ik — 0,25)

l
Cy — 0,0005 - 0,0095 %

16

12}

20
| 5 ,
; MR
1648 (04 \ //
N
12 }%’\'{/ ///rl
///,9(%/ /

8 ’7/ A z /7
/N Q
g4
y ‘///7

4 y,

y p=
0 |
i(O 0 20 399/48-Wda
Wykres 4a.
16
L& V ‘
Y -
124_,8 Ik/[ '03 ,\Q} /// /
2 v 7
S
%
. | / ‘,0& ///
y s od
Yo e
4 ’ / /
Va4

0 F

| 0 10 20 30399/48-w4b
Wykres 4b

7OOACX
‘é

Qo
(9}
L

NN
AN

0 | a

_J{\ |

0 0 20 wqgg/ﬁ—w 40
Wykres 4c

Wykresy 4a, 4b oraz 4c przedstawiaja zalezno$c:

Ney =F (e, 0)
dla statego stosunku 1 /1.
Przy ich pomocy szybko mozna ckreslic wspoi-
czynnik operu profilu z klapg wychylong powyzej 20"

1II. WPLYW WYCHYLENIA KLAPY NA
WSPOLCZYNNIK MOMENTU PROFILU
WZGLEDEM KRAWEDZI NATARCIA.

. Wielko$é wspobtezynnika momentu profilu’z wy-
chylona klapa (rys. 2) mozna obliczyé z zaleznosci:
' ac,, ac,,
—-—- -8+ .. (13
n aCZ z + a?‘ { mo ( )

gdzie c¢,, jest wspolczynnikiem momentu zerowego

profilu z nie wychylona klapa.

aCm E
Wartos¢ wspolczynnika ser mozna odczytac
Cz
z wykresu zaleznosci ¢ ;= f (c,,,), wykonanej dla pro--
filu z klapg nie wychylona, albo obliczyé w-przyblize-
niu ze znanej z systematyki profili zaleznosé:

ICm {1
R =~ 0,25 — 0,20 [— . (14
acz : d

: acm
Trudniej jest ustali¢ wielko$¢ wspoélczynnika ——.

M

Z rozwazan teoretycznych otrzymat Glauert zalez-
nos¢: '

) V/ _l_lk., \/ (1 _ 15) o (15)

aCm

acz
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Pomiary labcratoryjne daja jednak wartosci niz-
sze od obliczonych z zaleznosci (15). Wedtug (III) wy-
starczy wprowadzi¢ do tej zalezno$ci wspélczynnik
korygujacy, réwny w przyblizeniu 0,72, by otrzymaé
wartosci nadajace sie do uzytku konstruktorow.

1
L ,§Q£’//
8¢
08+ G,b \

-

04 //
o2
0 ot
#
0 o7 02 03 04
399/48-w5
Wykres 5.

oCm
Na wykresie 5 pokazana jest zaleznos¢ S =
P

1 :
e f(lf);gérna krzywa odpowiada teorii Glauerta,

dolna uwzglednia wspomniang poprawke. Kat § po-

dany jest w stopniach.

Réznice pomiedzy wynikiem rozwazan teore-
{ycznych a do$wiadczeniem mozna, przynajmniej
cze$ciowo, wyjasni¢ tym, ze w rozwazaniach Glauer-
ta nie wzieto pod uwage szczeliny pomiedzy klapg
a profilem, ktéra ma znaczny wplyw na wartosci
omawianych wspoélczynnikéw, a poza tym, ze po-
miary wspoélczynnikéw byly przeprowadzane przy
réznych obrysach skrzydel i réznych ich wydluze-
niach. :

IV. WPLYW WYCHYLENIA KLAPY NA
WIELKOSC JEJ MOMENTU ZAWIASOWEGO.

Podobnie jak poprzednio mozna obliczyé wsp6l-
czynnik momentu zawiasowegc klapy z zaleznosci:

ac ac
ms ms

= - ¢, F 5. . (18
ac, * ag " (16)

Cms

ac Tac )
M sraz —= obliczyt
ap

Warto$é wspodiczynnikow .
z

na drodze teoretycznej Glauert i sa one naniesionc
na wykresie 6 oraz 7.

010
2 v
a08t S &
g/
00
004
002 //
)
/ [
%
0 01 02 0.3 04
399/48-Q6‘
Wykres 6.
2
v /
a g S _
ol @
L S §‘>
3
N
$
7 &

| |
0 _01— 02

Wykres 7

03

399/46-w7
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Pomiary jednak daja tu réwniez wartosci mniej- acms
sze od teoretycznych tak, ze celem otrzymania krzy- 69 V/

wych nadajgcych sie do uzytku konstruktoréw, na-
lezy wprowadzi¢ do zaleznosci Glauerta doswiadczal-
ne wspolezynniki korygujace, o wielkosci:

(acms) 06
ac, T

IrZecz, L acZ

(aimi) s (‘f’ims) |
LY rzecz. 3[3 teor.

tak, jak to wida¢ na wykresach 6 oraz 7 przytoczo-
nych z (III)

Przy pomocy wyzej podanych zalezno$ci i wy-
kreddbw mozna z dostateczng dla konstruktora do-
kladno$cig obliczyé wielko§¢ momentu zawiasowego
klapy nie wywazonej aerodynamicznie.

Wykresy te nie nadajg sie jednak do obliczen
statecznosci platowca przy wolno puszczonym ste-
rze, zwlaszcza przy malym stosunku cigeiw 1z /1, bo

2Cms

) . 0,0025
teor.

