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Konstrukcje przekladkowe w lotnictwie
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ROZWIAZANIA KONSTRUKCYJNE, METODY KONTROLI
I ZASTOSOWANIE

Przenoszenie obciazen z konstrukeji przekladkowych lub
na konstrukcje przekladkowe z innych elementéw kon-
strukceyjnych stwarza pewne trudnosci, wynikajgce juz zsa-
mej budowy elementéw przekladkowych, ktore sg delikat-
ne i wrazliwe na skupione obcigzenia. Z tych powodoéw sto-
sowane sa rézne wzmocnienia wypelniaczy w tych miej-
scach, gdzie elementy przekladkowe sg 1gczone (czy to przez
polaczenie §rubowe, czy nitowane — wzglednie klejone lub
spawane) z innymi elementami konstrukcyjnymi. W miej-
scach polgczen (np. przez skrecanie lub nitowanie) sg wsta-
wiane odpowiedniej wielko$ci i ksztattu wktadki metalowe
z drewna lub z tworzyw sztucznych, zabezpieczajgce przed
zgnieceniem lub innym uszkodzeniem delikatnych komérek
wypelniacza. Przy 1aczeniu elementéw przekladkowych ze
sobag lub 1gczeniu ich do szkieletu (kadluba, skrzydel itp.)
stosowane sa listwy krawedziowe 1lub réznego rodzaju
wkiadki, ktore przenosza obcigzenia réwnomiernie na caty
przekrdj elementu przekladkowego.

Z powyzszego wynika, ze konstruujgc elementy przektad-
kowe nalezy posSwieci¢ im wigcej uwagi, szczegélnie na
wprowadzenie sil do konstrukcji i polaczenie z innymi ele-
mentami, gdyz pézniejsze ewentualne przerobki sy bardzo
utrudnione lub wrecz niemozliwe.

Jednocze$nie nalezy zaznaczyé, Ze na wykonanie rysun-
kéw warsztatowych zuzywa sie okolo 50%¢ mniej godzin niz
przy konstrukcjach klasycznych.

Obecnie istnieje juz wiele opracowanych ré6znych rozwiag-
zan wzmocnien lokalnych, usztywnien krawedzi elementéw
przekladkowych i polgczen z innymi elementami. Niektore
z tych rozwigzan przedstawione sg na rys. 33. Zastosowa-
nie krawedziowych listew — oprocz zwiekszenia sztywnosci
i umozliwienia polgczenia z innymi elementami, zapobiega
wchlanianiu wilgoci przez wypelniacz, zmniejsza mozliwo$¢
zanieczyszczen wypelniacza i uszkodzen krawedzi przez
uderzenia.

@
N

EISSTCSTS S

-

Rys. 33. Wzmocnienia krawedzi elementéw przekladkowych

Najprostszym rodzajem listwy krawedziowe] jest pelny
profil prostokatny, kioéry jest jednak niekorzystny ze wzgle-
déw cigzarowych. W przypadkach, gdy plyty przekladkowe
posiadaja 4 krawedzie usztywnione pelnymi profilami za-
chodzi koniecznoéé przewiercenia w listwach matych otwor-
k6w, prostopadlych do $cian wypelniacza, w celu ulatwie-
nia odprowadzenia cze$ci lotnych klejow w czasie klejenia
okladzin z wypelniaczem. Otworki te mogg byé pédZniej
uszczelnione tworzywem sztucznym.

W niektérych rozwigzaniach konstrukcyjnych na listwy
krawedziowe stosuje sie znormalizowane profile wyciskane
lub wykonane z blach przez odpowiednie wyginanie.

W przypadkach, gdy nie mozna zastosowa¢ listew krawe-
dziowych stosuje sie specjalny preparat wykonany z zywic
epoksydowych, ktérym wzmacnia sie i uszczelnia krawedzie
elementéw przekladkowych przez wypelnienie tym prepara-
tem kilku rzedéw komoérek przy krawedziach. Metoda ta

umozliwia réwniez lokalne wzmocnienia pod $ruby, jak na
rys. 34b.

W przypadku, gdy nie jest potrzebna wysoka wytrzyma-
108¢ krawedzi na skupione naciski, mozna zastosowaé¢ wzmoc-
nienie krawedzi pasem komérek wykonanych z grubszej folii
lub pasem komoérek o wiekszej wytrzymatosci, Jednak jest
to metoda droga i wymagajgca duzej precyzji wykonania.
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Rys. 34. Wzmocnienie krawedzi stosowane w konstrukecjach dru-
gorzednych oraz wzmocnienia pod S$ruby 1 nity
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Konstrukcja dopalaczy turbinowych silnikéw odrzutowych

Artykut zawiera krétki przeglad konstrukcji dopalaczy turbinowych silnikow

odrzutowych, a takze oméwienie celowosci stosowania dopalania jako sposobu krét-
kotrwatego zwiekszania ciagu silnikéw. Opisano niektére rozwigzania konstrukcyjne
podstawowych elementéw dopalaczy oraz przedstawiono zasady obliczen wytrzyma-

tosciowych komory dopalacza.
eksploatacji dopalaczy.

1. Wstep

Wspbtezesny samolot, zwlaszcza bojowy, nie stanowi ja-
kiego§ produktu skonczonego i absolutnie doskonalego, ale
jest konstrukcja stale uzupelniang, rozwijang i ulepszanag.

Jednym ze sposobdéw polepszenia osiggdw samolotu odrzu--

towego, np. skréocenie startu, zwiekszenie udzwigu przy tej
samej diugo$ci startu, zwickszenie predko$ci wznoszenia,
pulapu czy tez osiggniecie lub przekroczenie predkosci
dzwieku, jest wyposazenie tego samolotu w nowy silnik
o wiekszym ciaggu, co nie zawsze jest celowe chociazby ze
wzgledu na wzrost ciezaru zespolu napedowego. Wyposaze-
nie samolotu w nowy silnik o wiekszym ciggu najczescie]j
jest niecelowe réwniez z tego wzgledu, ze cigg maksymalny
silnika jest wykorzystywany jedynie w nielicznych przy-
padkach, siegajgcych zaledwie kilku procent ogdlnego czasu
eksploatacji silnika. Dlatego stosuje sie¢ w silnikach wspo6i-
czesnych samolotéw odrzutowych kilka réznych sposcbow
krotkotrwatego zwiekszania ciggu, od ktérych wymaga sig
znacznego przyrostu ciagu nie liczac sie specjalnie z ekono-
miag (ze wzgledu na kroétki czas dzialtania).

Jednym ze sposobdéw krotkotrwalego zwiekszania ciagu
turbinowych silnikéw odrzutowych jest podwyzZszanie tem-
peratury przed turbing, osiggane zwiekszeniem iloSci po-
dawanego paliwa do komor spalania. Sposéb ten jest bar-
dzo rzadko mozliwy do przyjecia, zwlaszcza w silnikach
o duzym obcigzeniu cieplnym. Nieznaczne nawet podwyzsze-
nie temperatury powoduje znaczny spadek wytrzymatosci
topatek turbiny. Jezeli dysza nie posiada regulowanego
przekroju wylotowego, wzrost temperatury spalin powoduje
wzrost predko$ci obrotowej wirnika turbiny i tym samym
wzrost naprezen w jej lopatkach pod dzialaniem silt od-
Srodkowych. Dlatego w wielu silnikach stosuje sie regulacje
ciggu w zakresie: warunki nominalne — warunki maksy-
malne droga zmiany temperatury spalin przy jednoczesnej
zmianie przekroju wylotowego dyszy silnika, zachowujac
statg predko$¢ obrotowsg wirnika (patrz rysunek 1).

Innym sposobem zwiekszania ciggu silnika jest chlodzenie
powietrza przed sprezarka, przez co zwieksza sie sprowa-
dzony wydatek powietrza i sprez. Osiggane jest to za po-
mocg wirysku wody na wlocie do sprezarki. Sposéb ten —
mimo ,tanio$ci” wody — nie znalazl zbyt szerokiego zasto-
sowania, gdyz mozliwosci jego wykorzystania ograniczaja
si¢ prawie wylacznie do warunkéw startu i wznoszenia (du-
ze zuzycia wody, mozliwo$¢ zamearzania). Préby z innymi
cieczami, np. alkoholem etylowym, dajg znacznie gorsze re-

zultaty ze wzgledu na mniejsze wartoSci ciepla parowania

i koszty produkcji samej cieczy.

Poruszono takze mniektére istotniejsze problemy

2. Dopalanie jako érodek krotkotrwalego zwigkszania ciagu

Powszechnie uzywanym sposobem krétkotrwalego zwigk-
szania ciggu turbinowych silnikéw odrzutowych jest dopa-
lanie. Wykorzystujac fakt, ze silniki turbinowe pracuja
w warunkach wysokich warto$ci wspoétczynnika nadmiaru
powietrza, stosujesie dodatkowe spalanie paliwa w specjal-
nie uksztaltowanej rurze wylotowej. Ma to na celu pod-
grzanie gazdéw za turbing, ktére na skutek wzrostu objegto-
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Rys. 1. Charakterystyka stoiskowa turbinowego silnika odrzuto-
wego z dopalaczem i regulacjg ciggu za pomocg dyszy wylotowej
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$ci wyplywaja z dyszy silnika ze zwiekszong predkoscia.
Dopalacze budowane sg w ten sposéb, Ze spalanie paliwa
w dopalaczu nie zmienia parametréw gazéw na wylocie
z turbiny, a wiec nie zmienia warunkéw pracy samej tur-
biny i silnika jako cato$ci. Zmieniajg sie jedynie warunki
pracy samego dopalacza.

Stosujac dopalanie mozna osiggngé znaczne przyrosty
ciggu w stosunku do ciggu maksymalnego bez dopalania.
Jednakze, z uwagi na matg ekonomie spalania w dopalaczu,
praktycznie wykorzystuje sie stosunkowo niewielkie przy-
rosty ciggu (rzadko przekraczajgce 40%). Statystyka osiggow
réznych silnikéw produkowanych i eksploatowanych wspol-
czeSnie na $wiecie pozwala stwierdzi¢, Ze przecietne przy-
rosty ciggu wynoszg 32--35% przy jednoczesnym przyro$cie
jednostkowego zuzycia paliwa wynoszgcym 100110 W ta-
beli zestawiono dane dopalaczy kilkunastu wspélczesnych
silnikow.
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Srednia temperatura gazéw w dopalaczu podeczas jego

pracy znacznie przekracza 1000 °C, siegajgc niekiedy 1700 °C,.

co powoduje znaczny wzrost objetoSci gazéw, a wiec
1 wzrost predkosci wyplywu z dyszy. Aby w zwiazku z tym
nie dopusci¢ do wzrostu temperatury przed turbing pod-
czas pracy dopalacza, zwieksza sie powierzchnie przekroju
regulowanej dyszy (patrz punkt 3 na rysunku 1). Tempe-
ratura gazéw w dopalaczu jest ograniczona wytrzymaloScig
materiatu, z jakiego wykonane sg $cianki i regulowana dy-
sza wylotowa silnika.

Istnieje mozliwo$é zastosowania dopalania bez specjalnie
uksztaltowanych rur wylotowych i bez regulacji przekroju
wylotowego. Stosujac takie dopalanie doprowadza sie pali-
wo tuz przed kierownicg turbiny, a proces spalania prze-
biega w rurze wylotowej. Mozliwy do osiggniecia przyrost
ciggu siega warto$ci kilku procent przy jednoczesnym wzro-
Scie jednostkowego zuzycia paliwa rzedu 50%. Oprécz opra-
cowan teoretycznych lub prototypowych, sposéb ten nie
znalazl szerszego zastosowania przede wszystkim ze wzgle-
du na stosunkowo niewielkg efektywno$é i znaczny przy-
rost zuzycia paliwa.

nlryskinacze

Hlryskivacz rozruchony

3. Przyklady rozwizzan konstrukcyjnych dopalaczy

a. Dopalacze jako calo$§é

Dopalacze stanowig do$¢ prostg konstrukcje wykonang
z blach usztywnionych cienko$ciennymi koinierzami i wre-
gami. Jedynym, bardziej zlozonym konstrukcyjnie zespo-
tem jest uktad klap, dzieki ktérym moze nastepowaé zmia-
na powierzchni przekroju wylotowego dyszy. OczywiScie,
moéwiac o prostocie konstrukeji dopalacza ma sie na mysli
sam dopalacz, bez ukladu zasilajgcego i zwigzanego z nim
uktadu automatycznej regulacji.

Kazdy dopalacz skitada sie z dyfuzora, znajdujacego sie
najczeSciej bezposrednio za turbing, na kohcu ktorego
umieszcza sie stabilizator plomienia. Za stabilizatorem znaj-
duje si¢ komora spalania dopalacza (w ktdérej przebiega
spalanie) zakonczona dysza o regulowanym przekroju wy-
lotowym.

Konstrukcja dopalacza powinna byé tak zaprojektowana
i wykonana, aby umozliwila spelnienie szeregu istotnych
warunkéw. A oto najwazniejsze z nich:

— stateczne spalanie w szerokim zakresie warunkéw lotu,
tj. na réznych predko$ciach i wysokosciach lotu,

-— niezawodno$¢ zaplonu mieszanki w dopalaczu podczas
rozruchu w réznych warunkach lotu,

— mozliwie niewielkie opory hydrauliczne w dopalaczu.
Opory hydrauliczne w dopalaczach powoduja spadek ciaggu
przecigtnie o okoto 5% podczas pracy silnika bez dopala-
nia w poréwnaniu z silnikiem ze zwyklg rurg wylotowa.

Na rysunku 2 pokazano schemat konstrukeyjny dopalacza
jednego ze wspoblcze$nie eksploatowanych silnikéw. W do-
palaczu tym dyfuzor znajduje sie bezpoSrednio za turbing.
Dyfuzory w dopalaczach projektuje sie¢ tak, aby na jego
wylocie predkos¢ przeptywu byta mozliwie niewielka. Zwy-
kle zawiera sie ona w granicach 120—200 m/sek. Przy wyz-
szych predkosciach przepltywu moze wystapi¢ niepelne,
a nawet niestateczne spalanie. Kat rozwarcia $cianek dy-
fuzora przecietnie wynosi 8—12°. W niektérych konstruk-
cjach, w celu skroécenia dyfuzora, dopuszcza sie nawet 15°,
ale woéwczas S§cianki dyfuzora powinny posiadaé profil
o tworzacych krzywoliniowych (patrz stabilizator centralny
na rysunku 2). Bezpo$rednio za dyfuzorem lub nawet jesz-
cze w jego strefie znajduje sie stabilizator ptomienia, kto-
rego obecno$¢ w dopalaczu jest konieczna do utrzymania
cigglosci spalania.

Dopalacz na rysunku 2 posiada stozkowag komore spala-
nia, ktorej $cianki sg usztywnione szeregiem wreg. Dopala-
cze stozkowe stosowane s3 przewaznie w silnikach ze spre-
zarkami odSrodkowymi. Dopalacze stozkowe charakteryzuja
sie mniejsza dlugoscig niz komory cylindryczne, lecz takze
i wiekszg $rednicg. Opisywany dopalacz wyposazony jest
w wieloklapowg regulowang dysze wylotows. Przymknie-
cie klap, majgce na celu zmniejszenie przekroju wylotowe-
go dyszy, dokonywane jest za pomocg pierS§cienia sterujag-
cego i trzech weciggniké6w hydraulicznych. Przy zwieksza-
niu przekroju wylotowego dyszy wciggniki odsuwaja do ty-
tu pierScien sterujgcy, a odchylanie klap odbywa sie sa-
moczynnie pod dzialaniem ci$nienia wyplywajgcych gazdéw.
Kierunek wyplywu paliwa z witryskiwaczy wirowych jest
przeciwny do kierunku przeplywu gazdéw, co przedluza czas
przebywania rozpylonego paliwa przed strefg stabilizato-
row i umozliwia tym sposobem lepsze odparowanie paliwa.

