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granice. A mozna by — zapewne — sprzeda¢ na pniu nie
tylko pojedyncze jednostki lecz i cale ich eskadry, Gdyby
tylko byty!

Oto podaliSmy relacje oczywistych sukcesow.

Lecz Zefiry, Foki i Kosy to tylko pozytywne symbole
naszych narodowych mozliwoéci. Staé nas na wiecej, stac
nas na konstrukcje nowoczesne, udane, konkurujgce 2z za-
granicznymi, czego przyklady mamy juz w naszych fabry-
kach lotniczych. Sta¢ nas na motoszybowce — dla szko-
lenia i sportu i na polskie Super Aera czy Moravy — na
taksowki i przeloty sanitarne. Sta¢ nas na tanie $migtowce,
oparte na innych zasadach konstrukcyjnych, dla celéw
turystycznych, rolniczych, sanitarnych, czy do polowow
morskich, sta¢ na proby wiatrakoweca %), na studium adap-
tacji silnikow motocyklowych czy samochodowych. Stac¢
nas, zeby i$¢ z postepem wiedzy lotniczej. Mozemy produ-
kowa¢ na rynek wewnetrzny i na eksport. Bo jest mysl
przewodnia! A mys$lg tg powinny byé dla nas uchwaty
IV Plenum KC PZPR o postepie technicznym.

Bo kapitat przeciez jest. Kapitalem musi by¢ dla nas fun-
dusz postepu technicznego. Bo pamieta¢ nalezy, ze wyjat-
kiem jest, gdy klient chce kupi¢ wyrodb, ktory jest tylko
w koncepcji lub planie. Zazwyczaj trudno jest zawieraé
takie ideowe transakcje. Handel na ziemi zwykle polega na
sprzedawaniu wyrobow juz gotowych. I nie tylko z tym
sie trzeba liczy¢, ze finansowa¢ sie bedzie wszystkie etapy
pracy, lecz rowniez i z ryzykiem, ze ktoras faza zawie-
dzie, ze trzeba jg bedzie powtorzyé¢, zndéw wydatkujgc pie-
nigdze. I tu przytoczy¢ mozna przyklad, ze pieknym owo-
cem dziatalnos$ci funduszu postepu technicznego jest i Ze-
fir i Foka i Kos.

Mamy w zakltadach lotniczych wyksztatlconych i zdolnych
konstruktorow, ktérzy potrafig zaprojektowaé¢ sprzet no-
woczesny i na poziomie wyrobow zagranicznych, mamy sze-
reg dobrych technologéw i fachowych pracownikéw na
warsztacie.

Rozstawione ostatnie osiggniecia naszego przemystu nie
sg przypadkowe, lecz wynikajg z celowej, rzetelnej i fa-
chowej pracy ludzkiej. Prawde te “nbrze muszg sobie
uprzytomnié te czynniki, ktore sg w. Oltwércami chwaty
lub bedg odpowiedzialne za zmierzch olskiego przemystu
lotniczego.

) Redakcja proponuje zainteresowanie sie projektami Rotorwing
(Sportsman), Fairchilda czy Gyroplane, ktorych ceny w serii maja
wynosi¢ od 5600 do 10 000 dol.
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Potrzebne nam sa jednak zalozenia, potrzebny jest Kilky
letni ramowy program dziatalnosci przemystu Joty; X

o : cze
oparty na analizie potrzeb rynku krajowego i rynkg 20,

W de-

wizowych oraz mozliwosciach wytworezych zakladgy
A przede wszystkim na przyszios$c! '
Z analizy tej wyniknie dogmat niewatpliwy, ze podsta.

wa naszego Pprzemysiu sa silne i stale uzupetniane biura
konstrukcyjne, wsparte naukowo przez Instytut Lotnic.
twa, a sercem ich muszg by¢ branzowe oérodki TozWojo-
we (ptatowcow, silnikéw 1 osprzetu), oparte na dobrze wy-
posazonych i obsadzonych prototypach.

I tu analiza odkryje prawde powszechnie i of dawna
znang, lecz dotychczas niedoceniong przez kierownictyyq
przemysiu lotniczego. Prawdg tg jest brak dostatecznegy
i rozwojowego potencjalu naszych zaktadow osprzetowych.
O jakosci i nowoczesnos$ci sprzetu latajgcego bezsprzecznie
decyduje jego wyposazenie. 30—40% wartosci samolotu
przypada na osprzet. Osprzet lotniczy wymaga produkeji
precyzyjnej, jest jednak najbardziej optacalny?).

I o tych statystykachi roli osprzetu nie pamieta sie w pol-
skim przemysle. Nie stworzono osprzetowych oérodkiw
konstrukcyjnych przy zakladach. A czas nagli! 1 jezli
jutro nie chcemy pozostawi¢ naszego nowego sprzetu lata-
jgcego na los szczeScia i przypadkowsg kooperacje — to
dzi§ trzeba podjaé decyzje o organizacji OOK przy z-
ktadach osprzetowych.

Przemyst lotniczy, pierwszy bodaj w resorcie Minister-
stwa Przemystu Ciezkiego zrozumial znaczenie uchwal
IV Plenum. W przemy$le naszym z inicjatywy Sekeji Lot-
niczej odbyly sie juz branzowe narady nad rozwojem i po-
stepem technicznym, o ktérych obszerne wzmianki dajemy
w Kronice. Teraz kolej na podsumowanie wynikéw, przy-
jecie 1 zrealizowanie wnioskéw i dezyderatow, zgloszonych
przez techniczny aktyw przemystu lotniczego.

Konczgce ten optymistyczny artykul wypada nam zyczye,
aby wecielanie w 2zycie tych postulatow nie napotkalo na
bezduszne trudnosci i przyczynilo sie do postawienia prze-
mysiu lotniczego w Polsce — odpowiednio do jego moili-
wo$ci 1 ambicji zawodowych i narodowych jego pracow-
nikow.

) Wediug danych niemieckich, gdy 1 kG przecigetnego samolotu
osobowego kosztuje 7 marek, a samolotu transportowego — 100 mk,
to 1 KG lotniczego uktadu hydraulicznego osigga cene 1000 mk
(okoto 250 dolarow). Podiug ofert angielskich cena pompy paliwo-
wej do silnika odrzutowego rzedu 800 kG ciggu wynosi 1000 fun-
toéw (2800 dol.). A przeciez na rynku swiatowym cena 1 kG okre-
tu ksztaltuje sie na 0,5 dol., zas samochodu 2--3 dol.

Warunki prenumeraty czasopisma ,,Technika Lotnicza"

Zaméwienia i

Mozna rowniez zamawiaé prenumerate,

rocznej

przedptaty na prenumerate przyjmowane sg w terminie do dnia 15 miesigca poprze-
dzajgcego okres prenumeraty przez urzedy pocztowe, listonoszy oraz
dokonujgc wptaty na konto PKO nr 8-6-13768, Przedsiebiorstwo
Upowszechnienia Prasy i Ksigzki ,,RUCH” we Wroctawiu, ul. Olawska 10. Na odwrocie blankietu na-
lezy poda¢ tytul zamawianego czasopisma, okres prenumeraty oraz

Cena w prenumeracie:
polrocznej

Cena w prenumeracie za granice jest 040"owyzsza od ceny podanej wyzej. Przedptaty na te prenume-
rate przyjmuje na okresy poiroczne i roczne Przedsiebiorstwo Kolportazu Wydawnictw Zagranicznych
»RUCH” w Warszawie, ul. Wilcza 46, za posrednictwem PKO, konto nr 1-6-100024.

oddzialy i delegatury ,,RUCH".

ilo§¢ zamawianych egzemplarzy.

— 36 =zt
— 72 zi
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Instytut Lotnictwa
Obcigzenia usterzenia wysokosci szybowea : ;

y podczas brutalnego sterowania, cz. |
Niniejszy artykut stanowi petny tekst referatu w
: . o to ;

Szybowcowej) ?grs%amzac]l Naz_L.kowo—Techniczne] Og%l‘fo‘?}}?g}? }Tégn‘g;fg g%@%ﬁsfdl%:eifyngmdﬁlfgﬁ

7_(118 czertg)rcal K r. w Kolonii (NRF) w czasie trwania VIII Szybowcowych Mistrzosetw Swiata

Podczas ovrad sekcji technicznej Kongresu wygioszono 36 referatow — 2 ich

ne przez delegatéw polskich. z nich zostaty wygtoszo-

jazenia usterzenia wysgkoéci samolotu podczas bru- Cr — . g .

Jl;goﬂ sterowania, ich powigzanie z obcigzeniami skrzy- " :’;’;‘;i’égﬁﬁlnéllfodr;:n;?&tlgoég“hyla]acego szybowca
31 zleznos¢ od parametrow dynamicznych platowca sa @wn — pulsacja krotkookresowych oscylacji  szybowea
4 koto 25 lat przedmiotem rozwazan i badan w wielu y

gach. W chwili obecnej problem ten mozna uznaé¢ za
Jowicie rozwigzany i niewatpliwie obliczenia wytrzyma-
yiowe usterzen i kadiubow znacznej wigkszosci obecnie
wstruowanych samolotéw sa oparte na doktadnej anali-
pobeigzen, Wystepujacych na usterzeniu wysokosci pod-
g brutalnego sterowania.