. . . . . acms
majacy na nig duzy wplyw wspétczynnik —-— nie
z
bardzo podporzgdkowuje sie teorii, zmieniajac na-
wet czasem — jak wykazaly pomiary — znak.

V. WPLYW SZCZELINY POMIEDZY KLAPA
I SKRZYDLEM NA WLASNOSCI PROFILU.

" Omowione przez nas wyniki rozwazan Glauerta,
jak i przytaczane wyniki pomiaréow, dotyczyly klap
bez szczeliny, ewentualnie z bardzo mala szczeling
pomiedzy klapa i skrzydlem.

W ostatnich latach opracowano tecretycznie
wplyw szczeliny na wielko§¢ uzywanych przez nas
powyzej wspotczynnikéw. Wplyw ten obliczcny przy
pomocy teorii Sohngera, przedstawia nam wykres

l
8, (wziety z III) wazny dla “lk» = 0,22, z tym ze za

100% wspblczynnika przyjeto warto$¢ otrzymana
dla profilu bez szczeliny ze wzoréw Glauerta, a jako
zmienna niezalezna przyjeto procentowsg szeroko$¢
szczeliny s/l, przy czym s jest szeroko$cia szczeliny.

q s/l
0 003 006 009 012
399/48-w 8
Wykres 8.
LITERATURA:
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,.Einfluss des Profiles auf die Eigenschaften der Po-
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,Die Mittel zur Vergrgsserung von Hpchstauftrieb

und Gleitwinkel".
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. Hphenleitwerksmessumgen"'.

Dr. Ing. J. Kleinwéchter

.Fluglehre” tom: 1.

Rekopis wplyngl w maju 1948 r.

1.
IV.

SCME NOTES ON THE EFFECT OF FLAP DEFLECTION
ON THE AERODYNAMIC CHARACTERISTICS OF AN
AEROFOIL SECTION.

A number of formulae and diagrams are discussed
which permit quick computation of the following aerodyna-
mic coefficients of aerofoil section with flaps:

a} angle of zero lift line,

L) increase of the maximum lift coefficient,

¢} increase of drag coefficient,

d) change im pitching moment coefficient of aerofoil section,
e} hinge moment coefficient of flap.

Czytelnikom i svmpatvkbm naszego pisma
NAJLEPSZE ZYCZENIA NOWOROCZNE

sklada
REDAKCJA
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Zagadnienia napedu rakietowego.

WSTEP.

Silnik rakietowy jest historycznie pierwszym silnikiem
cieplnym o spalaniu wewnetrznym. Kilkakrotnie w dziejach
probowano, go stosowaé do réznych celéw, lecz byt on za-
wsze wypierany przez urzadzenia innego typu; do poczqtkow
obecnego stulecia utrzymal sig jedynie jako naped pocis-
kow $wietlnych i ratunkowych.

Jego wybilne zalety jak:

1. prostota konstrukecii,

2. prawie catkowita miezalezno$é zachodzacych w siln'ku

przemian od atmosfery,

prosty rozruch umozliwiajacy natychmiastowe uzyska-
nie pelnego c1a,6u spowodowaly, ze mrniej wiecej od
pierwszej wojny $wiatowej zaczeto powazn'e intereso-
waé si¢ zastosowaniem rakiet jako napedu; opraco-
wano podstawy teoretyczne i przeprowadzono szereg
badan. Wyniki tych badas, trzymane poczatkowo w
tajemnicy, zostaly cze$ciowo ujawnione dopiero po
drugiej wojnie $wiatowej, glownie na skutek opubli-
kowania doswiadczen niemieckich. Celem niniejszego
artykulu jest zebranie i przedstawienie w mozliwie
zwigztej formie majwazniejszych zagadnies
pujacych przy napedzie rakielowym.

3.

wyste-
WIELKOSCI CHARAKTERYSTYCZNE.

T T, temperatura (°K}

W, W, predkosc (m/sek)

P D, cisnienie  (kg/m?2)
438/4g-R1

Rys. 1. Parametry stanu w charakterystycznych przekro-

jach silnika.

Ciqg silnika rakietowego (przyjmujac ci$nienie
na wylocie dyszy rowne ci$nieniu zewnetrznemu) wy-

10Si:
a N
T == —‘(—f w, kG . (H

gdzie G — wydatek [kg/sek]
g — przysSpieszenie ziemskie [m/sek].
Predko$é wyplywu w zalozeniu, ze przebiega on
izentropowo przy w; == 0 ma warto$é:
4/ k-1
'/ 29— r1, |1 ’P2>k‘
w., = [¢] 1 _— ==
o — | (P1 . [m/sek]
Ie
R — stala gazowa.
Przeksztalcajgc to rownanie przez podstawienie
b1 .
=2y — TOZPTrezZ
P2

R =: —Bv'— stosunek stalej gazcowe] bezwzgled-
i nej i ciezaru czasteczkowego czyn-
nika,
otrzymamy:
el B
T ) k

Wy = i . B . Ty 1 — (i) [m sek)
k — u v 1 (2)

Gdy podstawimy réwnanie to do wzoru (1) i przyj-
miemy wydatek G =: 1 kg/sek, znajdziemy wartosé.
tzw. ciagu wlasciwego

9Bk

=\ e

i/ T
/ -
N

u

L

Stosunek ciezaru czynnika napedzajacego N do
ciezaru calege urzadzenia S, ktore ma napedza¢ silnik

rakietowy, nazywamy wspdlczynnikiem ulyteczno-
sci u.
N
== (4)
N

Wspolczynnik ten ma decvdujacy wplvw (szcze-
golnie w bezskrzydlowych pociskach rakictowych) na
zasigg rakiet. Wplyw powyzszy dla rakiety typu V2.
pedzonej tlenem 1 spirytusem. uwidocznia wykres
przedstawiony na rys. 2.

