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Il etap porzgdkowania gospodarki przedsigbiorstw przemysiu
ciezkiego

Realizacja uchwal IV i V Plenum KC PZPR postepuje
stale naprzéd. W ramach tej akcji prowadzone od dluzsze-
go czasu porzadkowanie gospodarki przedsiebiorstw resor-
tu przemystu ciezkicgo stanowi powazne osiggniecie i pod-
stawe daiszych prac.

Szczegdlnym osiggnieciem przemyslu maszynowego jest
realizacja bardzo waznego pierwszego etapu porzadkowa-
nia organizacyjno-technicznego przedsiebiorstw, ktora po-
zwolila na wprowadzenie nowych, technicznie uzasadnio-
nych norm pracy.

Na nowym etapie rozwoju techniki, obok statego wpro-
wadzanig do produkcji maszyn i urzadzen nowej konstruk-
cji, najwazniejszym problemem jest wprowadzenie nowych
procesdéw technologicznych oraz mechanizacji i automaty-
zacji pracy w celu osiggniecia dalszego postepu w podnie-
sieniu wydajnosei.

W tym znacznie glebszym 1 trudniejszym etapie prac
organizacyjno-technicznych wysuwa sie réwniez na czolo
zagadnienie uporzadkowania gospodarki materiatowej.

W nowym etapie usprawnienia techniki i organizacji pro-
dukeji powinny byé wytyczone w sposdb konkretny per-
spektywy rozwojowe poszczegdlnych przedsigbiorstw, przy-
najmniej na kilka najblizszych lat, co wigze sig¢ z dalszym
porzgdkowaniem problemu specjalizacji w produkeji wy-
robow oraz ich czeSci i zespoldw.

Prace usprawniajgce i porzagdkowe nie mogg mieé¢ cha-
rakteru doraZnego, lecz nawigzujac do osiggnie¢ dotych-
czasowych pierwszego etapu usprawnien -— powinny stwo-
rzy¢ szerszg podstawe modernizacji i przeksztalcania prze-
mystu. Warunkiem jest osiggniecie trwalych przeobrazen
w systemie i stylu pracy, ktére maja zapewni¢ miedzy
innymi szezegblng uwage i opieke pracom badawczym, do-
¢wiadezalnym, organizacyjnym, przygotowaniom do wpro-
wadzenia nowych konstrukeji, a szczegolnie nowych proce-
sOb technologicznych.

Dla zapewnienia pelnej realizacji powyzszych zadan
przcz przedsicbiorstwa przemysiu ciezkiego zostalo wyda-
ne ,Zarzadzenie nr 245 BMinistra Przemystu Cieikiego
w sprawic drugiego etapu prac nad podnoszeniem poziomu

techniki, technologii i organizacji produkeji oraz oszezed-
nos$eci materialow w przedsiebiorstwach przemystu ci¢z-
kiego”.

Ramowe wytyczne, omawiajgce zakres i metodyke prac
prowadzgcych do realizacji wymienionego zarzadzenia,
zwracaja uwage na nastepujgce giléwne kierunki dzialania,
na ktérych nalezy sie szczegdlnie skupia¢ w drugim etapie

rac.

P A. Postep techniczny w zakresie tworzenia perspekiyw

rozwojowych produkeji, uzyskiwany przez:

a) normalizacje,  unifikacje 1 typ1zac,]e; konstrukeji i tech-
nologii,

b) grupowanie i gromadzenie technologiczne jednorodnej
produkcji czeSci i zespoiow dla polepszenia specjaliza-
eji i tworzenia podstaw do automatyzacji produkcji,

¢) skrécenie cykli uruchomienia i opanowania produkeji
nowych wyrobéw.

B. Postep techniczny w zakresie konstrukeji, zapewnio-
ny przez:

a) wprowadzenie nowych konstrukecji, modernizowanie wy-
twarzanych wyrobow, wycofywanie z produkcji wyro-
béw o konstrukeji przestarzalej,

b) polepszenie technologicznosei konstrukeji,

¢) stosowanie postepowych metod konstruowania.

C. Postep techniczny w zakresie technologii I mefod
wytwarzania, uzysk1wany przez:

a) opracowanie i wprowadzame nowoczesnych metod tech-
nologicznych,

b) stosowanie nowoczesnych metod opracowania technologii,

c¢) wprowadzenie — przez typizacje operacji — obrébki

grupowe] i zwiekszenie mechanizacji produkeji malo-

seryjnej i jednostkowej,

d) wprowadzenie dalsze] mechanizacji robdt pracochion-
nych, ucigzliwych i przeladunkowych.

D. Postep lechniczny w zakresie oszczednosci materia-
lowych i polepszenie gospodarowania materiatami, uzyska-
ny przez:

a) usprawnienia konstrukcyjne i technologiczne, prowadzg-
ce do obnizenia ciezaru czesci, zwiekszenia wykorzysta-
nia i podniesienie uzysku materialow,

b) opracowanie i wprowadzenie prawidlowych norm zuzy-
cia materiatow oraz ich aktualizowanie w miare zmian
konstrukzeyjnych i technologicznych.

E. FPesitep w erganizacji przedsiebiorstwa, osiggniety
w zakresach:

a) organizacji przebiegu produkeji przez uzyskanie pelnej

- dyscypliny technicznej i organizacyjnej w przestrzega-

niu ustalonych norm, wprowadzenie nowoczesnych me-

iod planowania operatywnego i ewidenciji,

b) pogiebienia normowania pracy i doskomnaicnia bazy nor-
matywnej przez opracowanie normatywoéw czasu dla
rob6t nie objetych dotychezas bazg normatywna, aktu-
alizacje i doskonalenie ustalonych normatywéw czasu,

¢! rachunku kosztdéw przez wprowadzenie dokladnego

i szybkiego wustalania kosztéw, umozliwiajge biezgce

informowanie kierownikéw wszystkich szezebli o ksztal-

towaniu sie kosztéw, a w szczegbdlnosci tych, na ktore
wpiywa ich daalalnosc

:feahzaCJa zadan powinna byé dokonana w toku syste-
matycznej i zorganizowanej pracy catego kierownictwa
przedsigbiorstw, zjednoczen i ministerstwa oraz szerokiego
aktywu gospodarczego, organéw samorzadu robotniczego,
przy aktywnym udziale zalég.

Plany, dotyczace poszczegolnych ~wydziatéw, dzialéw
i odcinkéw produkeyjnych powinny byé przedstawione na
zebraniach zaldég i stanowi¢ przedmiot dySkJS]l catej za-
togi.

Wdrozenie usprawnien drugiego ctapu nastgpi¢ powinno
w ciagu lat 1962—63, celem zapewnienia osiggniecia pod-
stawowych efektéw w okresie biezgcego planu pieciolet-
niego.

Przemyst lotniczy od poczatku swego istnienia, ze wzgle-
du na koniecznos¢ wprowadzania coraz to nowych rozwig-
zan konstrukeyjnych zapewniajacych bardzo szybki wzrost
osiagéw przy produkeji maloseryjnej, a nawet jednostko-
wej, od poczgtku swego istnienia kladl bardzo duzy nacisk
na wprowadzenie postepu w dziedzinie technologii i orga-
nizacji w swoich przedsiebiorstwach. Pomysty wiasne,
wzglednie przejete z innych wytwdsrni, sg poddawane
szezegdlowej analizie przy pomocy odpowiednich instytu-
téw naukowych i wprowadzane z konsekwencjg w zycie
dla zapewnienia minimum kosztéw wykonania przy naj-
wyzszej jakodci wyrobow. Powstata stad tradycja, ze wy-
twornie lotnicze reprezentujg..w kazdym Kkraju najwyzszy
poziom technologii i organizacji produkeji i ze od nich
nalezy przejmowaé¢ wyprobowane metody do stosowania
w mniej unowocze$nionych zakladach innych branz.

I obecnie, kiedy cytowane Zarzadzenie zasadniczo pod-
krcéia konieczno$§é realizacji postepu na odcinkach i za-
gadpieniach tak dobrze zmanych juz przedsiebiorstwom
przemysiu lotniczego — na przemyst lotniczy, jako na
przemyst wzorcowy, spada ocbowigzek — niezaleinie od
przeprowadzenia szczegélowej analizy obecnego stanu tech-
nicznego i organizacyjnego wlasnych przedsiebiorstw oraz
wyciggnigeia stad wnioskdéw na przyszloéé — jak najszer-
szego udostepnienia swoich osiagnieé przedswbwrstwom
innych branz.

Niech dobre tradycje polskiego przemystu lotniczego zo-
stana jak najmocnicj podirzymane,
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gdzie momenty statyczne przedniego i tylnego dzwigara

wzglngrx} linii. zerowej profilu (ktéra z wystarczajacy do-
kiadno$cia mozna przyjaé¢ zgodna z osia symetrii profilu)
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& . “;" i
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Rys. 3
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Uzyskuje sie przy tym wzgledne biezace sily tngce tylko
w Sciankach diwigarow
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Wzgledng biezgca sile tnaca w miejscu przeciecia obwo-
du drugiego otrzymuje sie z warunku réwnowagi momen-
tow sil wzgledem dolnego punktu tylnego diwigara.

. Gogwepthptb Sphyl
qn— -

2F, 21 F,

Wtedy wzgledna biezgca sila tngca w elementach ukladu
podstawowego (na rys. 3 oznaczono kierunki dodatnie)

1 hyp-l,
—a,=—|s,—s 5
qyn I D p 2F

x 2
1 h, -1
—_0 __ — — — » 2
@ = Gorw-t —dn = 7 (S¢S )
t otw-t n Ix( D 2F, [3]

_ _ b p’ 2
qgokr = 4a, = I, SD 21;'2
6 l < lqg
L-729/61 R3
RYS. 4

Jednostkowa wzgledna biezgca sila tngca przedniego
obwodu daje (rys. 4)

_r _t Fy —'_.-'__.___.FL.
Q=L =1t 7n =& T, (4]

1) Dla uproszczenia oznaczefl OPUSZCZONo W kolejnyc}} wzorach
indeks wzglednych biezgcych sit tngcych wywotanych silg Q.

Z warunku nieistnienia przesunie¢ w miejscu podluznego
przecigcia przedniego obwodu otrzymuje sig¢ niewiadomg
wzgledna biezgca sile tngcg

h 2l
' _o D ' _o t _r 2
Gp-dp- 5 T @G- s + @y Gpoper * s
5 = p t 2
Qg = — [5]
oz b e 2L Ry _2 hy
R PR NN
2 t D

ktora stosujge zaleinoSci [3] i [4] i po nieznacznych prze-
ksztalceniach przyjmujé postaé

_ 4B
9% =21 C (6]

x

przy czym ozndczenia

- 2
B = Fidib by (Sphply + 2F.S,) + 2F,8,6,S b, J2 —

—(F1 T F) 8:0,S b, (2F, — Lhy) el

C = F31.8,8:0, - F} 6,6, (20 6, + hydy) + (Fy + Fa)" b, 6,88,

Ti-79/61 RS

Rys. 5
Wzgledne biezgce sily tngce w elementach przekroju wy-
wolane silg poprzeczng @, przylozong w punkcie tylnego
dzwigara, uzyskuje sie z wzoru ogdélnego

o T8, d (8]

Q!

a =
a w szczeg6lnosci

_ . 1 Fy6,B
%he ™% 2F1, T C

_ 1 Fy +F,

%@ = 2RI, [Sp (2Fs —hylo) + —&— 4B

, (8]
IS U PR i
G20 = 2,1, \SpMplr T ¢ 4B

C—— | S bl ks
th_ 2F21x 2F2St Sp plz C IB

Wzgledny kat skrecania obcigzonego w ten sposéb skrzy-
dia (rys. 5)

1 2, k. hy,

“Q——E(qu'Z-thQ'J_t_qu'}:) &

Wykorzystujge réwnania [8’] po diugich przeksztalceniach

otrzymuje sie:

G = m {[Sshy (212 6,8, + Ryladad, + hylb,6, —

—2F; 8,6,) + 2F,S;h, 6,6,] C — [Fih, 86, + (Fi + Fy) h, 6,6, +
+ 2F 1, 8,4,] 4,B) 91
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b. Stosujac podobng metodg, obciazajac przekroje skrzydl_a
jednostkowym momentem skrecajacym Ms: =1, otrzymuje
sie wzgledne biezace sily tnace na podstawie schematu 2):

=]

1
- =0 — -0 — — P [31]
1 .gp =4 q 2F,
a od jednostkowej biezgcej sily tnacej przedniego obwo-
du — takiej samej wielko$ci jak w [4].
Warunek nieistnienia przesunie¢ w miejspu podl.uinego
przeciecia przedniej krawedzi skrzydia daje niewiadoma
wzgledng sile tnaca analogicznie do [5].

6, D ,
4= "y 1671
9e™ ac
gdzie oznaczenia
D =F, Jp (212 é, + hy 62) + (F1 =+ Fz) hy 8, dy 7]

Z pomoca réwnan [8] otrzymuje sie ostateczne wzgledne
biezgce sily tngce wywolane jednostkowym momentem skre-
cajacym

_ ' _ 1 FéD

Gm ™ 9% 9p " ¢

_ 1 F, + F, ) ”
=—[(1—"—"2 8

9pm 2F2( c 1 [87]

T Y Y

Qom ~ Um oF, 1 C 9, D ]

Wzgledny kat skrecania przekroju skrzydia jest réwny
jak i poprzednio
1
Gy =——————————|(C—F,6, D) (216,60, t h dyd )+
M arices, s, s, i ) P v)
+ [c—— (F, + Fy) 4, D] hy, 6 Jt} 971

c. Z warunku réownosci kata skrecania przekroju skrzy-
dla zeru, otrzymuje sie polozenie §rodka zginania wzgledem
tylnego dzwigara. Warunek ten ma postaé
e

M

EQ—&M-J:O =0 to znaczy x, = [10]

Wykorzystujgc rownania [97] { [97] otrzymuje sie

2o = {[Sp by (2150, 8 + Ry 12 6,6, + hy 1,6, 6, —2F, 6,6,) +
+ 2F, Sy hy 6, 0,] C—[Fi hy 6,6, + (Fy + Fu) hy 0,6, +
+ 2F, 136, 6,] 6,B}: I {(C— F1 6, D) (21, 6,6, + h, 6, 6,) +
+|C—(F: + F2) 6, D] hy, 62 6,) [11]

Wyrazenia tego w rzeczywistoéci nie mozna stosowaé do
celéw praktycznych z powodu diugich wzoréow dla wielkos$ci
B, C i D podanych w [71 i [7']

W wyniku dilugich i Zmudnych przeksztalcen wstawiajgc
wyrazenia [7] i [7’] w wyrazenie[11], udato sie uzyskaé¢ na-
stepujace wyrazenie, zawierajgce tylko podstawowe ozna-
czenia:

x, =[Sy hy {lz [(hp +1, 61,) (212 6, + h, 62) + hy 1y 82 6t] +
+2 [6, Fy (212 é, + hy 62) —1 4, FZ]} + 2S, h, [hp 8, by (F1 + Fz) +
+1, 8p 8, Fo]]: I, [(hp 6, +1, JP) (212 + h, 62) + hy lzdzdt] [12]

ktére zawiera znaczng liczbe czlonéw podobnej budowy
i umozliwia dalsze znaczne uproszczenia. ’

?) Dla uproszczenia.' oznaczen opuszvczono, jak poprzednio, indek-
sy M wzglednych biezgcych sil tnacych wywolanych momentem
skrecajgcym M.
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Do wyrazenia tego wprowadzono nowe ozr}aqzerllia, zacho-
wujac tylko podstawowe i ujete wzorami [27] 1 [27]

lzaf + h 162
[13]

a=2
b= hp(Sl + llap
A=aqa-b+hpli0,5

W ten spos6b otrzymuje sig¢ z wyrazenia [12] wzor dla x,
w wygodnej do stosowania formie.