Wydaje sie jednak, ze w technice szybowcowej panuje
g{ym polu niejednokrotnie pewien prymitywizm, ktory
» znajduje zadowalajgcego wyttumaczenia. Zrozumiala
alinad tendencja do upraszczania metod obliczeniowych
fonstrukeji szybowcoéw nie powinna bowiem prowadzié
) uwcieczki od szczegdtowej fizykalnej analizy zjawisk
¢h przebiegu W zaleznosSci od poszczegélnych parame-
w szybowca. Wymownym przykiadem pewnego zacofa-
i techniki szybowcowej w dziedzinie obcigzen od bru-
dego sterowania stanowig obowigzujgce dzi§ w wielu
gistwach przepisy budowy szybowcoéw, w ktérych wyma-
mia dotyczace brutalnego sterowania sterem wysokosci
it 53 fizykalnie powigzane ze wspdiczynnikami obcigze-
i skrzydla podczas wyrwania, nie moéwigec juz o jakim-
Wwiek blizszym sprecyzowaniu metod obliczeniowych.
pracowany ostatnio przez komisje ekspertow OSTIV pro-
4t przepisow budowy szybowcow klasy standard row-
1 ne stanowi pod tym wzgledem chlubnego wyjatku
wymaga dopracowania w mozliwie bliskiej przyszitosci.
kmanych ogdlnie przepisé6w budowy szybowcdédw jedynie
miekt przepisow Niemieckiej Republiki Demokratycznej
uiowi w tej dziedzinie duzy krok naprzod.

Oznaczenia

¢ — kat natarcia szybowca (skrzydla?..

4, — kat natarcia usterzenia wysokosci,

n, — kat zaklinowania usterzenia wysokosci wzgledem
skrzydtia,

§ — kat pochylenia szybowca

§ — kat pochylenia toru lotu.

0 — kat wychylenia steru wysokosci,

¢t — kat odgiecia strug za skrzydiem,

Q — ciezar szyboweca,

§ — powierzchnia skrzydta,

b — rozpietosé¢ skrzydta,

ly— érednia cieciwa aerodynamiczna,

$f — powierzchnia usterzenia wysokosci,

lt — ramie usterzenia wysokosci,

V — predkosé lotu,

7— gestos¢ powietrza.

]~ ci$nienie dynamiczne
niezakiéconym, ) )

iy - ciénienie dynamiczne powietrza w okolicy uste-
rzenia wysokosci.

s~ alay

m— masa szyboweca,

iy~ promienn bezwtadnosci a
nej poprzecznej Osi bezwtladnosci,

" — wspdlezynnik obcigzenia szyboweca,

&~ wspolezynnik wyporu skrzydia, .

w =~ wspOlezynnik wyporu usterzenia \_Nysokosm, -

4n— wspdlezynnik momentu pochylajacego skrzydia
wzgledem érodka ciezkosci szybowea,

%~ sita normalna na usterzeniu wysokosci,

powietrza w przeplywie

szybowca wzgledem glow-

dokota osi poprzecznej.

Fizykalna strona zjawiska

Jezeli szybowiec znajduje sie w ustalonym locie $lizgo-
wym z predkoscig V, ktorej odpowiada wychylenie steru
wysokosdci o kat Jdo, wowezas kazde dodatkowe wychyle-
nie steru o kgt A5 powoduje przejscie szybowca do lotu
nieustalonego, zwanego wyrwaniem. Dokladna analiza
matematyczna wyrwania prowadzi do bardzo uwiklanych
zaleznosci, ktore jednak niezmiernie sie upraszczaja, jezeli
ograniczy¢ sie do rozwazenia pierwszej czesci zjawiska,
trwajacej niewiele diuzej niz 1+2 sek, podczas ktérej po-
jawiajg sie najwieksze obcigzenia zarowno skrzydla, jak
i usterzenia.

Podstawowe zalozenia upraszczajgce matematyczng ana-
lize wyrwania sg nastepujgce:

1) predkos$¢ szybowca po torze nie ulega zmianie,

2) skladowa ciezaru szybowca prostopadia do toru lotu
nie ulega zmianie,

3) przyrost sily aerodynamicznej na usterzeniu wysokosci
jest bardzo maly w pordéwnaniu z silg na skrzydle i za-
kil6ca jedynie réwnowage momentdéw,

4) oplyw na szybowcu ma charakter ustalony, to znaczy
wielkosci wspoélczynnikow sil aerodynamicznych zalezg
jedynie od chwilowego kagta natarcia,

5) szybowiec jest brylg sztywnsg.

4k,
d
AV4
Tor lotu
\ - _

TL-29/50 -R1

Rys. 1

Przyjmujgc oznaczenia jak na rys. 1 mozemy napisacé
dla ustalonego lotu $lizgowego rownania réwnowagi sit
prostopadiych do kierunku lotu i réwnowagi momentéw:

de,
Qcos@o—d—a-aoqs=0 = oxn = [1]

9an de
Cm sicrz " @Sla dog “0(1_-cl_a) tat

day
+ 3 60 4'iHSHLH:0 3 . . . [2]
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Po wychyleniu steru wysokosci o kat Ad uproszczone
rOwnanie rownowagi sit i momentow przyjmujg postac:

dc
Qcos @o — g (%, + Ac)gS +mHV =0 . . [3]
dCpy skr 2 de,py [ ( de )
U SRl -t ’ - An —_ ] 4
Cop stefz T da da) q Sl dog, (g 1 Am) |1 da
L de L K da
+ o H——+19_H'_—‘——+az+ H(150+A15)|
vV de V Vg dé
QuigSyly—miZd" =0 . . . . [4

W réwnaniu [4] nie uwzgledniono przesuniecia s$rodka
wyporu usterzenia wysokosci, spowodowanego wychyle-
niem steru (wplyw zakrzywienia linii szkieletowej profilu).
Wyrazenie zawierajace «” uwzglednia opo6znienie, z jakim
strugi odgiete przez skrzydio dochodzg do usterzenia,
a wyrazenie, zawierajace ¥’, uwzglednia tlumienie ruchu
obrotowego, przy czym wielkos$¢ wspolczynnika K, okre-
$lajgcego stosunek tlumienia catego szybowca do tlumie-
nia samego usterzenia wysokos$ci, mozna przyjmowaé¢ o 1,1.

Odejmujgc rownania [1] i [2] od [3] i [4] otrzymujemy
rownania ruchu:

dc,
m(")'V—d—“_/JaqS=O 5 & @ [9]
dc,, skrz de,y [ de Ly de
O —AaqSla—a: Aall — dn —f‘a'T' de +
Ly 1,1 do:H )
== R s - 8 i 2 an — 5
+ & I/'ZH T dd|qnySyLy —miy & ‘O [6]1

Chcge w réwnaniu [6) zastgpi¢ zmienng ¢ przez zmien-
ng a, mozemy postuzy¢ sie przeksztalconym réwnaniem [3],

dc, S
O =—dAaq-— =
« m-V
ds, S
o = - «q- =5 2w w o= [7)

ktéore wstawione do widocznych z rys. 1 zaleznosci:
= (ao +da)+ (B + A 6)
V= + G s o« ow w (8]

0 =d" +6”
daja w wyniku:

dc, S
PR
de S 9]
qQrr __ 7 _z !
B = +da “qu

Po wstawieniu wyrazen na ¢’ i 9" do rownania [6)]
otrzymujemy zasadnicze rownanie rézniczkowe ruchu o po-
staci:

a” + K]fl’ + chla = K:;/](S [10]
przy czym: ‘
ov [d¢.; SyxLE L3 . de\ dec,
ey e Ry =5 N S T T +‘*——S
2m | dey zzzj H V im da de
K= — (’V: {dcm skrza Sy de,y SyLy 5 de i
27 T T Ui T S J
2m de zz day H iz do
dc oSL
11— — |
de 2-m]/1;H ‘
. oV* de,y Suly
Ry == 2m zf H 2 (1]
Ty

Nalezy jeszcze zwrdci¢ uwage, ze K, = win, gdzie wn
jest pulsacjg krotkookresowych oscylacji szybowca dokota
0Sl poprzecznej.
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Rozwigzujac rownanie [10] otrzymu
funkcji <1d(t) przebieg funkcji Ada(t), z
czy¢ wspblczynnik obcigzenia:

jemy dla gay050 ..
e . 20n
ktbrej mozemy gp);

. dc, aqS
n = s
£ aa Qda‘_’_'m]
oraz site aerodynamiczng na usterzeniu:
de. dc
zH zH de
APy = - qgSgley = ——qn,. —
H o 4 g ity dog Q';;,SHlAa(l =4
[ oSLy

) ; LH de ) 1 d“H
o ——2= 4 +—+=
de 2m l//)‘H V \da l/'fH ds M] [13)

Silg, wystepujgcg na usterzeniu wysokosci moing 0-
dzigli¢ na dwie czgsci: spowodowang zmiang kata natl;r-
cia szybowca — 2 pierwsze skladniki w nawiasie kwadra.
towym réwnania [13] — i spowodowang wychyleniem gto.
ru — trzeci sktadnik w nawiasie kwadratowym. Ponjews;
drugi skiadnik, uwzgledniajacy wplyw predkosci kato.
wej «, przybiera w niektérych przypadkach znacnie
mniejsza Wwielko$¢ od pierwszego, wiec mozna niekiedy
przyjmowaé w przybliZeniu, ze sita Py sklada sie z czeé
proporcjonalnej do kata natarcia a i czeSci preporcjonal-
nej do kata wychylenia steru §. Poniewaz o wspolczyn-
niku obcigzenia szybowca 4 m i sile na usterzeniu wyso-
kosci A Py decyduje przede wszystkim przebieg funkeji
/1 8(t), nalezy zajgé sie naprzod jej analizg.

Przebieg wychylenia steru wysokosci w czasie

W celu uzyskania zamierzonej wielkosci wspodiczynnika
obcigzenia n pilot moze zastosowaé¢ roznorodne warianty
wychylenia steru Ad(t). Ogdlnie mozna jednak wyodrebnit
dwa typy wychylen:

a) pilot zwieksza w sposOb ciggly wychylenie steru, ai
do kagta odpowiadajgcego wspdtczynnikowi cbcigzenia n
i nastepnie utrzymuje ten kat (rys. 2b); predko$ wychy-
lania jest w zasadzie dowolna, jednak musi by¢ wystar-
czajgco duza, aby mozna bylo zaniedba¢ zmiane predkosci
lotu szybowca,

b) pilot wychyla poczatkowo ster o kat wiekszy od kata
odpowiadajgcego zamierzonemu wspo6tczynnikowi n, a na-
stepnie oddaje drazek zmniejszajgc wychylenie do wiel-
kosci bliskiej wyjsciowej (rys. 2c).

d f

L-.