080 i e e —
o P cafkowz{g clezar i i
i rakiety ‘ |
076 + - T
W=10t
2t
072 -
068 S
| |
064 // R
060 / — 1
200 300 490 500 600 km
zasteg
$36145-R2
Rys. 2. Wplyw ( ra zasieg w rakiecie typu V2.

1
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Ilcczyn ciggu wlasciwego i wspolezynnika uzy- 5 0
tecznoéci daje cigg wilasciwy wzgledny I v < ‘u;,‘ ‘ o
"[‘ — - - ———— prpand — [, * M M
IL,=1.a . . . . . . (5) z Pj_{_wl- 1%’(,0)“
29 29 w,

Jest to wielko$¢ poréwnawcza, na podstawie kto-
rej mozna w pewnym stopniu okresli¢ warto$é sil-
nika rakietowego. Doskonalos¢ silnika rakietowego
zwieksza sie ze wzrostem ciggu wlasciwego wzgled-
nego.

SPRAWNOSC.

Zamiana energil zawarte] w paliwie na energieg
kinetyczna urzgdzenia napedzanego przez silnik po-
faczona jest oczywiscie ze stratami, ki6re dzielimy na
straty wewnetrzne i straty odrzutu, czyli zewnetrzne.
Gdy silnik porusza sie z predkoscig v, te sprawnosé
wewnetrzna wyraza sie stosunkiem catkowitej energii
kinelycznej strumienia;, przypadajgcej na jednostke
wyplywajgcego czynnika, do pelnej energii zawarte]j
w jedncstce masy tego czynnika.

'u)o: 'i* 'Uz

o 2g we* 4 92
W e e e e - DT o e N ()]
w H v H -

— = 2g — 1+ v*

A 29 A

H — [Kal/kg] jest tu wartoscia opalows odnie-
siong do 1 kg mieszaniny paliwa i utle-
niacza, _

A — mechaniczny réwnowaznik ciepta.

Sprawnoscig zewmnetrzng nazywamy iloraz jed-

nostkowej pracy ciagu przez catkowita energie kine-
tyczna przypadajaca na jednostke masy wyplywaja-
cego strumienia

80
.
70 f

50 _ / i A

a0t f
30 : ;

P ! j

/ ]‘ | | i

W

10| -

i
1
| i L
| .
1 | f U
01 02 03 04 05 0.6 W,
438/4g-R3

Rys. 3. W_ply;/v 2 na sprawno$¢ silnika rakietowego.

>

Jak wynika z tych réwnan, decydujacy wplyw
na sprawno$¢ zewngtrzna, a pewien na wewnegtrzng,

posiada stosunek 2 . Zalezno$é te ilustruje wykres
W ‘

przedstawiony na rys. 3.

PALIWA.

Zagadnienie doboru paliwa jest problemem, ktéry
posiada zasadniczy wplyw na rozwéj silnikéw rakie-
towych. Z réwnania na cigg wlasciwy wynika, ze
jest on w gléwnej mierze zalezny od pierwiastka
kwadratowego z ilorazu temperatury spalania i cie-
zaru czasteczkowego czynnika napedzajgacego. Dobire
wiec paliwo musi dawaé¢ wysokyg temperature spala-
nia (warto$¢ opalowa powinna byé¢ duza, cieplo wlas-
ciwe spalin mozliwie niskie), oraz musi mie¢ maly
cigzar czasteczkowy

Ze wzgledu na réwnomiernosé spalania powinno
poza tym byé ono zmieszane lub latwo dawac sie
miesza¢ z utleniaczem. Dla celéw pordwnawczych
wprowadzono pojecie teoretycznej predkosci wyply-
wu, ktéra mozna uzyska¢ z danego paliwa, to jest
predkosci jaka by uzyskano, gdyby cala energia
ciéplna wytworzona podczas spalania zostala zamie-
niona na energie kinetyczng strumienia spalin. Pred-
kosé ta jest réwna

wt == ]/29 ,,ZIF - e (8)

Z powyzszym wiaze sie pojecie teoretycznego
ciggu wlasciwego, przy czym

PALIWA STALE.

Pierwszym paliwem kzastosowanym do napedu
silniké6w rakietowych byt proch strzelniczy zazwy-
czaj skladajacy sie 75% KNO;, 15% C i 10% S.

Spalanie zachodzi tu wg reakcji.

- 2KNO.3+S+3C:.—
K, S + 3 COs + N, + 700 Kal/kg

Temperatura w komorze spalania wynosi ok.
2.400° K. Predko$¢ teoretyczna w; == 2.480 m/sek,
za$ ciag teoretyczny I, — 250 kG/kg. W cbecnej chwili
proch ten zostal wyparty przez howe gatunki pro-
chéw bezdymnych jak kordyt.

Gloéwna zaletg rakiet prochowych jest prostota
konstrukeji, dlatego stosuje sie je dotad przy napedzie
pociskéw coraz czasem jako rakiety startowe. Po-
wazng ich wada jest koniecznos¢ uzycia komory spa-
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lania jako zbiornika paliwa, co w zwigzku z grubymi
¢cienkami (wysckie ci$nienie) bardzo powieksza jej
cigzar, a tym samym zmniejsza wspolczynnik uzytecz-
nosci «a.