Rysunek 3 przedstawia schemat konstrukcyjny dopalacza
silnika Rolls-Royce ,,Avon”. Konstrukcja ta jest nieco od-
mienna od pozostalych dopalaczy, gdyz dyfuzor dopalacza

stabilizalor pierscisniony Wregi us2lywniaigce
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Rys. 2. Dopalacz silnika radzieckiego
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stabilizalor centralry

.Rys. 3. Dopalacz silnika Rolls-Royce ,,Avon” R. A, 7

znajduje sie nie bezposrednio za turbina, lecz za do$é¢ diu-
gim odcinkiem rury przediuzajacej. Tak wiec dopalacz sta-
nowi zupelnie oddzielny zespél, co pozwala na stosowanie
tego samego dopalacza na réznych typach samolotdw, roz-
nigcych sie diugo$cia gondoli silnikowej. W koncowej cze-
$ci dyfuzora znajduje sie stabilizator o dosé zlozonej kon-
strukcji, sktadajgcej sie ze stozkowego stabilizatora cen-
tralnego, sko$nie ustawionych zZeber stabilizujgcych i stabi-
lizatora pierScieniowego. Stabilizator centralny posiada kon-
strukcje sitowa, majaca na celu podzielié przeplywajacy
strumienn na duzg ilo$¢ zawirowanych strug, ktére umozli-
wiaja wymieszanie paliwa z gazami i stabilizacje ptomienia.
Wiryskiwacze, znajdujace sie przed stabilizatorami, poda-
ja paliwo w kierunkach prostopadiych do kierunku prze-
plywu strumienia gazéw. Wiryskiwacze rozmieszczone sa
parami — jeden z pary podaje paliwo odérodkowo, drugi —
doSrodkowo w stosunku do osi podiuznej dopalacza. Cy-
lindryczna komora spalania usztywniona jest szeregiem
wreg. Scianki komory w strefie najbardziej narazonej na
dzialanie wysokich temperatur sg izolowane od strefy plo-
mienia ekranem wykonanym z blachy falistej. Szczeliny
powstate miedzy wypuklosciami fal a Scianks komory po-
zwalajg na przeplyw chlodniejszych gazéw, nie bioracych
udzialu w procesie dopalania. Na koncu dopalacza znajdu-
je sie dwuklapowa regulowana dysza. Sterowanie poloze-
niem klap odbywa sie w podobny sposéb jak w dopalaczu
pokazanym na rysunku 2. Silnik R.R. ,,Avon” moze byt
wyposazony w dopalacze o nieco réznigcych sie od siebie
wersjach konstrukcyjnych. Najistotniejsze roznice polegajg
na innych opracowaniach konstrukcyjnych stabilizatoréw,
sposobu ich mocowania w dopalaczu oraz w sposobie roz-
pylania paliwa.

Na rysunku 4 pokazano schemat konstrukcyjny dopalacza
jednego z nowoczedniejszych silnikéw Sredniego ciggu ze
sprezarkg osiowsg. Juz na pierwszy rzut oka widaé wyjatko-
wo zwarta konstrukcje, celowo opracowang z punktu wi-
dzenia eksploatacji. Dyfuzor dopalacza, o wyjatkowo nie-
wielkim kagcie rozwarcia, zakonczony jest ostro S$cietym
stozkiem wewnetrznym, stanowiacym stabilizator centralny,
i przymocowanym do niego za pomoca specjalnie uksztal-
towanych Zeber stabilizatorem pier§cieniowym. Paliwo po-
dawane jest przez wiryskiwacze wirowe umieszczone
w dwbch plaszezyznach — tuz za turbing oraz przed stabi-
lizatorem pierScieniowym. Kierunki wtrysku sg sko$ne
wzgledem kierunku przeplywu strumienia gazéw, Wirys-
kiwacze umieszczone w przedniej plaszczyZnie rozpylajg pa-
liwo wprost na topatki turbiny, co jest rozwigzaniem wyjat-
kowo korzystnym, gdyz paliwo szybciej i lepiej odparowuje,
odbierajac jednocze$nie ciepto od topatek, a powstale pary
sg lepiej przemieszane z gazami wyplywajacymi z turbiny.

N[ryskacze » stabulizator plerscieniony

o o b\ /e, o o e

Dzieki osadzeniu stabilizatora pier$cieniowego blisko przy
stabilizatorze centralnym, powstata do$¢ szeroka warstwa
gazow przy $cianach dopalacza, bez zawirowan, a zatem bez
mozliwo$ci powstania w niej pltomienia. Tak opracowana
konstrukcja umozliwia utrzymanie temperatury $cianek w do-
puszczalnych granicach bez stosowania ekranéw izoluja-
cych ptomien od $cianek. Zewnetrzne blachy ekranujgce do-
palacza, pokazanego na rysunku 4, majg znaczenie izolujace
kadlub samolotu od gorgcych §cianek dopalacza. Stosunko-
wo krotki dopalacz jest zakoficzony wieloklapowsg dysza
o regulowanym przekroju w spos6b identyczny, jak w do-
palaczu pokazanym na rysunku 2. Mechanizm sterowania
klapami obudowany jest specjalnie uksztaltowang owiewka.
Ksztalt jej i polozenie wzgledem dyszy wylotowej dopala-
cza pozwala na wykorzystanie zjawiska ejekeji w celu wy-
muszenia przepltywu powietrza chlodzacego silnik i dopa-
lacz. W celu zapewnienia niezawodnos$ci rozruchu dopalacza,
zwlaszeza w lotach wysoko§ciowych, we wnetrzu stabiliza-
tora centralnego znajduje sie ,.,gaZnik”, do ktérego dopro-
wadza sie uprzednio przygotowang mieszanine paliwa z po-
wietrzem. W czasie rozruchu najpierw nastepuje zapion
mieszanki w ,gazniku”, a nastepnie — od wydobywajgcego
sie z jego gardzieli plomienia — zapala sie mieszanka pal-
na za stabilizatorami, przygotowana przez podstawowy
uklad zasilania.

Na rysunku 5 przedstawiono schemat konstrukcyjny do-
palacza silnika francuskiego SNECMA ,,Atar”. Dopalacz po-
siada podw6jny dyfuzor o réznych katach rozwarcia. W tyl-
nej cze$ci przedniego dyfuzora ostro $ciety stozek we-
wnetrzny stanowi stabilizator centralny. W $rodkowej cze-
$ci dyfuzora tylnego znajdujg sie przesunigte wzgledem
siebie pierScienie stabilizatoréw. Z obydwéch pierScienio-
wych stabilizatoré6w wystaja wysuniete do przodu wirys-
kiwacze, z ktérych paliwo wydostaje sie w kierunku prze-
ciwnym do kierunku przeplywu gazdéw. Sposéb i miejsce
zamocowania wtryskiwaczy w dopalaczu silnika ,Atar”
przyporninaja dopalacz pokazany na rysunku 2. Scianki do-
palacza w strefie najbardziej narazonej na dziatanie plo-
mienia oslonieto §ciankg ekranujgca, polaczong ze $cian-
kami dopalacza szeregiem wreg usztywniajgcych. Catosé tej
strefy stanowi konstrukeje bardzo sztywng ze wzgledu na
dwuwarstwowe jej wykonanie., Dwuklapowa regulowana
dysza wylotowa sterowana jest i blokowana w réinych po-
lozeniach wciggnikami hydraulicznymi. Calty dopalacz osto-
niety jest owiewkg zmniejszajgcg napromieniowanie cieplne
gondoli silnika i znajdujgcych sie w niej urzadzen i insta-
lacji. Odpowiednio uksztaltowane zakonczenie owiewki za-
pewnia wymuszenie przeplywu droga ejekcji. Niektore sil-
niki ,,Atar” posiadajg dopalacze wyposazone w potréjny
stabilizator pierscieniowy.

POwLBlrZe pzeréc[eﬁ\ sterujgcy Omiewka

ekran

2ebro mocuyqce-
=stabilizalor

slabilizalor
centralny

A
I \

TT~ntryskinacz rozruchowy

TL-19653-4 klapy

Rys. 4. Dopalacz wspélezesnego silnika radzieckiego
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Rys. 5. Dopalacz silnika SNECMA , Atar” 100 G

b. Regulowane dysze wylotowe

Dysze regulowane dzieli sie na dwa rodzaje: dwuklapowe
i wieloklapowe !). Poniewaz obydwa rodzaje posiadaja swo-
je indywidualne zalety i wady, dlatego obydwa znajduja
prawie jednakowo szerokie zastosowanie.

Na rysunku 6 pokazano dwuklapowg dysze regulowang
silnika ,,Avon” R.A.7, Na goérnej czeSci rysunku pokazano
klape w potozeniu odpowiadajacym minimalnemu prze-
krojowi wylotowemu dyszy, na dolnej czeSci rysunku —
klape w poloZzeniu maksymalnie otwartym. Zmniejszanie
przekroju wylotowego, tj. przymykanie klap, odbywa sig
wskutek ruchu pierS$cienia sterujgcego do przodu silnika (na
rysunku — w lewo). Otwieranie odbywa sie pod dzialaniem
na klapy ci$nienia wyptywajacych z dyszy gazbéw przy jed-
noczesnym, sterowanym wciggnikami, odsuwaniu ku tylo-
wi pierScienia sterujgcego. Przesuwanie pierS$cienia w do-
palaczu silnika R.A.7 odbywa sie za pomocca czterech weigg-
nikéw pneumatycznych, sterowanych wspdlnie zaworem
elektromagnetycznym.

Rysunek 7 przedstawia schemat konstrukeji dyszy wielo-
klapowej jednego ze wspobiczesnych silnikéw. Sterowanie
polozeniem klap odbywa sie podobnie, jak w poprzednio
omawianym przykltadzie. Na dolnej czeSci rysunku pokaza-
no klapy w potozeniu najmniejszego przekroju dyszy wylo-
towej, na gornej czeéci— w potozeniu maksymalnie otwar-
tym. Konstrukcja wieloklapowa ma te zalete, ze w kazdym
potozeniu zachowany jest przekrdj prawie kolowy. Ksztalt

) Istnieja roéwniez bardziej skomplikowane dysze dopalaczy,
a mianowicie regulowane dysze zbiezno-rozbiezne, stosowane np.
na silnikach De Havilland ,,Gyron Junior’” DGJ.10 i General Elec-
tric J79 (przyp. redakcji).

plerscien steru/gcly oS obratu klop

Kklapy

!
TL~-11/63-6 . ,
/ oklaaaina grofitora

Rys. 6. Regulowana dysza silnika R. R. ,,Avon” R. A. 7

334 TECHNIKA LOTNICZA NR 12/1963

krawedzi dyszy wylotowej jest tym Dbardziej zblizony do
ksztaltu kolowego, im wigksza jest ilo§¢ klap. W istniejag-
cych konstrukcjach ilo§¢ klap jest bardzo rézna i zawiera
sie w granicach od 8 do 24. Szczelno$é na powierzchniach
styku sasiednich klap zalezy od wielko§ci przekrycia 4
(patrz rysunek 7). Praktycznie dopuszcza sie minimalne
przekrycie A;mip = 10 mm, maksymalne przekrycie zalezy od
iloSci klap i przy ich malej iloSci moze siegaé nawet
Amax =50 mm. Pamietajgc, ze: minimalny obwéd przekroju
wylotowego: 7 Dmin = 2 (@ — Amax

maksymalny obwdd wylotowego: @ Dnax = 2 (@ — Amin

gdzie:
z — ilosé klap,
a — caltkowita szeroko$é jednej klapy,

mozna ulozyé zwigzek miedzy iloscig klap, wymaganymi
$rednicami przekrojow wylotowych dyszy oraz wielkoScia-
mi przekryé:

7 (Dmax = Dmin)

Amax - Amin

Klapy dopalacza, jak i cale dopalacze, wykonuje sie
z blach zarowytrzymalych o grubo$ciach rzedu 0,6—1,2 mm.
Klapy, jako elementy poddawane obcigZeniom zginajacym
w bardzo wysokich temperaturach (podczas pracy dopala-
cza klapy omywane sg prawie bezposrednio ptomieniem),
bywajg czgsto silnie Zebrowane (patrz rysunek 7). Oddziel-
ne czesci, sktadajace sie na klape, sg polaczone przewaznie
za pomocy zgrzewania.

PierScien sterujacy w miejscu styku z klapami posiada
porowata powierzchnie pokrytg warstwg specjalnie przygo-
towanego grafitu.

W zaleznoSci od sposobu sterowania silnikiem, klapy mo-
ga miet dwa Dblokowane polozenia (majmniejsza S$rednica
dyszy — dopalacz niepracujacy, najwieksza S$rednica dy-
szy — dopalacz pracujacy) lub kilka potozen blokowanych,
a nawet regulacje ciggla ?).

%) Regulacje ciagla dyszy stosuje sie w przypadku dopalacza
z ciagla regulacjg stopnia dopalania, jak np. dopalacz silnika Ge-
neral Electric J85 (przyp. redakeji).

pLerscien sterujacy

TL-11/63-7

Rys. 7. Regulowana dysza jednego ze wspdiczesnych silnikéw ra-
dzieckich



c. Zasilanie

Podawanie paliwa do dopalaczy odbywa sie najczeSciej za
pomoca wiryskiwaczy wirowych. Wiryskiwacze umieszcza
sie w ten sposéb, aby proces odparowania mozliwie catko-
wicie zakonczy! sie do momentu osiggniecia stabilizatorow.
W celu zapewnienia prawidlowej pracy dopalacza w KkKaz-
dych warunkach lotu (zwtaszcza przy stopniowej pracy do-
palacza) stosuje si¢ podwdjny szereg wiryskiwaczy (patrz
rysunek 4) o regulowanych wydatkach paliwa w kazdym
z szeregbw. Odlegto$¢ miedzy wiryskiwaczami dobiera sie
tak, aby obszary plomienia poszczegblnych wtryskiwaczy
nie przekrywaly sie wzajemnie. Odleglos¢ ta zalezy, miedzy
innymi, od kata rozpylenia paliwa, od wysuniecia wiryskiwa-
czy przed stabilizatory itd. Rysunek 8 przedstawia rozmie-
szczenie wiryskiwaczy w dopalaczu, podobnym do pokaza-
nego na rysunku 2. Odleglo$¢ d miedzy witryskiwaczami
jest r6zna w réznych dopalaczach i zawiera sie najczeSciej
w granicach 50—100 mm, a liczba wtryskiwaczy przecietnie
wynosi 20—30. Wiryskiwacze bywaja niekiedy podwéjne,
w tym sensie, ze podaja jednocze$nie paliwo w dwoch kie-
runkach, np. wtryskiwacze dopalacza pokazanego na rysun-
ku 3 lub wtryskiwacze na rysunku 9. Oprocz podstawowego
ukltadu zasilania, kazdy dopalacz wyposazony jest w rozru-
chowy uklad zasilania oraz w rozruchowe urzgdzenia za-
ptonowe. Zapalenie mieszanki w dopalaczu przy tempera-
turze za turbing réwnej 650—720 °C i przy prawidlowo roz-
pylonym paliwie jest mozliwe bez dodatkowych urzadzen
zaptonowych. Jednakze w warunkach lotu na duzych wy-
soko$ciach konieczne jest Zrédlo zaplonu w postacinp. iskry
elektrycznej. Bardzo dobry rozruch na duzych wysoko$-
ciach uzyskuje sie wykorzystujgc podczas rozruchu plomien
wydostajacy sie z ,gaZznika” (patrz rysunek 4), odizolowa-
nego od strefy duzych predko$ci strumienia. W ,gazniku”
zaplon mieszanki odbywa sie za pomocg iskry elektrycznej.

| | &
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Rys. 8. Objete plomieniem obszary wokol wiryskiwaczy

d. Stabilizatory ptomienia

Stabilizatory plomienia stanowia bardzo istotny i odpo-
wiedzialny element konstrukcyjny dopalacza. Spalanie
w atmosferze silnie zanieczyszczonej spalinami, jak to ma
miejsce w dopalaczach, jest mozliwe tylko wtedy, jeSli
predko$é przeplywu nie przekracza 15—20 m/sek. Obecnos¢
stabilizatora umozliwia osiggniecie tak niewielkich pred-

ko$ci przeplywu, wprawdzie tylko lokalnie, ale pozwala to ‘

na podirzymanie cigglosci spalania w czasie pracy Ei(?pa}a-
cza. Stabilizatory maja najeze$ciej konstrukcje pierscienio-

wa pojedynczg (rysunki 2, 3, 4) lub podwdéing (rysunek 5),
jednakie w silnikach o duzych ciagach spotyka sie nie-
kiedy stabilizatory potréjne lub nawet poczwérne. Role sta-
bilizatora spelnia réwniez ostro $ciety stozek wewnetrzny
dyfuzora (np. rysunek 2) lub specjalnie uksztaltowany sta-
bilizator wewnetrzny (rysunek 3). Niejednokrotnie stabili-
zator wewnetrzny jest polaczony ze stabilizatorem pierscie-
niowym szeregiem specjalnie uksztaltowanych zeber stabi-
lizujgcych (rysunki 3, 4). Stabilizatory pierscieniowe po-
krywaja przecietnie 14—23%% catkowitej powierzchni na
wlocie do komory spalania dopalacza.

Stabilizatory pier§cieniowe wykonywane sa z blach za-
rowytrzymalych, ich przekr6j poprzeczny ma ksztalt katow-
nika o kacie miedzy jego ramionami wynoszacym (we-
dh}g pomiaréw statystycznych) przecietnie 30—45°, W nie-
kto.rych przypadkach, w celu zmniejszenia predkosci osio-
wej w dopalaczu, mocuje sie na zewnetrznym obwodzie
stabilizatora pier§cieniowego szereg kierownic zawirowuja-
cych. Stabilizatory z takimi kierownicami pokazano na ry-
sunku 9; przed stabilizatorem znajduje sie przewdd pali-

>7\

pr2enod palivory

kierownice

TL-14/63-9
Rys. 9. Stabilizator z kierownicami zawirowujgcymi dopalacza
silnika R. R. ,,Avon” R. A. 7
L: . -

wowy z wywierconymi w nim otworami kalibrowanymi,
stanowigcymi dysze wtryskowe paliwa. Na rysunku strzat-
kami zaznaczono kierunki wyplywu strug paliwa.