;

T2y -

—_—
=

Rys. 2

Gczywiscie, oba warianty majg charakter tylko sche-
matyczny, ale pozwalajg na sformutowanie prostych zalez-
nosci matematycznych.

Wariant a), zwany przez Richardsa [Lit. 4]—”““01}“36‘1
manoeuvre”, moze roézni¢ sie miedzy sobg .przebleglein
rosnacej galezi krzywej /d(t). Poniewaz Jjednak ‘.’3;
cydujace znaczenie dla obcigzen zaréwno skrzydla, 1
i usterzenia posiada $rednia predkos¢ przyrostu kata WY
chylenia, mozna ograniczyé¢ sie do rozpatrzenia Dr.leb‘eglg
liniowego, zgodnie z rys. 2b. Granicznym przypadkiem de_
rozwazanego wariantu jest funkcja skokowa (rys. 2a),%

dlug ktorej wychylenie steru odbywa sig w czasie nie-
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sofczenie krotkim. Przypadek ten
gazenie W teorii regulacji, a wiec
adnieni.

‘fariant b), zZWany przez Richardsa
' moze rozniC sig miedzy sobg pr
gei rosnace], jak i opadajacej
@mﬂaenMHl strony
Jnusoidy- .
“pred dalsza dyskusja obu wariantow,
ghorem, ktory z nich najlepiej odtwarza zapisy uzyskane
adzas prob w lqc1e, nalezy zapoznaé¢ sie z przebiegiem
iazen skrzydta 1 usterzenia wysoko$ci w zaleznogei od
gematu wychylenia steru. W tym celu nalezy rozwigza¢
jwnanie [10] 1 za pomoca znalezionej funkcji Aa(t) wy-
myt z zaleznosci [12] przebieg .In i z zaleznodei [13]
yebieg APy I

bosiada podstawowe
1 W rozwazanym za-

,,ch.ecked manoeu-
; zebiegiem zaréwno
rzywej /18(t). Duzym
matematycznej bytoby przyjecie

a W szczegdlnosei

pebieg Wspolczynnika obciazenia i sity na usterzeniu
wysokosci

Jednostkowa f}mkch skokowa 14(1).
Rozwigzanie rownania [10] zalezy od znaku wyréznika
2

L}

I 4
2
Kl . . . 7

Na K2 — T >0 pierwiastki réwnania charakterystycz-

4g0 53 rowne:

o=

iprzebieg kata natarcia:

i 4. K
1 » " £
2

K, V&, 5 ,
da K. 1— , € sin (vt =+ @) [14]

diie 1a1
2
G T .
Da Ky — F << 0 pierwiastki réwnania charakterystycz-

#8053 rowne:

_ /K3
/1,2 Bto a \ 4 — K,

iprzebieg kata natarcia:

K. 1 . 5
a:-‘[l U _(Zle/'?t—;-'le"t)]
K. 2

<3

(15]

0 periodycznym lub aperiodycznym charakterze ruchu
wyduje znak wyréznika K, — — .

4
gledna tego wyrdznika nie sg jednak dla danego szy-
wea state, poniewaz sg one zalezne od zapasu sterow-
wei Hp:

Znak i wielko$é¢ bez-

g = dcp skrza o dc,y . d‘f (1 _ﬁ "
L dc, day dc, dc
dc,  oSL SpLy

z S H
AL [16]
da  Zm V/"AH \) s,

Wynika to bezposrednio z faktu, ze wzér [11] na wspol-
mik K; mozna z duza dokladnoscia zastapi¢ znacznie
Weilejszym wyrazeniem

dc :)V"‘ Sf.a

K.~—H . - —
a ™ de 2 -m-i‘f}

P2y odpowiednio malym zapasie sterownosci s’zybowcg,
Ujest tylnym potozeniu srodka cigzkosci, wsp6iczynnik

2

b staje sie mniejszy od 1 i wowczas ma sie do czy-
Wz z ruchem aperiodycznym. Gdy $rodek ciezkosci
Z’bf’.‘”ca przesuwa sie do przodu, wspoiczynnik K, rosnie,
Winik zmienia znak i ruch wywotany wychyleniem
M wysokoéci przybiera postac os’cylacn.. w przypgd}gu
U periodycznego przebieg wspolczynmka obcigzenia

Morcjonalnego do  kata natarcia) bedzie wykazywatl
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Rys. 3
ttumione oscylacje dokola wielkosci ustalonej (rys. 3),

przy czym wie,lkoé(::.pgerwszego maksimum moze jg znacz-
nie _prz'ek_roczyc. Roéznice te mozna obliczyé z przyblizonej
zaleznosci:
An 8
max ==
by=—— ~ltev”
Any st

lub wyznaczyé z wykresu (rys. 4a).
W przypadku ruchu aperiodycznego wspbiczynnik obcig-

lZenig bedzie dazyl asymptotycznie do swej wielkosci usta-
onej.

[17]

a &4
WL
o
iz .
b &4
7=
A=
Rys. 4 it

Przebieg sily na usterzeniu wysokosci odpowiada w przy-~
blizeniu sumie wykresow Jdat i AXt), z ktéorych pierwszy
de de, o S Ly

jest k skali |}, =——— -+ ——ht=—= T T
jest wykonany w i de e 2. m l/”IH

deg
a drugi w skali “dé

Staty jednostkowy kat wychylenia poprzedzony przyrostem
liniowym

Podobnie jak w poprzednio rozwazanym przypgd}{u,
rozwigzanie réwnania [11] =zalezy od znaku wyréznika
2
o K
g
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K2 .
Dla K, — - 1 >0 otrzymuje sie ruch periodyczny okre-
4
§lony dwoma rownaniami:
dla t << At [18]
== at
K; |t K, ]/Kz Bt s 4 4 ]__,e' : 1
AGZE{A—t—KEMV [1— prent - sin (vt + ¢) T smvtl
Dla t > At
K e [ VE: g0 . ]_
== — |1 —— ¢ ) —sin »t
A Kz]1+’ll'At 1 » © sin (vt + ¢ sin
8(t — At) K
— '~ .sin ». (t— At) -*'q—sinw(t—'-’\l)]} [19]
v- At | ]/K?
2
Dla K, — Tl<0 otrzymuje sie ruch aperiodvczny okre-
S§lony dwoma réwnaniami
dla t << At
K, [t 1 A : A, P
da=—_" {— . v [—i [~ ——1 —e"t)]} [20]
K, LAt At(2,— ) LA A
dla t > At
P . S [ﬁt_ (oAt — gl t—At)
kKl aa,—2a)la
% s
_;Zl (ezgt_ez._.(t At))]} ) (217
2
Kj

Dla obu znakow wyréznika Ky, — przebieg ruchu jest

dla t> At dos¢ podobny do przebiegu wystepujacego po
naglym wychyleniu steru, a wielko$¢é ustalona kagta natar-
cia jest analogiczna.

Dla ruchu periodycznego maksimum wspdiczynnika ob-
cigzenia jest mniejsze niz w przypadku naglego wychv-
lenia steru i maleje ze wzrostem czasu 1t. Wzér na &,
jest znacznie bardziej zlozony niz zaleznos$¢ [17]; rysunek
4b pozwala wyznaczyé wielkos$é &, dla /t = 0,2 sek.

Z pordéwnania wykresé6w 4a i 4b wynika, Ze spadek
wielko$ci &, ze wzrostem /At jest tym szybszy, im wieksza
jest wielko$¢é » i praktycznie nie zalezy od wielkosci f.

Poniewaz przebieg Adat dla przypadku naglego i liniowe-
go wychylenia steru wysokos$ci rézni sie w pierwszym
okresie czasu do$¢ znacznie, przebieg . Py(t) wykazuje
rowniez duze roOznice, tym bardziej ze w fazie poczat-
kowej wystepuje dodatkowo rdznica w przebiegu Ad(t).

W drugiej fazie, to jest dla t > At przebieg /IPpu(t) jest
w obu przypadkach bardzo zblizony.

Funkcja harmoniczna /4 § = sin wt

Rozwigzanie réwnania [10] przybiera postaé¢
K,

Ao=——=2 [sin (wt— ¢) + AeBtsin (1t + ¢/)
VK, — 03 + Ko : 4
lub
_ K, . 3t .
Ao = K. M [sin (ot — ¢) + Ae’" sin (vt + o)) [22]
2
gdzie
K o
¢ - 7[51(0 . ., )
g¢ Kg—w‘ ((1) 2 [23]
o)
2
w
M = — _71 e — -
Vsl (s S
wn wn UJn
A i ¢’ — stale wyznaczone z warunkow brzegowych

Ada(o) = 0 i a’(o) = 0.

WRZESTER —PAZDz1Ry
— WK

Drugi skitadnik nawiasu kwadratowego w rown
charakteryzuje przebieg przejSciowy i zaniks z
zalezng od wielkosci f. Po krotkim okresie czag
tylko sktadnik pierwszy 1 wowczas przebieg kg
i wspolczynnika obciaie}l'ia staje sie sinusoid
same] czestoscel co czgstosc wymuszajgeych wye
Amplituda sinusoidy jest funkcjg czestosci,
mum odpowiada czestosci, dla ktérej dynam
nienie ukladu M osigga maksimum.

aniu (22
Predkoseiy
U Pozostaje
ta natarej,
alny o
hyled ster,
2 Je) maks;.
1CZne Wzmge-

. K,
Jak wynika z rys. 5a dla ——= <06, czestose rezonan.

sowa odpowiada czgstoSci krotkookresowych oscylae
bowca.