Zo

1
= E{Sp hp [l2A + 2(062F1_ll d:(’th)]
+2S; h; 6, (b F; + hyd F,)} [14]
Ze wzoru [12] mozna latwo otrzymaé wyrazenie na polo-
zenie $rodka zginania dla skrzydia o uktadzie jednoobwodo-

wym (drugi podstawowy obwdd). Przez tatwe przeksztalce-
nie, przy 8, = 0 i F; =0 z wyrazenia [12] otrzymuje sig:

 Sphy[Wd, (2L 8, + hy &) — 28,8, Fa] +25,hy 6,6, Fy

= 12’
Toz 1,8, (2L 6, + Iy 6y) (121
a stosujac oznaczenie przyjete w wzorach [13]:
Sy hy (l2 d,a—26,6, Fz) +2S,h, 8,6, F,
= 14’
o2 I.6,a (14

W podobny sposéb przy 6,=0, & =0, St=0 i F,=0
otrzymuje sie tylko dla przedniego obwodu

2F
3 [12]

4

h, + 1, ‘—51—

Otrzymane powyzej wyrazenia, dla szczegdlnych przypad-
kow tylko pierwszego i tylko drugiego obwodu, sg zgodne
calkowicie ze spotykanymi w literaturze — patrz na przy-
kiad lit, [2] strona 36 dla wyrazenia [127].

Biezgce sily tngce wywolane sila @ i momentem Ms.

Dla uzyskania wygodnych zaleznosci ostateczne biezace
sily tngce w pokryciu i $ciankach dzwigaréw, spowodowa-

7

9, l Gzq

(v

l‘ha

d
TL-79/61 06

Rys. 6

nych silg poprzeczng i momentem skrecajacym, nalezy wy-
kona¢ pewne przeksztalcenia podanych poprzednio réw-
nosci. .
Stosujac oznaczenia a ze wzoru [13] otrzymuje sie dla
wyrazenia D wedlug [77]
D = Fydpa + (F; + Fy) hpd,0s [15]

ktére daje mozliwo$é prostymi przeksztalceniami otrzymaé
z wzorow [7]

B = Sph, [1:D — 26,6, (Fy + F,) F,] + 25,h,F,F, 8;4,
15"
C="Fy8:D + 6,8, [, 6, (Fy + Fa) Fy + F21, 6, [15°]



Biezace sily tngce wywolane sila poprzeczng @ (patrz
kierunki dodatnie na rys. 6) sa réwne

N: oy
0,0 = Q3cr, ~ @ ser, Sl [WD 288, (i Fo) Fi] +
+ 2S,h,F\F; 856, }
—0— — k) + 1+ 2 =q,0—
G = Qapyr, Sp (P2 L) {11 7F7) 10 T i
Sy [16]
— g +Q 7: :
S S _ &
%o = Qaop,r, 5> T F, he
1 + F, S,
= Q——(S,h,ly + S,2F;) — — = tQ—
A Q2F21I( plple T S, »2) F, 1@~ %e Q I,
T
§
4
< N o
e 16,7em
| bprz=66,7cm - 79061 #7
Rys. 7

Biezace za$ sily tngce, wywolane momentem skrecaja-
cym M obliczonym wzgledem S$cianki tylnego diwigara,
przyjmuja postat

6.D

é
=M 56 = Myoe [Fi 0y (216, + 1y &) + (Fy

+ Fy) hy 6.6,

o= (14 ) g — e (17
pM F) 1M 2F,
M, F,
q2M - th 2F2 1;*2 qJM

Ostateczne biezace sity tnace w elementach przekroju
skrzydla oblicza sie z wzoru ogélnego .

gi = qiQ T aiM [18]
W ten sposéb w przedstawionym wywodzie podstawo-

wymi wzorami roboczymi pozostajg [14] i [18] poprzez [13],
[1571, [16] i [17]. :

Klasyfikacja wielkosei wplywajaeych na poloZenie srodka
zginania

Przy rozpatrywaniu zagadnienia o wplywie elementow
konstrukeyjnych skrzydla samolotu na polozenie $rodka zgi-
nania nalezy podkre§li¢, ze pod wzgledem konstrukcyjnym
i technologicznym wielkosci, ktére omawiane sa w niniej-
szej pracy, moga by¢ sklasyfikowane na kilka grup:

Wielkosci okreslone aerodynamikg skrzydla, ktére uwaza
sie za ustalone — (Fy + Fp); hs; (4 +21) %) wraz z Q 1 M.
Trzy pierwsze z nich mogg byé dane w procentach cieciwy
i dla prostego trapezowego skrzydla zmieniajg sig liniowo
wzdluz rozpietosci skrzydtia.

%) Do wielkosei tych mozna tez zaliczy¢ hp i h'p zakltadajgc, zZe
przy zmianie polozenia $rodka zginania nie zmieniaja si¢ one, co
w rzeczywistych granicach zmian jest wystarczajaco zgodne,

Wielkoéei dane obliczeniami wytrzymato$ciowymi — fp‘g’;
fpd; ftg; ftd, @ wraz z nimi Sp; St i L, jesli uwzgledni¢
uwage 3). WielkoSci te ogoélnie biorac sa zmienne wzdiuz
rozpieto$ci skrzydia. ) v

WielkoSei zalezne od poloZenia przedniego diwigara —
F; Fy; l; 1y xo i qi. Pierwsze cztery sg wzajemmie parami
zalezne i okreélone polozeniem diwigara, pozostale dwie
wielkosci sg interesujace ze wzgledu na zagadnienie opti-
mum.

40
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RyS. 8

Grubo$é pokrycia i $cianek diwigar6w — sg to wielkosSci,
ktére przyjmuje sie (ze wzgledéw konstrukecyjnych i tech-
nologicznych) jako state wzdiuz odcinka rozpietoSci skrzy-
dla. Optymalnoéé wymiaréw wyraza sie tu oczywiScie mo-
7liwie najmniejszymi gruboéciami pokrycia i $cianek dZwi-
garéw przy zalozonych odstgpach miedzy zebrami.

Jako cel zalozono, drogg kolejnych zmian tych wielkoSci,
ustalic wedlug jakiej zasady wystepuja zmiany poloZenia
$rodka zginania i jaka jest kolejnos¢ tych zmian. Précz
tego specjalnie interesujacy jest wplyw na poloZenie §rodka
zginania, jaki wykazuje przesuniecie przedniego diwigara
przy réznych stosunkach grubosci pokrycia i $cianek diwi-
gara.
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nie_ap_kqmpensuje w pewnym stopniu wplyw §, na prze-
sunigcie srodka zginania do przodu — krzywe sg bardziej
plaskie, a nawet moga sie przecinaé. .
Odnosnie zalezno$ci zmiany polozenia $rodka zginania
mozna powiedzie¢, ze krzywa zmiany jest zagieta wypuklo-
Scig fio dolu. Wystarczajace jest obliczyé dwie skrajne wiel-
kosei xo, a dalsze interpolowaé¢ dla posrednich wielkosci &
na dowolnie wykre$lonej linii nieznacznie wypuklej do g(’)-1
ry. Po”wy.znaczeniu potrzebnej wielkosci §; w pierwszym
przyblizeniu mozna wykonaé sprawdzenie za pomocg do-
kladnego obliczenia, przekonujac sie, ze réznica miedzy

w.ielkoAéc'ia przyblizong 1 doktadng bedzie w praktyce inzy-
nierskiej nieznaczna.

2, Wplyw grubosci pokrycia tylnego
obwodu 4,

) ZWiekszenie gr’u.bos'ci d; bez zmiany pozostatych wielko-
sci wplywa W rozny sposéb na polozenie $srodka zginania.

P;zqsun}ecie przedniego dzwigara do tylu powoduje prze-
sunigcie Srodka zginania w tym samym kierunku, zwiek-
szenie jednak J, przesuwa $rodek zginania dodatkowo do
przodu, w tyl, lub pozostawia na miejscu (rys. 9a). Przy
tym zwrot do tylu jest zmniejszony przesunieciem dzwi-
gara, a przesunigcie $rodka zginania do tylu jest wyraz-
niejsze.

Dla wigkszych grubofci 8, $rodek zginania przesuwa sie
do ty.lu, jednak i to przesuniecie zachodzi w mniejszym
stopniu przy zwiekszeniu grubosci pokrycia przedniego ob-
wodu §; (rys. 9 b). Samo zwiekszenie grubosci 8, daje prze-
sunigcie do przodu, jak to wykazuje rys. 9 b.

Przy zwiekszeniu gruboséci §,
$cianki przedniego dzwigara dp, przesuniecie do tylu érod-
ka zginania jest mniejsze, a nawet moze zmieni¢ sie na
przesuniecie do przodu (rys. 9 c).

Przy zwigkszeniu gruboSci §, dla wiekszych gruboéci
$cianki tylnego diwigara J; otrzymuje sie bardzo szybkie
przesuniecie $rodka zginania do tytu (rys. 9 d).

W stosunku do zaleZno$ci zmiany polozenia §rodka zgina-
nia przy zwigkszeniu grubosci pokrycia tylnego obwodu J,
mozna powiedzie¢, Ze jest to szybko wznoszaca sie i wy-
pukla do goéry krzywa lub krzywa szybko opadajgca i wy-
gieta do dolu (rys. 9 a, b, c i d).

Specjalnie interesujgce jest tu zjawisko, ze zmiana po-
lozenia Srodka zginania przebiega wedlug zaleznoé$ci loga-
rytmicznej, to znaczy je$li na odcietej nanie$é wielko$ci 5,
w skali logarytmicznej, to polozenie $rodka zginania na-
niesione na rzednej w skali ré6wnomiernej jest przedstawio-
ne wykreslnie prostg (rys. 9 e). Jest to znaczne ulatwienie,
poniewaz wystarcza obliczyé potozenie $rodka zginania tyl-
ko dla dwu wielko$ci J,, a stad mozna przeliczyé¢ kazde po-
$rednie polozenie.

3. Wplyw grubodci §cianki d, przedniego
dziwigara

Zwiekszenie grubo$ci Scianki przedniego diwigara powo-
duje przesuniecie $rodka zginania do przodu lub tylu, w za-
leznosci przede wszystkim od polozenia samego diwigara
i grubosci pokrycia.

Przesunigcie przedniego dZwigara do tylu oraz zwickszenie
grubosci jego $cianki przesuwa $rodek zginania wyraz-
niej (rys. 10 a).

Dla wiekszych grubosci pokrycia przedniego obwodu dJ;
przy zwiekszeniu grubo$ci $cianki dp polozenie $rodka zgi-
nania przesuwa sie do tylu wyraznie szybko (rys. 10 b).
Ogoblnie grubosé $cianki przedniego diwigara wykazuje tu
silny wplyw na polozenie srodka zginania.

Dla wiekszych grubo$ci pokrycie tylnego obwodu §, po-
lozenie $rodka zginania przesuwa sie do tylu, przy zwiek-
szeniu jednak $cianki §, przesunigcie to juz jest skierowa-
ne do przodu (rys. 10 c).

Mozna tu powiedzieé to samo o zaleznosci zmiany poloze-
nia $rodka zginania, jak to bylo poprzednio — krzywe sg
wypukle i zagiete do géry lub wgiete do dotu.

Dla wiekszych gruboéci §cianki tylnego diwigara J; poto-
zenie $rodka zginania przesuwa sie do tytu, przy zwieksze-
niu sie grubosci écianki d, przesunigcie to skierowane jest
juz do przodu (rys. 10).

dla wiekszych gruboéei .

40

N3?

\0.(5

o
.7

N3
20
0

005
N
f
025 \M
\025
c a
% of . 02d @30 of 02d;, 03

TL-29/61 PH
Rys, u

Charakter przesunieé jest tez logarytmiczny, jak bylo to
wykazane przy zmianie pokrycia &,. Otrzymuje sie to samo
ulatwienie i mozna wyznaczyé tylko dwa punkty, a dla po-
$rednich — interpolowa¢ wzdhuz logarytmicznych odcie-
tych dp (rys. 10 e).

4, Wpltyw gruboséci scianki
dzwigara o

tylnego

Zwigkszenie grubo$ci $cianki tylnego diwigara zawsze
bardzo wyraznie przesuwa $rodek zginania do tyhu.
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7 przesunieciem przedniego diwigara do tyiu przy zwiek-
szeniu grubosci &, $rodek zginania przesuwa sig coraz
znaczniej do tytu, krzywe zmiany przesunieé pozo‘sta!a
prawie w rownych odstepach migdzy soba, co oznacza, ze
przesuniecie przedniego diwigara nie wskazuje wyraznego
‘wplywu na zaleznoéé przesunigcia §Srodka zginania przy
-zwiekszeniu gruboéei $cianki & (rys. 11 a). -

Dla wiekszych grubosci
pckrycia §; S$rodek zginania
przesuwa sie do przodu, lecz
zasada przesunigcia w zalez-
noéci od zwickszenia grubo$-
ci é4cianki & nie zmienia
sie — krzywe sg prawie w
réwnych odstepach miedzy
sobg (rys. 11b).