Mocowanie stabilizatoréw pierscieniowych we wnetrzu
dopalaczy wymaga specjalnej uwagi ze wzgledu na znaczne
temperatury, do jakich nagrzewaja sie stabilizatory pod-
c¢zas pracy. Na rysunku 10 przedstawiono dwa rézne sposo-
by mocowania stabilizatoréw w dopalaczach wspoiczesnych
silnikéw radzieckich. W lewej cze$ci rysunku pokazano
przyklad mocowania stabilizatora do zeber, mocujgcych
stozek wewnetrzny za pomoca pretéw przegubowych, co
umozliwia swobodne odksztalcenia cieplne stabilizatora
pierS$cieniowego. W prawej czeSci rysunku 10 przedstawiono
schemat konstrukcji cienko$ciennej, a wiec wiotkiej, umoz-
liwiajgce] odksztalcenia cieplne w ramach lokalnych od-
ksztalcen — przewaznie sprezystych. Stabilizator pierScie-
niowy polgczony jest ze stabilizatorem centralnym szere-
giem zeber z cienkich blach o. katownikowym przekroju
poprzecznym, Zebra te wywieraja réwniez dzialanie sta-
bilizujace. Caly zespdl stabilizatoréw stanowi jedna ca-
10§¢ i jest mocowany do zewnetrznych $Scian dopalacza za
pomocg czterech Zeber mocujacych.

Na rysunku 11 pokazano dwie wersje konstrukcyjne mo-
cowania stabilizatoréw silnika R. R. ,,Avon”. W lewe] cze$-
ci rysunku stabilizator centralny stanowi calo$¢ ze stabi-
lizatorami sko$nymi (patrz rysunek 3) i trzema zZebrami,
mocujacymi cato$¢ do §cian dopalacza. Stabilizator pierScie-
niowy zamocowany jest do ftych Zeber trzema przegubo-
wymi wieszakami. W prawej czeSci rysunku 11 pokazano
wersje konstrukcji, w ktérej stabilizator centralny, pier-
Scieniowy i stabilizatory sko$ne stanowig calosé. Caly ze-
sp6l jest zamocowany do Scianki zewnetrznej dopalacza,
wzmocnionej wregg, za pomoca szeSciu przegubowych wie-
szakéw. .
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e. Konstrukcja polgczenn w dopalaczu

Odcinki rurowe dopalaczy lgczy sie ze sobg w ten sposéb,
aby umozliwi¢ swobodne odksztalcenia cieplne. Dopalacz za-
mocowany jest zwykle jednym koncem do korpusu turbiny

stabilizalor

stabilizator pierscieniony '
pierscieniony

2ebra mocuygce-
-stabiliealory

TL-11/63-10

10. Przyklady réznych sposobéw mocowania stabilizatoréw
pierscieniowych w dopalaczach silnikéw radzieckich

2ebra stabilizalora
WewWnelrznego

Rys.

(lub do zamocowanej na sztywno do korpusu turbiny dyfu-
zorowej czeSci dopalacza), a drugim koncem podparty jest
swobodnie (co odpowiada pojeciu ,,podpora gtadka”) w spe-
cjalnej prowadnicy, przymocowanej do wzmocnionej wregi
gondoli silnikowej.

nieszak stabiiaator skosny

2ebra mocujgce TL-11/63-11

Rys. 11, Przyklady mocowania stabilizatoré6w w rdéznych wersjach

dopalacza silnika R. R. ,,Avon’® R, A, 7

Ze wzgledu na znaczng dilugo$¢ dopalacza, jego odksztal-
cenia cieplne i mozliwosci dokladno$ci wykonania wszyst-
kich czeSci, polaczenie dopalacza z korpusem turbiny sil-
nika powinno zapewnia¢ mozliwo§¢ przesunie¢ zaréwno
wzdluznych, jak i katowych. Przesuniecia tego rodzaju za-
pewniajg polaczenia przegubowe pokazane na rysunkach
12 i 13. Na uwage zasluguje prostota konstrukecji i mon-
tazu rozwigzania pokazanego na rysunku 12. Polgczenie
obu cze$ci ze sobg odbywa sie przez nalozenie kolnierza
dopalacza na kuliscie uksztaltowany wystep, przymocowany

srubiyy 2lgezne

V)

TL-11/63-12

Rys. 12.

Przegubowe polaczenie dopalacza z korpusem turbiny
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do korpusu, i przykrecenie Srubami kilku (np. trzech) pty-
tek. Konstrukecja pokazana na rysunku 13 posiada w obu
kolnierzach odpowiednie wyciecia, ktére po zlozeniu nalezy
przesuna¢ wzgledem siebie (tj. obréci¢ wzgledem osi sy~
metrii dopalacza) o polowe podziatki wystepdéw i zabloko-
wat polozenie $rubami.

|
|
|

Rys. 13. Przegubowe polgczenie komory spalania dopalacza z czes-
cig dyfuzorowg

podzialka

TL-11/63-15
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f. Stosowane materiatly

NajczeSciej stosowanymi materialami na poszczegblne
czeSci dopalacza sg niklowochromowe stopy zarowytrzyma-
te typu ,,Nimonic”. W zalezno$ci od charakteru pracy i wy-
maganej zywotnosSci odpowiedniego elementu stosuje sie
rowniez stale z grupy kwasoodpornych, ktére majg dosta-
teczng wytrzymalo$¢ w podwyzszonych temperaturach i sg
odporne na dzialanie korozyjne spalin. W niektérych przy-
padkach zabezpiecza sie material przed utlenianiem i ero-
zjg przez pokrycie go np. tlenkiem glinu lub specjalnymi
zarowytrzymalymi emaliami o barwach nie wulegajacych
zmianie, nawet przy bardzo dlugotrwatej eksploatacji.

4. Obliczenia wytrzymaloSciowe

Obliczenia wytrzymalosciowe przeprowadza sie przede
wszystkim dla samej komory spalania dopalacza jako
cienkosciennej konstrukeji o duzych wymiarach geometrycz-
nych, ktorej groza zaré6wno odksztalcenia lokalne, jak i ca-
toSci. Obliczenia przeprowadza sie réwniez dla wszystkich
polgczen kolnierzowych, regulowanych klap, pierscieni itd.
Tutaj zostang jedynie opisane obliczenia komory spalania
dopalacza jako roéznigce sie zasadniczo od innych (,klasycz-
nych”) metod obliczania cze$ci maszyn.

a. Obcigzenia dzialajgce

Dopalacz silnika obcigzony, jest dzialajgcym na jego
Scianki obcigzeniem cigglym, wyniklym z réznicy ci$nienia
panujacego we wnetrzu dopalacza oraz ci$nienia catkowi-
tego, panujgcego w gondoli silnikowej. Podczas pracy sil-
nika wyzsze jest ciSnienie wewnatrz dopalacza, co moze
by¢ grozne dla calo$ci Scianek jedynie w warunkach nie-
statecznej pracy silnika i silnej pulsacji ci$nienia. Nato-
miast w locie nurkowym samolofu i pracy silnika na ,ma-
lym gazie” wyzsze jest ci$nienie na zewnagtrz dopalacza,
przy czym dla okotodzwiekowej predkosci lotu przy ziemi roz-
nica ciSnien na Sciankach siega prawie 1 kG/cm? Przypa-
dek takich warunkéw obcigzenia grozi utratg statecznoSci
$cianek dopalacza i jego zgnieceniem. :

CiSnienie, przy ktérym nastepuje w danych warunkach
utrata stateczno$ei powloki, nazywane jest ciSnieniem kry- .
tycznym. Warto§¢ ciSnienia krytycznego jest tym mniej-
sza, im wyzsza jest temperatura S$cianek dopalacza, gdyz
zmniejsza sie¢ woéwezas modut Younga E. Temperatura $cia-
nek dopalacza podczas jego pracy zaleZzy od infensywnoSci
chlodzenia i usytuowania strefy plomienia w dopalaczu.
W istniejgcych konstrukcjach temperatura $cianek nie prze-
kracza 600—650 °C.

b. Wyznaczanie ci$nienia krytycznego

W powilokach walcowych z przyspawanymi na ich kon-
cach sztywnymi kolnierzami, ktére zapewniajg utrzymanie
ksztattu kolowego na koncach powlok, odksztalcenie two-






dopalacza nie powinien natychmiast przestawia¢ silnika na
»maly gaz” jezeli predkos$¢ samolotu jest wigksza od pew-
nej dopuszczalnej predkosci (np. 700 km/godz); niektére
przepisy zakaz ten formultuja w inny sposéb — podczas
lotu z predkoscig maksymalng predkos¢ obrotowa silnika

Lop=L.

L/

S

Srodek cie2kosci scianki i Hrege
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Rys. 16. Schemat zmiany rzeczywistych wymiaréw $cianek i ksztal-
tu geometrycznego dopalacza na wymiary zredukowane

nie powinna by¢ mniejsza niz 75% maksymalnej predkosci
obrotowej. Ograniczenia te w praktyce nie zezwalajg pilo-
towi na natychmiastowe przejscie w lot nurkowy po wy-
lgczeniu dopalacza. Jest to konieczne ze wzgledu na to, ze
$cianki dopalacza podczas jego pracy rozgrzewajg sie tra-
cac swoja sztywnos$¢é do tego stopnia, Ze dopalacz moglby
ulec zgnieceniu pod dzialaniem ci$nienia, jakie panuje
w gondoli silnikowe]j, jezeli ci$nienie we wnetrzu dopala-

Mgr inz. R. SOBCZAK

cza spadloby ponizej wartoSci dopuszczalnej. W eksploa-
tacji ogranicza sie takzZe, prawie zawsze, czas nieprzerwa-
nej pracy dopalacza (rzadko przekraczajacy 10 min). Ogra-
niczenie to jest réwniez spowodowane mozliwoScia prze-
kroczenia dopuszczalnych temperatur stabilizatora, klap
regulowanej dyszy i Scianek. Przegrzanie elementé6w dopa-
lacza prowadzi do odksztalcen trwatych, ktérych wielkosé
jest ograniczona ze wzgledu na mozliwosci zaklécen pracy
dopalacza lub nawet silnika jako cato$ci (w przypadku np.
zaburzen w prawidlowej pracy klapy regulowanej dyszy).

W czasie kontroli okresowych obstuga naziemna samolotu
powinna sprawdzaé¢ stan $cianek dopalacza. Niewielkie na-
wet wgniecenie moze sta¢ sig przyczyng powainego uszko-
dzenia dopalacza, gdyZz moze ono by¢ zZrédlem lokalnego wy-
boczenia. Wnikliwa kontrola naziemna pozwala wykryé
w pore drobne uszkodzenia i dokona¢ wymiany. Ciggla kon-
trola stanu dopalacza podczas eksploatacji pozwala niejed-
nokrotnie znacznie przediuzyé jego gwarancyjny okres pra-
¢y, przecietnie nie przekraczajacy 5—10%¢ czasu pracy sil-
nika.
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Przyrzady i uktady giroskopowe

(dokonczenie)

Elektryczne elementy automatyki lolniczej reprezento-
wane byly w Farnborough w bardzo szerokim asortymencie
w stoiskach wielu firm. Ze wzgledu na olbrzymig ilos§é nie
spos6b w ramach artykulu omoéwi¢ je bardziej szczegdlowo,
dlatego ograniczono sie tylko do zestawien tabelarycznych
elementéw, produkowanych przez najbardziej znane firmy
(tabele 1, 2 i 3).

Firma Teddington Aircraft Controls Ltd (Merthyr Tydfil,
South Wales) wystawita duzy asortyment réznego typu po-
tencjometrow, charakteryzujgcych sie wysoka odpornoscia
na korozje, minimalnym oporem elektrycznym w poloze-
niu zerowym, duzg zywotno$cia, wyscka dokladno$cia, ni-
skim poziomem szumoéw.

Potencjometry typu GAA — toroidalne, jednoobrotowe.
Cechuje je duza réznorodnoéé charakterystyk wyjsciowych
(przez odpowiednie uksztaltowanie karkaséw) i zakresow
oporéw. Istnieje mozliwos§¢ zastosowania dowolnej ilosci
odczepdw poprzez dolutowanie do dowolnego (pojedynczego)
zwoju dodatkowych wyprowadzen (nawet przy Srednicy
drutu @ 0,025 mm). i

Podstawowe dane techniczne:

liniowo§é — min. 0,15%
selektywnos$é -— min. 4 zwoje/1°
moment tarcia — okolo 21 Gem
moc — 2 W

zywotnosé — 2 X 106 cykli pracy
zakres $rednic — 12,7 do 39,7 mm..

Potencjometry typu GAB pierscieniowe, wicloobrotowe.
S.zczotka porusza sie wzdluz zwojow — co zapewnia duza
cigglod¢ napiecia wyjsciowego (wyjscie niestopniowe) i do-
ktadno$¢ — wykonujace 40 obr. na jeden obrét walka
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napedowego. Produkowane sa w wielu wersjach (charak-

terystyki liniowe, nieliniowe, ro6zne warto$ci opornosci,
rézne rodzaje zamocowan).

Podstawowe dane techniczne:
standartowy zakres opornos$ci — 2 do 250 £,
moc — 3 W,
temperaturowy wspotczynnik dokladno$ci — 0,00024 Q/Q/
/1°C przy R > 50 A/obr, 0,0006 2/Q/1°C przy R <50 Q/obr,
maksymalna szybko§é watka wejsciowego — 300 obr/min,

ruchowy moment tarcia 26,6 Gcm,
liniowo$é +0,1%,

zywotnosé — 1.106 pelnych cykli,

zakres temperatur — —54°C do +71°C,
wymiary gabarytowe — @ 45,72 X 55,3 mm,
ciezar — 1134 G.

Potencjemetry typu GAC — wzdluzne (o liniowym ru-
chu, wejsciowy) wykonywane sg réowniez w wielu wersjach
(z charakterystyka wyj$ciowa liniowg, nieliniowa, z jed-
nym lub dwoma niezaleznymi opornikami). Watek napedo-

~wy moze si¢ swobodnie obraca¢, co nie ma wplywu na
napiecie wyjsciowe. Jest przewidziana mozliwos¢ zewne-

trznego elektrycznego zerowania w granicach 0,5 mm.
Walek napedowy moze byé odciagany sprezyng zwrotng
(np. przy pracy w ukladach krzywkowych).

Podstawowe dane techniczne:
zakres skokéw stopniowany w granicach: 6,35 do 254 mm
co 6,35 mm, 25,4 do 127 mm, co 12,7 mm;
zakres opornosci stopniowany w granicach:

100 2 do 1000 2 ro 50 2,

1000 £ do 10000 £2 co 500 L2,
10 000 £2 do 100 000 £ co 5000 £2.



czulo§é — 0,05 mm i 0,12 mm w zaleznoSci od skoku

i oporno$ci ; )

prad — 5 do 70 mA w zalezno$ci od skoku i opornosci;

liniowo$¢ — min. £0,5% na calym zakresie;
zywotno$¢ — 1.108 cykli pracy;
zakres temperatur — —55°C do +65°C;

ciezar — 1134 G do 1984 G;

wymiary gabarytowe — 31,88 X 31,88 X 41,15 mm (bez wy-

stajgcego konca watka).

A 8 i_A . B ) A 8
£ £ f
______ — C = - _TC % - :""‘"'—"—“C
Szkic gaborylowy dlg Szkic gabarylowy dla Szkic gabarylowy dlo
Nr07i 08 Nr 10,115, 18 Nr P100
. IL-2263 R0

Rys. 10. Rysunek dla odczytania poszczegélnych wymiaréw serwo-

elementéw wg zapisu kodowego

Vactric Control Equipment Ltd.
Garth Road, Morden, Surrey

Potencjometry GAD toroidalne, jednoobrotowe charak-
teryzujg sie malymi wartoSciami momentéw oporu ruchu
(0,216 do 0,576 Gem), co osigghnieto gtéwnie drogg odpo-
wiedniego doboru lozysk. Wykonywane sg, jak i omawiane
wyzej, w réznych wersjach funkcjonalnych.

Dane techniczne:
oporno$é — 250 2 do 25000 £,
pobdér prgdu — 9 do 81 mA w zaleznoSci od zakresu,
moc — 1,63 W,
liniowoé¢ — w granicach 0,5% na calym zakresie,
czutosé — 0,06 do 0,3% w zaleznoSci od zakresu,
temperatura pracy — —54°C do +71°C,
moment bezwladnoéci ukladu ruchomego — 0,03658 Gecm?,
ciezar — 17 G,
wymiary gabarytowe — ¢ 25,6 X 42,07 mm (bez zewnetrz-
nej cze$ci walka).