Inne paliwa state jak magnez, glin, wegiel, krzem
czy s6d moga by¢ uzywane w stanie rozpylonym jako
dodatek do paliwa plynnego. Czesto tez dodaje sie
tam metali ciezkich, np. olowiu albo zelaza. Ma to na
celu zwiekszenie masy strumienia wyplywajgcego
przy jednoczesnym zmriejszeniu predko$ci wyplywu.

Ciag pozostaje ten sam, lecz sprawnosé silnika
ros$nie z powodu zachowania szybkc$ci unoszenia v,

v

W

a zatem wzrostu stosunku

PALIWA PLYNNE.

Paliw gazowych w praktyce nie stosuje sie, gdyz
wymagalyby one stosowania grubo$ciennych, odpor-
nych na wysokie ci$nienia zbiornikéw. Dla uniknie-
cia lej wady nalezy gazy skrapla¢. Wigze sie z tym
jednak pcwazny problem ich przechowywania.

PALIWA JEDNOSKHADNIKOWE,

Idealnym paliwem z punktu widzenia prostoty
dostarczania do komory spalania byloby takie paliwo
pltynne, w sktad ktoérego wchodzitby utleniacz. Na
pierwszy rzut oka takim paliwem jest nitrogliceryna

Cs; H (ONOwu)s, dajaca poza tym duza teoretyczna
predkosé i cigg.
Mianowicie: w, =: 3880 m/sek
I, = 395 kG/kg

Niebezpieczenstwo wybuchu niweczy niestety te
jej strony dodatnie.

Paliwem cdpowiadajacym warunkowi jedno-
sktadnikowcs$ci jest 80% perhydrol, ktéry przy wspol-
dzialaniu nadmanganianu wapnia, spetniajgcego fun-
cje katalizatora (roztwor Ca(MnOu): na litr wody) daje
reakcje silnie egzotermiczna rozktadajgc sie na pare
wcdng i tlen.

H: O

> H:0 -i- 4 O: - 51600 Kal/mcl

Temperatura reakcji wynosi tu 487°K.

Teoretyczna predko$¢ wyplywu, jaka mozZna
osiagna¢ przy pomocy perhydrolu, ma wartos¢
w, == 1014 m/sek, teoretczny cigg I, = 116 kG/kg.
Paliwo to zostato zastosowane w rakietach przez firme
Walter-Kiel i ncsito nazwe ,,T — Stoff*.

Dceskonate paliwo jednosktadnikowe datoby uzy-
cie reakeji 2H > H», polegajacej na lgczeniu sie
zatcmizowanego przy pomocy aparatury elektrycznej
wederu. Rozklad ten powinien nastepowaé przed wej-
Sciem do , komory spalania“. Wada tego rodzaju
,paliwa®™ jest wilasnie koniecznosé uzycia ciezkiej
i skomplikowanej aparatury rozktadajgcej. Predkosé
teoretyczna jaka moznaby uzyskaé tym sposobem
wynosi w, == 2100 m/sek, co daje teoretyczny ciag

rowny I, =: 214 kG/kg

PALIWA SAMOZAPALAJACE. .

Perhydrol moze by¢ rowniez uzyty jako utleniacz
dla innych paliw. Jego gléwna zaletg w tym wypadku
jest to, ze spalanie nastepuje samoczynnie w chwili
zetkniecia sie z paliwem.

Do tego rodzaju reakcji najlepiej nadaje si¢ hy-
drazyna i alkohol metylowy.

Reakcja z hydrazyna:

N.»HaH_:O}.‘ZH_’O.- —_—
N:{-5H: O - 4,12 . 10" Kal/mol
z alkoholem zas:
CH: CH ‘%' 3 H:0p ——>
CO: 4 5 H:20 -{- 5,33 10" Kal/mol
Mieszanina o skladzie 30% N. H. . H.O 57%
CHsOH i 13% H:0 nosita nazwe .,C — Stoffu“ i wraz
z )T — Stoffem* uzywana byla do napedu niemiec-
kich rakiet lotniczych.
Cigg wlasciwy i temp. reakcji zalezy tu od sto-

sunku miedzy reagujgcymi czynnikami. co lustruje
wykres (rys. 4).

700 1 T T T 2000
i baliwo , C-stoff” o
| utleniacz , T-stoff” |
kg bl 900
Vi ‘ ‘ ‘ ! \ >
> . ! : =
= i | ! 2
395 5 : | . 1800 &
g % | ! s
2 v, ! ‘ | 2
F ‘ : : 1700
& ! |
|
90 S ———1600
Il
: |
0 03 04 05 _palwo
438/45 R4 utleniacz
Rys. 4. Wplyw stosunku .,C-Stoffu” i . T-Stoffu” na tem-

perature 1 cigg wladciwy.

z ktérego wynika. Ze maksimum ciagu i temperatury
osigga sie przy stosunku paliwa do utleniacza row-
nym 0,36.

Temperatura reakeji wyncsi wtedy T = 1980°K,
cigg wilasciwy za$s It =- 210 kG/kg.

PALIWA WSPOLPRACUJACE Z CIEKEYM
TLENEM.

Wiele préb po$wiecono kombinacji tlen — benzy-
na. P

Mimo duzego ciggu wlasciwego, jaki to paliwo
daje (It == 455 kG/kg), zastcsowanie go zwiazane jest
z duzymi trudno$ciami ze wzgledu na niebezpieczen-
stwo eksplozji.