Tila wigkszych grubosci po-
krycia tylnego ocbwodu &,
wystepuje jesrcrc prresunice-
cie érodka zginania do tytu

X N\

.

luk  do prrzodu, poniewaz
przy zwiekszeniu  grubodcei
pokrycia ¢, krzywe przesu-

niecia $rodka zginania w za-
leznosci od zwigkszenia gru-
boSci 4cianki &; sa bardzicj
zagigte (rys. 1lle).

Dla wiekszych grubodei
§cianki przedniego diwigara
Jdp Srodek zginania moze sig
jeszeze przesuwaé do przodu
lub do {tytu, zalery 1o od
wymiardw pozostalych ele-~
mentéw, jednak przy zwie-
kszeniu $cianki d¢, przy wieg-
Zbyre 40 Kezych gruboéciach deianki
Te29/61 R 5, przesuniceie jest  Iagod-

niejszc — krzywe sa bardziej
plaskie (rys. 11id).

Charakter zaleznos$ci zmian polozenia $rodka zginania
jest wyrazny, krzywe sa do$¢ znacznie zagiete wyoukio-
$cig do dolu. Wystarcza wiec wyznaczyé dwie skrajne
wielkeécei xo 1 interpolowad pozostaile punkty za pomocy
krzywej wykreslonej wygieciem do dotu. Po wyznaczeniu
potrzebnej wielkoéei $cianki d; w pierwszym przyblizeniu
mozna wykonaé sprawdzenie za pomoca dokladnego obli-
czenia, stwierdzajac, ze rdznica miedzy wielkoScig przy-
blizong i dokladng z punktu widzenia praktyki inzynier-
skiej jest nieznaczna.
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5 Wptyw potozenia przedniego dZwigara

Przesuniecie przedniego dzwigara do tytu przesuwa réw-
niez érodek zginania do tyilu przy wszelkich mozliwych
grubosciach $cianek i pokrycia.‘ o ) )

Jednym z cennych wynikow niniejszej pracy Jgst stwier-
dzenie, ze liniowe przesunigcie przedmego' dz’\iv1gara daje
liniowe przesuniecie $rodka zginania. Zalgznosc ta wyste-
puje dla wszelkich mozliwych kombinacji grubosci $cia-
nek i pokrycia, w zakresie przesunigé¢ dzwigara, w ktérym
nie zmienia on wyraznie swej wysokosci (rys. 12). W pew-
nym stopniu nieliniowocsé wystepuje przy wyjgtkowo gru-
bym pokryciu 1 cienkich $ciankach dzwigardéw. Jest 1o
przypadek raczej nie spoiykany w praktyce.

Za pomocg obliczenia polozenia $rodka zginania dla dwu
wielkosei polozenia przedniego dzwigara mozna wykony-
waé liniowa interpolacje lub ckstrapolacje w celu otrzy-
mania wymaganego polozenia $rodka zginania we wskaza-
nym poprzednio zakresie.

VWnioski

Rozpatrzone w pracy tej zagadnienie daje wzory robo-
cze, ktore wyznaczajg polozZenic $rodka zginania dla prze-
kroju skrzydla o obwodzie dwuobwodowym i biezgce sily
tnace w cicnkosSciennych elementach przekroju. Wzorami
mozna postugiwaé sie bez specjalnyen dodatkowych obli-
czen. Przy tym wyniki otrzymuje sie pod wzgledem wiel-
kosci i znakow za pomoccg zwyklych algcbraicznych dzia-
tan.

Otrzymano ogélne zalezncsei wplywu grubosci cienko-
$ciennych elementdéw na polozenie $rcdka zginania, co
umozliwia o©ccene, przez ewcntualng zmiane niektérych
z tych gruboécl wykonang w czasie obliczen, w jakim kie-
runku przesungé $rodek zginania jakoSciowo i ilosciowo.

Procz tego z rysunkédw 8 do 12 widaé, ze jesli jest to ko-
nieczne, mozna przez odpowicdnie zmiany gruko$ci cienko-
$ciennych elementéw zachowaé polozenie $rodka zginania
w danym miejscu.

Zaleznosei ustalone w niniejsze] pracy daja mozliwosé
wyznaczenia optymalnych wymiaréw elementéw konstruk-
cyjnych skrzydila samolotu. Wyprowadzone wzory umozii-
wiaja szybkie wyznaczenie polozenia Srodka zginania, kio-

re jest niezbedne specjalnie przy obliczeniu flatteru
skrzydia.
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nost’, Oborongiz 1938
2. Kan S, N, i Panowko Ja. G. — Elemienty stroitielnoj miecha-
niki tonkostiennych Kkonstrukcij, Cborongiz, 1952.

621435

Silniki rakietowe na paliwo stale

W artykule miniejszym, na podstawie dostepnej -literatury, oméwiono nowe kie-
runki rozwojowe w dziedzinie: rakietowych paliw statych, konstrukcji silnikow
rakietowych, materialdw stosowanych w budowie silnikow oraz mozliwosci regu-
lacji ciqgu 1 zmiany kierunku jego dzialania.

Wstep

Niezwykle dynamiczny postep w dziedzinie paliw sta-
lych w ostatnim dziesiecioleciu, jak rowniez mozliwosé
programowania ciggu oraz zmiany kierunku jego dzialania,
spowodowaly znaczne reczszerzenie zakresu stoscwsania sil-
nikéw rakietowych na paliwo stale, stawiajac je w jednym

. rzedzie z silnikami rakietowymi na paliwo plynne; w nie-
. ktoryeh przypadkach sa one nawet korzystniejsze.

Pokrotce mozna wymieni¢ nastepujgce rodzaje zastoso-
wan silnikéw rakietowych na paliwo state: silniki startowe
do samolotéw i pociskéw, silniki startowe i przelotowe po-
ciskéw kierowanych i nie kierowanych réznych klas, ostat-
nie czlony pojazddéw kosmicznych, do zmiany orbit i kie-
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rqwania cbrotem sztucznych satelitéw, do napedu san ra-
kietowych, rakiet meteorologicznych i geofizycznych, jako
dodatkowe zrédlo do rozdzielamia stopni rakiet wielostop-
niowych, do napedu rakiet ratowniczych i pocztowych, itd.

Podsta\v‘o_waﬁ zaleta silnikéw na paliwo siate jest prostota
konstrukeji, pewnosé i bezpieczenstwo eksploatacji w roz-
nych warunkach, maly koszt produkcji, mozliwosé diugo-
trwalego przechowywania przy stalej, prawie natychmia-
stowej gotowosci do uzycia, wzglednie niski koszt badan
podstawowych zaré6wno w dziedzinie paliw, jak i kon-
strukeji, dzigki mozliwo$ci modelowania szeregu procesow
zachodzacych w komorze spalania ‘silnika. Urzadzenia na-
ziemne 1 startowe pociskéw napedzanych silnikami na pa-
liwo stale sg znacznie prostsze i nie wymagajg do obstugi



personelu o bardzo wysokich kwalifikacjach, jak to ma
miejsce przy silnikach na paliwo plynne.

W miarg opracowywania nowych, bardziej pewnych sy-
steméw regulacji i zmiany kierunku ciggu przewaga silni-
kéw na paliwo stale w poréwnaniu z silnikami na paliwo
plynne bedzie stale wzrastala i moina je bedzie uzywaé
bez ograniczen do napgdu dowolnych rakiet. Uzycie W przy-
sztosci wolnych rodnikéw umozliwi znaczne zwigkszenie
impulsu jednostkowego. Wolne rodniki s3 dostatecznie
trwale w stanie stalym i dlatego prawdopodobnie w przy-
szioSci paliwa stale beda wyréznialy sie najlepszymi cha-
rakterystykami energetycznymi.

Dotychczas _jedna z powazniejszych trudno$ci praktycz-
nych, powstajagcych przy eksploatacji silnika na paliwo
state, l?yl klopot z przewozeniem tych silnikow ze wzgledu
na duze ich wymiary. Skonstruowano specjalne ciggniki
i podquie do transportu silnikéw oraz calych pociskow
z Wytworni do miejsc przeznaczenia. Transport demaskuje
zardwno wytwornie, jak i pozycje startowe, gdyz moze byé
obserwowany od poczatku do konica. Szereg proponowa-
nych udoskonalen konstrukeyjnych, jak na przyklad silni-
ki wielocze$ciowe dzielone, rozwigzuje trudnosci transpor-
towe, umozliwiajgc przewozenie poszczegélnych zespolow
samochodami, kolejg, samolotami lub $miglowcami.

Z tego, co dotychczas zostalo powiedziane — wynika, ze
silniki rakietowe na paliwo stale majg duze perspektywy
r(t);;voju i nakiady na ich doskonalenie beda stale wzra-
staly.

Stale paliwa rakietowe

Konstrukcja silnika rakietowego na paliwo w duzym
stopniu zalezy od charakterystyk balistyeznych i wlasno-
$§ci mechanicznych paliw. Stalym paliwom rakietowym
stawia sie nastepujgce wymagania: : .

1. Wysoki impuls jednostkowy 1).

2. Duzy ciezar wtasciwy.

3. Maly wykladnik potegi w prawie spalania 2?).

4. Niski wspélezynnik uczulenia na zmiany temperatur
otoczenia.

5. Ratwy zapion.

6. Niezmiennosé wtiasno$ci przy przechowywaniu.

7. Niski koszt surowcow, tania i tatwa produkcja.

8. Odporno$é¢ na uderzenia i wstrzasy.

Oprécz wymienionych podstawowych witasnoéei paliw
nalezy dodaé jeszcze szereg innych, nie majgcych zasadni-
czego znaczenia — miedzy innymi jest pozadane ze wzgle-
dow wojskowych, aby gazy wylotowe byly bezdymne i nie-
$wiecace; w warunkach eksploatacji jest rzecza korzyst-
ng, gdy zaréwno paliwo, jak i produkty spalania sg che-
micznie obojetne, nietoksyczne; paliwo powinno latwo
obrabia¢ sie roznymi sposobami wiérowymi i bezwibéro-
wymi itd.

Paliwo jest waznym czynnikiem w rozwoju konstrukecji
silnik6w na paliwo stale, o czym mozna przekonaé si¢ na
przykladzie doskonalenia konstrukecji silnika od czaséw II
wojny $wiatowej az do chwili obecnej.

W czasie II wojny $Swiatowej i bezpoSrednio po wojnie
stosowano jako paliwo prochy, gléwnie kordyt i balistyt.

1) Impulsem jednostkowym nazywa sie stosunek ciggu silnika ra-
kietowego do ilosci paliwa spalonego w jeédnostce czasu i wyraza

si¢ go wzorem:
k—1
Pg \ 21
1— {2 &k ][sek]
Pr

2 k RTg
I =— ——— . — .
gk—1 M

gdzie: R — uniwersalna stala gazowa, M — ciezar czasteczkowy ga-
z6w spalinowych, T, — temperatura spalania, p8~ci§nienie oto-

¢zenia, pk—ciénienie spalania (przyp. red.).

?) Wykladnik ten wystepuje w dwdéch podstawowych wzorach
teorii spalania statych paliw rakietowych:

Sy 1
pk=c( p)l—n
Sper

w=k-pj

gdzie: w — predko$é spalania, pk——ciﬁnienie w komorze spalania,
S _ — powerzchnia spalania paliwa, Skr—przekréj krytyczny dy-
szy, k i C— wielko§ci stale dla danego paliwa (przyp. red.).

Czas palenia sig¢ ladunkéw, a tym samym czas pracy silni-
l;a na paliwo state, nie przekraczat kilku sekund, a impuls
jednostkowy wynosit 60—70 sek. Typowa konstrukcja sil-
nika z okresu II wojny §wiatowej pokazana jest na rys. 1.
W pierwszych silnikach spalanie ladunku odbywalo sie
ze wszystkich stron, tzn. z zewngtrz i od wewnatrz.
Stan taki wymagal zabezpieczenia $cianek komory przed
dzialaniem gorgecych gazéw. Poniewaz nie produkowano
wtedy materialow zarowytrzymalych w odpowiednich ilo-
$ciach i o odpowiedniej jakosci, $cianki komory spalania

I8 q
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Rys. 1. Silnik rakietowy na paliwo state z okresu Il wojny Swia-

towej. Spalanie ladunku nastgpowalo na calej powierzchni. 1 —

urzadzenie podtrzymujgce tadunek; 2 — $cianka komory; 3 — tadu-

nek paliwa; 4 — dysza silnika; 5 — zaptonnik; 6 — ruszt oporowy;
7 — przewody ze Zrdédla zasilania do zapionnika

wykonywano bardzo grube. Stanowily one zabezpieczenie
catego silnika pod wzgledem wytrzymaloéciowym przed
dzialaniem wysokich temperatur i ci$nief. Scianka pochla-
niata ciepio i w ten sposoéb mozliwe bylo zachowanie jej
trwalosci w ciggu utamkoéw sekundy lub najwyzej kilku
sekund pracy silnika. OczywiScie silniki z grubymi $cian-
kami byly bardzo ciezkie i wskutek tego po pewnym cza-
sie zrezygnowano z ladunkéw palgcych sie ze wszystkich
stron na korzy$¢ tadunkoéw, ktoérych spalanie nastepowalo
od wewnatrz (rys. 2). Opracowano nowe materiaty izolacyj-
ne, ktérymi pokryto zewnetrzne powierzchnie ladunku.
Umozliwilo to zabezpieczenie $cianki przed dzialaniem wy-
sokich temperatur, co z Kkolei pozwalalo na zmniejszenie
jej grubosci. Zastosowano réwniez zarowytrzymale wkiad-
ki do dysz. W pierwszej kolejnosci uzyto grafitu.
Przedstawione ulepszenia technologiczne umozliwity
przedtuzenie czasu palenia sie ladunku do 30 i wiecej se-
kund, a impuls wilasciwy wzrost do 160—170 sek. Ciezar
silnika powaznie zmalal, poniewaz $cianke mozna bylo
oblicza¢ jako cze$ciowo ,zimng”. Stopien wypelnienia ko-
mory silnika pozostawal jednak niski, poniewaz ,klasycz-
ne” prochy rakietowe maja niezbyt dobre wlasno$ci ciepl-
ne i przy duzej rdzinicy temperatur otoczenia ich rozsze-
rzalno$é cieplna jest rézna od rozszerzalnosci cieplnej
Scianki komory wskutek czego luz miedzy zewnetrzng po-
wierzchnig ladunku, a $ciankg komory zmienial sie w za-
leznosei od temperatury ladunku i temperatury otoczenia.
Dlatego w starych konstrukcjach silnikéw rakietowych
stosowano duzy luz miedzy ladunkiem a $ciankg komory.
W niektérych silnikach, uzywanych obecnie, przewazZnie
o malej Srednicy, w przedniej czeSci komory umieszcza sie
sprezyne (jak na rys. 2), ktora zabezpiecza ladunek przed
obluzowaniem w komorze przy zmianie temperatury oto-
czenia. W zalezno$ci od tego, jak zachowuje sie ladunek,
kurczy sie czy wydluza, sprezyna wydluza sie lub jest $ci-
skana i w ten sposéb tadunek zawsze jest doci$niety do
przedniej i tylnej powierzchni czolowej komory spalania.