Poza wyzej wymienionymi, wiele réznych firm prezen-
towalo szereg innych elementéw obwodéw automatycznej
regulacji i sterowania takich, jak wzmacniacze, miniatu-

Tabela 1a

Elementy pradu zmiennego

Zasilanie ) Wymiary
;‘ Bol wE A
B » o a
[TR=R I S S @& . o]
Typ £25| 2% apieci oRY| £3 & S
S¢a| 28 ;\zras]ioll;nil: ggglreecsia 8gz| gi s @ A B c D E
ZNa| $B 082} B0 =8 (&) (z zacis-
(@)=} kami)
cls V/1 faze v obrmin| Gem w G mm
Silniki wykonawcze 07 400 26 626 8000 12 0,30 26 8.62 31,39 16,25 - 3,162
08 400 26 10—26 6200 2 0,55 48 9,52 26,81 19,43 — 3,162
10 400 26 10—60 6200 21 0,49 42 9,52 21,70 24,18 —_ 3,162
11 400 115 20—180 6200 40 1,00 110 9,52 3,75 27,43 43.64 3,162
11 50 35 6—35 2500 40 0,43 110 9,52 31,75 27,43 43,64 3,162
15 400 115 20—180 4800 104 1,50 200 11,11 — 39,96 43,64 4,483
15 50 115 20—115 2500 100 0,70 200 11.11 — 39,96 43,64 4,483
18 400 115 20—180 4800 170 2,50 350 14,27 — 44,91 49,61 4,483
18 50 230 20—230 2500 170 1,30 350 14,27 - 44,91 49,61 4,483
Silniki synchroniczne 11 400 115 20—180 8000 12 1,00 110 9,52 | 31,75 27,43 | 43,64 | 3,162
11 60 35 6—35 1000 12 0,12 110 9,52 31,75 27,43 43,64 3,162
11 400 200/115 3 & — 12000 12 1,50 110 9,52 31,75 27,43 43,64 3,162
10
Silnik wykonawczy 2200
ttumiony 11 400 115 20—180 do 40 — 160 9,52 55,55 27.43 64,44 3,162
5500
silnik tachogenerator 08 400 26 626 6000 21 0,55 82 9,52 | 50,80 19,43 — 3,162
10 400 26 10—60 6000 21 0,49 .. 1o 9,52 38,00 24,18 — 3,162
11 400 115 20—180 6000 40 1,00 200 9,52 60,33 27,43 71,42 3,162
15 400 115 20—180 4500 104 1,50 400 11,11 — 36,96 84,12 4,433
silnik tachogenerator
z kompensacjg term. 11 400 115 20—180 6000 40 1,00 235 9,52 — 27,43 76,47 3,162
Silnik indukeyjny 11 400 200/115 3 @ — 11200 80 4,0 110 | 9,52 | 81,75 | 27,43 43,64 | 3,162
10 przy
8000
obr/min
1* patrz rys. 10
Tabela 1b
Elementy pradu statego
Vactric Control Equipment Ltd.
Garth Road, Morden, Surrey
N ;%_955 e %" Wymiary
NT Zakr. L. T oM 5
Typ szkicu napiecia Napiccie = | g a o 8
gab. 1) : ¢S5 S¥ ) o K A B c D E
mot| =a e} = O
v v obr/min [obrimin| Gcm w G mm
Silniki wykonawecze P. 100 . 6—100 6,12 i 28 9000 6400 80 5,2 130 | 12,70 53,98 | 33,40 - 3,042
07 6—28 6,12 1 28 13000 8000 30 2,4 40 9,52 39,62 16,25 — 3,162
08 6—28 6,12 i 28 8500 5000 50 2,5 70 9,52 44,45 19,43 — 3,162
11 6—100 6,12 i 28 8500 5000 120 6,1 150 9,52 50,80 27,43 — 3,162
15 6—100 6,12 i 28 7500 5000 220 11,3 315 11,11 57,15 36,96 - 4,483
18 6—400 6,12 1 28 7000 5000 325 18,7 480 14,27 63,50 44,91 — 4,483
1) patrz rys. 10.
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Tabela 2a

Tabela 2c¢

Sperry Gyroscope Company Ltd.
Great West Road, Brentford, Middlesex, England

Sperry Gyroscope Company Ltd.
Great West Road, Brentford, Middlesex, England
Selsyny
Nap. Zzasi-
5 g.o lania
Z © Okreslenie Oznaczenie S
N
@ Stojan |Wirnik
i 2 3 4 5
05 Nadajnik selsyna transformat. 5CX/4SL 11,8 6,3
05 Odbiornik transformatorowy |5CT/4SL 11,8 6,3
11 Nadajnik selsyna transformat.|11CX4a 90 115
11 Odbiornik transformatorowy [11CT4a 90 115
11 Nadajnik selsyna transformat.{26ViICX4a 11,8 26
11 Odbiornik transformatorowy |[26VIICT4a 11,8 26
11 Nadajnik roéznicowy selsyna
transformatorowego 26VIICDX4da 11,8 11,8
11 Nadajnik selsyna wykonawczy|11TX4a 90 115
11 Odbiornik selsyna wykonaw. |11TR4a 90 115
11 Nadainik selsyna wykonawczy|26VIITX4a 11,8 26
11 Odbiornik selsyna wykonaw. |26VIITR4SL 11,8 26
11 Transformator obrotowy )
(sinus-cosinus) 11RS4a 0/40 0.40
15 Lgcze selsynowe transforma-
torowe nadainik-odbiornik [15CX/CT4SL 15 1,4/0
15 Nadajnik roéznicowy selsyna
transformatorowego 15CX4SL 15 15
15 P.agcze selsyncwe wykonawcze
nadajinik~odbiornik 15TX/TR4SL 90 115
15 Transformator obrotowy
(sinus-cosinus) 15RS4a 0/60 0,60
15 Transmormator obrotowy zc
sprzezenicm zwrotnym 15RSF4SL 0/40 0/40
Nadajniki indukcyjne tabela 2b
ZaKkres przes.
05 Przetwornik obrotowy C5RPO & 300
11 Przetwornik obrotowy 11RPOa + 300
11 Przetw. obr. (dla wys. temp.)|11RPOb 2 300
11 Przetwornik liniowy 11LPO/30 4 0,762 mm
11 Przetw. liniowy (dla wysokiej
temperatury) . 11LPC6 + 0,762 mm
Tabela 2b
Silnik 400 Hz
08 08AY (dlugi) zebnik 20
08 08 (krotki) zebnik 26
1 | 11A zwykly 115
11 11AX zebnik 115
11 1B zwykly 40
11 11BX zebnik 40
11 11C zwykly 20
11 11CX zebnik 20
- Silnik calk. pr. st. zwykly magnes staly

rowe glowice redukeyjne, silniki elektryczne i hydraulicz-
ne (hormalne i z nadajnikami sprzeZenia zwrotnego) prze-
taczniki, wylaczniki itp. Wiekszo§¢é nowoczesnych, skom-
plikowanych ukiadéw automatycznej regulacji i sterowania
stosowanych tak w samolotach, jak i w rakietach, stanowi
tylko witaSciwg kompozycje tych elementéw, sporzgdzong
w oparciu o odpowiedni schemat blokowy.

Silniki tachogeneratorowe 400 Hz
N1i1rper o ; Zakonczenie Napiecie
szKkicu znaczenie wallka o
gab
8 0BMGAY zebnik 26
11 1IIMGA zwykly 115
11 1IMGAX zebnik 115
11 11MGB zwykly 40
11 11IMGBX zebnik 40
11 11MGC zwykly 20
11 1IMGCX zebnik 20
— — zwykly 50
— 18477—0+ przekiadnia zwykty 50
— AP664721 zebnik 50
— dla wys. temp. zwyktly 50

Uklady giroskopowe

Awaryjny wskaZnik kursu produkeji Ferranti sklada sie
ze wskaznika (1), giroskopu kierunkowego (2) i przetwor-
nicy zasilajgcej (3) (rys. 11). Na rysunku widaé dodatkowo
podlgczony do przetwornicy sztuczny horyzont FH.8 (4).
Informacje kursowe dostarcza wskaznik poprzez wyskalo-
wang w stopniach tarczke, zamocowang bezpoérednio na
walku wirnika selsynu odbiorczego. Pokretlo pozwala
poprzez obrét stojana selsynu zestroi¢ wskazania wskaz-
nika ze wskaznikami busoli magnetycznej. Dziala ono
jednocze$nie jako przycisk szybkiej korekeji giroskopu.
Niebieska lampka ostrzegawcza zapala sie, gdy ramka
zewnetrzna giroskopu odchyli sie bardziej niz o 15° od
polozenia wyjSciowego. W ukladzie moze byt zastosowany
jeden z trzech rodzajow wskaznikéw: FDI/M/A wWy-
miary — ¢ 60,3 X 106,36 mm, pobdér mocy 4,5 W, ciezar —
524 G; FDI/M/B — wymiary ¢ 38,1 X 1127 mm, pobdr
mocy — 15 W, ciezar — 283 G; FDIC — wymiary —
@ 60,3 X 106,36 mm, pobér mocy — 4,5 W, ciezar — 509 G.

Giroskop kierunkowy posiada wysoks stabilno$¢ i mailg
predko$té precesji, zawiera automatyczng kontrole kata
precesji oraz kompensacje magnetyczng, przeciwdzialajg-
ca efektowi obrotu Ziemi. Moze by¢ dostosowany do wpro-
wadzenia magnetycznej korekeji polozenia osi glowne].
Sygnaly wyjSciowe przekazywane sg poprzez Selsyn na-
dawczy. Giroskop kierunkowy wykonywany jest w dwu
wersjach: jako FDS.1 — montowany na wspdlnej podsta-
wie z przetwornicg tranzystorowa typu FLI3A (jak na
rys. 11); w podstawie zamontowane sg obwody sterowania
i korekcji giroskopu; FDS.1A — montowany na 4 amor-
tyzatorach na piycie sterujacej o wymiarach 277 X 277 X
X 35,56 (rys. 12). Busola giromagnetyczna (Gyrosyn Com-
pass — nazwa zastrzezona patentem) produkcji Sperry, typ
CL.6 (rys. 13) zawiera nastepujgce gldéwne zespoty: giro-
skop kierunkowy (9) typu C.L.2,. wzmacniacz busoli (2)
typ C.L.1.A, nadajnik magnetyczny (3), skrzynke kory-
gujaco-sterujacg (4), wskaznik (5) typu C.L.6, serwowzma-
cniacz (6) i skrzynke polgczen (7). W uktadzie mozna wy-
ré7nie dwa obwody: korekeji, ktorego zadaniem jest utrzy-
mywanie osi gtéwnej giroskopu na kierunku wskazywanym

. Tabela 3a
Associated Electirical Industries Ltd.
Aircraft Equipment Group, Coventry, England
Silniki 3-fazowe 115 lub 200 V, 400 c/s. Moc podana przy 11 C¢¢0 obr/min
U . Silnik o chiodzeniu - .
Silnik osloniety o pracy | otwartym dmuchawag — | Silnik osloniety chiodzony Wymiary gabarytowe
przerywanej praca ciagla dmuchawa — praca ciggta -
Typ

Moc ’ ciezar Moc cigzar Moc ciezar Dlugosé %) Srednica

KM l kG KM kG KM kG mm mm
LK 804 0,25 0,6 0,25 0,68 0,18 0,68 89 78,3
LK 808 0,75 0,91 0,5 0,99 0,4 0,36 114,2 78,3
LK 1010 1,23 1.96 0,75 2,1 0,8 2,0 162 71,3
LK 1207 1,6 2,23 1,0 2,8 0,75 2,4 133,3 79,3
LK 1212 3,0 3,00 2,0 2,3 1,50 3,2 168 79,3
LK 1410 4,0 3,50 3,0 3,7 2,0 3,58 155,7 127,0
LK 1610 7,5 4,6 5,0 5,0 3,5 4,71 174,5 152,5
LK 1616 9,0 6,4 5 7,8 6,0 6,6 200,0 141,5
LK 1818 12,5 11,6 10,0 19,3 7.5 10,23 241,5 152,5
) wymiar bez zewnetrznej czesci walka.
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sterujacej, odlacza sie sygnaly z nadajnika magnetycznego
tak, ze informacje do wskaznika dostarczane sg tylko
przez swobodne giro, ktére nawet w bardzo diugich okre-
sach czasu zachowuje wyjatkowo dokladnie polozenie kur-
sowe osi glownej (oczywiscie przy odlgczeniu sygnaléw
z busoli — na giroskop jest réwniez wprowadzana precesja,
kompensujaca wplyw obrotu kuli ziemskiej). W przypad-
kach diugiego rozstrojenia ukladu (z podigczonym nadajni-
kiem magnetycznym) istnieje mozliwosé szybkiego zsyn-
chronizowania go za pomocg recznego pokretla.

Charakterystyka techniczna:

zejScie giroskopu z azymutu, z uwzglednieniem precesji
kompensujacej wplyw skladowej pionowej obrotu kuli
ziemskiej — max. 0,5°/godz., w calym zakresie temperatur
i wysoko$ci, doktadno$é¢ dynamiczna przy pracy z podiaczo-
nym nadajnikiem magnetycznym —— +0,75°;

kompensacja wplywu skladowej pionowej obrotu kuli ziem-
skie] — od 90 °N do 90°S z dokladno$ciag min. 0,5 °/godz;
czulo§é ukiadu — 0,25°;

synchronizacja reczna — z szybko$cig 50°/min;
synchronizacja automatyczna — z szybkoscig 1 do 2°/min;
szybko$§é poziomowania osi gléwnej — 2 do 4°/min;
zasilanie — 115 V, 3 fazy, 400 Hz, 75 VA — przy pracy
normalnej, 115 VA przy rozruchu (jest przewidziana mozli-
wos$¢ zasilania z jednej fazy);

zakres temperatur pracy — —54°C do +71°C;

zakres wysokoSci — 0 do 70 000 st6p (0 do 21 336 m);
ciezar calo§ci — okolo 8,19 kG:

Wymiary gabarytowe i ciezary poszczegélnych zespoldéw:
nadajnik magnetyczny — ¢ kolnierza 121 mm, ¢ puszki
89 mm, calkowita wysoko§é¢ 83 mm, ciezar 0,709 kG:
giroskop kierunkowy — 1843209 X 179 mm, cieZar
3,685 kG; . :
wskaznik — identyczny jak w busoli C.L.6;
skrzynka sterujgca — 146 X 67,36 X 100 mm, ciezar 0,369 kG;
blok wzmacniaczy i zasilania — 62 X 194 X 361 mm, ciezar
2,327 kG.

Autopilot typu lekkiego dla $miglowea firmy NeWmark

Autopilot typu lekkiego dla $migloweca jest ukladem
samostabilizujgcym, wprowadzajgcym stabilizacje w kaz-
dym stanie lotu $miglowca oraz zapewniajacym samoczyn-
ne jego sterowanie dla utrzymania kursu, wysoko$ci i pred-
kos$ci lotu. Zastosowanie. autopilota na S$miglowecu w po-
waznym stopniu zmniejsza ilo§¢ czynno$ci wykonywanych
przez pilota, pozwalajac mu skoncentrowaé uwage na
innych operacjach — co prowadzi do lepszego wykorzy-
stania S$miglowca. Autopilot ten moZze byé zastosowany
w wigkszoSci produkowanych obecnie S$miglowcow, jest
wigc uniwersalny w uzyciu i latwy w obsludze.

Moze on wykonywaé¢ nastepujgce czynno$ci: stabilizacja

Smiglowca w pelnym zakresie przy jednoczesnej mozli-
wosci sterowania recznego oraz samoczynny pilotaz (utrzy-
mywanie takiego poloZzenia S$miglowca, jakie istnialo
w chwili przerwania sterowania recznego). Dodatkowo
autopilot moze zapewni¢ automatyczne utrzymanie kursu
po wilaczeniu odpowiedniego nastawnika: wysokosei —
dwoma sposobami, poprzez sterowanie skokiem okresowym,
co jest skuteczne przy predkos$ciach wiekszych od pred-
ko$ci minimum mocy niezmiennej oraz przez sterowanie
skokiem ogblnym, co jest skuteczne w calym zakresie
predkoSci Smiglowca; predkosSci -— po wlgczeniu odpo-
wiedniego nastawnika przy predkosciach powyzej 20 wez-
16w (42 km/godz). Ponadto przewidziana jest automatyczna
kompensacja odchylen kursowych, powstajgcych w na-
stepstwie zmian polozenia dzwigni skoku ogélnego. Spe-
cjalne trymery elektryczne umozliwiajg pilotowi wykony-
wanie matych zmian polozenia, kursu i wysoko$ci lotu
bez wylgczenia autopilota.
. Informacje do odpowiednich obwodéw sterowania wpro-
wadzane sg z trzech miniaturowych giroskopéw precesyj-
nych typu 4000 (rys. 7) zamontowanych tak, zeby wskazy-
waly skladowe predko$ci katowe kadluba
wzgledem trzech jego osi, sztucznego horyzontu (sygnatly
pochylenia i przechylenia), busoli (sygnaly kursowe), wy-
sokoSciomierza ci$nieniowego lub radiowysokoS$ciomierza
oraz predkoSciomierza ci$nieniowego. Sygnaly z wymienio-
nych urzadzen wprowadzone sg do wzmacniacza glownego
wraz z sygnalami sprzezenia zwrotnego polozenia i pred-
koSci z mechanizméw wykonawezych i tworza zamkniete
obwody sterowania pokazane na rys. 15.