Pewniejszym pod tym wzgledem okazal sie alko-
hol etylowy. Zachodzi tu reakcja:

C: H,OH | 30:—>2CO; -~ 3 H:0 - 7110 Kal/kg
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Tecrytyczna predkos¢ wplywu. wynosi w, == 4180
m/sek, teoretyczny ciag I; = 426 kGykg.

Z punktu widzenia wartosci charakterystycznych
dla paliwa $wietne wyniki daje wodor (wf == 5200

m/sek. I, = 536 kG/kg).

Ze wzgledu jednak na duze trudncsci zwigzane
z utrzymaniem wcdoru w stanie cieklym zaliczyé go
mozna do paliw, ktére beda stoscwane dopiero na
dalszym szczeblu rozwoju silnikéw rakietowych.

Wi rzedzie tego typu ,,paliw przyszhicéci (z kto-
rymi jednak czynione sa proby juz obecnie) postawic
mczemy kombinacje: ciekly ozon — olej gazowy oraz
ciekly ozen — ciekly wodér. Uzycie tego ostatniego
paliwa datoby teoretyczna predko$¢ wy 11760

m/sek.

PALIWO ATOMOWE.

Dalszym stopniem rozwoju silnikéw rakietowych
bedzie rozpatrywane juz teraz, na razie z punktu
widzenia akademickiego, uzycie energii atomowej do
napedu rakiet.

. Zasadniczymi cechami paliwa ,atomowego® sa:

1) koszt i niebezpieczenstwo w eksploatacji,

2) koncentracja clbrzymiej energii w malych ma-’
sach (jeden' kg ,paliwa“ wywiazuje 23 biliony
kalorii).

Energia ta dajc praktycznie nieograniczony za-
sieg kazdemu pojazdowi.

Poza tym nalezy zwréci¢ uwage, ze przy uzyciu
energii atomowe] sprawno$¢ nie bedzie odgrywac
praktycznie zadnej roli.

Schemat dziatania silnika rakietowego napedza-
nego energig atomowsa przedstawia rys 5.

_pompa
VAT d wy-
szbiornik '[gtsjs/a Y
z czynnikiem
/ )
wytwarnica ¢ wymienniic enerqu 438/:5-k5
Rys. 5. Schemat silnika rakietowego napedzanego energia

atomowa.

Energia cieplna wywiagzana w wytwornicy kosz-
tem energii atomowej i przekazana droga konwekcji
czynnikowi pracujacemu zamienia sie z kolei w dy-
szy na energie kinetyczng wyplywajacego strumienia.

Zysk jakie daje nam w rakiecie ten rodzaj energii
pclega glownie na mozliwoscei zastosowania czynnika
0 bardzo matym u. Pamietamy, ze ciag wilasciwy za-

lezy od "/’I.‘.Wysokq temperature mozemy wpraw-
1)

dzie uzyska¢ na drodze reakcji chemicznej, ale ciezar
czesteczkowy czynnika wyplywajgcego bedzie w tym
wypadku duzy.

Np. reakcja Hy -+ & O,—> H:0 daje ciezar cza-
steczkowy 18. Przy stoscwaniu energii atomowej oraz
wodoru jako czynnika pracujacego nawet przy tej
samej temp. w komorze spalania uzyskamy trzy razy
wiekszy ciag.

(H H, = % \

Gléwnymi trudnosciami jakie nalezy przezwycie-
zyé przy realizacji zastcsowania energii atomowej do
napedu rakiet sga:

1) wysokie temperatury,

2) skcnstrucwanie odpowiedniego
ciepla, )

3) zabezpieczenie sie przed radicaktywnymi pro-
duktami rozpadu uranu.

Nalezy zwroéci¢ uwage, ze ostony zabezpieczajace
przed promieniowaniem cial radiocaktywnych sg po-
waznym balastem zwigkszajacym wielokrotnie ciezar
calego urzadzenia.

To tez w obecnym stanie ciezar lotniczego silnika
atomowego teoretycznie nie mégiby byé mniejszy niz
50 ton. :

wymiennika

ZASILANIE KOMORY SPALANIA PALIWEM.

Uzycie paliwa plynnego w silnikach rakietowych
wymaga stosowania urzadzen zasilajacych. Kompli-
kuje to oczywiscie zagadnienie i zmniejsza wsp6l-
czynnik uzytecznosci . '

/‘\.
i _gaz obo-
o] tlen clekty Jetny
,:_;':".flrtlgﬂ odparowany
| 1 ttok
! _| paliwo
| paliwo
utleniacz -
silnik _silnik
a) b) %30/
Rys. 6. Melody zasilania silnika rakietowego.

Rysunek 6 przedstawia schematycznie najpro-
stsze metody zasilania. Na rys. 6a. widzimy zbiornik,
w ktorym, przedzielone tlokiem, znajduja sie ciekly
tlen i paliwo. Parujacy tlen wytwarza ciénienie, kté-
re ,przepycha® cba ciekle czynniki do komory spa-
lania silnika.

Wiadg tego urzadzenia jest trudno$é uzyskania
takiej szczelno$ci tloka, aby zabezpieczyé tlen i pa-
liwo przed zetkmieciem sie w zbiorniku, co grozi
wybuchem,
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Na rys. 6b. oba czynniki: utleniacz i paliwe znaj-
duja sie w osobnych zbiornikach. Do komory spalania
doprowadza je ci$nienie cbojetnego gazu umieszczo-
nego w trzecim zbiorniku (powietrze, azot).