Uzywajgc prochéw opartych na bazie nitrocelulozy i ni-
trogliceryny, nie mozna bylo produkowaé¢ ladunkéw powy-

2 3 4 5

B

1 17 - o 5

Rys. 2. Typowy silnik rakietowy ze spalaniem tadunku od we-

wnatrz. 1 — zaptonnik; 2 — sprezyna; 3 — denko przenoszace ciag;

4 — tadunek paliwa; 5-—kanal wewnetrzny w ladunku; 6 — zaczep;

7 — inhibitor; 8 — specjalna uszczelka; 9 —piersScieni uszczelniajg-

cy; 10 — grafitowa wkiadka dyszy; 11 — dysza; 12 — membrana;

13 — zawér bezpieczenstwa; 14 — igczacy pierScien gwintowany;
15 — $Sclanki komory; 16 — inhibitowany ladunek paliwa
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zcj okre$lonej wielkosei ze wzgledu na ich wytrzymaltosé
mechaniczng i konieczno$¢ stosowania duzych pras. La-
dunki takie, zgodnie ze stosowang wowczas, anaweti te-
raz technologia — byly tloczone lub prasowane.

Nastepnym ulepszeniem w technologii paliw byto zasto-
sowanie odlewanych ladunkéw, dzieki czemu stalo sie mo-
zliwe otrzymanie ladunkoéw o $rednicy ponad 1 m, pod-
czas gdy przy prasowaniu $rednica ta nie przekraczala
w wiekszosci przypadkow 0,2 m. Ponadto uzycie ladunkéw
odlewanych w znacznym stopniu polepszylo wypelnienie
komory ze wzgledu na szczelne przyleganie tadunku do
komory. Przy duzym ciezarze tadunku paliwa wymiary
i ciezar silnika z ladunkiem 2z prochow odlewanych sa
mniejsze niz dla ladunkéw tloczonych lub prasowanych
z pozostawiong szczeling na rozszerzalnos¢ cieplng laski
przy zmianie temperatury. Powody tego sg nastepujgce.
Po pierwsze, w celu wilozenia gotowej laski do komory,
silnik powinien byé¢ otwarty z jednej strony, zazwyczaj od
strony dyszy. Srednica komory powinna byé wieksza od
$rednicy wkladanej laski ze zrozumialych wzgledéw. Po
drugie, wkiadang laske na zewnatrznej powierzchni nalezy
pokry¢ inhibitorem, wskutek czego ciezar bierny silnika
wzrasta. Przy ladunkach odlewanych cala objetos¢ komory
jest wypelniona paliwem. Miedzy paliwem a $ciankami ko-
mory znajduje sie warstwa specjalnego kleju lub lakieru,
ktory zapewnia dobra przyczepno$¢ i szczelno$¢ miedzy
tadunkiemn a komors.

Niedawno zostal opracowany nowy rodzaj paliwa sta-
lego — tak zwane mieszanki pirotechniczne, lub inaczej —
paliwa niejednorodne. Sg to mieszaniny drobno zmielonego
utleniacza ze skladnikiem palnym, ktéry roéwnocze$nie
spelnia role srodka wigzacego czastki utleniacza.

Jako utleniacze stosowane sg zwykle niektére nicorga-
niczne nadchlorany i azotany, natomiast jako paliwa sto-
suje sie rozne tworzywa sztuczne, syntetyczne produkty
kauczukopodobne, a takze asfalt.

Cecha charakterystyczng mieszanek jest niskie ci$nienie
spalania, prawie trzykrotnie nizsze niz przy paliwach dwu-
skladnikowych (prochach), oraz male predkosci spalania,
Maja one zazwyczaj cilastowatg konsystencje, sg stosunko-
wo nieczule na zmiany temperatury i w przypadku opty-
malnego skladu predkosé spalania nieznacznie tylko zalezy
od ci$nienia.

Mieszanki bardzo dobrze nadaja sie do odlewania tadun-
kow. W tym przypadku mieszanke w postaci ciastowatej

Tabela 1

Niektére wilasnoéci mieszanck pirotechnicznych

;:r‘l_ v+ 5+
Gl
5% | §e% | gt
Lp Paliwo m‘“:% m‘*ié‘; m"i%
z @ O z @ O z © O
XS] 2.0 [Sie]
== = = =2
25 28 &
1. | Ciezar czasteczkowy 24 25,2 22
2. | Temperatura spalania przy
stalym cis$nieniu [°K] 2120 2790 1755
3. | Predkosé charakterystyczna
fm/sek] 1396 1460 1219
4, | Impuls jednostkowy
przy p» =70 at [sek] 224 236 195
5. | Wykladnik polegi n w pra-
wie spalania przy p == 70 at 0,4 0,4 0,4
6. | Predkos$é spalania przy
p == 70 at [cm/sek] 0,5-+1,5 0,8+-2,0 0,2--0,3
7. | Ciezar wlasciwy [G/em?®] 1,66 1,72 1,55
8. | Wspdlczynnik wuczulenia na
zmiany temperatur 0,0012= 4,0012= 0,0025
[PK-1] #*%) 0,0024 0,0024
#*) nadchloran amontu
¥*¥) azotan amonu
=) wspdlezynnik ten okre$la wplyw temperatury na pred-
ko$é spalania (przyp. red.).

74 TECHNIKA LOTNICZA Nr 3/1962

masy (pasty) wlewa sie do komory silnika, w ktérej znaj-
duje si¢ rdzen formierski o odpowiednim przekrojy po-
poprzecznym (na przykiad w ksztalcie gwiazdy), Prgeq
wprowadzeniem mieszanki do komory wewnatrzng jej
$cianke nalezy pokry¢ specjalnym klejem, aby zapewnié
dobra przyczepnos¢ tadunku do powierzchni komory.
Rdzen formierski jest uksztalfowany w ten sposob, ze Do
stwardnieniu paliwa daje si¢ latwo usunaé¢ z komory, Dy.
bra przyczepno$¢ paliwa do $cianki komory spalania oray
niskie ci$nienie spalania umozliwily znaczne zmniejszenje
grubosci $cianek. Niektore balistyczne charakterystyk;
inieszanek pirotechnicznych padano w tabeli 1. Jak widas
tharakterystyki zmieniaja sie w szerokim zakresie w zy.
lezno$ci od zawarto$ci poszczegbéblnych skladnikéw.

Jednym z pierwszych paliw niejednorodnych, ktére znj-
lazty praktyczne zastosowanie na szerszg skale (zwlaszezg
do rakiet startowych typu ,Jato”), byly paliwa z nadchlo-
ranem potasu jako utleniaczem w ilosci 70—78 oraz
asfaltem jako paliwem (30--22%). Ze wzgledu na kruchosé¢
asfaltu uplastyczniano go olejami. Zaleta tych paliw jest
niski koszt, wadg natomiast — waski zakres temperatur
stosowania, bedacy skutkiem specyficznych wtasnosci
asfaltu. W niskich temperaturach asfalt staje sie kruchy,
natomiast w wysokich zbyt miekki i !adunek moje
w znaczny sposOb odksztalca¢ sie w warunkach statycz-
nych. Pierwsze mieszanki typu astaltowo-olejowego mialy
impuls jednostkowy rzedu 186 sek. temperature plomic-
nia okolo 3000 °C i wykladnik spalania 0,76.

Ostatnio szerokie zastosowanie znajdujq poliuretany.
Mozna je produkowa¢ w postaci plynnej. Wyrozniajg sie
one szczegblnie wysokg zdolnoscia pochlaniania czynnika
rozpuszczajgcego sig, to znaczy utleniacza. Poniewaz cza-
steczki poliuretan6w zawierajg znaczng ilo$¢ atoméw tle-
nu, mozliwe jest zmniejszenie iloSci nadchloranu amonu
i wprowadzenie innych pozadanych skiadnikéw. Bardzo
korzystne sa mechaniczne wlasnosci poliuretandéw. Zacho-
wujg one elastyczno$é¢ w zakresie temperatur od -55°C
do +150°C 1 sg stosunkowo odporne na gwaltowne ich
zmiany.

Jeszeze przed wprowadzeniem poliuretanow uzyto paliw
opartych na wielosiarczkach. Ale atomy siarki zwiekszaja
$redni ciezar molekularny produktéw spalania, co zmniej-
sza $rednig predkos¢ gazow, a wskutek tego roéwniez
i impuls jednostkowy. Zaczeto szukaé¢ nowych paliw nie
zawierajgcych siarki, ale majacych takie same wlasnosci
jak wielosiarczki — glownie chodzi tu o elastyczno$é¢ wai-
ng ze wzgledu na dobrg przyczepnos¢ paliwa do $cianek.
W poczatkach 1850 r. zastosowano poliuretany. Zawieraja
one w swoim skladzie wegiel, wodor, tlen i azot. Impuls
jednostkowy paliw poliuretanowych jest o kilka jednostek

wiekszy od impulsu jednostkowego paliw opartych na
wielosiarczkach.
Opracowujac nowe paliwa jednocze$nie polepsza si¢

,klasyczne”, oparte na nitrocelulozie i nitroglicerynie. Pa-
liwa te, zwane dwuskladnikowymi lub jednorodnymi, majg
stosunkowo wysoki impuls jednostkowy (rzedu 210 sek.)
i znajduja zastosowanie w silnikach o nieduzych wymia-
rach. Wyprodukowano paliwo dwuskladnikowe, nadajace
sie do odlewania ladunkéw i wyrdzniajace sie dobrg przy-
czepno$cia do $cianek komory silnika. W tym samym
czasie opracowano jeszcze jeden rodzaj paliwa, tak zwane
poliweglowodory. Nalezg one do grupy paliw elastycznych.

W Stanach Zjednoczonych produkcja paliw stalych zaj-
muje sie kilka firm. Poliuretany opracowuje firma Aerojet,
a paliwa dwusktadnikowe — firma Herkules. Firma ,,Thio-
kol” pracuje nad poliuretanami i poliweglowodorami. Kilka
lat temu stwierdzono, ze dodatek sproszkowanego alumi-
nium polepsza charakterystyki energetyczne kazdego pa-
liwa. Aczkolwiek przy dodatku aluminium $redni ciezar
molekularny produktéw spalania wzrasta, to jednak tem-
peratura w komorze wzrasta szybciej, a poniewaz impuls
jednostkowy zmienia sie proporcjonalnie do pierwiastka
kwadratowego z temperatury plomienia dzielonej przez
$redni ciezar molekularny gazow, wiec w wyniku dodatku
aluminium impuls jednostkowy wzrasta.

Skomplikowanym problemem jest uzyskanie calkowitego
spalania czastek sproszkowanego metalu, w tym przypad-
ku aluminium. Aby czgsteczki metalu ulegly catkowitemu
spaleniu Srednice ich powinny by¢ mniejsze od 10 4,
a przypuszczalnie optymalna warto§¢ lezy ponizej 1
Uzyskanie tak drobnych czgsteczek metalu sprawia powai-






silnikéw, szczegéblnie w dziedzinie pociskéw kierowanych,
gdzie bardzo waznym warunkiem doskonalo$ci konstrukcji
jest jej zwartosé i bezpieczenstwo eksploatacji.

Szybki rozwdj silnikéw rakietowych na paliwo state
stal sie¢ mozliwy réwniez dzieki stosunkowo prostym za-
sadom konstruowania i mozliwosci sprawdzenia ich slusz-

2aptornik (Y324 regu

_ -lowana

Rys. 6. Projekt jednokomorowego silnika o dwéch stopniach ciggu
z regulowang dyszg .

/2ap tonnik ayszaostatym
reekroju

7

Silnik jednokomorowy o dwoéch stopniach ciggu,
wanych d:zieki dwém rdéznym paliwom

Rys. 7. u-.yshki-

kosci spalania i ladunek ten spelnia role silnika startowe-
go o duzym, krotkotrwalym ciggu, natomiast zewnetrzna
warstwa sklada sie z wolno palacego si¢ paliwa i daje
diugotrwalty cigg przelotowy. Cigg moina zaprogramowa¢
réwniez przez odpowiednie wyprofilowanie wewnetrznego
kanalu tadunku. Przy okre$lonym przekroju krytycznym
dyszy i danej predkoéci spalania ciSnienie w komorze
i cigg zalezg od powierzchni spalania. Przez odpowiednie
uksztaltowanie powierzchni mozna uzyskaé¢ cigg startowy
i przelotowy. Zrealizowano juz szereg konstrukecji silnikow
o dwoch stopniach ciggu. Na rys. 6 pokazany jest jedno-
komorowy silnik z regulowana dysza. Zmiane ciagu w ta-
kim silniku przy przej$ciu z warunkéw startowych na
przelotowe osigga sig na drodze zmiany przekroju krytycz-
nego dyszy, Ci$nienie w komorze spalania silnika pozostaje
przy tym niezmienne dzigki odpowiedniemu dobraniu pa-
liwa dla stopnia startowego i przelotowego. Wadg silnika
z regulowang dysza jest skomplikowana i technicznie trud-
na do zrealizowania konstrukcja. Innym przykladem jest
silnik jednokomorowy (rys. 7), w Kktérym roézne wartosci
ciggu otrzymuje sie dzieki dwédm tadunkom paliwa o ré:-
nych ciénieniach spalania. Cigg startowy w takim silniku
moze by¢ co najwyze] 10-krotnie wiekszy od ciagu przelo-
towego. Przykladem takiej konstrukecji jest silnik 4/480-NS-
-150/150 do latajacego celu XKDT-1 firmy Temco. Czas
pracy silnika wynosi okolo 8 min. Dysza silnika znajduje
sig na koncu rury przediuzajgcej. Uklad taki zapewnia

no$ci przy wzglednie nieduzym nakladzie $rodkéw finan-
sowych i inwestycyjnych. Przy konstruowaniu silnika ra-
kietowego na paliwo stale w pierwsze] kolejnosci zaklada
sie zalezno$¢ ciggu w funkcji czasu i na tej podstawic
okresla sie wymiary silnika, ciSnienia w komorze oraz ro-
dzaj paliwa.