Jako organy wykonawcze zastosowano tu cztery silniki
pracujace w kanalach: sterowania skokiem okresowym po-
chylenia, sterowania skokiem okresowym przechylenia,
zejScia z kursu (odchylenia) i skoku ogélnego (wigczonym
w przypadku sterowania wysokosci metodg zmiany skoku

- 0g6lnego).

Wszystkie kanaly sterowania posiadajg odrebne wilacz-
niki na pulpicie sterowania, co pozwala pilotowi na selek-
cjonowanie zakresu pracy uktadu w zalezno$ci od potrzeb.
Na pulpicie sterowania znajduja sie ponadto gatki tryme-~
réw elektrycznych oraz lamki kontrolne i wskaZnik zero-
wy, informujgce o prawidlowosci pracy poszczggélnych
kanaléw autopilota. :

Podstawowe dane techniczne:
ciezar — 13,6/24,8 kG w zaleznoSci od wykonania;
zasilanie — 115 V, 400 Hz, 3 fazy, oraz 28 V pradu st.;
poboér mocy — 85 VA pradu zmiennego, 170 W pradu st.

Platforma stabilizowana typ 100, produkcji Ferranti
(rys. 16). : ' .

Platforma posiada cztery ramki liczagec od wewnatrz.
Sa to: kursowa, przechylenia wewnetrzna, pochylenia
i przechylenia zewnetrzna. Polozenie ramki kursowej sta-
bilizowane jest w przestrzeni sygnatami, dostarczonymi
z trzech giroskopéw plywajacych (z wewnetrznym catko-
waniem predkosci wejSciowych). Sygnaly te wzmocnione
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Rys. 18 i 19. Schemat konstruke. platformy stabilizowanej, typ E4

Prof. mgr J. ANIOLA

Doc. dr inz. J. BAZAN

Doc. dr inz. W. ZAPALOWICZ
Mgr inz. J. MADEJ

Wyciskanie i walcowanie topatek sprezarkowych

1. Wstep

Opracowany i w skrocie przedstawiony w niniejszym
artykule proces technologiczny produkcji lopatek sprezar-
kowych miat na celu otrzymanie poifabrykatu topatki,
w ktorym pioéro odpowiada warunkom technicznym dla
gotowego wyrobu, za$§ pozostala cze$¢ prostopadtoscienna
posiada gabarytowe wymiary zamka z koniecznymi nad-
datkami na obrobke.

Przeprowadzone badania dotyczyly jednego tylko rodzaju
topatki, mianowicie topatki roboczej 11 stopnia spre-
zarki trudnej do wykonania ze wzgledu na zbiezno$t
i skret piéra.

Podkreslié nalezy, Ze nowy proces zapewnia:

a. Czolo zamka od strony piéra odpowiada wymiarowo
warunkom dla gotowej lopatki, co najwyzej moze podle-
. gat¢ polerowaniu.

b. Odchytki +0,1 mm na calej powierzchni piéra w sto-
sunku do wymiaré6w nominalnych.

c. Odpowiednie wtlasnoSci wytrzymatoSciowe
i gladkosé powierzchni pidra.

Projektowany proces technologiczny przewiduje dwa
etapy produkcyjne. Pierwszy obejmuje operacje wyciska-
nia péifabrykatu w ten sposéb, ze w narzedziu pozostaje
prostopadloscienna ¢ze§¢ przewidziana na zamek, wyci$nie-
te za§ piéro posiada przekrd] poprzeczny jednakowy nha
calej dlugosci i odpowiadajacy przekrojowi lopatki u na-
sady pi6ra. Czolo zamka od strony piéra uzyskuje przy
tym ksztalt i wymiary odpowiadajace wymaganiom dla
gotowej topatki. .

Drugi etap obejmuje walcowanie periodyczne piéra lo-
patki, obcinanie wyplywki i ostateczne po obrébce ciepl-
nej kalibrowanie na walcach periodycznych, po ktérym
uzyskuje ono wymagane wymiary, gladko§é powierzchni
i wytrzymatose¢.

topatki

‘zaroodpornosé¢ stopu,

Materialem wyjSciowym do badan byt stop WD-17 tru-
dnoobrabialny plastycznie. Uzyskane w tak trudnych wa-
runkach wyniki pozytywne gwarantujg tym bardziej mozli-
woSs¢ zastosowania tego samego procesu przy uzyciu stopéw
i metali bardziej plastycznych.

2. Sklad chemiczny i wlasnoSci wytrzymaloSciowe stopu
WD-17

Stop WD-17 jest w zasadzie stopem tréjsktadnikowym:
aluminium-miedZ-magnez z niewielkimi domieszkami man-
ganu, zelaza, krzemu i cynku. Nalezy wiec do stopdw
typu zblizonego do duraluminium, od ktérych rézni sie
tylko obnizong zawarto$ciag miedzi i podwyZzszong zawar-
toScig magnezu i manganu. Tak zmieniony w stosunku do
duraluminium sklad chemiczny =zabezpiecza odpowiedniag
umozliwiajge prace wykonywanych
z niego elementéw przy podwyzszonych temperaturach,
nawet 250 do 300°C, nie polepsza jednak jego wtasno$ci
plastycznych.

Przyczyna niskiej plastycznoSci stopu jest jego sktad
fazowy, wynikajacy z jego sktadu chemicznego.

Sktad chemiczny stopu miesci sie w nastepujacych gra-
nicach: -

Sktad fazowy stopu jest, jak stwierdzono, nastepujacy:

1) faza' a stanowiaca roztwoér staly miedzi i magnezu
w aluminium,

2) faza Al;Mn,Cu

3) faza AlSiMnFe

4) faza Al;,Mn,Cu

5) faza CuAl,
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Tabela 1
Sklad chemiczny stopu WD-17

ice zawartosci

Lp. Nazwa skladnika Grarg]rcocentowej

1 Miedz 2,6—3,2

2 Magnez 2,0-2,4

3 Mangan 0,45—0,7

4 Tyvtan maks. 0,2

5 Zelazo maks. 0,3

6 Krzem 0,3

7 Cynk 0,1

8 Aluminium reszta

Przy obecno$ci tyfanu moze wystapi¢ dodatkowo: faza
6 — TiAl,, a poza tym inne, w mniejszej ilo§ci i o mniej-
szym znaczeniu. Faza CuAl, wystepuje w przypadku za-
warto$ci miedzi bliskiej gérnej granicy podanej w tabeli 1.
Faza ta wraz z fazg AlLCuMg powoduje obnizenie plas-
tyczno$ei stopu w stosunku do duraluminium oraz wy-
datne podwyiszenie jego wytrzymaltoscei.

Hartowanie stopu po uprzednim ogrzaniu do tempera-
tury 500°C 13/; powoduje zatrzymanie faz zmniejszajgcych
plastyczno$¢ w roztworze stalym w stanie quasi-réwnowagi
i na skutek tego podwyzszenie wlasno$ci wytrzymaloscio-
wych.

Przy temperaturach pokojowych stop WD-17 zachowuje
sie tak jak materiat kruchy. Wskazuja na to proby roz-
ciggania i speczania (rys. 1 i 2).

Wtasno§ci wytrzymaloSciowe badanego stopu na podsta-
wie szeregu przeprowadzonych pomiaréw przedstawiaja
tabele 2 1 3.

Charakterystyczne jest przy tym, ze wartosci dotyczace
rozciagania (chociaz $rednie z 6 pomiarow) odbiegajag od
podanych przez Luznikowa (dissertacja na kandydata nauk
1958).

Widaé wiec, ze zaréowno zmiany sktadu chemicznego,
nawet w granicach podanych w tabeli 1, jak i réznice
w stopniu przerobu (badany stop byl walcowany, przecia-
gany i przekuty), powodujg znaczne zmiany wiasnoSci wy-
trzymatos$ciowych.

2500

P
(kG) ~
2000 //

1500 R

probka
niehartowana
D=150mm
l,=500 mm
Rr=127 kG/mm?
Q=102 kG/mm?
6,= 8,5kG/mm?

1000

500

0 2 3 4  allmm)

TL-42/63 R-1

Rys. 1. Wykres rozciggania stopu WD-17. Widaé¢ charakterystyczny
dla materialdéw kruchych brak wyraznej plastyczno$ci
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Rys. 2. Wykres speczania stopu WD-17

Wtiasnoéei wytrzymalosciowe stopu WD-17 w réznych
temperaturach weditug Euznikowa przytoczono w tablicy 4.

3. Zachowanie si¢ stopu WD-17 podczas wyciskania
Jak juz wspomniano na wstepie, pierwszym etapem

procesu technologicznego produkcji topatek jest wyciskanie.
W celu zorientowania sie co do rzedu wielkosci sit wyste-

Tabela 2
Wiasnosci wytrzymatosciowe stopu WD-17 wynikajgce z prob
rozciggania
5ok .
Jed- I;;ro? a Pr_obka
Wartosé nostka arto- niehar-
wana towana
Granica proporcjonalnosci o kG/mm? 39,0 19,8
Granica plastycznosci (odksztal-
canie trwate 0,2%) — Qo,2 kG/mm? 43,5 23,0
Wytrzymalosé dorazna Rr kG/mm? 48,5 29,6
Wydluzenie wzgledne Ay %/0%0 11 11,2
Twardos¢ HB kG/mm? 104 75

pujgecych w czasie operacji wyciskania, przeprowadzono

teoretyczne rozwazania, oparte na obliczeniach Gubkina.
W ich wyniku, dla wyciskania na zimno otrzymano na-

stepujgce wyniki naciskéw jednostkowego i catkowitego.

Omax — 121,5 KG/mm?

Tabela 3
Wtlasnosci wytrzymatosciowe stopu WD-17 wynikajace 2z proéb
speczania
Jed Proébka Probka
Wartosé harto- niehar-
nostka
wana towana
Granica proporcjonalnosci og kG/mm? 71,0 18,9
Granica plastycznosci Qg o kG/mm? 71,5 32,0
Wytrzymatos¢ dorazna R, kG/mm? 72,0 42,4
Stosunek speczenia U 26 40




Tabela 4

Wilasnosci wytrzymaltosciowe stopu WD-17 w réznych
temperaturach (wg Luznikowa)

Tempera- E %n Qg,2 R, " A
tura
°c kG/mm?
20 7300 28,0 33,0 50,0 15,0
100 6900 25,0 29,0 45,5 16,0
150 6577 21,3 30,2 43,6 16,0
200 6563 23,2 27,5 38,0 16,0
250 6500 13,0 17,0 24,0 16,9
300 5500 9,6 11,4 17,4 21,5
350 4500 3,0 6,0 11,0 27,6
400 *) 3500 1,5 3,0 5,7 35,5
¥) Wartosci te ustalono przez ekstrapolacje funkeyjng
i dlatego traktowaé je nalezy jako orientacyjne

oraz
Pmax = Fo * 0max = 97,5 t

Otrzymana na drodze teoretycznej warto$¢ nacisku
stempla potrzebnego do wycisniecia péifabrykatu lopatki
na zimno moze by¢ tylko orientacyjna ze wzgledu na
niedoskonalos¢ wzoru Gubkina z jednej strony oraz z dru-
giej — na poczynione uproszczenia konieczne ze wzgledu
_na skomplikowany ksztatt przekroju lopatki. WtaSciwa
warto$¢ nacisku moégt wiec daé tylko eksperyment.

Jak juz wspomniano, stop WD-17 jest stopem kruchym.
Zanim wiec zostaly przeprowadzone proby wyciskania pro-
filu lopatki, wykonano badania wstepne, w celu uzyskania
informacji dotyczgcych zachowania sie tego stopu podczas
wyciskania. '

Wykonano wiec prébne narzedzie do wyciskania preta
okraglego, dajace stopien przerobu (stosunek powierzchni
przekroju preta wsadowego do powierzchni przekroju preta
wycisnietego) : 1: 2,4, przy czym matryca zostala wykonana
bez czeSci kalibrujgcej. Przeprowadzona préba wykazala
pekanie powierzchni preta podczas wyciskania.

Z teorii przerdobki plastycznej wiadomo, Ze metale kru-
che, poddane obcigzeniu wywolujacemu u nich .trojwy-
miarowy stan naprezen o odpowiednim wzajemnym sto-
sunku naprezen gléwnych, zachowujg sie jak metale
plastyczne. Taki tréojwymiarowy stan naprezen w wyciska-
nym metalu wywota¢ mozna przez wprowadzenie w ma-
trycy czeSci kalibrujgcej o odpowiedniej wysoko$ci. Oczy-
wiScie jasne jest, ze im wyzsza jest cze$¢ kalibrujgca ma-
trycy, tym wyzszy jest opdr wyciskania.

Dla okreflenia optymalnej wysoko$ci czeSci kalibrujacej
matrycy wykonano — poza wspomnianym — jeszcze cztery
narzedzia o roznej wysokoSci czeSci kalibrujacej matryc.
Gladka powierzchnie wyciSnietego preta uzyskano przy
wysoko$ci czefci kalibrujgcej 8 mm.

Srednie wielko$ci oporu plyniecia z 6 pomiaréw przed-
stawia tabela 5.

Ze wzgledu na nieregularny ksztalt przekroju poprzecz-
nego wyciskanego poétfabrykatu topatki mozna sie bylo
spodziewaé, ze opdr pilyniecia bedzie jeszcze wigkszy niz
to podano w tabeli 5.

4. Wyciskanie profilu pélfabrykatu lopatki na zimno

Zaprojektowana téchnologia wyciskania pélfabrykq’gu
topatki tym sie rozni od znanego jui procesu, Ze po WyCiS-
nieciu zadanej diugosci poéifabrykatu pidéra, w narzedziu

Tabela 5

Wielkos$ci opordow . plyniecia przy wyciskaniu pretéw ze stopow
WD-17 przy rodinych wysokosciach czeSci kalibrujgcej matrycy

.. Srednica preta
Wysokos¢ W mm
czesci kali- Opor
Lp. brujacej ] plyniecia
' matrycy wyjscio- wycisnie- kG/mm?
mm wego tego :
1 0 14,0 9,25 116
2 1 13,97 9,0 125
3 2 14,0 9,0 140
4 4 13,98 9,0 162
5 8 14,0 9,0 180

pozostaje odpowiednio uformowana czesé lopatki, z ktérej
za pomocg obrobki skrawaniem ma powstaé zamek.

Obok przewidywanego wysokiego nacisku potrzebnego
do uformowania poéifabrykatu piéra spodziewaé sie nale-
zalo mozliwoSci powstawania krateru w czeSci lopatki
pozostajacej w narzedziu, ktéry zawsze towarzyszy proce-
sowi wyciskania, powstawania stozka poSlizgu, niebezpiecz-
nego ze wzgledu na istniejacy ujemny kat pomiedzy pidérem
i czolem zamka, a ponadto trudno$ci w opréznianiu narze-
dzia po wyciSnieciu.

Jak wykazaly préoby wyciskania — najpierw pretéw okra-
glych, opisane w rozdziale 3, a nastepnie lopatek o zada-
nym profilu — ta ostatnia trudno$é byta najistotniejsza.
Przgd przystgpieniem do konstrukcji narzedzia ustalono
zarowno wymiary poifabrykatu, jaki zamierzano otrzymaé,
jak i wymiary wsadu. i

Szerokos¢ i grubos¢ czeSci lopatki pozostajacej w na-
rzq_dziu odpowiadata gabarytowym wymiarom zamka,
zwigkszonym o naddatek na obrébke skrawaniem, ktéry
przyjeto 0,75 mm na strone.

Na _podstavvie pomiaréw przytoczonych w rozdziale 3,
pr"zew1dyvvany op6r bplyniecia przyjeto na 200 kG/mm?
Ci$nienie w narzedziu podczas wyciskania wynosié wiec
miato 20 000 atn, za$§ nacisk na stempel okolo 160 ton.