&
50

i szy-

L
Wny

[A]

TJ;_;

TL-29/60-RS

Rys. 5
K, ) o B .
Dla e > 0,6 maksimum wzmocnienia dynamicznego

przesuwa sie ku mniejszym czestoSciom wzbudzania.

Przebieg sily na usterzeniu jest w przyblizeniu sumjg
2 sinusoid, a zatem zalezy od kata ¢, o jaki sg przesuniete
ich fazy. Ze wzgledu na fakt, ze dodatniemu katowi wy-
chylenia 16 odpowiada ujemny kat natarcia szybowca.lq,
maksymalna amplituda sily na usterzeniu bedzie odpowia-
da¢ katowi ¢ = 180°. Jak widaé¢ z rys. 5b — ¢ rosnie ze
wzrostem w i osigga wielko$¢é maksymalng 180° dlag = ®.
Fakt ten potwierdza narzucajgce sie intuicyjnie przypusz-
czenie, ze sinusoidalne wychylenie steru wysokosci o danej
amplitudzie powoduje tym wieksze obcigzenie usterzenia
wysoko$ci, im wieksza jest wielko$¢ .

Pragnac poréwnac¢ ze sobg omdéwione powyzej trzy I0-
dzaje brutalnego sterowania pod katem widzenia obcigzen
usterzenia wysoko$ci, nalezy przede wszystkim okresli¢
dla kazdego rodzaju brutalnego sterowania kat 40,

Bioragc pod uwage fakt, ze wspOlnym dla wszystkich trzech
przypadkow ograniczeniem jest nieprzekroczenie dopusz
czalnego wspblczynnika obcigzenia szybowca, nalezy Na-
przod poréwnaé efektywnos$é poszczegélnych rodzajow bri-
talnego sterowania ze wzgledu na uzyskiwane wielkosc!
Amn. Dla uproszczenia zagadnienie nalezy ograniczyt tﬂko
do wychylenia naglego i sinusoidalnego — wychylenie linio-
we daje bowiem na usterzeniu wysokosci sile mniejsza ni
wychylenie nagle. Poréwnujac maksymalng wielkos
wspoiczynnika obcigzenia przy naglym wychyleniu stert
wysokosci oraz przy wychyleniu sinusoidalnym o tej samel
amplitudzie, mozna stwierdzi¢ na podstawie wykreséw 3
K
i 5a, ze dla —-<{0,6 wielkosci An,, sa wieksze P2
n
wzbudzeniu sinusoidalnym o pulsacji

max

0,7 n < @ < 1,1 O)n.
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poza tym ;akresem wielkosci
J jest mniej skuteczne, to znaczy
ue. wielkofci An potrzebne jest
gu50ida;r;§ niz dr;a%)loel.'é ) .
echodzac d wnama sit na usterzeni Sci
ua}l?iy roZWaZY? napI“zod Dblerwsze maksimu(in,u‘coV&jyZsstol(noaslfg1
gun sity ujemnej. Nie u}ega watpliwosci, ze dla 0,7
Mn<@<1’l- wn sﬂa“wystepujaca podczas naglego wychy-
ia jest WleS_Za niz podczas wzbudzenig sinusoidalnego,
piewaz odpijada ona zdecydowanie wiekszej predkosci

wzbudzenie sinusoidal-
dla osiggniecia tej sa-
wieksze wychylenie si-

qchylenia E: ) przy niewiele réznigcej sie wielko-

4 A0 Dla wielkosci @ < 0,7w, amplituda sinusoidalne-
g wychylenia steru wysokosci jest wprawdzie nie mniej-
zza od wychyl'ema nagtego, ale ze wzgledu na stosunkowo
ml predkos¢ przyrostu /A9 obcigzenie usterzenia jest
dwczas rowniez mniejsze niz w przypadku wychylenia
sgego. Wychylenie sinusoidalne moze staé¢ sie wiec wy-

Jyr in. ANDRZEJ KOWALEWICZ
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;nliarujQCe dopiero dla wielkosci o wyrasnie wiekszej od
1. Przechodzgc do drugiego maksimum sily na uste-
rzeniu — dodatniego — nalezy stwierdzié, ze w przypad-

k‘u wychylenia naglego maksimum sily wystepuje w chwi-
i powrotu steru do polozenia wyjsciowego, to jest do
wzglednego. zera. Przypadek sinusoidalnego wychylenia
steru pedme wigc wymiarujacy, jezeli w chwili, gdy kat
naparma szybowca osigga wielkosé maksymalng, ster be-
d21e.wychylony poza wzgledne zero, to znaczy o kat do-
d:_atn'l. Kat wychylenia steru bedzie dodatni, gdy przesu-
nigcie fazowe o bedzie wieksze od 90°: jak wynika
z rys. 5b warunek ten jest spetniony dla o = wn.

w rozwaz.aniach dotyczacych drugiego maksimum sily
na usterzeniu zostal pominiety w przypadku wychylenia
sinusoidalnego wplyw przebiegu przejSciowego, ktoéry

W chwili osiggniecia maksimum kata jest juz zazwyczaj
bardzo maty.

Dokonczenie w nast. zeszycie

Praca dyfuzoréow wlotowych w zmiennych warunkach
cz. |

Zg pomocq t’eorii jednowymiarowego ruchu gazu przeprowadzono analize przeptywu przez kilka
typow dyfuzordow wlotowych o nie regulowanych polach przekrojéw. Omdéwiono przypadki miesta-

tecznej pracy dyfuzoréw, rodzaje pulsacji oraz zakresy ich  wystepowania, ze szczegdlnym
uwzglednieniem drgan o wysokiej amplitudzie i niskiej czestotliwosci (buzz). Krétko omdéwiono
charakterystyki dyfuzora z punktu widzenia jego wspéipracy z silnikiem przeptywowym.
Oznaczenia takze na sprezeniu strumienia kosztem jego czesciowego
. P wyhamowania (tzn. odzyskania cisnienia catkowitego), bo-
P kG m“]q— cisnienie, wiem przy Mae > 1 udzial dyfuzora wlotowego w ogdlnym
1[kG sek* m'] — gestosc, sprezu jest znaczny. W przypadku silnika strumieniowego
T{'’K] — temperatura,

[msek] — predkosé,

[msek] — lokalna predkosé¢ dzwieku,
Mo — liczba Macha,

Yo* — krytyczna liczba Machal),

C
{=— — wykladnik adiabaty,
v
{[m} — powierzchnia pola przekroju poprzecznego,
n kG sek m] — wydatek masowy,
P’
{:Pi_ wspoétezynnik odzyskania ci$nienia calkowitego
€0

w dyfuzorze,
i — stosunek cisnienia calkowitego za
fal3 uderzeniowsg,

AO
‘O:A_,
te do dyfuzora.

i przed normalng

— wspolczynnik przewezenia strumienia na wlo-

Indeksy

}1,2— zgodnie z oznaczeniami na rysunkach 4 i 7,
i~ minimalny,

'~ krytyczny,

t— catkowity (spietrzenia),

i~ fala uderzeniowa, )

)~ dotyczacy parametréow obliczeniowych.

WSTEP

sie zakresu prequéci lotu
% predkosci naddzwiekowe zagadniepie dyfuzorow wlg-
Wych silnikéw przeplywowych nabiera bardzo pow(;lz—
®0 znaczenia. Przy predkosciach naddiwiekowych zada-
e dyfuzora silnika turbinowo-odrzutowego nie ogranécza
# do roli chwytu powietrza, polegajace] na doplrowalze;
W okreslonego wydatku powietrza do silnika, ale poleg

W zwiazku z rozszerzeniem

——

stosunek predkosci do

) Pod tym okres$leniem nalezy rozumie¢ red.).

Wyeznej’ predkosci dzwigku — (Przyb-

catkowity sprez dokonuje sie w dyfuzorze, a zatem odzy-
skanie ci$nienia przy minimalnych stratach cisnienia cal-
kowitego posiada jeszcze bardziej istotne znaczenie. Nie-
zaleznie od stopnia odzyskania ciSnienia bardzo waznym
czynnikiem jest stateczno$é pracy dyfuzora w zmiennych
warunkach, pulsacje wydatku mogg bowiem wywotaé —
w przypadku silnika turbinowo-odrzutowego — pompaz
sprezarki, a w przypadku silnika strumieniowego — zdmu-
chniecie plomienia w komorze spalania oraz uszkodzenia
komory. Niestateczny przeplyw wystepuje w warunkach
réznych od tych, na jakie dyfuzor zostal zaprojektowany.
z reguly w tzw. warunkach podkrytycznych, w ktérych
wydatek powietrza przez dyfuzor jest mniejszy niz obli-
czeniowy. Ze wzgledu na to, zbadanie pracy dyfuzora
w zmiennych warunkach, tj. przy zmiennych predkosciach
i stopniach zdiawienia dyfuzora w jego przekroju wyloto-
wym, spowodowanych zmiennymi wartosciami wspolczyn-
nika nadmiaru powietrza (dlawienie cieplne), posiada nie-
zwykle istotne znaczenie dla uzyskania poprawnej pracy
silniké6w przeptywowych.

1. WPROWADZENIE FUNKCJI POMOCNICZYCH
DLA BADANIA PRZEPLYWU PRZEZ DYFUZOR

Celem przeprowadzenia analizy réznych przypadkow
przeptywu przez dyfuzor zostang _wprowadzon‘e pewne
funkcje pomocnicze, znacznie ulatwiajgce to zadanie, a mia-
nowicie:

Wydatek bezwymiarowy

‘ _ k41
M — Ma [(—2—) (1 + k—*}Ma'-‘)] 2(k—1 [1.1]
()*a* k+1 2 .