Jednakze w niektérych przypadkach pewne parametry,
jak na przykilad diugo$é silnika, jego $rednica lub nawet
grubo$¢ Scianek moga by¢ narzucone przez warunki bali-
styczne lub konstrukcyjne. Dobdér lub narzucanie jednego
z charakterystycznych parametréw silnika wplywa w zasa-
dzie na pozostale warunki podobienstwa dla silniko6w na
paliwo state, umozliwia latwe okreslenie w pierwszym
przyblizeniu  charakterystyki nowej konstrukeji droga
ekstrapolacji wymiarow istniejgcych silnikéw. Kazdy sil-
nik ma charakterystyczny wymiar liniowy l. Udowodniono,
ze czas spalania ladunku jest proporcjonalny do 1, ciag
silnika do -— 12, impuls catkowity &) do 13, natomiast ci-
$nienie w komorze nie zalezy od tego wymiaru. Réwniez
stopien wypeinienia komory oraz stosunek przekroju kry-
tycznego do przekroju wylotowego nie zalezg od 1.

Warunki podobienstwa umozliwiaja wykonanie wiekszo-
Sci proéb na silnikach modelowych, co w znacznym stopniu
obniza koszt badan podstawowych. Zastosowanie kryteriéw
podobienstwa utatwia konstruowanie nowych silnikow
w oparciu o istniejgce konstrukeje.

Zasadnicze trudno$ci przy projektowaniu silnika z dwo-
ma stopniami ciggu zwigzane sg z doborem parametréow
balistyki wewnetrznej i konstrukcjg tadunku. Maksymalny
stopien wypelnienia komory utrzymuje sie przy ladunkach
z mieszanek. Programowanie ciggu w tym przypadku moz-
na otrzymac¢ albo przez odpowiednie uksztaltowanie tadun-
ku, albo przez uzycie do produkcji ladunku dwoch gatun-
kow paliwa, palgeych sie z roznymi predko$ciami. We-
wnetrzna warstwa jest wykonana z prochu o duzej pred-

§ Impuls jednostkowy pomnoZony przez ciezar paliwa (przyp.
redakcji).
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minimalne przesuwanie sig S$rodka ciezko$ci pocisku
G H
SNiranms Rys. 8. Przeciwpancerny pocisk ,,Vigi-
lant”, Naped pocisku stanowi silnik na
paliwo state (E) o dwdch stopniach cig-
gu. Dysza siinika znajduje sie na koncu
- rury przediuzajgcej
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Rys. 9. Silnik siartowy 1! rozmieszc-ony jest wokél si.nika mar-
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Rys. 10. 'Silnik startowy rozmieszczony jest wokét rury przediu-
Zzajacej silnika marszowego, 1 — silnik startowy; 2 — silnik mar-
SZOWY

w miare wypalania paliwa. Podobne rozwigzanie zastoso-
wano w pocisku ziemia-powietrze ,Nike-Herkules” oraz
przeciwpancernym pocisku ,,Vigilant” (rys. 8). W innych
rozwigzaniach (rys. 9) silnik startowy rozmieszczony jest
woko! silnika przelotowego lub wok6él rury przedtuzajacej
silnika przelotowego i ma kilka dysz (rys. 10). W takim
ukladzie stosunek ciggéw startowego i przelotowego moze
by¢ wigkszy niz w silnikach jednokomorowych. Wada sil-
nikéw wielodyszowych jest znacznie wiekszy opoér denny
niz dla jednodyszowych. Pocisk z silnikiem wielodyszo-
wym jest krétszy od pocisku z innymi silnikami, ale jego
opér aerodynamiczny i ciezar bierny sa wieksze.

Jedna z amerykanskich firm opatentowala wieloczescio-
wy (dzielony) silnik na- paliwo stale. Jest to nowy Kkrok
w dziedzinie konstrukcji silnikéw rakietowych na paliwo






o 15%. Temperatura spalania nowych paliw‘ omagmg
3500 °C. Ciénienie w silniku pierwszego stopnia wynosi
70 kG/cm?, w silniku drugiego stopnia — 35 kG/em?;

b) uzycie regulowanych dysz zamiast deflektorow‘;

¢) wykonanie kadlubow silnik6w metoda odlewania od-
$rodkowego; ) o

d) zastosowanie nowych mate’:r'ialéw- Dysze silnika ,dI:u-
giego stopnia sa wykonane CzgSCIOWO Z metalq, a czgscio-
wo z tworzyw sztucznych, dzigki czemu clgzar dyszy
zmniejszono o 30%07).

Materialy uzywane w konstrukejach silnikow
na paliwo stale

W dziedzinie materialow prowadzone sa intensywne ba-
dania zaréwno nad metalami, jak i tworzywami sztuczny-
mi. Istnieje caly szereg materialéw trudno topliwych, ktox:e
moga znalezé, i juz czgSciowo znajduja, zastosowanie
w technice rakietowej (tabela 2).

Materiaty stosowane w konstrukcjach §i1nik6.w I:al.«:igzto—
wych powinny speinia¢ szereg wymagan. NaJ\'V,azmerze
z nich sg nastepujace: wysoka zarowytrzymatose, odpor-

Tabela 2
Niektore materiaty trudno topliwe
. Temperatura . Temperalura
Pierwiastki topn};ma “ogc Tlenki topnienia °C

Wegiel 3500 Cyrkonu 2950
Wolfram 3350 Hafnu 2800
Ren 3000 Toru 2800
Tantal 2850 Berylu 2500
Molibden 2650 Magnezu 2300
Wegliki Azotki
Hafnu 4150 Hafnu 3300
Tantalu 4150 Tantalu 3300
Cyrkonu 3550 Tytanu 3200
Niobu 3500 Cyrkonu 3009
Titanu 3100 Baru 2750

no$é na korozje i erozje, maly wspoélezynnik rozszerzalno-
$ci liniowej, odpornos$é¢ na uderzeniowe obcigzenia cieplne
i mechaniczne (powstajgce przy uruchamianiu silnika i wy~
laczaniu oraz przy pracy niestatecznej), odpornos¢ na drga-
nia, mozliwie maty ciezar wlasciwy, duza wytrzymalosé
mechaniczna. Dodatkowe wymagania to dobra obrabialnosé
mechaniczna, spawalno$é, dostepnosé surowcow, niski koszt
itd. '

Jedna z firm amerykanskich opracowala nowy kauczu-
kowo-azbestowy material izolacyjny, uzycie ktérego umo-
zliwia zwigkszenie czasu pracy silnika na paliwo stale pra-
wie czterokrotnie. Material ten jest lzejszy, tanszy i ma
lepsze witasno$ci izolacyjne niz wzmocnione tworzywa
sztuczne stosowane w niektéorych silnikach. W ezasie prob
temperatura zewnetrznej S$cianki komory wynosita 90 °C,
podczas gdy w komorze osiagnieto 3000 °C. W takich wa-
runkach silnik pracowal 3,5 min.

Szczegblnie obciazonym pod wzgledem cieplnym elemen-
tem silnika jest dysza. )

W zwigzku z potrzebami techniki rakietowej opracowano
szereg nowych materialéw odpornych na dzialanie wyso-
kich temperatur. Firma ,Climax” (USA) opracowala spe-
cjalng powloke ceramiczng 2z dwukrzemku molibdenu.
Wktadki grafitowe dysz pokrywa sie mieszaning tego ma-
terialu z zywica fenolowsg i ogrzewa w temperaturze
2200 °C. Jako wynik proceséw zachodzacych przy ogrzaniu
powstaje szklista powloka, ktéra chroni grafit przed ero-
zjg 1 utlenianiem w wysokich temperaturach (prawie do
2000 °C). Inna firma opracowala powloke metaloceramicz-
ng o nazwie ,alumina”, ktéra pokrywa sie powierzchnie
dys_zy przed erozja i korozja. Dysza z takim pokryciem
moze pracowat przez pewien krotki odcinek czasu w tem-
peraturze ponad 2000 °C.

b} Nalezy qé\»_/ni'ez przypomnieé¢ o mozliwo$ciach zastosowania
w'budow1e sumkqw rakietowych tak zwanych dysz stozkowych,
ktorych zalety opisano w ,,NowoSciach technicznych” — ,,Technika
Lotnicza”, nr 2 (przyp. red.).
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Jednym z najnowszych §rodk6w zapezpieczenia powierz-
chni dyszy przed dzialaniem wysqklch temperatur jest
emalia z dwutlenku cyrkonu i s;khstego e_lementu wigza-
cego. Srodek ten wyrdznia sie dobrymi wlasnosciami
ochronnymi, dzieki ktorym czas pracy silnika przedtuza
sie 3-, 4-krotnie.

Wykonano juz do$wiadczalne dysze silnikéw rakieto-
wych z tworzyw sztucznych, na przyklad laminatow z zy-
wicy fenolowej z wypelniaczem azbestowym lub szklanym,
Szezegdlng zaleta tworzyw sztucznych jest maly ciezar.
Dzieki temu mozliwe jest znaczne (do ?00/}1) zmniejszenje
ciezaru dyszy. W pordéwnaniu do materialéw metalowych
tworzywa sztuczne majg bardzo wysoki wspoélczynnik ja-
koéci, to znaczy stosunek wytrzymalosci doraznej na roz-
cigganie do ciezaru wilasciwego. Im wyzszy jest wspolezyn-
nik jako$ci, tym nizszy ciezar konstrukcji Zaleinosé
wspélezynnika jako$ci od temperatury dla réinych mate-
rialéw pokazano na rys. 12. Gérna krzywa 1 dotyczy two-
rzyw sztucznych, ktére zostang wyprodukowane w nieda-

Rys. 4. Dysze ciggu wstecznego. 1 — dysza giowna silnika; 2 —dy-

sze ciggu wstecznego; J— komora cisSnieniowa

lekiej przysziosci. Amerykanskie tworzywo sztuczne, Astro-
lit” ma nastepujgce wlasnos$ci: wytrzymalos¢ dorazna na
zginanic — 15 kG/mm?2, na rozcigganie — 5,6 kG/mm?, mo-
dut sprezystosci — 2,1°105 kG/cm?, higroskopijnos¢ — 1,5%
oraz bardzo niski ciezar wtlasciwy. Wzgledne zmniejszenie
ciezaru wzorca z tego materialu w ciggu 100 sek. dzialania
na niego strumienia gazu o predkosci odpowiadajacej
Ma = 0,5 przy temperaturze 2500 °C jest 15 razy mniejsze
niz wzorca ze stali. Wazng zaletg tego rodzaju tworzyw
jest mozliwos$¢ stosowania odlewania.

Zmniecjszenie obcigzenia cieplnego dyszy mozna uzyska¢
przez zastgpienie jednej dyszy kilkoma mniejszymi o ta-
kim samym sumarycznym przekroju krytycznym. Na przy-
klad silnik pocisku ,,Minuteman” ma cztery dysze. Przy
zwickszeniu liczby dysz powierzchnia ich wzrasta, dzieki
czemu ilo§¢ ciepla przypadajgcego na jednostke powierz-
chni spada, co oczywiscie polepsza warunki pracy dyszy.

Zaplon silnikow rakietowych na paliwo stale

Zagadnienie zaplonu w silnikach na paliwo stale stano-
wi powazny problem, praktyczne rozwigzanie ktérego uzy-
skuje sie przewaznie drogg-wielu préb. Zadaniem urzadze-
nia zapalajacego jest podgrzanie ladunku silnika do tempe-
ratury zaplonu oraz wytworzenie takiego ci$nienia w ko-
morze, przy ktérym mozliwe jest normalne spalanie la-
dunku.

Rys. 15. Stery gazodynamiczne i aerodynamiczne pocisku balis-
tycznego. 1 — stery aerodynamiczne; 2 — stery gazodynamiczne;
. 3 — dysza silnika



Do zaplonu silnikéw na paliwo stale uzywa si rost
pod wzgleglern konstrukeyjnym zapalnikéw pil:%otl;chniyccz}—1
nych, z ktorych jeden pokazany jest na rys. 13. Zaplonnik
sklada sie ze splonki oraz latwopalnego prochu czarnego
Splonka z kolei sklada sie z mostka elektrycznego, otoczo-
nego masg palna. Przy zwarciu obwodu mostka podgrzewa
on i zapala splonke (widoczng w dolnej czesci rys. 13)
kt‘o’ra z kolei zapala podstawowy tadunek zaplonnika. Ca-
1o$¢ zaplonnika znajduje si¢ w nagwintowanej obudow’e
z tworzyw sziucznych lub metalowej; gwint jest niezbed-
ny‘do wkrecania zaplonnika do specjalnego gniazdka, znaj-
dujgcego si¢ w przedniej lub tylnej cze$ci komory.

Czas zap.a’lenia ladunku powinien byé mozliwie krotki.
Aby_ spelplc ten warunek, produkty spalania zaplonnika
powinny intensywnie przekazywaé cieplo do ladunku. Przy
zaplonie predko_éé gazow w komorze jest mata, w zwigzku
z_ czym szczegOlnego znaczenia nabiera promieniowanie
cxe’p’lne od gazow zaplonnika do ladunku. Poniewaz zdol-
nosé prpmieqiowania gazow jest niewielka, waznym wiec
warunkiem jest obecno$é w gazach stalych czgsteczek
intensywnie promieniujgcych cieplo. W celu spelnienia te-
go warunku do produkcji zaplonnikéw uzywa sie prochu
czarnego (dymnego) lub mieszanki sproszkowanego mag-
nezu (lub aluminium) z nadchloranem potasu. Przy spala-
niu tych sktadnikow powstaje duza iloéé statych czastek,
ktéore przekazujg cieplo drogg promieniowania do ladunku
silnika.