Odpowiednio do tych warunkéw dobrano konstrukcje
narzedzia. Zasadniczymi jego cze$ciami byly: 1) prowadni-
ca, 2) ,matryca, 3) stempel.

) CzeS¢ 1 i 2 zaprojektowano dwudzielnie z hartowanej
i odpuszczonej do twardo$ci HRc oo 60 stali chromowej
NClO._ Ze wzgledu na olbrzymie ciSnienie wewnatrz na-
rzedzia, prowadnice wraz z matryca umieszczono w pance-
rzu ze stali WCV. Odpowiednia podstawka pod matryce
miata umozliwi¢ swobodne plyniecie piéra. Zbieznosé za-
rowno prowadnicy, jak i matrycy, przy kacie zbieznodci
w1_ekszym od kata tarcia, mialy ulatwié rozbieranie narze-
dzia przy. wyjmowaniu wyciSnietego péifabrykatu. Obok
matrycy i prowadnicy, zahartowany zostal pancerz oraz
podstawa matrycy, za$§ powierzchniowo zahartowano pod-~
stawe narzedzia w miejsce, gdzie wspiera sie podstawa

matrycy. Ogrécz tego — dla unikniecia wysadzania ma-
trycy ku gérze — wykonano nakrecang na pancerz po-
krywe.

Pierwszg probe wyciskania przeprowadzono na olowiu
i czystym (99,5°/¢) aluminium.

Przy wyciskaniu olowiu wyraznie wystapit wplyw nie-
réwnosci wsadu na rwanie sie krawedzi wyci$nietego
piéra. Przy wyciskaniu aluminium, jako wsadu uzyto
zaréwno prostopadloéciennych odcinkéw preta, jak i Scie-
tych, pod katem odpowiadajacym katowi pochylenia czola
zamka lopatki od strony piéra, do osi lopatki. Przy uzyciu
pierwszych spostrzezono, ze wyciSniete piéro ma tendencje
do wyginania sie. Spostrzezenia te wplynely na odpowie-
dni dobér ksztattu preta, jak réwniez stopnia gladkosci
jego powierzchni. .

Na prasie o nacisku 350 ton wycisnieto na zimno p6i-
fabrykat topatki. Pomierzony nacisk wynosit érednio 305 t,
czyli opér plyniecia — 380 kG/mm? Hartowany stempel
narzedzia musial byé wykonany trzykrotnie, gdyz nie
wytrzymywatl wiecej jak trzy préby,rozlatujac sie na szereg
drobnych czeSci. WyciSniete pidéra, pomimo gladkich po-
wierzchni preta wsadowego i obfitego smarowania, peka-
ty w charakterystyczng ,,choinke”. Nawet préby wyréwna-
nia szybko$ci plyniecia przez odpowiedni dobér ksztaltu
czeSci kalibrujgcej matrycy lub przez wykonanie zaokrg-
glen w narozach profilu lopatki nie spowodowaly zmniej-
szenia tendencji do pekania (rys. 3).

Z prob tych mozZna bylo wyciagnaé wniosek, ze przy-
jeta wysoko$e czesci kalibrujacej matrycy 8 mm byila
niewystarczajagca i stop zachowal sie w dalszym ciggu
jak metal kruchy. Oczywiste jednak bylo, Ze dalsze po-
wiekszanie wysokoSci czeSci Kkalibrujgcej matrycy spowo-
duje powstawanie jeszcze wiekszego oporu plyniecia i dal-
szy, niebezpieczny wzrost ciSnienia w narzedziu, ktére
wynosilo podczas omawianych préb 38 000 atn. ’

W takim stanie rzeczy konieczne ze wzgleddéw bezpie-
czenstwa i mozliwosci technologicznych okazalo sie zasto-
sowanie wyciskania na gorgco.

5. Wyciskanie profilu pélfabrykatu lopatki na gorace
Przed opracowaniem procesu wyciskania na gorgco

zbadano wspoétczynnik rozszerzalnoSci cieplnej stopu
WD-17, Wykonano 6 prébek dla pomiaréw dylatometrycz-
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Badanie rozkladu wiokien przeprowadzono dvyoma spo-
sobami. Pierwszy polegal na tym, ze siatke napiec o oczkach
2 X 2 mm wykonano przed wyci$nieciem lopatki. Po wy-
ci$énieciu obie czesci polaczono przez znitowanie zamka
i przewalcowano. Otrzymano pétfabrykaty, z ktérych jeden
przeciety byl w poprzek, drugi wzdluz poprzecznego prze-
kroju piéra. Po roztozeniu otrzymano rozktad wiodkien po
wyciskaniu i walcowaniu lopatki.

Drugi spos6b polegal na tym, ze wsad rozciety jak po-
przednio zostal wyciSniety, jednak bez nacietej siatkl.
Siatka o oczkach 2 X 2 mm nacieta zostala dopiero po wy-
cisnieciu, nastepnie probki zostaly ztozone i znitowane jak
poprzednio, po czym przewalcowane (rys. 9).

Mgr inz. T. RAJPERT
SITK Warszawa

Po przewalcowaniu topatka podlega operacjom uzupelnia-
jacym. Jest to obcinanie wyplywki i kalibrowanie, Dla
zwiekszenia dokladnosci wykonania lopatki podda¢ jg na-
lezy dodatkowej obr6bce na walcach periodycznych, tzw.
kalibrowaniu. Profil walcow nie ulega przy tym zmianie.
Kalibrowanie to mozna przeprowadzi¢ zaréwno na zimno,
jak i na gorgco (rys. 10).

W celu uchwycenia wtasnosci materiatu topatki, po obu
rodzajach kalibrowania przeprowadzono t¢ operacje zaréow-
no na zimno, jak i na goraco, przeprowadzajac za kazdym
razem badania mikrotwardos$ci. Wyniki pomiaru mikro-
twardoéci wskazuja, ze po kalibrowaniu na zimno jest ona
korzystniejsza z punktu widzenia wytrzymatosci topatki.

Pomiar i analiza hatasu i wibracji dzwiekowej

czese

5. Wplyw roinych czynnikéw na .pomiar hatasow
styszalnych i wibracji

Okre$lenie absolutnego poziomu haltasu, wywolywanego
przez pracujace silniki samolotéw na ziemi i w powietrzu,
zalezy od:

— charakterystyk aparatury pomiarowej,

— zespolu parametréw charakteryzujacych prace silnika,
— zaburzen i odbicia badanej fali akustycznej,

— odlegtoéci,

— warunkoéw atmosferycznych,

— uksztaltowania terenu.

W czasie lotu rejestracja hatasu przez zapisywanie zale-
zy takze od predkosci i wysoko$ci wykonywanego lotu.

Przy dokonywaniu pomiaréw hatasu nalezy nieodzownie
zabezpiecza¢ takie warunki pomiarowe, przy ktérych uzy-
skiwane rezultaty pomiaréw nie bedg ulegaty skazeniom.
Pomiary powinny byé wykonywane w wyjatkowych wa-
runkach, zapewniajacych uzyskanie najlepszych lub naj-
gorszych wynikéw w odniesieniu do badanego halasu, wy-
twarzanego przez rozpatrywane zrédlo. Niezaleznie od tego,
przy prowadzeniu pomiaréw nalezy uwzgledniaé caly sze-
reg zjawisk zachodzgcych w akustyce, gdyz pominiecie ich
moze prowadzi¢ z zasady do falszywych wynikow.

W pierwszym rzedzie jest rzeczg nieodzowng zabezpie-

czenie sie przed zaburzeniami, wywolywanymi:

— przez obce zZrédila halasu,
z badanym Zrédiem,

— przez diwieki odbite od powierzchni pomieszczeh przy
dokonywaniu pomiaréw wewnatrz budynkéw,

— przez dzwieki odbite od powierzchni zabudowan
i innych urzadzen, przy dokonywaniu pomiaréw na ze-
wnatrz budynkéw.

dziatajgcego roéwnoczes$nie

Zagadnienie to jest szczegblnie istotne przy pomiarach
hatasu na lotniskach i w przemys$le technicznym.

Nalezy przy tym uwzgledniaé zagadnienic sumowania sie
poziomow hatasu kilku zZrédel. Wiadomo jest, ze pozioméw
hatasu wyrazonych w dB nie mozna dodawaé¢ arytmetycz-
nie, natomiast dodawa¢ arytmetycznie mozna intensywno$ci
dzwieku. Zakladajgc, ze réwnocze$nie dziata kilka ro6znych
zrode! halasu mozna okrebli¢ calkowity poziom hatasu fn,
wywolywanego przez wszystkie zrédia ze wzoru (patrz
wz0r [3] umieszczony w cz. I):

I L+ L+ +..... +1,
@1=101g}—==m1g( ;

(o] (4]

Vﬁ+@+ﬁ+”n+ﬁ
=20 1g b,

(dB] {15]
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Sumaryczny poziom f, hatasu wywolanego przez n jed-
nakowych Zrédel w punkcie polozonym w jednakowej od-

leglo$ci od kazdego zrodia wyniesie:
In I
fn=10 1g T IOIgI—+10 lg n=/0 +10 1g n [dB]
o o
[16]
gdzie:

p1 — poziom halasu jednego Zrédtla.

Bardzo istotnym zagadnieniem przy pomiarach hatasu
jest ustawienie mikrofonu w odpowiedniej odleglto$ci od
badanego zrodia. Odlegto$¢ ta zalezy w znacznym stop-
niu od intensywno$ci haltasu wywolywanego przez dane
zrodlo, rodzaju mikrofonu oraz konstrukcji aparatury po-
miarowej. Niemniej wazna jest ré6wnieZz pozycja operatora
dokonujgcego pomiardéw, w stosunku do uzywanej apara-
tury. Ustawienie sie operatora, korzystajgcego z precyzyj-
nego miernika natezenia diwieku firmy Briel & Kjaer
przedstawiono na rys. 30. Na rys. 31 przedstawiono przy-

Rys. 30. Ustawienie precyzyjnego miernika natezenia dzwieku
w stosunku do obserwatora w czasic pomiaru (obserwator w za-
siegu wytwarzanego przez instrument cienia akustycznego)

ktadowo ustawienie precyzyjnego miernika natezenia
dzwieku firmy Dawe Instruments Limited w czasie po-
miaru kierunkowo$ci hatasu wywolywanego przez maszy-
ne do pisania. Na rysunku tym widoczne sg stanowiska
operatora w czasie pomiaru wynikajgce z ukladu bieguno-
wego, zaznaczone kreda na podilodze w postaci znakéw X.

W czasie dokonywania pomiaréw nalezy mikrofon, odbie-
rajacy hatasy, w miare mozliwosci zabezpiecza¢ przed dzia-
taniem wiatru lub szybko poruszajgcych sie strumieni ga-
26w, poniewaz powstajace na zewnetrznej obudowie mi-
krofonu wiry powietrzne wywotuja dodatkowe halasy, po-
wodujgce skazenie rezultatow pomiaréw. Ma to szczegélne
znaczenie przy pomiarach hatasu na lotniskach, charakte-
ryzujacych sie olbrzymimi powierzchniami odsionietych te-
renéw, na ktérych jest silne dzialanie wiatru, przy pomia-









temperatury gazéw spalinowych, lecz wylacznie od ich
predkosci.

ONERA, w oparciu o przeprowadzone pomiary nateze-
nia haltasu wywolywanego przez badane silniki turbood-
rzutowe samolotu Caravell, ustalila, Ze liczbowo ogélna
energia diwiekowa gazéw spalinowych moze by¢ dosta-
tecznie dokladnie okreslona z réwnania:

W =Ké Sm Vn [19]
gdzie:
0 — gesto§é gazu strumienia spalinowego,
S — powierzchnia przekroju dyszy wylotowej,
V — predko$¢ wyplywu strumienia gazéw spalinowych,
m, n — wskazniki, ktérych wielko$ci podaje tabela 8.
Tabela 8
Czestatliwosc n V=100m/sek V=700m/sek
30-75Hz 2 3 6
300-600Hz ! 7 95
2400-4800Hz 02 4 9
Te-13y52 T-8

W czasie prowadzenia pomiaréw i badan halaséw lotni-
czych stwierdzono, Ze halas osigga najwiekszg intensywno$é
za silnikami samolotowymi, z wyjatkiem biegu jalowego
i kolowania. W obu ostatnich przypadkach strefa najwiek-
szego hatasu na wysokich czestotliwo$ciach przemieszeza
sie do przodu.

W przytoczonych warunkach pracy silnikéw halas na
wysokich czestotliwoSciach wywolywany jest przede wszyst-
kim sprezarka silnika turboodrzutowego i rozprzestrzenia
sie przez kanal ssgcy powietrze.

W przypadku, jezeli znana jest sila diwieku I danego
Zzr6édia na odleglos¢ 7, od tego Zrédla, to mozna wyliczyé
poziom sity diwieku f, na odleglo§é r, ze wzoru:

Bo=fy+ 20 1g % [dB] [20]
2

gdzie:
f1 — znany poziom sity dzwieku I, w odleglosci r; od
zrédia.
Zaktadajgc, ze odleglo$¢ r; ré6wna sie jedno$ci, uzyska sie
poziom sily dZwieku f, z ponizszej zaleznosci:
B=p1—201g r, [dB]

Zalezno$¢ ta jest bardzo waina w prowadzonych bada-
niach i pomiarach hatasliwoéci lotnisk, a szczegélnie w cza-

[21]

sie startu samolotéw oraz przenoszenia sie hatasu WYWO-:

tywanego przez pracujace silniki samolotéw na zabudowe
mieszkalng i inna, zlokalizowana w rejonie lotnisk. Tak
wiec np. jezeli poziom halasu f; wywolywanego przez
czterosilnikowy samolot turboodrzutowy w odleglosci 1 m
wynosi 135 dB, to w odlegloSci 100 m, zgodnie ze wzo-
rem [21], bedzie on réwny S0 = 135 — 20 1g 100 = 95 dB.

W rozwazaniach nad wywolywanym halasem przez roz-
patrywane Zrédto nalezy uwzgledniaé zjawisko wytlumia-
nia sie sktadowych widma akustycznego halasu o wyso-
kich czestotliwo$ciach. Pochtanianie energii diwiekowej
w powietrzu w zasadzie jest nieznaczne i praktycznie na-
lezy je uwzglednia¢ jedynie przy duzych odleglo$ciach od
. zrédla hatasu. Jednakze przenoszone w powietrzu tony wy-
sokie ulegaja znacznie wiekszemu pochlanianiu niz tony
niskie. Jezeli dwa, réwne pod wzgledem wypromieniowa-
nej energii diwickowe]j, Zrodla bedag wysylaly dzwieki
o czestotliwo$ci 50 Hz i 1000 Hz, to w odleglos§ci 5 km od
tych Zr6det diwieki niskie bedg posiadaly site 2500 razy
wieksza niz wysokie.

W tabeli 9 podano dane o wplywie odleglo$ci na ogblny
i odbierany poziom hatasu przy S$redniej wilgotnosci po-
wietrza i typowym widmie czestotliwo$ci hatasu wywoly-
wanego przez silniki samolotéw turboodrzutowych.

Na rysunku 40 przedstawiono wykres stref o réznym na-
tezeniu halasu w zalezno$ci od rozmiaréw droég starto-
wych. Przewiduje sie, Zze w przyszto$ci dopuszczalny po-
ziom halasu w rejonach zamieszkalych w strefach przylot-
niskowych nie bedzie przekraczal 90—95 dB i to bedzie
jednym z decydujacych czynnikéw przy wyborze lokaliza-
¢ji nowych lotnisk. )

Tabela 9
Odlegtosc od 2rodta halasu, m

60 | 120 | 200 | 480 | 960
P Poziom hatosu JF
raoco silnika
S1e|815€ e8| e
SIS 2828|2888
Dziatanie max. poziormu
hotasy 1221136 | 116 | 130\ 109|122 101 | 111 | 89 |97
Dziatonie z przodu 106 120|100\ 1141 93 | 104|851 95 | 73 | &1

Dziatanie max. poziomu

hatasu 12 126|106\ 120 99| 112\ 91 | 104|79 | 87

63X max ciggd  Max ciqg

Dziatanie z przoou 104|118 | 98| 112191 | 104| 8293171 |78

TL134/82 T-9

Praktyka wykazata, Ze odleglo§é styszalno$ci zZrédet ha-
lasu powaznie zmienia sie w zalezno$ci od stanu atmosfe-
ry i jest rézna dla réznych zZrédel. To samo, bardzo inten-
sywne, Zrodlo moze byé niekiedy styszalne w odleglosci
kilkunastu, a nawet kilkudziesieciu kilometréw, a niekiedy
zaledwie w odleglosSci 1—2 km. Bardzo czesto diwieki wy-
sylane przez dane Zrédlo o duzej intensywnos$ci w odleglo-
§ci kilku kilometré6w przestajg byé styszane, a przy dal-
szym oddalaniu sie od Zrodia staje sie ono ponownie sty-
szalne. Poniewaz zjawiska te majg miejsce na licznych
lotniskach, nalezy liczy¢ sie z nimi w praktyce pomiaro-

wej.
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Rys. 40. Wymiary stref o rdéznym poziomie halasu, podane w za-
lezno$ci od dlugosci droég startowych

Przy badaniu i pomiarach rozprzestrzeniania sie hatasu
lotniczego jest bardzo istotne wuwzglednianie wplywu
uksztaltowania terenu. Powstajace trudnosci zwigzane
z uwzglednieniem wplywu odbicia fal od powierzchni mo-
ga by¢ wyrugowane drogg przeprowadzenia pomiaréw
w stalym punkecie terenowym. Poniewaz wplywy te zmie-
niajg si¢ ze zmiang odlegloéci od Zrédia hatasu, najbardziej
odpowiednie wyniki do interpolacji uzyskuje sie przy po-
miarach w punktach potozonych na obwodzie kota, usy-
tuowanego wokot Zrodla hatasu. PrzejScie z ukladu biegu-

- nowego na uktad liniowy, najbardziej odpowiedni do pro-

wadzenia poréwnania z wynikami badan w czasie lotu,
jest dostatecznie prosty.
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Przy badaniu hatasu wywolywanego przez samolqt d(?-
konujacy przelotu, najwlasSciwsze rezultaty uzys}tuJe sie
przy pomiarach haltasu réwniez w stalym Ipunkc1e. Prze-
lot samolotu nad tym punktem musi by¢ wykonywany
o stalym ustalonym kursie i zawsze na tej samej wysoko-
$ci.