Stosunek cisnien calkowitych przed i za normalng falg
uderzeniowg

k
2k |, k1] 7y [k— 1M 2] "%

¢ (Ma) = | Mat— 2
k+1 k+1 (k+1)Ma [1.2]

6 (Ma) =
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Funkcja przejscia

[1.31]
Wyrazajgce liczbe Macha Ma przez krytyczng liczbe Ma-

cha Ma* zgodnie z zaleznoscig

ig—1

1 k+1 1

" Ma#? 2

Ma? 2 [1.4]

Kazdg z powyzszych funkcji przedstawi¢ mozna za po-

mocg Kkrytycznej liczby Macha Ma*. Wykres funkecji
A (Ma*) i ) (Ma*) przedstawiony zostal na rys. 1.
0.8
LY
(é O'Z)‘.Q\Z
o 0.6
v /{ 8 |
= M A
/ |
|
I
|
0.2 +
|
.’“’2\;
oc L 5
[ 10 1.5 2.0 244949
Ma*®
Rys. 1. Wykres funkcji 6 (Ma*) i & (Ma*).
Geometryczna interpretacja funkeji przejscia

W pewnym przypadku funkcja przej$cia ¢ (Ma) moze
by¢ wyrazona przez stosunek pola powierzchni przekroju
krytycznego do biezgcego, w ktéorym liczba Macha Ma jest
argumentem funkeji 9(Ma).

Niech przeplyw zachodzi zgodnie ze schematem przed-
stawionym na rys. 2, na ktérym zaznaczono przekrojecha-
rakterystyczne.

i
/

LY o LLa

;
T e (S W 777777777772777,7
, 727777771

I kyjno dyszo | strumien
2 £ ! nal
de lavalo nezobe - e
rzony LRS-

Rys. 2 Schemat przeplywu dla geometrycznej interpretacji funkecji
przejscia @& (Ma*)

Odnosnie przeplywu przyjeto nastepujgce zatozenia:

1) przeplyw jest adiabatyczny, a zatem temperatura cat-
kowita w dowolnym przekroju poprzecznym strumienia
jest stala;

2) wydatek masowy w dowolnym przekroju poprzecznym
jest staty;

3) wyktadnik adiabaty k = const.

Z uwagi na zalozenie [1] i fakt, ze temperatura krytyez-

na zaréwno w przekroju fikcyjnej dyszy jak i minimal-
nym przekroju kanalu jest stata, krytyczna predkosé
diwieku jest réowniez stala. A zatem:

* . *

Go Ty w: & w 2 % = w w [1.5]

,Z ré\ynania ciggtodci dla wspomnianych przekrojéw oraz
rownania stanu wynika zalezno$é:

A,  em P,
TaE T e = oW ow P W oa 1.6
Amn €o B [1.6]

wRZESIEN—PAZDZIERNIK
—_—

Poniewaz stosunek ciSnienia krytycznego g Cibion:
catkowitego W minimalnym przekroju fikeyjn lenig

i minimalnym przekroju kanalu jest ten sam, Zien?.)’szy
Al P, P
* . * = ’\
AL, P - (17
Stosunek pola przekroju krytycznego kanati do i,
pola przekroju wlotowego przy zalozeniu A(,:A1 rr]ma‘o
hyé wyrazony zaleznoscia, wynikajaca z rownan [L1] [lg‘]?
i [1.7 I T
A _Ap 1 _OMe) 0MayoMey
Ao Ao ¥ Y P (18]

Jesli straty cisnienia calkowitego zachodza tylko wgky.
tek obecnosci fali uderzeniowej na odcinku miedzy prze-
krojem O i m, to: w = 6 (Ma,), A . [19)

*

m
B . P ——— = w
oraz: 7 (May) a, A, ro

. [L10]
gdzie ¢, jest wspOiczynnikiem przewezenia na wlocie. Gdy
A, = A,, (po=1) funkcja przejScia moze byé¢ wyraiony
przez stosunek geometrycznych wymiaréw kanatu:

*

A
J (M =
(Mao) A,

. [

Zwiazki micdzy funkcja przejscia i bezwymiarowym
wydatkiem

Wyrazajgc liczbe Macha Ma przez Kkrytyczng liczbe Ma-
cha Ma* zalezno$ci na wydatek bezwymiarowy 6 (MeY)
i funkcje przejscia ¢J (Ma*) przybiorg postac:

1§

k -+ 1\g k—1 —

A (Ma*) = ( )“‘ . Ma* (1 ——Ma*'-')k~1 [112]
2 k+1
oraz

hef=ts 1 =1 1

$(Ma*) = ( )k—l i (1 — = )k—l (L.13]
2 Ma* k-+1 Ma*?

Z zalezno$ci powyzszych wynika, ze

1
19( =M (Ma* 1.14a
,\ Ma*) (Ma*) [1.14a]
w zakresie Me* << 1, oraz
1
5 (Ma*) = (-)( ) [L14o]
Ma*

w zakresie Ma* = 1.

Uwagi na temat statecznosSci normalnej fali uderzeniowej

Z zagadnieniem stateczno$ci i ruchu normalnej fali ude-
rzeniowej spotkamy sie przy rozpatrywaniu przeptywu
przez dyfuzor w przypadku predkosci naddzwigkowych
w tzw. warunkach startowych, tj. takich, gdy liczba Ma-
cha strumienia niezaburzonego jest mniejsza niz ta, na
ktéra zaprojektowany zostal dyfuzor (1 < Ma,<Map).
W omawianych warunkach fala uderzeniowa wchodzt do
wnetrza dyfuzora. .

Ponizej zostanie przeprowadzona przyblizona analiza
ruchu normalnej fali uderzeniowej w kanale, w o0parciy
0 nastepujgce zalozenia: .
1) proces jest quasi-ustalony, to jest sklada sie z nieskon-

czenie wielu stanéw ustalonych;

2) ruch normalnej fali uderzeniowej ma miejsce W kanale

o stalym polu przekroju.

Niech fala uderzeniowa przemieszcza sie z lewa na pra-
wo, od polozenia 1 do 2, w czasie -t. Zmiana masy w obje-
tosci odcinka kanalu objetego ruchem fali wynosi

Am= A (0, — 0)) 41X - [1.9]

?lgtad przyrost wydatku masowego spowodowany ruche®
ali

[1.16]
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gdliew:-Zt_ jest predkoscig Przemieszczania sie fali
ude[.len iowe].
wydatek masowy w obszarze przed falg

m= A 0, U,

[1.17]
7 rownai [1.16) 1 [1.17) otrzymuje sie:
w " il
Maju — e ( 0*) * Ma, [1.18]
=

qie Maju Jjest liczba Macha fali uderzeniowej.
Stosunek ggstosci za i przed falg uderzeniowsg moze byé¢
medstawiony W funkecjl liczby Macha strumienia przed
ya i rownanie [1.18} przybiera wéwczas postac:

y @ Ma,  Ma?(k—1)+2
wia g ————— e
in 23 9 M(l? 1 [1.19]
5 dla parametrow krytycznych:
. w M,
Ma . e o
fu - Ma™® —1 [1.20]

W przypadku przeptywu przedstawionego na rys. 3 prze-
mieszczenie normalnej fali uderzeniowej wywotujgce zmia-
¢ wydatku masowego moze zajs¢ wskutek zmiany pola
prekroju krytycznego. Zgodnie zatem z oznaczeniami na
7. 3 zachodzi réwnose:
w=_1A%**0" a* [1.21]
pzy czym dla .1.: >0 .1 A" >0, fala przemieszcza sie ,,w dot”

meptywu, za$ dla ,fz <0 | A*<0 i fala przemieszcza sie
W gore” przepiyvwu.

Rys. 3. Ruch normalnej fali uderzeniowej w kanale o stalym polu

pzekroju. Przekroje 1 1 2 oznaczaja kolejno potozenie fali ude-

zeniowej pr-ed i po zmianie pola przekroju krytycznego (z A*
na Ax* I A*)

Dla omawianego przypadku przeplywu roéwnanie [1.20]
ma postac:
AA° Ma,

A*  Ma?—1’

M o [1.22]

gy
kora wskazuje na fakt. ze predko$¢ przemieszczania sie
fali uderzeniowej jest proporcjonalna do zmiany pola prze-
iroju krytycznego kanatu.

2. ANALIZA PRZYPADKOW PRZEPEYWU

PRZEZ DYFUZOR
Ponizej przeprowadzona zostanie anal'iza przypadkow
pzeptyvwu  przez dyfuzory: 1) bez ciala centralnego

0 sprezaniu zewnetrznym i wewnetrznym) oraz 2) ze stoz-
kowym cialem centralnym.

Dyfuzor bez ciata centralnego

Schematy dyfuzoréw, o ktérych mowa ponizej, zostaty
Mzedstawione na rys. 4, przy czym rys. 4a pvrz.edstaWI‘a
fsfiuzor, w ktéorym w przypadku predkosci naddzwigkowycn
srezanie zachodzi w normalnej fali uderzeniowe) (z uwa-
gina to bywa nazywany dyfuzorem o sprezaniu zewnetrg;
Wm), za$ rys. 4b — dyfuzor, bedacy odwrécona dyszg de
lavala, w ktéorym przy okreslonej predkosci nad'dzvyleko—
vej (na ktéra dyfuzor jest zaprojektowany) sprezanie za-
todzi bez fal uderzeniowych (tzw. dyfuzor o sprezaniu
¥ewnetrznym). Ostatni przypadek dyfuzora ma znaczenie

tylko teoretyczne, poniewaz ze wzgledu m.in. na skionnos¢
do niestatecznej pracy nie bywa stosowany jako element
silnik6w odrzutowych [lit. 3, 4, 6].