Najszybszy zaplon uzyskuje sie przy zaplonnikach zawie-
rajacych w swoim skladzie sproszkowany Mg (lub Al) oraz
nadchloran potasu (KCl0,). W celu otrzymania szybkiego
wzrostu ci$nienia w komorze, niezbednego do normalnego
spalania ladunku w dyszy silnika umieszcza si¢ membra-~
ne. Gdy cisnienie w komorze osiagnie okreslong wartose,
membrana ulega zniszczeniu i gazy zaczynajg wyplywacé
przez dysze. ’

Spos6b rozmieszcezenia zaplonnikéw w silniku moze byé
rozny, zaleznie od wielko$ci tadunku i rodzaju paliwa. Po-
zadane jest umieszczenie zaplonnika w przedniej cze$ci ko-

Sterowanie wekiorem ciggu za pomoca ruchomych prze-

Rys. 16. 8
ston pierscieniowych (deflektorow)

mory. Woéwezas gazy zaptonnika w drodze do dyszy oply-
waja ladunek w komorze, co oczywi$cie polepsza warunki
zaplonu. Przy dilugich ladunkach nalezy umieszcza¢ w ko-
morze kilka zaplonnikow.

Regulacja ciagu w silnikach rakietowych na paliwo stale

Duzym osiggnieciem w dziedzinie konstrukcji silnikc’)vy
rakietowych na paliwo stale bylo skonstruowanie urzadzen
umozliwiajacych wylgczenie silnika przez wygaszenie p'lo-
mienia w komorze, a tym samym przerwanie dzialania cig-
gu oraz zastosowanie dysz wstecznego ciggu, Féwnowaza—
cych wzglednie zmniejszajacych dzialanie ciggu dyszy
gléwnej. Inne urzadzenia umozliwily zmiane kierunk'u
dzialania ciggu. Dzieki nowym rozwigzaniom konstrukeyj-
nym, zakres zastosowan silnikéw na paliwo state ulgg}
znacznemu rozszerzeniu. Dlatego warto omoéwi¢ niektére
z tych rozwigzan.

Wylaczanie silnika. Dokladno$é¢ trafiania pocis-
kéw rakietowych w znacznym stopniu zalezy od mozliwo-
éci przerwania w odpowiedniej chwili dzialanija ciagu. Za-
zwyczaj laczy sie to z pojeciem wylgezenia Silnika.. Wytg-
czenie silnika pracujgcego na paliwie plynnym nie spra-

wia trudno$ci, gdyz uzyskuje sie go przez odciecie doply-
wu paliwa. Zupelaie inaczej przedstawia sie sprawa przy
uzyciu silnikéw na paliwo stale. Jeden ze sposobdéw przer-
wania dzialania ciggu, & jednocze$nie wylaczenia silnika,
polega na wygaszeniu plomienia. Wygaszenie plomienia
stosowane bylo dotychczas w badaniach podstawowych pa-
liw 'stalych, gdzie przez gwaltowne obnizenie ciénienia
w komorze spalania uzyskiwalo sie przerwanie procesu
spalania, ktére umozliwialo ogledziny adunkow po cze-
Sciowym spaleniu (jest to szczegdlnie wazne przy niesta-
tecznym spalaniu paliw stalych). Wygaszenie plomienia
w silnikach na paliwo state realizuje sie za pomocg spe-
cjalnych zawordow znajdujacych sie w tylnej czesei ko-
mory, koto dyszy lub zagluszek polgczonych z tadunkiem
prochowym, albo przez odrzucenie dyszy. Otwierajgc za-
wory uzyskuje sie przy odpowiednim doborze ich przekro-
j>w gwaltowny spadek ci$nienia, w nastepstwie czego po-
wstaje uderzeniowa fala rozrzedzenia, powodujgca wyga-
szenie plomienia w komorze wskutek ochlodzenia paliwa
do temperatury nizszej od temperatury zaplonu. Przy okre-
$lonych warunkach otoczenia, na matych wysokosciach, po
krotkie] przerwie moze nastapi¢ ponowny zaplon ladunku,
ale w wiekszodci przypadkéow mozna uzyskaé calkowite
wygaszenie. :

Rys. 17. Sterowanie wektorem ciggu za pomoca dyszy zamocowiu-
nej przcgubhowo
Wylaczenie ciggu — jest drugim sposobem prze-

rwania dzialania napedu. Mozna go uzyskaé¢ przy uzyciu
dysz ciggu wstecznego, jak pokazano na rys. 14. Odpowied-
nio dobierajac przekroje dysz ciggu wstecznego i dyszy
glownej mozna zréwnowazy¢ dziatanie ciggéw normalnego
1 wstecznego lub uzyska¢ ciag ujemny (dziatajacy w kie-
runku odwrotnym do kierunku lotu), niezbedny do roz-
dzielenia poszczegbélnych stopni rakiety wielostopnijowej
lub wyhamowania predkosci koncowej, Gaz do dysz wstecz~
nych 2 (rys.14) doprowadzany jest ze specjalnej komory 3
znajdujacej sie na koncu silnika. Ten sposéb wylgczenia
ciggu zastosowano w 22 do$wiadczalnych pociskach ,Po-
laris”. Silnik pocisku posiadal eztery dysze normalne
i cztery wsteczne. Najskuteczniejsze wylgczenie ciggu uzy-
skuje sie przy czterech dyszach wstecznych. Na serii po-
ciskéw ,Polaris” AX dysze normalne zapewniajg kierowa-
nie wektorem ciggu natomiast dysze wsteczne — wylacze-
nie ciggu i rozdzielenie stopni. Dzialanie ciagu =zanika
bardzo szybko, co umozliwia regulacje koncowej predkoéci
z dokladno$cig okolo 10 m/sek.

Zmiana kierunku dzialania ciggu. Spel-
nia ona kilka zadan. Przede wszystkim umozliwia zmiang
potozenia rakiety w przestrzeni, niezbg¢dng do wykonania
okreslonych zadan. Ponadto moze stuzyé do korekcji me-
chanicznych bledéw lub obcigzen od wiatru przy starcic,
kiedy zewnetrzne sity aerodynamiczne sg jeszcze zbyt ma-
te. Kierowanie wektorem ciggu mozZe by¢ réwniez niezbed-
ne na duzych wysokosciach, gdzie gesto$¢ powietrza jest
zbyt mala dla wytworzenia zewnetrznych sil aerodyna-
micznych. Jest to szczegdélnie wazne dla pociskOw rakie-
towych uskrzydlonych.

Jednym z najwczeéniej stosowanych sposobdédw zmiany
kjerunku wektora ciagu byly stery gazodynamiczne
jak na rys. 15, wykonane przewaznie z grafitu (np.
pocisk V-2). Stery gazodynamiczne umieszczano w stru-
mieniu gazéw réwnolegle do osi dyszy. W razie koniecz-
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Lotnicze Slownictwo Techniczne

UWAGI DOTYCZACE DRUKU I UZ
YTK -
NIA SLOWNIKA LOTNICZEGO owa

Aby mozliwie predko dostarczyé terminologie
lotnicza do rak uzytkownikoéw oraz wezeénie uzy-
skaé ich wypowiedzi, material redakeyjny, opra-
cowany przez Zesp6l! Terminologii Lotniczej (por.
artykut wstepny w zesz. 8/61), drukowany bedzie
na biezgco na naszych lamach. W miare mozliwo-
Sci kompletowane beds hasta wedlug dzialow te-
matycznych, w ukladzie alfabetycznym,

Dziaty:

Lotnictwo — pojecia, klasyfikacja
Podzial i zastosowanie lotnictwa
Zagadnienia teoretyczne
Zagadnienia konstrukeyjne

W

TERMINOLOGIA LOTNICZA
Hasta z dziatu 1 (rozdzialy tematyczne 1.1 i 1.2),

Aerodyna (statek powietrzny ciezszy od powietrza)
1.2

— statek powietrzny, ktéry moze poruszaé sie lub
utrzymywaé w atmosferze na skutek dynamiczne-

go oddzialywania powietrza

a. aerodyne (heavier than air aircraft); f. aéro-
dyne; n. Luftfahrzeug schwerer als Luft; r. nera-
TeIbHHH anoapar (TAXelee BO3TYyXa)
Aeronautyka N (zegluga powietrzna) 1.1
— wykonywanie lotéw w przestrzeni powietrznej

a. aeronautics (air navigation); f. aéronautique
(navigation aérienne); n.. Luftfahr (Aeronautik,
Luftfahrwesen); r. adpoHaBTHHKa

Aerostat (statek powietrzny lzejszy od powietrza)
1.2

— statek powietrzny, ktéry moze poruszaé sie lub
utrzymaé w atmosferze na skutek statycznego od-

dziatywania powietrza
a. aerostat (lighter than air aircraft); f. aero-
stat; n. Luftfahrzeug leichter als Luft; r. aspocrar

(BO3AyHIHBIH Iuap)

Astronautyka (kosmonautyka) 1.1

— ruch statkéw latajgcych w przestrzeni poza-
atmosferycznej

5. Aerodyny i statki powietrzne

6. Aerostaty

7. Statki przestrzeni

8. Napedy

9. Osprzet statku latajacego

10. Spadochrony

11. Materialy

12, Przemyst lotniczy

13. Lotniska

14. Sprzet lotniskowy

15, Ruch statkéw powietrznych

16. Nawigacja

17. Eaczno$c¢ lotnicza

18. Stuzby kontroli ruchu lotniczego i informaciji
lotniczej

19. Meteorologia lotnicza

20. Eksploatacja techniczna statkéw powietrznych

21. Eksploatacja handlowa

22. Personel lotniczy

23. Prawo lotnicze

24. Rézne zagadnienia.

a. astronautics — cosmonautics (interplanetary
aviation, space (interstellar) flying; f. astronauti-
que- cosmonautique (navigation interplanétaire);

n. Raumfahr -— Kosmonautik. (Raumschiffahr)
T. acTpOHaBTHKA

Balon 1.2
— aerostat bez napedu silnikowego

a. balloon; f. ballon; n. Ballon; r. a3spocrar He-
yOpaBraeMBl (BO3ZYIIHKH map)

Balon na uwiezi 1.2
— balon stale zakotwiczony

a. captive balloon; f. ballon captif; n. Fesselballon;
r. IPUBABHON AdPOCTAT :

Baloﬁ wolny 1.2
— balon przeznaczony do wykonywania lotéw bez
statego zakotwiczenia .

a. free ballon; f. ballon libre; n. Freiballon;
7, CBOGOOHBEIN a’pocrar

Cyclogiro (uzywa sie cyklozyro) 1.2
— wiroplat o poprzecznej wzgledem statku pozio-
mej osi obrotu powierzchni mosnych, poruszanych
napedem silnikowym

a. cyclogyro; f. avion a ailes rotatives (avion
4 roues a aubes); n. Schaufelfliigler (Radfliigel-
flugzeug); 7. UHKIHIECKHN TlelHKONTep (UHKIOXHD)
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HYDROAEROMECHANIKA

49* . 533.69.042.3 ILot
Bulygina E. W., Polakow M. B., Szczerbak J. 8.: Tonkij profil
kryta s minimalnym sriednim koefficientom tieplootdaczi pri za-
dannoj podjomnoj sile. Cienki profil skrzydia 'z minimalnym Sred-
nim wspolczynnikiem przewodzenia ciepla przy zadanym wypo-
rze. Awiacionnaja Technika, Izw. Wyssz. Ucz. Zaw. 1961, nr 2,
s. 17—25, rys. 5, ods. 5.
Zadanie zostalo rozwigzane przy zalozeniach: 1) profilu cien-
kiego, 2) termoizolowania powierzchni profilu, 3) calkowicie lami-
narnej, albo cailkowicie turbulentnej warstwy Dprzysciennej pro--
filu. Dla uproszczenia, wspétczynnik ciSnien na profilu uwzgled-
niono pod postacia rOwnania teorii zlinearyzowanej. Dla okreSle-~
nia miejscowych wspoéiczynnikéw przenoszenia ciepla wykorzysta-
no wzory z pracy Daviesa i Managana. Majac te dane autorzy
sprowadzajg zagadnienie do znalezienia takiej funkecji ksztaltu
profilu, ktora daje ekstremum pewnego funkcjonalu przy zalozonej
wartosci innego funkcjonatu. J. Nikol

50% 533.6.011.6 ILot
Taylor J.: Beating the heat barrier. Pokonywanie bariery cieplnej.
Aeronaut. Res. Council. €. P., 1960, nr 545, s. 1—12, rys. 22, ods. 4.

Przedstawiono krétki przeglad charakterystyki grzania aerodyna-
micznego przy predkosciach naddiwiekowych oraz wlasnosci typo-
wego stopu aluminiowego, poddanego zwiekszonym temperaturom
w diugim okresie czasu. Na tej podstawie jako wyjsciowej, doko-
nano oceny minimalnego lacznego ciezaru chlodziwa i wymaganej
izolacji dla samolotu o konstrukcji aluminiowej. Studium obej-
muje zakres liczb Macha do M = 10, wysokos$ci lotu do 75000 me-
trow i zasieg 8000 kilometréw. J. Nikol

51* 533.691.13 ILot
Peckham D. H.: Low-speed wind-tunel tests on a series of un-
cambered slender pointed wings with sharp edges. Badania tune-
lowe przy malych predkosSciach serii skrzydel szpiczastych, nie
zakrzywionych po cieciwie z ostrymi krawedziami. Aeronaut. Res.
Council. Rep. a Memor. 1961, nr 3186, s. 1—10, rys. 72, tabl. 17,
ods. 10.

Dokonano badania w tunelu aerodynamicznym RAE o malej
predkosci i wymiarach 13ft X 9ft serii trzech grubych smuklych
skrzydel! o nie zakrzywionym profilu oraz dwunastu smukilych
skrzydel o profilu plytkowym, wszystkich o ostrych krawegdziach
natarcia. Wykonano wykresy ciSnien, pomiary wagowe i wizuali-
zacje dla zbadania skutkéw ksztaltu obrysu, grubosci i wydiuze-

nia na ich charakterystyke aerodynamiczna przy malych pred-
kosciach. J. Nikol
52* 533.6.011.6 ILot

Drakin I. I.: Aerodynamiczeskij i luczistyj nagriew w polotie.
Aerodynamiczne i promieniste nagrzewanie w locie. Moskwa, 1961,
D, s. 96, rys. 34, tabl. 16, ods. 53.