Zbiornik ten ze wzgledu na panujgce w nim
wysokie ci$nienie musi byé¢ gruboscienny, co zwiek-
sza ciezar calego urzadzenia.

Istnialy propozycje zasilania komory spalania
silnika przez wykorzystanie ci$nienia dynamicznego,
oraz przy$pieszenia samej rakiety. Wadag plerwszego
systemu jest uzaleznienie ,ciénienia iadowania“ od
atmosfery, co rugowaloby wlasnie jedng z najpowaz-
niejszych zalet silnika rakietowego. Drugi system
wymaga diugich zbiornikéw dla uzyskania odpo-
wiedniego ci$nienia.

Przy duzych wydatkach czynnika pracujgcego
powyzsze metody stajg sie niewystarczajace i paliwo
oraz utleniacz musza by¢ dostarczone przy pomocy
pomp (rys. 7).

Pompy sa najczesciej poruszane iurbing, ktoéra
z kolei moze by¢ napedzana w trocjaki sposob.

1. Przy pomocy gazéw spalinowych (rys. 8).

cjalnie w tym celu odprowadzonych z

spalania.

spe-
komory

vtieniccz | paliwo

-——silnik

438/45-R7

Rys. 7. Zastlanie silnika przy pomocy pomp.

__pompa paliwowa

przewdd odprowadzajacy

pempa paliwowa czesé spalin do turairy

-~ 1 |

[
paling. !

turbtna

L3000
L3 m A2

wylot spaltn 2 turéiny

Ryvs. 8.

Naped turbiny zasilajacej przy pomocy spalin.

Jest to sposéb nic wymagajacy zadnych dodat-
kowych urzadzen specjainych.
przewcdu, turbina jednak

procz  jednego

musi bve¢ przystoso-

wana do pracy w wysokich temperaturach jakie
panuja w koemerze spalania. Mozna wprawdzie
odprowadzi¢ spaliny z jakicgos punktu na dyszy,

w ktorym panuje nizsze temperatura. jednak
wtedy zwiekszyv sie zuzycie czynnika. Moc pomp
zasilajacych wynosi ok. 1% mocy calego silnika,
co po uwzglednieniu sprawnosci turbozespotu
czyni do$¢ powazna sirate.

2. Przyv pomocy specjalnie do tege celu przvstoso-
wanego czynnika. o odpowicdniej temperaturze
i ci$nieniu. doprowadzoncge z osobnych zbiorni-
koéw. Sposob ten okazal sie ekonomiczniejszyv od
poprzedniegce 1 zostal zastosowany w niemieckie]
rakiecie Ad (V2) znanej z ostatnie] wojnyv.

3. Przy pomocy czyvnnika chlodzacego silnik rakie-
towy. Czynnikiem tvm w zalcznosel cd stadium
rozwoju silnika moze bve woda lub rted {(rvs. 9).
Z turbinyv czyvnnik przechodzi do chlodnicy. gdzic
cddaje swe cieplo przeplywajacemu tamn cicale-
mu tlenowi. Po skropleniu przeptvwa on migdey
Sciankami komory

spalania. gdzic

wotvim sfanie swraen do turbiny.

cdparowuje

[N

TR O RIETILL a9 ST F A0, FAH 8 TETT T YT

palimg

B
turbina
Y
e
tlen —Li_Pﬁlﬂpa tlenowa

I pampa cleczy

71 chtodzgcej

e
=mws Paliwo b
e Hen

chtodziwo

.

438/48 ~-R3

Rys. 9. Naped turbiny zasilajacej przy pomocy} czynnika chlodzacego.
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Zaplon nastepuje elektrycznie. Gazy spalinowe wy-
dobywaja sie przez otwory w przedniej czeSci we-
wnetrznej rury i pcprzez dysze uchodzg na zewnatrz,
wytwarzajac cigg.

Szczeliny miedzy rurami, stanowligcymi korpus
silnika, zmniejszajg temperature Scianek W tym tez
celu Scianki pokryte sa na grubo$¢ 0,03 mm zawiesina
glinu w krzemianie sodowym. Aby przy$pieszy¢ spa-
lanie, co da nam wyzsze ci$nienie (jak wiemy po-
lepsza to sprawnoéé urzadzenia i tym samym zwigksza
ciag), kordyt jest prasowany w okragle prety, ktore
dodatkowo posiadaja promienicwe otwory. Praso-
wanie zapewnia poza tym jednakowy przebieg spala-
nia we wszystkich siinikach tego samego typu, co ma
duze znaczenie w wypadku uzycia ich do napedu
pociské6w (zmniejszony rozrzut).

RAKIETA NA PALIWO JEDNOSKLADNIKOWE.

Rys. 16 przedstawia rakiete, wyprodukowana
przez firme Walter w Kilonii, przeznaczona do na-
pedu bomb latajacych.

Butle napelnione sa powietrzem sprezonym do
150 atm. Rozruch nestepuje przez przebicie iglica
przegrody 2z blachy stalowej. Powietrze wowezas,
poprzez zawdr redukujacy dostaje sie do zbiornika
z perhydrolem oraz nadmanganianem wapna 1 dc-
prowadza te czynniki gdzie
nastepuje reakcja.

do komory mieszania,

Oto dane charakterystyczne tego silnika:

$rednica max — 350 mm
diugosé —  2.300 mm
cigg — 500 kg

¢zas clagu — 10 sek.