Celem dokonania przeglgdu roéznych przypadkdéw prze-
ptywu przez dyfuzor przedstawiony na rys. 4a, nalezy
przyjacé, ze w pewnej odleglosci za przekrojem wylotowym
mozliwa jest regulacja pola przekroju przepiywu (przekroj

,“‘-'k'

I
I

g |
i 4i

iL-14/60-R4

Rys. 4. Dyfuzory bez ciata centralnego a) o sprezaniu zewnetrz-
nym (w normalnej fali uderzeniowej), b) o sprezaniu wewnetrznym
(odwrdcona dysza de Lavala)

ten na rysunku zaznaczono linig przerywang i oznaczono
przez ,m’”). Analiza przeplywu przeprowadzona bedzie
lgcznie dla obu rodzajoéw dyfuzordéw bez ciata centralnego;
przekréj wylotowy dyfuzora przedstawionego na rys. 4a,
w ktérym dlawiony jest przeplyw, gra te samg role co
przekroj krytyczny dyfuzora na rys. 4b. W dalszym ciggu

pole tego przekroju oznaczane bedzie przez A,, oraz
przez A*,, jesli predkos¢ w tym przekroju réwna jest
predkosci dzwieku.

Przypadki predkosci poddiwickowych (rys. 5)

a) Ma, < Mags, tzn. liczba Macha przeptywu niezaburzo-
nego jest mniejsza od pewnej wartosci Ma,s, przy ktoérej
w przekroju Kkrytycznym (dlawienia) pojawia sie predkosé
dzwieku (wm = a*).

0

| Ma, <Ma,s
O) Ap '_'AI

up<a’™

Upm =0*‘

o460 RS

Rys. 5. Przypadki
O sprgzaniu
przez

przeptywu przez dyfuzor bez ciata centralnego
zewngtrznym przy Mu0<14 Schematy przeptywu

dyfuzor o sprezaniu wewnetrznym (rys. 4b) sa analogiczne.



138 TECHNIKA

LOTNICZA WRZESIEN—PAZDZIERNIK
— K

W tym przypadku Ao = A; Ooraz m = Mopt, czyli prze-
wezenie strumienia jest réwne zeru ((po=l),. a wydate}«:
ma warto$é optymalng. Wspélczynnik przewezenia o nie
zalezy od liczby Macha Ma,.

b) Mao, = Maos

W przypadku tym m = myay i wydatek ograniczony jest
przez pole przekroju krytycznego (diawienia) dyfuzora.
Wspbéiczynnik przewezenia ¢, staje sie funkcjg liczby Ma-
cha Mao:

- 4‘?_ A*E._ Om¥m flm —_l_fﬁ [2.1]
Po A;n A, R Ay 6 (Ma,) A, ’

W obliczeniowych warunkach pracy dyfuzora zaprojek-
towanego dla predkosci naddzwiekowych (Map > 1), z uwa-
gi na Ao = A, (fala uderzeniowa znajduje sie w przekroju
wlotowym) zgodnie z réownaniem [1.11] zachodzi zwigzek:

*

Am
71‘ = J¢(Map) =

6 (Map)

—ma—p)_ = (O (Map)

[2.2]

gdzie Map jest liczbg Macha, na jaka projektowany jest
dyfuzor, zas$ o(Map) =1, gdyz zalozono, Ze przeplyw mie-
dzy przekrojami O i m zachodzi bez strat cisnienia (nie
ma fal uderzeniowych oraz czynnik jest nielepki — stad
nie ma tarcia). Z réownan [2.1] i [2.2] oraz uwzgledniajgc
réwnanie [1.14b] otrzymuje sie:

1
$(May) ¢ (M) ° (m;; )
= = = a3 2 2.3
%o 9(Ma,) OMa) 6 (Ma) &

Wspblczynnik przewezenia osigga maksimum

* w* 1
Po = (Po)max = 1 dla Ma, = Ma,; = Ma;
Zalozenie odnosnie braku lepkosci gazu nie pozwala
uwzgledni¢ przypadku ¢, >>1, ktéry ma miejsce w rze-
czywistosci, gdy pole przekroju wylotowego dyfuzora jest
wieksze lub roéwne polu przekroju krytycznego (a zatem
w przekroju tym nie zachodzi diawienie)) W przypadku
tym na wlocie do dyfuzora linie pradu zageszczajg sie, tak
ze Ao > A

¢) Mao > Maos (Ma; > Ma;S]
Dla powyzszych warto$ci Ma, zachodzi zawsze
1

0 (Ma,) > 0 (Ma,) = @m;— : (2.4]
a zatem:
.. A
By O(Mau) ? (Ma'{)) .
4 o(may) S o(ma) =
czyli:

i I 3

Po A, <lim mma.‘c<mopt

oraz cze$¢ wydatku, ktérej ,,nie moze pomiesci¢” wlot dy-
fuzora, optywa dyfuzor, przy czym jej wzgledna wartos¢
wynosi

Al_——Ao
T = T i ¢ < = [2.6]
A
W przypadku, gdy Mao, — 1, granica wyraZenia ——, okre-
1
$§lonego rownaniem [2.3] wynosi:
. A & (Ma,,) .
lim .~ ST i > LA oy g 1A
Ma,” ' A, ~ lim 0 (Ma,) ~ O Maep) =7 (27
Ma,—1

czyli Ay, — A:;1

Jak zobaczymy, Ao — A:n analogicznie w zakresie predko-
$ci naddzwiekowych.

Omoéwione przypadki dotyczgce predkosci
wych przedstawiono na rys. 5.

poddzwieko-

Przypadki predkosci naddiwiekowych (rys. §)

a) Mao, < Map, tj. liczba Macha strumienia niezapy
jest mniejsza niz ta, na ktorg projektowany by} ;;?3;5:

a 0

MD,<MUD
Ao<A4 |

)

Ma,=Ma,
Ao=As |

c)
Mc,>Map

Aa =A7 I

TL-44/50-R5

Rys. 6. Przypadki przeptywu przez dyfuzor bez ciata centralnego
0 sprgzaniu zewngtrznym przy Ma, > 1. a) warunki podkrytyczne,
b) warunki krytyczne, c¢) warunki nadkrytyczne

Réwnanie cigglosci odnosnie przekrojow O i krytycz-
nego (diawienia):
Am _ fo¥%

A, U600 O m

Y

ale zgodnie z réwnaniem [1.7]

p; P(') P 1
om P Pun

m cm

Réwnanie [2.8] przybiera wiec postaé:

A, 6(May)
A, v

[#]

= & (Ma,) . 129)

Z Pwagi na to, ze dla Mao, = Map Ao =4, i ¥ Map)=

m

= 2.
A, po [2.9],

przewezenia na wlocie mozna napisa¢ w postaci

A, A H(Map)

uwzglednieniu roéwnania wspdtczynnik

o= TR (2.10]
° A, A #(Ma,)

a poniewaz # (Ma,) = & (Map), ¢o <1, czyli A, < A, Nor-
malna fala uderzeniowa musi znajdowaé sie zatem w pew-
nej odlegloSci od przekroju wlotowego; linie pradu réw-
nolegle przed falg, za falg zakrzywiajg sie i rozchodzg tak,
ze m<< mop¢. Warunki, o ktérych mowa, noszg nazwe pod-
krytycznych warunkow pracy dyfuzora, Jesli Ma,—1, to

lim Ao

Ma,— 1 [2.11]

A*
= 9 (Map) = Tn: :

1

. * i
ceyli Ao— A, o czym wspomniano przy rozpatrywaniu
przypadkéw predkosci poddzwiekowych. ]
b) Ma, = Map, tj. dyfuzor pracuje w warunkach, na Jakie
zostat zaprojektowany, czyli Ao = A4, i ¢, =1 Normal-
na fala uderzeniowa znajduje sie w przekroju wloto-
wym dyfuzora, linie pradu wchodzg réwnolegle do dyfu-
zora i m = mopr. Warunki te nosza nazwe krytycznych
Ponizej zostanie przeprowadzona analiza statecznosci
pracy w warunkach krytycznych obu omawianych dyfuzo-
row. Badanie statecznosci polega¢ bedzie na ok_reslenlu
skutkOw matych zaburzen, ktérym poddany zostanie Prze-
plyw. Zaburzeniami tymi beds:
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1) pnesuniqcie fali do WthI‘Za wlotu

) 0 wielkogé
myrost liczby Macha strumienia nj Slisots | dory

ezaburzonego o wiel-
ig%dMao. a w przypadku dyfuzora o sprezaniu deWthlr_(?z—
gm (s 42}) — 3) zmiana pola przekroju dtawienia na

e 0 wlelkoéé. dA* (w przypadku
iZego siinka zmiana ta odpowiada
qodowanego  zmiang - wspbiczynnika

173
y Dyfuzor o zewnetrznym.

dr> 0. fala uderzeniowa przesungla sie do wnetrza
n"rfuzora (1ys._6C). Poniewaz pole. przekroju, w ktorym
mieiscowita i€ fala, wzrosto, natezenie fali réwniez wzro-
5 a zatem stosunek cisnien catkowitych za i przed falg
malal. Spowodowaio to z kolei spadek cisnienia przed
ekrojem _dlaw1eme§, _wob_ec Czego wymagana warto$c¢
g przekroju diawienia jest wigksza niz rzeczywista.
pkt ten Jest rownowazny ze zmniejszeniem pola przekro-
q dlawienia 0—dA, a zatem zgodnie z réwnaniem [1.22]
i¢o oraz w<<0 i fala uderzeniowa przemieszcza sig
¢ gre” przeptywu. Zaburzenia powodujg zatem impuls
peeiwdzialajacy tym  zaburzeniom, stad uktad jest sta-
2Ny
3 dMao > 0. liczba Macha strumienia niezaburzonego
srosta do wartosci Mao = Mayp + dMa, i przypadek ten
wmposrednio sprowadza sie do poprzedniego.
3, dA* > 0; przyrost pola powierzchni przekroju dlawie-
i powoduje, ze « >0 oraz w >0, ale przesuniecie sie
Wi ,w dol” przeplywu wywoluje tendencje do zmniejsze-
72 pola powierzchni omawianego przekroju, a zatem
mpuls 0 dzialaniu przeciwnym, co $wiadczy o stateczno-
¢ uktadu w warunkach krytvcznych.

konkretnego pracu-
zmilanie dtawienia,
nadmiaru powie-

sprezaniu

B. Dyfuzor o sprezaniu wewnetrznym

1, dr>0: fala uderzeniowa umiejscawia sie w prze-
kroju 0 mniejszym polu, a stgd fala jest stabsza, co w efek-
te rownowazne jest z w > 0. Impuls zatem wywolany
yzez zaburzenie wzmacnia je, czyli praca dyfuzora w wa-
nnkach krytycznych jest niestateczna.