Przy badaniu hatasu wywolywanego przez silnilt:i_samo-
lotowe nalezy czesto korzysta¢ z biegunowych i liniowych
charakterystyk kierunkowo$ci hatasu. Na rys. 41 prze’df
stawiono schemat umozliwiajacy konfrontacje wielkoSci

g ‘ c

TL-13Y62 R-9f

Rys. 41. Schematyczne rozwigzanie wykreslne uzyskiwania linio-
wej charakterystyki kierunkowos$ci z charakterystyk biegunowych

hatasu pomierzonego na lotnisku z hatasem wywolywanym
w czasie lotu. Pomiary halasu na ziemi w ukladzie biegu-
nowym przedstawia krzywa AB. Ruch obserwatora po
linii réwnolegtej do kierunku lotu w odniesieniu do sa-
molotu przedstawiono prostg AC. Poziom halasu w punk-
cie C, polozonym na linii prostej OC, tworzgcej z osig sil-
nika kat «, bedzie zmniejszeniem poziomu hatasu w punk-
cie B, odwrotnie proporcjonalnie do kwadratu odlegto-
~&ci BC. Uzyskany w ten spos6b poziom hatasu w punkcie
polozonym na przedluzeniu promienia uktadu biegunowego,
zalezny od kata, nazywa sie liniowa charakterystyka kie-
runkowo$ci hatasu. Jezeli of silnika przesunigta jest
o kat ® w stosunku do linii lotu, rzeczywista linie pomia-
rowa wyznacza sie w sposdéb nastepujacy: od promienia
biegunowego AO wyznacza sie biegunowy promienn OD,
tworzacy kat © z promieniem OA. Z punktu D wykresla
sie styczna DE do okregu biegunowego tworzacg kat 6
z prostg AC. Roéznica pomiedzy poziomem hatasu biegu-
nowej i liniowej charakterystyki kierunkowosci dla dowol-
nego promienia bedzie réwna:

R =20 1lg sin («+ @) [dB] [22]

Przy przeprowadzaniu akustycznej kontroli produkcji
najlepiej wykonywaé¢ ja w ten spos6éb, Ze umieszcza sie
urzadzenia podlegajace badaniom na tasmie transportujg-
cej je poprzez specjalne stoisko pomiarowe, w ktérym za-
montowano mikrofon. W czasie wykonywanego pomiaru
zatrzymuje sie taSme i nastepnie zdejmuje sie spektrogram
dzwieku badanego urzadzenia. Uzywajac w tym celu zesta-
wu przyrzadow, skladajacego sie z analizatora tercjowego
oraz pisaka rejestrujgcego mozna wykona¢ rejestracje cal-
kowitego spektrogramu czestotliwo$ci w przeciggu 15 sek.
Przez pordéwnanie zarejestrowanych wynikéw z krzywg to-
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lerancji stwierdza sie w bardzo szybki sposéb, czy prze-
stuchiwane akustycznie urzadzenia sa dobre czy tez wa-
dliwe. ) s

W zwigzku z przeprowadzaniem w ramach akustycznego
przestuchiwania badan urzadzen, ktére nie wytwarzajg sa-
modzielnie drgan, urzadzenia te nalezy sprzega¢ z odpo-
wiednim silnikiem oraz obciaZa¢. Pomieszczenie, w ktérym
przeprowadza sie badania, powinno byé¢ akustycznie ekra-
nowane, azeby uzyska¢ jednoznaczne wyniki pomiaréw
oraz zabezpieczy¢ sie przed zakiéceniami pochodzenia ze-
wnetrznego.

Zakonczenie

W artykule przytoczono zaledwie niektére problemy zwia-
zane z pomiarem hataséw i dZwiekéw styszalnych oraz
wibracji dzwiekowej. W rozwazaniach pominieto catkowi-
cie zagadnienie diZwiekéw nieslyszalnych, a szczegélnie
ultradzwiekow. Te ostatnie w spos6b specjalny oddziaty--
wuja na organizm ludzki. W artykule pominieto rowniez
catkowicie:

— zagadnienie oddzialywania fal akustycznych na samo-
lot bedacy Zrédlem hatasu oraz na samoloty i urzadzenia
znajdujace sie w poblizu, .

— zagadnienie normowania halasu w sensie halaséw do-
puszczalnych,

— zagadnienie innych zrédet hatasu na lotniskach, poza
samolotami, wielko$Sci halasu wywolywanego przez te 7réo-
dla i wptywu ich oddzialywania.

W jednej z nastepnych prac autor oméwi problematyke
ultradzwickéw i ich pomiaréw oraz ich szkodliwego od-
dzialywania z punktu widzenia fizjologicznego, jak rowniez
problematyke szkodliwego oddzialywania fal akustycznych
z punktu widzenia technicznego i zwigzanych z tym prac
pomiarowo-badawczych.

Autor w pierwsze] czeSci artykulu poswiecil duzo miej-
sca zagadnieniom fizjologicznym, zwiazanym z oddzialywa-
niem hatasu i wibracji. Giéwnym czynnikiem, sktaniajg—
cym do takiego ujecia, byla che¢ zapoznania szerszego ogo-
tu inzynieré6w i technikéw z ta problematyks, gdyz znajo-
mo$¢ jej jest konieczna nie tylko przy zagadnieniach ZWig-
zanych z halasem. Znajomo$§¢ zagadnien fizjologicznych
zwigzana jest z racjonalnym rozplanowaniem wnetrz wiez
sterowniczych, wlasciwym rozmieszczeniem  glosnikow
w portach lotniczych, rozwigzaniem pomieszczen w budyn-
kach dworcowych, rozwigzaniami wnetrz kabin zaltogi i pa-
sazerd0w w samolocie oraz, jak juz wielokrotnie podkre-
}éllalno, zaplanowaniem wtla$ciwych urzadzedh do zwalczania

atasu.
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Geis Th.: Zur Verallgemeinerung des Begriffs der ,&dhnlichen”
Losungen der dreidimensionalen Grenzschichtgleichungen. O uogol-
nieniu pojecia ,,podobnych” rozwiagzan réwnan tréjwymia-
rowej warstwy przysciennej. DVL, 1961, nr 166, s. 30, rvs. 5, ods. 24.
w dotychczasowych pracach okre$lano jako ,,podobne”, trojwy-

miarowe warstwy przyscienne, dla ktoérych przy zaslosowaniu od-
powiedniego ukladu wspéirzednych ortogonalnych obie predkosci
U i V réwnolegle do optymalnej powierzchni, posiadaly ie wlas-
nosé, ze mozna doprowadzi¢ do pelnego nalozenia sig wszystkich
rozkladéw predkosci U oraz V, jezeli U i V, jak i wspoirzedna
prostopadty do Sciany, pomnozy sie przez wspdleczynnik zalezny
jedynie od miejsca. W pracy rozwazono zagadnienie mozliwosci
uogoélnienia tego sposobu traktowania problemu. W szczegdlnosci
przedyskutowano: a) uzycie bardziej ogblnych ukladéw wspoirzed-
nych (takze nieortogonalnych), b) uzycie uogdlnionych parame-
trow podobienstwa, ¢) wybdr innych zmiennych zaleznych.
. J. Ch.

532.526 ILot

Cooke J. C.: Three-dimensional turbulent boundary layers. Tréj-
wymiarowe turbulentne warstwy przyScienne., A. R. C. Current
Papers 1963, nr 635, s. 40, rys. 17, ods. 44.

" Praca stanowi przeglad wspoiczesnego stanu wicdzy na temat
trojwymiarowych turbulentnych warstw przy$ciennych, glownie
z punktu widzenia przeprowadzania obliczen. Przedstawiono ogol-
ne réwnania turbulencji warstwy przysciennej w przeplywie usta-
lonym oraz rownania w formiec calkowitej dla pedu, ktére mozna
rozwiazaé przy odpowiednich zalozeniach odno$nie profilu pred-
kosci i skladowych silt tarcia. Dokonano przegladu réznych zalo-
zen i podano Kkilka wynikéw ich przyjecia. Przedstawiono takze

kilka zagadnien zwigzanych =z przejsciem warstwy laminarne]j
w turbulentna.

J. Ch.

533.6.011 ILot

Lennox S. C.. Pack D. C.: The flow in compound jets. Przeplyw
w strumieniach warstwowych. J. Fluid Mech., 1963, t. 15, cz. 4,
s. 513--526, rys. 3, ods, 21,

W celu rozwigzania zlinearyzowanego zagadnienia dwuwymiaro-
wego strumienia warstwowego, tj. strumienia gazowego objetego
przez drugi strumien o skonczonej szerokosci, zastosowano metode
Winera-Hopfa. Znaleziono rozwigzania dla wszystkich kombinacji
przeplyw6w pod- i naddiwiekowych w strumieniu, wewnetrznym
i zewnetrznym.

J. Ch.

533.6.011.5:533.69.04 ILot

Rogers W. E., Quincey Y. G., Callinan J.: Experiments at M = 141
on a thin conically-cambered elliptic cone of 30° semi-vertex
angle. Badanie eksperymentalne cienkiego, stozkowo wygielego
stozka eliptycznego o poélkacie rozwarcia 30° przy M = 1,41, ARC
R. a. M., 1963, nr 3306, s. 25, rys. 17, ods. 5.

Na wygietym stozku eliptycznym o poédikacie rozwarcia 30° i sto-
sunku wiekszej do mniejszej osi = 11,55, przeprowadzono pomiary
rozkladu ci$nien i pomiary sil waga tensometryczna, przy liczbie
Macha M = 1,4l1. Linia szKieletowa zaprojektowana byla przy
wspélezynniku sity nosnej CL = 0,3, metodg opisang w odsylaczu.

Stwierdzono, Zze na rozklad ci$nien na gornej powierzchni silnie
oddzialuje stan warstwy przy$ciennej w obszarze krawedzi na-
tarcia. Przy turbulentnej warstwie przySciennej uzyskano rozkiad
obciaZzenia wzdluz rozpietosgci zgodny z teoretycznym, przy obli-
czeniowym Cj, jednak przy nieco wiekszym nachyleniu niz obli-
czeniowe. Przedyskutowano rozprzestrzenianie sie przeplywu ze
zmiana nachylenia dla dwu rodzajéw warstwy przys$ciennej, wi-
zualizowanej olejem. :

Wyniki badan poréwnano z wynikami uzyskanymi w 1954 r. dla
niewygietego stozka eliptycznego. Oba stozki posiadaly to samo
pochylenie krzywej sily normalnej; wygigty stozek posiada mniej-
szy minimalny wspotczynnik oporu, ale mniejszy odpowiadajgcy
mu wspdtezynnik sily nosnej. Przy obliczeniowym CL opér obu
modeli jest ten sam.

K. A.

533.6.011.7:333.691.16 ILot

Pechau W.: Ein Niherungsverfahren zur Berechnung der XKom-
pressiblen laminaren Grenzschicht mit Kontiomierlich Verteilter
Absaugung. Przyblizona metoda obliczania $ciStiwej laminarnej
warstwy przy$ciennej z rozlozonym ciagle odsysaniem. DFL, 1362,
nr 172, s. 71, rys. 28, ods. 37.

Opracowano metode przyblizonego okreélania §cisliwej laminar-
nej warstwy przy$ciennej z odsysaniem na S$ciance przepuszczaja-
cej cieplo, przy liczbie Prandtla réwnej jedno$ci. Dla przeplywu
niescisliwego metoda przeksztalca sie w znang metode Schlichtinga.
Uproszezeniec metody prowadzi takze do jej przeksztalcenia w me-

tode Truckenbrodta. Przy poréwnaniu ze znanymi rozwigzaniami
szczegdlowymi uzyskuje sie dobra zgodnos$é., W pracy przeprowa-
dzono obszernc obliczenia warstw przyscicnnych na rdznych pro-
filach, w zakresie pod- i naddzwiekowym. Wykazano, ze dla danej
ilo$ci odsysanego czynnika punkt oderwania przesuwa sie tym
dalej do tylu, im blizej krawedzi splywu znajduje sie obszar od-
sysania,

J. Ch.

533.6.013.12:533.691.152 ILot

Kornbacher G. K.: Performance and operation of quasi twodi-
mensional jet flaps. Osiagi i dzialania quasi-dwuwymiarowych
klap strumieniowych. UTJA, 1963, Rep. nr 90, s. 20, rys. 23.

w pierwszej czesSci wykazano, Ze hipotetyczna teoria ciagu klapy
strumieniowej posiada takie samo eksperymentalne uzasadnienie,
jak i teoretyczne.

W czesci drugipj przedstawiono charakterystyki klapy strumie-
niowej. l?ozwala;;a‘ one utworzy¢ dowolng Lkombinacje wydatku
wydlmuchlwanego gazu, kata odchylenia strumienia i kata na-
tarcia, przy ktorych uzyskuje sie zadana sile nosna.

Osiagi skrzydta z klapg strumieniowa i jego ckonomia wytwa-
rzania jednostkowej sily nosnej wynikaja z oporowych i ciago-
wych charakterystyk. Uzyskano ,,linie pracy” na charakterysty-
kach przez optymizacje wytwarzania sily no$nej dla najnizszej
wartoSci wydatku gazu wydmuchiwancgo przy najmniejszym moz-
liwym oporze. Ponadto przedstawiono pewne uzyteczne poOlempi-
ryczne zaleznosci.

K. A.

533.695.5 ILot

Wilby P. G.: An experimental and theoretical investigation of
second-order wing-body interference at high Mach numbcr.
Eksperymentalne 1 teoretyczne badanie interferencji drugiego rzedu
miedzy skrzydlem a cialem przy duzych liczbach Macha. Aeron.
Res. Inst. Sweden, 1962, nr 91, s. 16, rys. 11, ods. 5.

zZastosowano teorie interferencji drugiego rzedu skrzydlo-cialo
Landhala i Beane’a do obliczenia rozkladéw cisnienia na skrzydle
kombinacji skrzydlo-cialo. Wyniki poréwnano z wynikami ekspe-
rymentéw wykonanych w tunelu przy liczbie Macha 7,35 dla ciala
skladajacego sie z czesci stozkowej i cylindrycznej skrzydlta troj-
katnego przy Katach natarcia 0°, 3°, 6° i 10°. Wykazano, ze wplyw
interferencji moze byé bardzo duzy, moze by¢ obliczony teore-
tycznie z duzg dokiadno$cia. K. A

533.697:621.51 ILot

Howell W. T.: Approximate three-dimensional flow theory for
zxial turbo-machines. Przyblizona teoria trojwymiarowego prze-
plywu w osiowych maszynach przeplywowycli. Aeronaut. Quert,
1963, t. 14, cz. 2, s. 125—142, rys. 2, ods. 4.

Zagadnienie trojwymiarowego przeplywu przez sprezarki osiowe
i inne osiowe maszyny przeplywowe bylo przedmiotem intensyw-
nych badan od roku 1¢45. W pracy wyprowadzono wyrazenia na
peochylenie profilu predkosci w funkeji wspoirzednej biegnacej
wzdluz osi, co pozwala na przyblizone okreslenie przestrzennego
przepltywu przez sprezarke. Otrzymane wyrazenia wskazuja na
duze znaczenie stosunku wysoko$ci lopatek do diugosci stooni dla
troiwvmiarowego bprzeplywu vprzez osiowe maszvny Wirnikowe.
Przedyskutowano takze oddziaiywanie przeptywu tréjwymiarowego
ra wzrost temperatury na $rednim promieniu stopnia.