Metody wyznaczenia temperatury zewnetrznego pokrycia przy
aerodynamicznym i promienistym nagrzewaniu w locie. Rozpatrzo-
no warunki ustalonych i nieustalonych proceséw cieplnych. Przy-
toczono wzory robocze i tablice pomocnicze danych fizyeznych.
Zlozone metody obliczen zilustrowano przykladami. R. S.

53* 533.6.07:629.135.4 ILot

Moser H.: Full scale wind tunel investigation of helicopter drag.
Badania tuneclowe w pelnej skali oporu S$miglowca. J. Americ.
Helicopter Sec., 1961, t. 6, nr 1, s. 27—29, rys. 3, ods. 7.

W tunelu aerodynamicznym w Langley badano lekkie Smiglowce
obserwacyjne. Badano dwa podstawowe ksztalty kadtuba. Przed-
stawiono analize calego programu badan z uwzglednieniem wply-

wu poszczegolnych elementow konstrukcji_ na opoér cal.kowity.

Szezegblng uwage zwrécono na piastge i jej zamocowanie oraz

wplyw odleglo§éci wirnika od kadiuba. Z. Brodzki
MECHANIKA LOTU

54* 629.135.035.4 ILot

Sarymsakow Ch. J.: Optimalnyj ugot ustanowki wspomagatielnych
rakiet na samolotie. Najkorzystniejszy kat ustawienia rakiet po-
mocniczych na samolocie. Izw. Wyssz. Ucz. Zawied. Awiac. Tiech-
nika, 1960, nr 3, s. 28—33, rys. 4, poz. bibl. 3. . X
Przy zwiekszaniu calkowitego cigzaru samolotu Konieczne jest,
aby dla samolotu przecigzonego byl w zapasie ciag .dodatkowy,
ktory przy zatrzymaniu sig jednego z silnikow zapewnilby bezpie-
czenstwo lotu. Cigg dodatkowy moze by¢ zapewniony réznymi me-
todami jak przeciazeniem silnika, wtryskiem wody_do_§un11ga, za-
stosowaniem rakiet itp. W pracy rozpatrzono mOZl.IWOSC zwieksze-
nia ciezaru calkowitego samolotu za pomocg rakiet ‘pr_ocpowych,
uruchamianych w chwili zatrzymania sig¢ jednego z silnikow pod-
czas wzlotu az do nabrania bezpiecznej wysokoS$ci. Nikol

55* 533.6.013.4 ILot
Hacker F.: Stability of partially controlled motions of an air-
craft. Stateczno$é czeSciowo sterowanych ruchoéw samolotu. J. Aero-
space Scien., 1961, t. 28, nr 1, s. 15—26, s. 50, ods. 14. . . .

Zagadnienie w zasadzie jest rozwiazane na podstawie .1stmen}a
statecznosci, mimo ciagle dzialajacych zaburzen. Nastepnie teorig

zastosowano do kilku przypadkéw podluinej i poprzecznej sta-
tecznosci samolotu. Odno$nie zakléconego ruchu podluznego wy-
kazano, ze jednoczesne sterowanie kata natarcia i predko$ci lotu
lub tez odpowiednie sterowanie jedynie kata natarcia, zapewnia
stateczno§é podluzng w szerokich zakresach lotu, z drugiej za$
strony, operowanie jedynie predkoscia lotu nie jest wystarczajace
dla zapewnienia stateczno$ci poprzecznej w przypadku niestatosci
podczas wznoszenia lub nawet w locie poziomym. Dla zapewnie-
nia statecznosci poprzecznej w przypadku niestalo$ci ruchu za-
sadniczego w locie swobodnym, obecna teoria wskazuje na ko-

nieczno$¢ sterowania ruchu samolotu wokol jego osi podiuznej.
Zastosowano przyklady obliczeniowe. J. Nikol
56% 533.6.013.8 ILot

Bennett F. V., Pratt K. G.: Calculated responses of a large swep-
twing airplane to continuous turbulence with flieght-test compa-
risons. Obliczone reagowanie duZego samolotu o skrzydle w strzale
na ciagla turbulencje¢ oraz poréwnania z doSwiadczeniami w locie.
NASA TR, 1960, R-69, s. 14, rys. 15, tabl. 3, ods. 13.

Reagowanie obliczeniowe oparto na teorii przebiegéw przypad-
kowych, piecit stopniach swobody, aerodynamice powierzchni nos$-
nych i na turbulencji jednowymiarowej. Przy wykorzystaniu tyl-
ko trzech z pieciu stopni swobody wykazano, Ze przesunigcia ciala
sztywnego i nachylanie oraz pierwsze 2zginanie znacznie przyczy-
niaja sie do reagowania samolotu w zakresie rozwazanych czesto-
tliwosci (0 do 2 cykli na sekunde). Przedstawiono czynniki wzmoc-
nienia momentu gnacego w celu wykazania skutkOw aerosprezy-
stosci dynsmicznej. J. Nikol

ZAGADNIENIA WYTRZYMALOSCIOWE
W KONSTRUKCJACH LOTNICZYCH

57* 629.135.4:629.13.038

Jones J. P.:
Aeronaut.
ods. 12.

Badania nad drganiami lopat wirnikéw $miglowcowych. Rozpa-
trzone jest powigzanie naprezen 1 konstrukeji z drganiami.
Uwzgledniona jest praca wirnika w ,cieniu” $migla ciggnacego.
Artykul zawiera opis stoisk doswiadczalnych i liczne wykresy
z wynikow badan. R. Witkowski

ILot

Helicopter-vibration. Drgania $miglowcéw. J. Royal
Soc.. grudzien, 1960, t. 64, nr 600, s. 743--752, rys. 10

AERODYNY, ICH CZESCI I OSPRZET

58* 629.135:533.65 ILot

Metody priblizennych rasczotow i wybora parametrow pri projek-
tirowanji samolotow. Metody przybliZzonych obliczen i doboru pa-
rametrow przy projektowaniu samolotéw. Mosk. Awiac, Inst. Tru-
dywyp. 138, 1961, s. 100, rys., tabl.

Rozpatrzono zagadnienia wyznaczania predkos$ci lotu samolotu
naddzwigekowego, doboru liczby silnikéw turboodrzutowych i diu-
gosci kadluba samolotu cywilnego, wyznaczenie cleZaru skrzydia
trapezowego, parametréw ukladéw hamujacych samolotu, wywa-
zanie samolotu z podwoziem typu rowerowego, stateczno$ci skrzy-
zowanych zespoléw elementéw szkieletu oraz obliczenia dizwiga-
réw cienkosciennych, , R. S.

59* 629.135.4:629.13.038

Payne P. R.: Dynamics of a rotor controlled by aerodynamic
serwo flaps. Dynamika wirnika sterowanego aerodynamicznymi
klapkami wspomagajacymi. Aircraft Eng., listopad, 1959, t. 31,
nr 369, s, 330—339, rys. 8, ods. 4.
_ Wyprowadzone zwiazki teoretyczne pozwalaja opisa¢ wtasciwo-
§ci dynamiczne, parametry sterowno$ci i pochodne statecznoéci
wirnika sterowanego aerodynamicznie urzgdzeniami wspomagaja-
cymi. Poréwnanie wynikéw teoretycznych z wynikami uzyska-

ILot

nymi na Wiei.y badawczej NACA wykazuje, ze wyprowadzona
teoria pozostaje w doskonalej zgodnosci z dysponowanymi da-
nymi do$wiadezalnymi. R. Witkowski

60% 629.135.9 ILot

Carpenter P. J.: Future performance capabilities of rotary wing
VTOL aircraft. O przyszlych mozliwo§ciach osiggowych statku la-
tajacego typu VTOL (PSL) wyposaionego w wirnik. J. Americ.
Helicop., Soc., kwiecien, 1961, t. 6, nr 2, s. 2—7, rys. 10.

Mozliwo$eli zwiekszenia zasiegu, dlugotrwalosci lotu 1 wydajno-
sci, jakie sg osiggalne dla wiroptatéw przy mzyciu ostatnich osigg-
nieé¢ technicznych. Por6éwnane sg réwniez te podwyZzszone osiggi
z osiagami innych statkéw latajacych pionowego startu i lgdowa-
nia wg. wspoélczesnego stanu wiedzy na tym polu. Autor wyraza
przekonanie, Ze obecnie nadszedl czas, aby drobiazgowo zbadaé
wszelkie sposoby poprawienia osiagéw $miglowcow. Wykazane jest
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rtykule %e na drodze starannego opracowania qerodynann’cz:
r?eg?),tyg}qbszych studiow zagadnigﬂ ;aerosprezysf,psg ‘11wpr9xa(};g_
nia szeregu innowacji do tradycyjinc) }(onst}'uk_cn Smig owc.qw,_ no-
zliwe jest bardzo znaczne poprawienie 951ago;;v smlglov{;vc'ct’k(;wski
siegu o 50%, wydajnosci o 20%, predkosci o 30%. R. i

61+ : 629.135.4 ILot

idiano P. J.: Theoretical performance of helicopters hav1_n%
sAeI;:colgzi aond higher harmonic feathering control. 'I‘eorc;tyczlilek Oslga
gi Smiglowcow wyposazonych w OKresowe sterowanie S 01}1 ¢
pomoca drugiej i wyzszych harmonicznych. J. Americ. Helicopt.
Scc., kwiecien, 1961, t. 6, nr 2, s. 8—19, rys. 22, ods. 5.‘ ) et
Przeprowadzono analize dla stwierdzenia, czy mozliwe '_;es
znacznri)ejsze podwyzszenie maksymalnej predkosci lotu d9 .pI‘L(fdli
$miglowca przez zastosowanie systemu.o}{reso.wego sterowa_n}a} S(o]
kiem lopat wirnika za pomocg drugiej 1_Wyzszycr} harmonicznycih
(sterowanie przekrecaniem lopat wyzszyml"hax_'moﬂmcznymx). W'le_
niku wykazano, ze maksymalna predKkose, Jgka zwykly Smigio-
wiec moze osiagnaé bez wystapienia na lopacle powracajace] zja-
wiska oderwania, moze byé podwyzszona o ok. 25%,‘ jezeli zasto-
sowaé¢ sterowanie druga harmoniczng i o ok. 30%, J‘ezeh zastoso-
waé sterowanie zaréwno druga jak i trzecig harmomniczna. Wyniki
analizy wskazuja réwniez, ze przyrost predkosci, bedgcy wyni-
kiem sterowania druga harmoniczng, jest przede wszystkiem funk-

cja: (1) najwyzszego wspéiczynnika predkosci, jaki Smiglowiec
moze osiagnaé bez takiego sterowania i (2) powierzchni kadluba
powodujacej opor. R. Witkowski

62* 629.135.4:629.13.038 ILot

Lariviere J. S.: Method of calculation to determine helicppter bla-
de life. Metoda obliczeniowa dla okres$lenia zywotneSci lopaty
$miglowca. J. Americ. Helicopter. Soc., kwiecien, 1961, t. 6, nr 2,
s. 20—38, rys. 12, ods. 6.

Proces zastepowania w nowoczesnymm Smiglowcu topat drgwnia—
nych przez metalowe uczynil z zagadnienia zmeczeniowej zywot-
noéci lopat problem krytyczny, Wiadomo bowiem, ze np. uszko-
dzenie zmeczeniowe pewnych cze$ci konstrukeji $migtowca lub
jego silnika nie bedzie miato nigdy tak powaznych nastepstw jak
ztom giéwnej lopaty wirnika. W okresie ostatnich kilku lat opra-
cowano szereg metod badawczych i obliczeniowych dla okreSlenia
tej zywotnos$ci i dla stworzenia warunkéw modyfikowania lopat
prototypowych. s R. Witkowski

63* 629.13.035.5:629.135.4 ILot

Fiorini M. S.: Study of a jet propelled helicopter rotor with jet
flap. Studium odrzutowego wirnika Smiglowcowego z Lklapa stru-
mieniowa. J. Amer. Helicop. Soc., styczen, 1951, t. 6, nr 1, s. 34—41
rys. 7, ods. 5. .

‘W oparciu o doswiadczalne dane z préb profili wyposazonych
w klapy strumieniowe zbadany jest rozklad predko$ci indukowa-
nej na wirniku $migtowca w zawisie i zbudowana jest biegunowa
aerodynamiczna dla réznych wartosci parametru strumienia optly-
wajacego klapg. Rozwigzanie liczbowe wskavuje, Ze wirnik 2-lopa-
towy ze wspoétczynnikiem Com=0, ma wspolezynnik ciagu wyz-
$zy o 76%, a wspdllczynnik momentu oporowego tylko o 25¥; niz
zwykly wirnik odrzutowy. Z dokonanych rozwazan wynika wnio-
sek, iz dzigki klapie strumieniowej mozliwe jest réwniez znacz-
ne podwyzszenie predkosci lotu do przodu w wyniku opdznienia
oderwania. R. Witkowski

64* 629.138.4 ILot

McCona.g:hie C. E. B, Bajwa, M. A.: An economic evaluation of
the <’i<_351gn.volume and payload of cargo airecraft. Ekonomiczny
rozwo) projektowanej pojemnosci i ladunku samolotéw transpor-
tt()iwyc;l. Canad. Aeronaut. J. 1961, luty, t. 7, nr 2, s. 55—59, rys. 6,
ods. 3.

Ciezar tadunku wraz z jego ciezarem wlasciwym rozstrzygaiag
0 wymaganej objetoSci samolotu. Duzy stosunek objetosé — cie-
zar powoduje powsianie dodatkowych kosztow. Jednak wzrost
objetosei przy niektdérych ladunkach moze byé ekonomicznie
usprawiedliwiony. Analizg objetosé — cigzar przeprowadzono dla
samolotu ,,,Canadair‘. Z. Brodzki

65% 629.135.4 ILot

Segner.D. R.: Thoughts and basic techniques concerning helicop-
ter flylrgg qualities testing. Idee i zasadnicze metody zwiazane
z hadamem’ wilasSciwosci lotnych $migtowcow. J. Amer. Helicop.
Soc., s?:yczen, 1961, t. 6, nr 1, s. 10~17, rys. 7, ods. 3.

Oméwienie sposobow oceny nowych Smiglowcow i i
m¢ w lotnictwie
wojskowym USA. Poruszone s3 zagadnienia skutecznos$ci sterdw,

statecznosci statycznej i dynamicznej, harmonijnosci sterowania

itp. R. Witkowski
SILNIKI LOTNICZE

66* 621.438:629.135.4

ILot

Hrubecky H. F.: Free turbine systems in rotary wing aircraft.