2 Przypadek dMa, > 0 bezposrednio sprowadza sie do
mypadku poprzedniego.

1 analizy powyzszej wynika, ze przeplyw przez dyfuzor
1 wzrastajacej powierzchni pola przekroju poprzecznego
v kieeunku przeptywu jest stateczny w Kkrytycznych wa-
nnkach pracy, zas przepiyw przez dyfuzor, bedgcy od-
wocong dyszg de Lavala — niestateczny. Powyzszy wzglad
pemawia za niestosowaniem tego ostatniego dyfuzorado
snikow przeplywowych.

) Mao > Mayp, dyfuzor pracuje przy wiekszej liczbie Ma-
cha niz ta, na ktérg =zostat zaprojektowany. Warunki
te noszg nazwe nadkrytycznych. Wydatek masowy
przez dyfuzor jest ten sam, jak w przypadku pracy
v warunkach krytycznych. Fala uderzeniowa usytuo-
wala sie wewngtrz dyfuzora.

Oméwione przypadki przeplywu przy Mao >1
fawiono na rys. 6.

W przypadku dyfuzora bez ciata centralnego warunki
wdkrytyczne lub nadkrytyczne moga by¢ realizowane za-

przed-

1wno przez zmiane wartosci A—m w stosunku do krytycz-
e 1

%), jak i zmiane liczby Macha Ma, w stosunku do obli-
aeniowej. Analogicznie jest w przypadku dyfuzora z cia-
im centralnym.

Dyfuzor ze stozkowym cialtem centralnym

Analiza pracy dyfuzorow ze stozkowym cialem central-
Im w zmiennych warunkach moze _byc przeprowadzana
malogicznie jak dla dyfuzoréw bez p}al_a} centralnego, przy
Wm i w obecnym przypadku rozroznic mozna dyfuzory
! minimalnym (krytycznym) przekrojem, lezacym miedzy
Wotem a wylotem dyfuzora, oraz bez tego przekroju
Iys. 7a i b).” Dla omawianych dyfuzorow pole przekroju
Wotowego rozumieé nalezy jako pole przekroju pierscie-
lia prostopadiego w kazdym punkcie do linii pradu i prze-
Wlajgcego krawedz ostony zewnetrzne) dyfuzora.
Ponizej zostang krétko omowione krytyczne, podkry-
ftzne i nadkrytyczne warunki pracy dyfuzora bez prze-
0ju krytycznego. . .
warunkach krytycznych stozkowa fa}a uderzeniowa
fochodzi  do krawedzi ostony zewnetrznej dyfuzo.ra, zas
Wrmalna fala uderzeniowa znajduje sie w przekroju wlo-

'ngwdyrrtl 1{(mmlmalnym') dyfuzora (rys. 7a), a stad @, =1.
WSypc':i(; masowy osigga optymalng warto$¢, podobnie jak
tycznc gnnl}i odzyskania cisnienia. W warunkach kry-
e ych migdzy polem przekroju diawienia i polem prze-
roju wlotowego zachodzi nastepujgca zaleznosé:

_Afm, . _@ (Ma,) (Am* )
; " S vow ow % [2.12]
gdzie Ma, jest srednig liczbag Macha
[ przed normalng falg
uderzeniows (fala ta nie jest f ! j
e . jes alg ptaska!) w przekroju

|

TL-14/60-R7

Rys. 7. Dyfuzory ze stozkowym cialem centralnym; a) bez prze-
Kkroju Kkrytycznego (A1 = A,)), b) z przekrojem Krytycznym migdzy
przekrojem wlotowym a wylotowym. Schematy przeptywu doty-

czg warunkow Kkrytycznych

Al Al
W podkrytycznych warunkach —™ < (—ﬂ> , normalna
Al A, kr

fala uderzeniowa znajduje sie w pozycji wysunietej przed
krawedz ostony dyfuzora (rys. 8a). W przypadku Ma, =

FootafEG - 0

Rys. 8. a.

Schemat przeptywu przez dyfuzor w warunkach pod-
krytycznych

b. Schemat przeptywu przez dyfuzor w warunkach
nadkrytycznych
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Map, go <1 oraz wydatek mniejszy niz optymalny. W wa-
runkach tych z reguly przeplyw jest niestateczny, o czym
bedzie mowa w p. 3. Wspolezynnik odzyskania ciSnienia
catkowitego moze mie¢ warto$¢ réowng lub nizszg (przy
pracy niestatecznej) niz w warunkach krytycznych.

& p—
'nc.‘ ~ |
i [

= A _#_,g% _
:ﬂ ERENEEE S

0,4._.J___'Q__f; J_ ] %:;E

== = 2 | . I._l
L 1T 11|
%3 04 05 to,
m
rht
TL-14/60-RY
Rys. 9. WykKkres wspo6iczynnika odzyskania cisnienia calkowitego

w funkcjt stosunku wydatku rzeczywistego do Kkrytycznego dla

dyfuzora o stosunku diugosci do Srednicy L/D = 29,8 i kacie mig-

dzy prostg przeprowadzong przez wierzchotek stozka i Kkrawedz
ostony zewnetrznej a osig a = G

o,

Rys. 10. Zdjecie ((schlieren) przeplywu przez dyfuzor w warunkach
podkrytycznych. Krzyzykami zaznaczono przeplyw niestateczny

Mgr inz. TADEUSZ MISSALA

WRZESIEN—PAZDZIERNIK
e ———

* *
A
W warunkach nadkrytycznych m>(é7_") . & nop

A, A1 kr mal.
na rala uderzeniowa znajduje si¢ poza przekrojem wlot
wym ,w dol” przeplywu (rys. 8b). W przypadky Ma (l'
= Map, o =1 1 wydatek przez dyfuzor jest maksymafn‘.
Wspolczynnik odzyskania cisnienia catkowitegy w N

s o dyfuzg.-
rze jest mniejszy niz w warunkach krytycznych j T};l;l?])e
ze wzrostem dlawienia przy Mdo = const, lub przy -2 _

A,

= const i wzroscie Mao.
Wykres wspéiczynnika odzyskania ci$nienia catkoyi

te
w funkcji stosunku wydatku rzeczywistego do Krytye g0

2he-

Rys. 11. Zdjecie przeptywu przez dyfuzor w warunkach nadkry-

tycznych

go dyfuzora ze stozkowym ciatem centralnym przedsta-
wiono na rys. 9. Na rys. 10 i 11 przedstawiono zdjecie
(schlieren) dyfuzora w warunkach podkrytycznych i nad-
krytycznych, przy Ma, = Map.

Przejscie od warunkéw Kkrytycznych (na jakie dyfuzor
jest projektowany) do pcd- lub nadkrytycznych moze zajsé
tylko wskutek zmiany stopnia zdlawienia (w przypadku
konkretnego silnika realizowanego przez zmiane pola
przekroju dyszy lub zmiane wspolczynnika nadmiaru po-
wietrza), lub zmiany liczby Macha Mae.-

Dokonczenie w mnast. zeszycie.

Stabilizacja napiecia i czestotliwoéci prgdnic i przetwornic lotniczych

1. Wstep

Rozwdj wspbliczesnego lotnictwa, zwiekszanie osiggow
samolotow, polepszanie ich sprawnosci bojowej i pewnosci
w obstudze ruchu pasazerskiego i towarowego, uniezalez-
nianie sie od pory dnia i warunkoéw atmosferycznych w pro-
wadzeniu lotow, zwiekszanie ich bezpieczenstwa — wszystko
to jest $cisle zwigzane z rozwojem konstrukeji osprzetu
lotniczego. Wymienmy niektére: dokladne busole, sztuczne
horyzonty, radar, radiobusole, radiowysokosciomierze, auto-
piloty, ILS oraz anonsowane ostatnio aparaty do automa-
tycznego lgdowania. Wszystkie one, jak rowniez wiele
sposrod nie wymienionych, sg w catosci lub czesci urzgdze-
niami elektrycznymi lub elektronicznymi. Wszystkie —
dla swego dzialania potrzebujg zasilania w energie elek-
tryczng o okreslonych parametrach. Wtasciwe rozwigzanie
zasilania osprzetu elektrycznego samolotu w energie elek-
tryczng jest wiec sprawg pierwszoplanows.

Czasy, gdy akumulator byl jedynym zrodiem energii elek-
trycznej na samolocie, nalezg bezpowrotnie do historii.
Zwiekszenie mocy zainstalowanej odbiornikéw spowodowato
potrzebe zasilania sieci pokladowej z pradnicy prgdu sta-
tego. Wprowadzenie giroskopéw o napedzie elektrycznym

postawilo na porzgdku dziennym rozwigzanie zasilania w
energie prgdu zmiennego. Nowoczesne urzgdzenia radiowe
i radiolokacyjne, wymagajgce zasilania prgdem zmiennym,
zaostrzyty to zagadnienie. Samo za$§ wprowadzenie maszyn
elektrycznych, jako zrodel zasilania, spowodowalo powsta-
nie nowych probleméw technicznych, z ktorych jednym
jest stabilizacja ich napiecia oddawanego i czestotliwosci.