J. Ch.

534.213 ILot

Paldwin B. S.: The propagation of plane acoustic waves in a ra-
diating gas. Rozprzestrzenianie sie plaskich fal akustyvcznych

w promieniujacym gazie. NASA Technical Report R-138, 1962, rys. 8,
ods. 35.

Przeprowadzono badanie oddzialywania miedzy promieniowaniem
cieplnym i nieustalonym przeptywem przy przyblizeniu akustycz-
nym. Analize rozwinieto dla.przypadku =zaleznego od czestosci
wspolezynnika pochtaniania gazu, znajdujacego sie w stanie usta-
lonym pod wzgledem cieplnym oraz dla promieniowania w wa-
runkach quasi-réwnowagi. Znaleziono odpowiedZ promieniujgcego
gazu na impulsowy ruch tloka i skokowag zmiane temperatury,
Zbadano przydatno$é liniowych przyblizen podstawowego rowna-
nia nieliniowego oraz innych uproszczen przyjetych odnos$nie po-
chodnych.

J. Ch.

536.461:621.43.016.4 ILot

Gottenberg W. G., Olson D. R., Best H. W.: Flame quenching
during high pressure, high turbulence combustion. Wychtadzanie
plcmienia podczas spalania przy wysokim ci$nieniu w warunkach
intensywnej turbulencji. Comb. a. Flame, 1963, t. 7, nr 1, s. 9—10,
ods. 10.

Opisano szereg doswiadczen, z ktoérych wynika, Ze wystgpowa-
nie nie spalonych weglowodoréow w spalinach silnikdéw tiokowych,
pracujgcvech przy wysokim cisnieniu i duZych intensywnosciach
turbulencji w cylindrach, wywolane jest przede wszystkim wy-
chladzaniem plomienia na Sciankach. Wykazano, Ze wplyw lem-
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peratury $cianek na proces wygaszania ptomienia jest nieznaczny,
poza przypadkiem, gdy na $ciankach nastepuje kondensacja pa-
liwa. Bezposredni dowo6d na wystepowanie procesu wychladzania
plomienia przez $cianki w roéznych warunkach uzyskano na drodze
badania wplywu zmian szybkosci spalania (poprzez zmiany tur-
bulencji i rozcienczanie mieszanki gazem chemicznie obojetnym)
oraz badania wplywu zmian powierzchni komory na sprawnosc
spalania.

J. Ch.

AERODYNY

629.135.014.6'76 ILot

Hunting H, 126 jet-flap research aircraft. Dos$wiadczalny samolot
z klapa strumieniowa Hunting H. 126. Aircr. Enging., 1963, t. 35,
nr 6, s. 166—167, rys. 7.

Doswiadczalny samolot Hunting H., 126 zbudowany zostat dla
zbadania wlasciwos$ci klapy strumieniowej. Pierwszy lot odbyl sie
27 marca 1963 r. Samolot ma jeden silnik turboodrzutowy, zapew-
niajacy ciag do przodu i wydmuch strumienia powietrza z kra-
wedzi splywu skrzydla, co tworzy klape strumieniowa i znacznie
podwyzsza wspoélczynnik jego sily nosnej. Artykut zawiera opis
samolotu bez podania jednak zadnych blizszych danych na temat
wspoOtezynnikéw aerodynamicznych i osiagéw nowej konstrukcji.

. W,

629.135.423:533.662.6 ILot

Derschmidt H.: Hochgeschwindigkeitsrotor mit, gesteuerter Schwenk-
bewegung. Wirnik na duze predko$ci o sterowanym ruchu wa-
hajacym. Luftfahrttech. Raumfarttech., 1963, t. 9, nr 6, s. 176—182,
rys. 2, ods. 44, .

Wirnik $miglowcowy o sterowanym ruchu wahajacym umozliwia
rozwijanie wiekszych predkosci. Aby zrealizowaé¢ duze Wychyle~
nia lopat (w plaszczyznie wirowania) nalezy wykorzystaé zjawisko
rezonansu. Potrzebny do tego celu mechanizm steruje ruchem za
pomoca specjalnej tarczy. Predko$sé konca lopatki nacierajacej
w locie szybkim nie rézni sie wiele od predkosci w zawisie. Mak-
symalna mozliwa do uzyskania predko$¢ wynosi 800 km/h, prak-
tyczna okolo 560 km/h. Badania tunelowe potwierdzily stuszno$é
rozwazan teoretycznych. Oméwiono typowe zastosowania wirnika.

I. F.

629.135.456 ILot

Gustafson F. B.: Powered-lift research at Langley Field. Badania
nad unoszeniem za pomoca silnikéw w Langley Field. J. Royal.
Aeronaut. Soc. 1963, t. 67, nr 630, s. 371—377, rys. 20, ods. 4.

Artykul zawiera opis prac prowadzonych w O$rodku Badaw-
czym NASA w Langley Field w dziedzinie pionowego startu oraz
smiglowcow. Podano krotki rys historyczny. Obecnie pracuje sie
nad samolotami o nachylanym skrzydle, nachylanym strumieniu,
z nachylanymi $miglamj obudowanymi i z wentylatorami w skrzy-
dle. Prace nad Smiglowcami obeimuja zagadnienia wirnikéw o to-
patach bezprzegubowych oraz problemy eksploatacyjne.

Prace nad samolotami o prostokgtnym skrzydle zawieraja bada-
nia modeli latajgcych, badania tunelowe i préby z samolotem
do$wiadczalnym Vertol 76. Problemy samolotéw odrzutowych pio-
nowego startu bada sie za pomocg modeli latajacych. Ponadto
prowadzi sie podstawowe badania tunelowe, Dla prac nad statecz-
rtwsma’x. sterownos$cig zbudowano $miglowiec o regulowanej sta-
ecznosci,

J. F.

629.135.622 ILot

Nichols J. B.: Development of the tilt-wing aircraft., Rozw6j sa-
molotu o nachylanym skrzydle. J. Royal Aeronautical Society,
1963, t. 67, nr 630, s. 361—369, rys. 10, ods. 24,

W latach 50 firma Hiller =zajela sie pracami nad samolo-
tem pionowegq startu o nachylanym skrzydle. Firma opracowala
szereg projektow samolotéw tego typu. Zbudowano samolot co-
Swiadczalny X-18 o ciezarze 15 ton, a firma Vertol wykonala maly
samolot Model 76. Programu badan w locie X-18 nie ukonczono
z powodu klopotéow z silnikami, mimo osiagniecia pozytywnych
wynikéw. Ukoronowaniem prac jest budowany obecnie samolot
transportowy XC-1424, bedacy prototypem uzytkowego samolotu
transportowego o nachylanym skrzydle.

J. F.

PALIWA LOTNICZE '

665.521.4 ILot

Buszujewa E. M., Biespolow I. E.: O wlijanji frakcjonnowo
i uglewodornowo sostawa topliw na tiemiczeskuju stabilnost.

O Wplywie skladu frakcyjnego i weglowodorowego na odpornosé
Egl{)mlsczna. Chimja i Tiechn. f.opat. i Masiet, 1963, nr 8, s. 49—54,

W wyniku duzego zaintercsowania sie odpornoscig termiczng od-
rzutowych paliw lotniczych, przeprowadzono badanie nad odpor-
noscia termiczng paliw, ich frakcji i komponentéw. Badania pro-
wadzono przepuszczajac powietrze przez warstwe paliwa w roz-
nych temperaturach. Stwierdzono maks. wydzielanie sie osadow
w temp. 200 °C. Pal}wa pozbawione weglowodorow aromatycznych
c'harakte’ryzowaly_sue najwyzszg odporno$cig. Ilogé wydzielajacych
s5ie osaddéw uzalezniona jest od okreslonej koncentracji tyeh we-

glowodoréw: zmniejsza ‘sie ilo§é osadow ilogé 5
utlenienia wzrasta, ¢ » Jecz ilod¢ produktow
B. W,

621.438:621.43.03 ILot

Dowty fuel systems developed for industry. Uklady paliwowe

Dowty dla przemystu. Oil Engine and Gas Turbine, 1963, t. 31
nr 357, s. 54—56, rys. 3, ’

Firma Dowty Fuel Systems Ltd. opracowala uklady paliwowe
dla przemystowych turbin gazowych o mocy ponizej 100 KM oraz
0 mocy 750—1000 KM. Uklady umozliwiajg prace na réznych pa-
liwach ptynnych, sa odporne na zanieczyszezenia paliwa, umozli-
wia)a automatyczny rozruch oraz obstuge przez niewykwalifiko-
wany personel. Zywotnos¢ ukladu odpowiada zywotnosei turbiny.
Podano schematy ukladéw i zdjecia clementéw, Opisano zastoso-
wanje do turbiny Auto Diesels 250 KM i Centrax CS 600, 600 KM
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621.455:662.75 ILot

Spengler G., Lepie A.: Uber Raketentreibstoffe mit hypergolen
Eigenschaften II. Zundverziige von flussigen Freibstoffkombina-
tionen mit Salpetrsdure als Oxydator. Paliwa rakietowe o wias-
no$ciach hipergolowych II. Opoéznienie zaplonu paliw plynnych
zZ kwasem azotowym jako utleniaczem. Z. Flugwiss, 1963, r, 11
z. 6, S. 241—247, rys. 13, ods. 9. ’
Podano rozwazania o teorii zaplonu hypergolowego oraz wWy-
niki niektérych pomiaréw opoéznienia zaplonu przy uzyciu kwasu
azotowego jako utleniacza, Rozpatrzono wplyw parametrow uzy-
tej aparatury, a nastepnie podano opéZnienie zaplony réznych
paliw dwuskladnikowych, w zalezno$ci od skladu mieszaniny,

Objasniono efekt katalityczny jonéw Fet . Pomiaréw opéznie-

nia zaplonu dokonywano za pomocg aparatury dwustrumie-
niowej.
J. F.
METODY OBROBCZE W PRODUKCJI LOTNICZEJ
621.% ILot

International manufacturing research. Part II: Advances in for-
ming. Miedzynarodowe badania technologiczne. Cz. 1I. Postepy
w ksztaltowaniu. The tool a manufactur, engineer, 1963, t. 50, nr 6,
s. 69—T75, rys. 8, ods. 11.

Opracowanie nowych metod formowania wylonilo koniecznosé
przeprowadzenia badan przebiegu tych proceséw, zachowania sie
materialow i zjawisk towarzyszacych.

W artykule omoéwiono wyniki badan miedzynarodowych nad
metodg formowania elektrycznego, wybuchowego, spawania wy-
buchowego, wyciskania na zimno, gtebokiego ciggnigcia i innych.
Omoéwiono fizyczna strone zjawisk oraz podano matematyczne
zalezno$ci stanu i odksztalcen.

A, G.
621.725.7 ILot
Parts from powder, CzeSci z proszkéw. Production Technology,

1963, nr 7, s. 156—I161, rys. 8, tabl. 1. i .

Metalurgia proszkow.  stanowi pokazng galaz wiedzy technolo-
gicznej o specyficznym charakterze,

Przedmioty drobne, o zlozonych ksztaitach, prasowane z pProsz-
k6w, a nastepnie spiekane, wykonywane sg na gotowo z roéznych
materiatdéw, dajac wielkie oszczednosci ekonomiczne yperspektywy
rozwoju technicznego. W artykule opisano proces spiekania, jego
charakterystyke, potirzebne oprzyrzadowanie, fazy procesu, typowe
cze$ci wykonywane tg metodg oraz podano nieco uwag o eko-
nomii zastosowania tej technologii. A G

621.791 ILot

don D. G., Copleston F. W.: The practical application of
gggnarc spot \;velding to aluminium and its alloys. _Zastosowa’me
argonowego Spawania punktowego do aluminium i jego stopdw.
Welding and metal fabrication, 1963, t. 31, nr 7, s. 303—313, rys. 20,
tabl. 4.

Metoda punktowego spawania argonowego jest stosunvkowo nowa,
jednak rokuje duze nadzieje na szerokie zastosowanie. W arty-
kule podano charakterystyke procesu, kor}stljukcje ’palm}{a, para-
metry geometryczne i technologiczne. OmoOwiono rowniez pPrzygo-
towanie materiatu, wtasnosci mechaniczne zlgcza, Wwyposazenie
i wreszcie zastosowanie tej metody zamiast zgrzewania punkto-
wego czy nitowania, A G

621.791.76

Cheng C. J.: Transient temperature distribution during friction
welding of two dissimilar materials in tubular form. Pole T0Z-
kiadu temperatur podczas zgrzewania oporowego dwoéch roéznych
materialdbw rurowych. Welding Journal, 1963, t. 42, nr 5, s. 233,
240-s, rys. 5; tabl. 2. ) »
Rozklad temperatur i rozchodzenie sie ciepla w dwoéch réznych,
zgrzewanych oporowo materiatach stanowi {rudny problem ma-
tematyczno-fizyczny. Autor opisuje sposOb na obliczanie takiego
rozkladu, podajac zalozenie poczatkowe oraz metodyke obliczen.
Ponadto podaje poréwnanie metod calkowych i rézniczkowych.
A, G.

621.793. ILot
Davis R. W.: How to deposit mectallic and nonmetallic coatings

with the plasma arc torch. Nanoszenie pokryé¢ metalicznych i nie-
metalicznych za pomoca palnika plazmowego. Metal Progress, 1963,
t. 83, nr 3, s. 105—108, rys. 5.

Palnik plazmowy, wytwarzajgc temperature do 17000 °C, pozwa-
la na nanoszenie prawie wszystkich materiatow, jak Al, Mg, Zr,
Th, Hf, W, jak réwniez ich weglikéw 1 azotkow. Autor podaje
konstrukcje palnika plazmowego do nanoszenia pokry¢, sam proces
nanoszenia oraz przyklady przedmiotow, A G

621.882 ILot

Fabry Ch. W.: Untersuchungen an Dehnschrauben. Badania Srub
rozciagganych. Konstruktion, 1963, t. 15, z. 6, s. 218—228, rys. 22.
Dzieki zastosowaniu hydraulicznego urzgdzenia naciggowego
i przeprowadzeniu serii pomiaréw zigcz érubowych,’udalo sie za-
wezi¢ tolerancje rzeczywistego rozciagu wstepnego Sruby. Wyniki
pomiaréw ujeto w postaci wykresdw, umozliwiajgcych obliczenia
napiecia $Sruby oraz sily zaciskajgcej w funkcji naciggu wstep-
nego przy roéznych rodzajach obcigZenia zlacza. Pomiary pozwo-
lity wustali¢ rzeczywisty stosunek statych sprezystych kolnjerza
i sruby.
J. F.

Przcglad Dokumentacyijny zawiera jedynie czeéé¢ analiz doku-
n_lentacyjnyc.h z zakresu lotnictwa. Pelna dokumentacja ukazuje
sie w postaci kart dokumentacyinych wydawanych przez Centralny
Instytut Dokumentacji Naukowo-Technicznej i Ekonomicznej War-
SZé\IvSN’II‘\El:. Niepodleglosci 188.

] . Przyjmuje prenumerate kart dokumentacyjnych, ktéra
moze obeJn.nowac‘ zarowno calg dokumentacje naukowgé—a’eck{niczn;
jak i oddzielne jej dziaty lub poszczegdlne zagadnienia i tematyt

CIDNTE wykonuje odplatnie (wg Cennika ZUD) fotokopic i mi-

krofilmy publikacji obietych zarown L j
nym, jak i kartami dokumentacyjnyn"?i. pracgladem  dokumentacyj-
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| Tabelo8 W(lasnoscit mechaniczne ame rykaonskich stopow tylanu w lemp podwyzszonych
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mechontczhne

P 0z g %,:Umm Te%r/'%/m Wy {rzymam,ff na rozciag. | Granica p/fsfycznos‘ci Wyd/uz‘em‘g wzgledne Modut sprfzyslosa
KG/mm? K //%n" 7 kG/mm?
100 52 40 25 9000
! \ony wzarsond) 200 3 21 29 8500
315 29 17 30 7500
100 1012 954 18 e
200 954 753 20 — 3
2 | MST-3A1-5Cr frm o ) % =
425 773 527 22 9500 §
100 843 803 19 9000 !
200 750 552 17 8500 :
4 sl 315 K 481 13 8000 +
425 562 368 25 7700 3
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o P 35 T * 654 15 9500 &
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5 |A-10AT 200 562 492 17 —
315 492 386 17 s
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205 80 68 15 R
C-15AMOV 345 77 60 16 5
7 \[przesycony (
Starzony) 425 70 56 e T
540 49 40 30 i
00 908 764 23 -
S b 200 r 804 627 22 =%
315 703 512 19 ~%
425 562 352 29 P
100 984 902 20 5
200 926 831 20 9000
‘9. Ti-155AX " g o 2 9500
425 743 654 18 e
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