Zastosowanie ukladéw swobodnej turbin i
y ¥ w wiroptatach. Aero-
space Engng., styczen, 1961, t. 20, nr 1, s, 1013, rys. 6, ods. 6
JPrzeprowadzono poréwnanie czterech rézn 5 ape
t : yech ukiadéw napedo-
wycr’l zawierajacych swobodna turbine w zastosowaniu do I\J)v(-:iro-
piatqw. Rozpatrzope s3 zagadnienia nastepujace: ZW13Ze¥ mocy
turbiny swobodnej, mierzonej na wale z wyjsciowy predkoécié

wratura w kanatach uktadu, Ro_yva?a.nia przeprowadzone
;:itig‘;f;riayozcmu, zc do wirnika lub Smigiel dostarczapa jest
. ukladu napcdowego moc 7000 KM, co _odnosi sig do Pasazerskie-
go statku latajgcego dla ok. 40 pasazerow. R. Witkowski

67* - 621.455 B . ILot
Artmanow K. I.: Ustoicziwost’ raboty zidkostnowo rakietnowo
dwigatielia. Statecznosé dziatania silnika rakietowego na paliwo

ciekle. Izw. Akad. Nauk. SSSR, Otd. Tiechn. Nauk. Miech. Maszi-
nostr. 1961, nr 1, s. 64—69, rys. 4. ) )

Silnik rakietowy na paliwo ciekle rozpatrywany jest jako uklag
drgajacy z opoOzZniajacym. si¢ sprzezeniem zwrotnym.’NiesFacjo_
narne procesy, Wwystepujace w jednym z elementéw silnika
(w przewodach paliwowych), opisano rownaniem falowym,_opéj_
nienie i procesy falowe .uzalezniaja kolejnosé Wys[qpoWa-nla sta-
tecznych i niestatecznych rodzajow pracy podczas zmniejszania
ciggu silnika rakietowego. Czegstosci powstajaeych drgan.sa przy
tym bliskie czesto$ciom wlasnym drgan przewodu paliwowego.
Przy duzym opoézZnieniu mozliwe s3 tylko rodzaje drgan ze
wzglednie niskimi czestoSciami. R. Eapucha

68* 621.455.056 ILot
Zielinski J. J., Matthews III F., Bagnali E. C.: The Design of
combustors for ramjet engines. Konstrukeja zespotu Kkomory spa-
lania dla silnikéw strumieniowych. Combustion a. Flame, 1960,
t. 4, nr 4, s. 343—353, rys. 14, tabl. 3, ods. 9.

Podano zwiezly opis metody postepowania przy konstrukeji ze-
spolu komory spalania silnikéw strumieniowych. Przedstawiono
model dzialania komory spalania, ktéry moze by¢ uzyty do otrzy-
mania informacji o predkos$ci spalania granicznego, turbulentnego
ptomienia i warunkow stabilizacji plomieni na stateczniku, Prze-
prowadzono szereg badan dla uzupelnienia i potwierdzenia teore-
tycznych zalozen. Przedstawiona meloda umozliwia skonstruowa-
nie komory spalania oraz wskazuje kierunek postgpowania dla po-
lepszenia pracy juz istniejacych komdr. R. Rapucha

69% 621.455 ILot
McGuire F. G.: Consumable case rocket described. Opisanie sil-
nika rakietowego z zuzywajacym si¢ kadlubem. Missiles a. Roec-
kets, 1961, t. 8, nr 7, s. 35—37, rys. 1.

Opis silnika rakietowego na paliwo stale z zuzywajacym sie ka-
diubem. Analiza przeprowadzona dla silnika o ciggu 87000 kG
i cigzarze 22 000 kG, przy ciSnieniu w komorze spalania 50 kG/em®
wykazuje ze zastosowanie tego rodzaju silnika do napedu miedzy-
kontynentalnego pocisku balistycznego pozwala zwiekszyé jego
7zasigg o okolo 1200 km. Autorzy projektu proponujg zastosowanie
tego rodzaju silnikéw do napedu pociskéw balistycznych, jako

pierwszych stopni lub do statkéw kosmicznych jako drugich
stopni. R. Rapucha,
70* 536.46 ILot

Grives E. la: Sarrat, P. Untersuchung der Mischung und Verbren-
nungsvorginge zwischen konzentrischen Stromungen. Badanie
przebiegu mieszania i spalania mig¢dzy przeplywami wspélsrod-
kowymi. Z. f. Flugwiss, 1961, r. 9, nr 2, s. 46—53, rys. 13, tabl. 3,
ods. 11.

Zbadano dos$wiadczalnie i pordéwnano z wynikami teorii jedno-
wymiarowej przebieg mieszania i spalania strumienia paliwa
o predkosci naddzwickowe]j i1 otaczajacego pradu powietrza o pred-
kosci poddzwiekowe]j, jak rowniez zjawiska niestateczno$ci, 7wia-
zane z tymi przebiegami.

WYTWARZANIE SPRZETU LOTNICZEGO

71* 621.923:620.178.4.6 ILot
Loginow W. J.: Issledowanje ostatocznych napriazenij w powierch-
nostnom sloje szlifowanych dietalej iz titanowych splawow. Bada-
nie naprezen w warstwie podpowierzchniowej w szlifowanych cze-
Sciach ze stopow tytanowych. Trudy M.A.T.I., nr 129, Issledo-
wanje fizikomechaniczeskich i eksploatacionnych swojstw dietalej
posle obrabotki. 1960, s. 72—81, rys. 12, tabl. 3, ods. 15. .
Stop tytanowy WT5 stuzacy do wyrobu lopatek sprezarkowych
i dyskow, reprezentuje wiele znacznych Kkorzy$ci w zastosowa-
niach lotniczych i z uwagi na to poddany zostal badaniom w ce-
lu stwierdzenia zachowania sie jego w czasie obroébki, Material
ten jest bardzo podatny na zgnioly i utwardzenia, co ma istotny
wplyw zardwno na obrdbke, jak i na wytrzymaiosé zmeczeniowaq.
W zakres badan wchodzilo: okreslenie stopnia i glebokosci zgniotu
przy szlifowaniu, okreslenie wielko$ci naprezen powierzchniowych,
okreslenie sil skrawania i temperatur w strefie tarczy szlifierskiej
z przedmiotem. Autor podaje metody badan opis prob, dane
stoisk i préobek oraz paramelry obrobki w czasie doswiadczen.
W czgsci wnioskowej zamieszezono wyniki doswiadczen w for-
mie tabel i wykresdow, wykazujgcych zaleznosé badanych czyn-
nikéw od parametrow skrawania, na przyklad naprezenia w funk-
cji gleboko$ci warstwy uszkodzonej przy réznych glebokoSciach
skrawania. A. Goledzinowski

72% 621.9--43 ILot
Profiling high-tensile steel. Wykonywanie powierzchni ksztatto-
wych w stali o wysokiej wytrzymalosci. Airer. Prod., 1961, t. 23,
nr 7, s. 236—243, rys. 10.

Metody kopiowania pakietowego, w warunkach produkeyjnych,
nie zdajg egzaminu_ z uwagi na czgsto wystepujace deformacje,
po zluzowaniu zaciskéw. W artykule podano metode, stosowana

przez firmeg Vickers-Armstrong, do wykonywania proﬁlowych
obrysébw na czesciach dochodzacych do dilugosei 4 metrow.
W treSci umieszczono opis przedmiotéw tej grupy, szczegdlowy

proces technologiczny, z rozbiciem na operacje. Zamieszczono réw-
niez szczegdly niektdédrych operacji, warunki techniczne dla tej

rzepl N s : . 3 X grupy przedmiotéw i wres-cie charakterystyke frezarko-kopiarek
?edngssél?gxwegais'z cnirloc gll.ownej turbiny napedzajacej sprezarke, Droop and Rein, typ FW200 K sluzacychydo oeperacji kopiowania,
ycle paliwa, wymiary silnikéw oraz ciénienie oraz zestaw typowych narzedzi. A. Goledzinowski

Niniejszy Przeglad Doku 'y j fars, . “n . . . .
dokumentacja ukazgu?e sie w glcssr‘:;ac(i‘yi]:algt éngerd jedynie cze$¢ analiz dokumentacyjnych publikacjl z =zakresu lotnictwa. Pelna

nicznej (Warszawa, Al Niepodlegloges N kumentacyjnych wydawanych przez Centralny

no caig dokumentacje naukowo-techniczn jak
wykonuje (za zwrotem kosztéw) fo et mi
dokumentacyjnymi. ) tolopie 1

Instytut Dokumentacji Naukowo-Tech-

CIDN’I" przyjmuje brenumerate kart dokumentaeyjnych, ktéra moze obejmowaé zaréw-
} l‘oddmelne_ JeJ“dma}y lub po§ZCZegélne zagadnienia 1 tematy techniczne. CIDNT
mikrofilmy publikacji objetych zaréwno Przegladem Dokumentacyjnym jak i kartami

96 TECHNIKA LOTNICZA Nr 3/1962



(dokonczenie z II str. okt.).

Rys. 4. — Wszystkie krawedzie plyty sa sztywno zamocowane.

Rys. 4 odnosi sie do tych samych warunkéw zamocowania co
t rys. 3, tylko sporzqdzony jest dla wiekszych p.

Rys. 5. — Krawedzie
ze wzgledu na obrot.

Sprezyste zamocowanie
sie ptyta i polega na tym, ze obrot krawedzi jest ograniczony
proporcjonainie do wspétczynnika zamocowania spreiystego K.
Wspotczynnik k ma wymiary kGemjrad cm. Naprezenia o, pboda-
ne sq w funkcjt cidnienia p 1 wspdtczynnika zamocowania spre-
2ystego k. Podane linie odnoszq ste do wielkosci i_>/2

plyty wzdtuz osi y sprezyicie zamocowane

pochodzi od podpér, na ktoérych opiera

Rys. 6. — Krawedzie
ze wzgledu na obrét.
Rys. 6 odnosi sie do tych samych warunkéw zamocowania co
it rys. 5, tylko sporzqdzony jest dia wiekszych p.

plyty wzdluz osi y sprezy$cie zamocowane

Rys. 7. —

Krawedzie plyty wzdluz osi y sprezyscie zamocowane
ze wzgledu

na przesuw w plaszczyznie plyty w kierunku osi x.
Sprezyste zamocowanie pochodzi od podpoér, na ktoérych opiera
si¢ ptyta i polega na tym, Ze przesuw krawedzi w ptaszczyiZnie
piyty w kierunku osi x jest ograniczony proporcjonalnie do wspot-
czynnika zamocowania k1'
Wspotczynnik kl ma wymiary kGfcm na cm bieiqcy piyty, Na
Tysunku podano krzywe dla dwu przypadkow.
1) krawedz spreiyscie zamocowana ze wzgledu mna przesuw moze
sie swobodnie obracad;
2) krawed? sprezysScie zamocowana ze wzgledu na przesuw nie
moze sie obracaé, jest sztywno zamocowana ze wzgledu na obrét.

Krzywe sq wyprowadzone dia wielkos$ci %23. Mogq byé jednak

: . . a s s
stosowane i dla mniejszych stosunkoéw e a obliczone mnaprezenia

wediug tych krzywych bedq wtedy nieco wieksze od rZeczywi=
stych. Naprezenia o, podane sq w funkcji cisnienia p i wspodtczyn-
nika zamocowania sprezystego kl.

Rys. 8. — Krawedzie pilyty wzdluz osi v spreiy$cie zamocowane
ze wzgledu na przesuw w plaszezyZnie plyty w Kierunku osi x.

Rys. 8 odnosi sie do tych samych warunkéw zamocowania co
i rys. 7. tylko sporzgdzony jest dla wiekszych p i dia warunku,
Ze krawedzie spreiyscie zamocowane ze wzgledu na przesuw Mmogg
sig swobodnie obracaé., Krzywe sq wyprowadzone dia wielkosci
a , . a
322. Mogq by¢ jednak stosowane i dla mniejszych stosunkow b
dajgc wtedy naprezenia nieco wieksze od rzeczywistych.

Rys. 9 — Krawedzie plyty wzdluz osi y sprezyscie zamocowane
ze wzgledu na przesuw w plaszezyZnie piyty w Kkierunku osi X.
Rys. 9 odnosi sie do tych samych warunkéw zamocowania co
i rys. 7, tylko sporzadzony jest dia wiekszych p i dia warunku,
Ze krawedzie spreiyScie zamocowane ze wzgledu na przesuw sq
Zamocowane sztywno ze wzgledu na obrét. Krzywe sq wprowda-

. &
dzone dla wielkosci 322.

Rys. 10 — Krawedzie ptyty wzdluz osi y spre¢zy$cie zamocowane
ze wzgledu na przesuw w plaszczyZnie plyty w kierunku osi x.
Rys. 10 odnost sie do tych samych warunkéw zamocowania CO
i rys. 7. Sporzqdzony jest celem okreslenia naprezen s O jest

napreZen od bionowego stanu naprezer dla warunku, gdy krawe-
dzie sprezyscie zamocowdne ze wzgledu na przesuw mogaq sie swo-

a
bodnie obracaé. Krzywe sq wyprowadzone dla wielkosci 32”

oa .
Mogq byé jednak stosowane i dla mniejszych stosunkdéw B’ dajgc
wtedy mnaprezemia mieco wieksze od rzeczywistych.

Rys. 1 Dtyta proslokgina obcigzona cismeniem p kG/em?® rownomiernie
rozioZzonym na calef powierzchni, wszystkie krawedzie plyly swobed-
-nle podparte,wzdtué osi y nieprzesuwalne.
Sy
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Rys. & Ptyta prostokaina obcigZona cisnieniem p kG/em?® rownomigrhie

rozloZonym na catej powerechni, wszystie krowedzie plyty

swobodnie podparte; dia wiekszych p,
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Rys.3 Plyla prostokgtna obcigiona cisnieniem p kGfem? rownomiemie
rozlozonym na catej powierzchni, wszystkie krawedzig ptyty
sztywno zamocowane i nie mogg sie obracac.
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Rys.4 Ptyta prosfokgtna obcigzona cismeniem p kG/cm?® rqwnamzérnie

£

roztozonym na cotej powierzchni, wszystkie krawedzie plyly
s2tywno zamocowane i nie ma@' sig obracac dla‘_ wiekszych p.)
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