SILNIK RAKIETOWY TYPU A4 NA CIEKLY
TLEN I ALKOHOL.

75" athohal etylowy tlen turbapompa aysza
CHE=0EY
I j LA

438/4g ~R17 komura spal

[

Rys. 17. Silnik rakietowy na ciekly llen i alkchol (V2).

Silnik ten (rys. 17) stuzyl do napedu niemieck e-
go pocisku dalekiego zasiegu, ostawionego V2.

75% alkohol etylewy i ciekly tlen pod ciénie-
niem 25 atn. doprowadzaja w nim do komory spa-
lania pompy odsrcdkowe sprzezone z turbina gazo-
wa. Turbina jest pedzona przez produkty rozkladu
(przegrzana para wcdna i tlen), ktéry do turbiny do-
staje sie ze specjalnego zbiornika przy pomocy spre-
zonegc powietrza.

Charakterystyka silnika Ad.

Ciagg catkowity—  27.2 tony
Czas ciggu — 70 sek.
Wydatek — 125 kg'sek. (50 kg/sek. alkohcly
i 75 kg/sek. tlenu).
Catkowity ciezar czynnika napedzajacego —
8,75 ton.

Parametry stanu spalin w dyszy zestawione sy
ponizej.

kemora,” . 'brzemoj N
krytycszny )
. Przckroj ;‘
Jednost.  Komora krv-  + Wylot
' tvezny
Srednica mm 948 102 735
Ciénienie kg em? 20.8 11.1 1.03
Temperatura K 3000 2670 1€50
Predkosé m/sek. 0 610 2135
| \
Rys. 18 Parametry stanu w dvszy s'inika V2.

Moc turbiny zasilajacej jest rowna 675 KN z cze-
20 320 KM idzie do napedu pompy tlenowej. a 355
KM ~— spirytusowej. Ilo$¢ obretéow — 5000 obe min.
Calkowite zuzycie H,O, — 136 kg na 70 sek. pracy.
Temperatura czynnika napedzajacego turbine przed
wejSciem na kierownice réwna sic 478'K. ci$nienie
zas 21 atn. Wydatek wynesi 9.0 kg KM godz.

SILNIK RAKIETOWY LOTNICZY TYPU
WALTER 509 A2.

Silnik Walter 509 A2 (rvs. 19) pedzcny jest przy po-
mocy ,,C* 1 ,T-Stoffu". Cha tc czynniki kierowane
sa za posrednictwem pomp cdsrodkowyvch. poprzez
zewory regulujace ich ci$nienie. do komory spalania
silnika. Czeé¢ ,T-Stoffu" odprowadza sie dla napedu
turbiny. Ile$¢ te cgranicza regulator obrotow.
~C-Stoff* po drecdze spelnia role czynnika chlodza-
cego. W celu umozliwienia regulacji ciagu paliwo
I utleniacz docprcwadzane jest. poczynajac od zawo-
réw regulujacych cisnienie, trzema przewodami.

Silnik ten stosowany by! na niemieckich pta-
towcach rakietowych. Ciekawe jest pordéwnanie jego
charakterystyki z silnikiem strumieniowym, co zo-
stalo uczynione obck. Jako s.lnik

pordéwnawcezy
wz ete tu Jumo 004,
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autora cieszacego sie Swiatowa stawa — warteéé nau-
kolwa i pedagogiczna ksiazki jest tak duza, ze prze-
lgzona na obce jezyki wejdzie n‘ewatpliwie w sklad
_,ze.laznego‘ repertuaru’ $wiatowej literatury facho-
wej. O ile sadzi¢ mozna z pierwszego wydanego to-
mu, zakres tematyki , Teorii Sprezystosci® prof. M. T
Hubera jest obszerniejszy niz Fopularnege podrqczni;
ka S. Timoszenki, a nieco wWezszy niz ,,Matematycznej
?e01*ii Sprezystosci A. E. H. Love‘q. Jednakze écisloéé
i komp.letn‘céék wywodow stawia omawiana ksiazke
na poziomie utrzymanym w ksiazce Love‘ai Czy;teL
nik polski uzyskat wiec dzieto, ktére obejmuje niemal
wszystko to, co jest niezbedne dla praktyki inzynier-
skiej 1 ktorym roéwnoczeénie postuzy¢ sie moze przy
glebszych studiach teoretycznych. Wypada podkre-
§li¢, ze nienagannos$é logiczna taczy sie w pelni z jas-
pqécia wyktadu, a nawet po czesci jego popularnoscia,
jezeli wziaé, cezywiscie, pod uwage przygotowanie
czytelnika, wymagane przy tego rodzaju lekturze.
Tom pierwszy ,, Teorii Sprezystosci zostal podzielony
przez autora na jedena$cie rozdzialow.

Rozdzial pierwszy omawia stan odksztaicenia. Po
dcktadnej analizie przemieszczen skonczonych konti-
nuum plaskiego i tréjwymiarowego oraz cgblnego
stanu odksztalcenia skonczonego, rozpatrzone zostaty
przemieszczenia nieskonczenie male i zwiazane z nimi
stany odksztalcenia.

W rozdziale drugim przedstawiony jest stan na-
piecia coraz réwnania rézniczkowe réwnowagi we-
wnetrznej ciata. Zaréwno w pierwszym jak i drugim
rczdziale rozpatrzono cdpowiednie tzw. kwadryki
craz wyznaczono warianty odpowiednich rachunkoéow
przy uzyciu wspéirzednych krzywcliniowych. Nalezy
zwréci¢ uwage na interesujace zestawienie w § 50
znanych rodzajéw funkcji naprezen.

Wedtug klasycznych wzordéw rozdzial trzeci roz-
waza wzajemng zalezno$¢ pomiedzy poznanymi po-
przednic stanami odksztalcenia i napiecia. Podano
tutaj uogdlnione prawo Hooke‘a i na mocy postulatu
istnienia energii sprezystej przeksztatcono je do
postaci, cdpowiadajacej najogélniejszej anizotropii
ciata statego. Z kolei droga stopniowego zwiekszania
symetrii ciala wyprowadzono zwigzki laczace napie-
cia i odksztalcenia w ciele izotropowym. W ostatnim,
68 paragrafie trzeciego rozdzialu — autcr, rozwaza
kryteria osiggniecia granicy csprezystosci w oparciu
o wtasne prace w tej dziedzinie, ktére przyniosty mu
rozglos $§wiatowy 1 rozstrzygnely zagadnienie w sen-
sie stuszno$ci jego teorii.

Rezdziat czwarty, piaty i szosty omawia tzw. za-
gadnienia dwuwymiarowe, czyli plaskie teorii spre-
zystosci, kolejno we wspdirzednych prostokatnych,
biegunowych i przy uzyciu funkcji zmiennej zespo-
lonej. Wsiréd wielu rozpatrzonych przyktadoéw autor
pcdaje tutaj réwniez niektére celniejsze rozwiazania
badaczy polskich jak: W. Olszaka i A. Grzedzielskiego.
Zwiezle i zarazem przystepne przedstawienie wiado-
mosci pomocniczych z teorii funkcji zmiennej zespo-
lonej umozliwia mniej przygotowanemu czytelniko-
wi wnikniecie w te interesujacg i plodna dziedzine.

W rozdziale siédmym rozpatrzone zostaly ogolne
metody energetyczne, przy czym dowdd twierdzenia
0 minium energii sprezystej ukltadéw Clapeyrona
cparty zostal na wilasnych, powszechnie znanych pra-
cach autora z zakresu statyki ukladéw sprezystych.

Rozdzial 6smy poswieccny jest sprawie rozcho-
dzenia sie sily z miejsca obcigzonego. Jest to jedna
z ulubionych dziedzin autora, w ktérej polszyt dla
nauki wielkie zastugi (m. inn. w pracy ,,Zur Theorie
der Berthrung fester elastischer Kérper“. An. der
Phys. 1904). Szczegélnie interesujgco przedstawione
jest zagadnienie $ciskania kul oraz wlasne rachunki
autora, odnoszace sie do miejsca najwiekszego wyte-
zenia w kulach, czyli tak nazwanego punktu Bie- .
lajewa. - :

Rozdzial dziewiaty rozpatruje klasyczne zagad-
nienia tréjwymiarowe elastostatyki. Mowa m. inn.
0 zginaniu belek i piyt.

Rczdzial dziesiaty, po$wiecony znakomitym pra-
com de Saint Venanta na temat ckrecania i zginania
pretéw prostych, wydaje sie recenzentowi szczegodln'e
udanym, jednakze rozpatrzenie szczegélowsze sposo-
bu ujecia poruszonych prcbleméw nie byloby na tym
miejscu uzasadnione. Wypada sie wiec ograniczyé¢ do
zasygnalizowania, ze takie pojecia jak $rodek Scina-
nia i $rodek skrecania, z ktérymi inzynier lotniczy
styka sie stale w codziennej pracy — znalazty tutaj
peilne wyjasnienie.

Na szczegblng uwage zastuguje znakomity § 134,
rozpatrujgcy wzajemng zalezno$¢ miedzy obu S$rod-
kami i obalajgcy raz na zawsze w sposdéb matema-
tycznie nienaganny mylne twierdzenie C. Webera
(powtarzane nastepnie w ,Drang u. Zwang“ przez
A. i L. Foppléw) o ich identyczno$ci. Tom pierwszy
kcnezy rozdzial po$wiecony omoéwieniu zastosowan
analogii ‘matematycznych 1 metod energetycznych
(w tym analogia hydrodynamiczna blonowa). '

Na zakonczenie tej recenzji, sita rzeczy pelnej
zastuzonych pochwal, trudno nie podkresli¢ wlasci-
wego autorowi piekna jezyka i czystosci stylistycz-
nej. Rowniez wiec i pod tym wzgledem dzieto prof.
M. T. Hubera stanie sie pierwszorzednym zrodiem
dla ustalenia, czesto po macoszemu traktowanej, pcl-
skiej terminologii naukowej.

Inz. Jerzy Nowinski.

A. I. Niekrasow. Tieoria kryla w niestacjonarnom
patokie. (Teoria skrzydia w nieustalonym strumie-
niu), wydanie Akademii Nauk Z.S.R.R. 1947 r.,, 258 str.

W ksigzce tej autor rozpatruje teoretyczne me- -
tody cbliczenia sit i momentéw dziatajgcych na skrzy-
dta, o bardzo cienkim profilu, znajdujace sie w stru-
mieniu powietrza ¢ stalej predkosci, na ktéry nato-
zone sga bardzo mate zaklécenia ruchu wzglednie -
cdksztalcenie przekroju.

Najwazniejsze prace, ktore ukazaly sie w $wia-
towej literaturze, z tej dziedziny do 1941 roku, oraz
prace rosyjskie do 1944 roku omoéwicne sa w sposdb
bardzo systematyczny.
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