2. Stabilizacja napiecia pradnic pradu stalego

21. Potrzeba stabilizowania napiecia

Pradnica lotnicza jest normalnie napedzana z watu silni-
ka samolotu poprzez przekiadnie, gdyz jej predko$¢ obro-
towa, wynoszgca od 2500 do 12000 obr/min jest wieksza od
predkosci obrotowej watu silnika tlokowegn, za$§ mniejsza
od predkosci obrotowej turbiny silnika turboodrzutow%g
lub turbos$miglowego. Silnik samolotu nie pracuje przy St
lej predkosci obrotowej; przeciwnie, predkosé obrotowa jes0
walu zmienia sie w szerokim zakresie, jezeli wzia¢ PO
uwage przedzial od predkosci minimalnej, przy ktorel sil-
nik zostaje uruchomiany do maksymalnej predkosci do-
puszczalnej. Ta zmiennosé¢ predkosci obrotowej silnika na-
pedowego okresla charakter pracy pradnicy.
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Na ys. 1 p%-zed_stawiono rodzing krzywych E, = f(I
zy'n_"-CO".St 1 I‘O:CO@SL przedstawiajacg cha;aktj;(r’;_)
4rki biegu jalowego pradnicy bocznikowe]. Podobny prze-
ieg Maja charakterystyki obcigzenia U — f(Im), przedsta-
pradnicy, jako

siajace pa-pieded na zgaciskach obcigzonej

qnkcje je) Pradu wzbudzenia. Jak widaé 2 pPOwWYyzszego

sunku, SEM pradnicy przy .stalym pragdzie wzbgdzengia
Je} predkosci obrotowej. Stad

;162)' w duzym stopniu od
'Y n=5900
to :

|
i
I
|
1

0 j e
Jim, Jﬂ’
TL-i3/00-5

gys. 1. Charakterystyki E, = f (I,,) przy n = const. I =0 = const.

wniosek, ze gdyby pradnice lotniczg wtgczyé bezposred-
1o do sieci pokladowej, zasilalaby ona te sie¢ napieciem
o wartoéci zmieniajgcej sie w bardzo szerokim przedziale
@ az, przy czym np. Oa, = 2,5 Oa,). Poniewaz za$ tak duzia
mienno$¢ napiecia jest niedopuszczalna ze wzgledu na pra-
Eeodbiornik(')w energii elektrycznej, wytania sie koniecz-
né¢ stabilizowania warto$ci napiecia oddawanego przez
radnice.

Li\a!a rvs. 2 przedstawiono charakterystyke zewnetrzng prad-
nicy, to jest zalezno$é¢ warto$ci napiecia oddawanego od
vartosci natezenia pradu obcigzenia, przy stalych: natezeniu

L
U
Uz
ol J
TL-i580-R2
fys. 2. Charakterystyka zewnetrzna v = f (I) przy n = comnst.,
I__ = const.

m

pradu wzbudzenia i predkosci obrotowej. Jak wynika z tego
wsunku, warto$¢ napiecia oddawanego do sieci przez obcig-
iong pradnice zalezy znacznie od jej obcigzenia. Poniewaz
hostatnia warto$¢ zmienia sie w szerokich granicach, po-
voduje dodatkowo wzrost zmiennos$ci napiecia pragdnicy
iwskazuje na konieczno$é stabilizowania jego wartosci.

22. Zasada

stabilizacji napiecia

Rozpatrzmy rysunki 3 i 4. Przedstawiajg one charakte-

mstyki obrotéw i regulacji pradnicy prgdu statego. Jak
N I

e T A

ey Im al Teer e

Rys. 4. Charakterystyka regu-
lacji I, = f ), przy U = const,
n = const

s 3. Charakterystyka obro-
thw n=jp (Im)' przy U = const.,
I = const

=7

el TL-18/60-26

Rys. 6. Schemat pracy wi-

bracyjnego stabilizatora na-
piecia. Wariant 2

Rys. 5. Schemat pracy wi-
bracyjnego stabilizatora na-
piecia. Wariant 1

wida¢ z rys. 3, jezeli utrzymujemy state wartosci napiecia
oddawanego przez prgdnice i jej obcigzenia, to zachodzi
zaleznos$é: im wyzsza jest predko$é¢é obrotowa pradnicy, tym
nizsza musi by¢ warto$¢ jej pradu wzbudzenia. Z rys. 4
wida¢, ze aby utrzymacé¢ statg warto$é¢ napiecia oddawanego
przez prgdnice przy statej wartosci jej predkosci obrotowej,
nalezy zwiekszy¢ wartos¢ jej pragdu magnesujgcego w miare
wzrostu jej obcigzenia. Anaiiza tych wykresow wskazuje

'm rd s
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Rys. 7. Schemat wtgczenia najprosiszego wibracyjnego stabilizatora
napiecia

wyraznie, ze stabilizacja warto$sci napiecia oddawanego
przez pradnice winna odbywa¢ sie przez automatyczng zmia-
ne jej pradu wzbudzenia. Zaleznie od sposobu rozwigzania
tego zagadnienia rozrézniamy dwa gléwne rodzaje stabi-
lizatorow napiecia: wibracyjne i zmiennooporowe, z ktérych
najwazniejsze sg stabilizatory ze stosem weglowym.

23. Stabilizatory wibracyjne

Sg to najstarsze, dzi§ juz rzadziej w lotnictwie uzywane,
aparaty. Stosuje sie je dla pradnic o mniejszej mocy, do
ok. 1500 Y. Zasade pracy takiego stabilizatora przedstawia-
jg rysunki 5, 6, 7 i 8, pokazujgc jednoczesnie rézne mozli-
wos$ci wykonania.

riL-p8e- R4

Rys. 8. Charakterystyka U = f (t), przy = = const, I = const dla
pradnicy z wibracyjnym stabilizatorem napiecia

Wibracyjna metoda stabilizacji napiecia polega na witg-
czeniu szeregowo z uzwojeniem wzbudzajgcym pradnicy
opornika dodatkowego statego, przy jednoczesnym zboczni-
kowaniu tego opornika (rys. 5), lub uzwojenia wzbudzajg-
cego (rys. 6) drgajgcym stykiem. Sprowadza sie ona do
okresowego wywolywania zmian opornosci obwodu wzbu-
dzenia pradnicy, a zatem do wywolywania okresowych
zmian warto$ci pragdu magnesujgcego pradnicy. Opornos¢é
obwodu wzbudzenia moze przyjmowaé¢ dwie wartosci dla
schematu z rys. 5 — 7m i m + 74, za$ dla schematu z rysun-
ku 6 — 7, + 74 i 00, co odpowiada osigganiu przez prad
magnesujgcy dwoéch krancowych wartosci: dla uktadu we-
diug rys. 5 — Imm i Imz, za$ dla ukladu wedlug rys. 6 —
Im 1 0. Ze wzgledu na uproszczenie rozumowania pomija-
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my wplyw indukcyjno$ci uzwojenia wzbudzenia i oporu
dodatkowego, gdyz pomimo ze sg one istotne dla charak-
teru zachodzgcych zjawisk, nie majg istotnego wplywu na
wynik rozumowania.

Schemat wigczenia i dziatania stabilizatora przedstawia
rys. 7. Odpowiada on schematowi ideowemu z rys. 5. Za-
zadniczym jego elementem jest przekaznik nadmiarowo-
-napieciowy P, skladajgcy sie z cewki z rdzeniem Zzelaznym
i z kotwicy poruszajgcej jedng pare stykéw (lub dwie pary
potgczone réwnolegle, o ile majg przez nie przeplywaé pra-
dy o wiekszym natezeniu). Regulacji przekaznika dokonuje
sie za pomocg sprezyny S, i to w ten svosbéb, ze kotwica
zostaje przyciggnieta z chwila. gdy napiecie na zaciskach

1
cewki osiggnie wartos¢ U, +’2‘ AU (patrz rys. 8), za§ zwol-

1
niona, gdy spadnie ono do wartosci U,, — 2 AU (AU wyno-

si ok. 2 V). Z chwilg, gdy przekaznik zwolni kotwice, jego
styki zwierajg sie. Opornos¢ obwodu magnesuijacego wynosi
rm, natezenie prgdu magnesujgcego osigga wieksza sposrod
swych wartosci granicznych, napiecie pragdnicy wazrasta,

dochodzac do wartosei U,, + 5 AU. Teraz przekaznik przv-

cigga kotwice i rozwiera styki. Oporno$¢ obwodu wzbudze-
nia wzrasta do wartosci r,n + 74, natezenie pradu magnesu-
jacego spada do warto$ci mniejszej sposrod swych wartosci
granicznych i napiecie pradnicy spada do wartosci U,n —

1 . .
— —AU. Teraz przekaznik zwalnia kotwice i cykl pracy
2

powtarza sie.

Niech okres omawianych drgan wvynosi ¢, (rys. 8). Niech
czas, w ktorym napiecie wzrasta wynosi t,, za$ czas. w kto-
rym napiecie maleje, t,. Czasy te zalezg od budowy prze-
kaznika i pradnicy oraz od vredkosci obrotowej pradnicv,
przy czym t, maleje, o ile predkos¢ obrotowa pradnicy

t
ent) S p 5
ro$nie. Jezeli oznaczymy 7, = — — wzgledny czas malenia
w
TZ
napiecia i v, = — — wzgledny czas wzrastania napigcia, to
hol

dla wartosci zastepczej opornosci obwodu wzbudzenia otrzy-
mamy zaleznosci:

dla schematu wedtug rys. 5 r,y = 1+ rd7p; dla schematu we-
T

dtug rys. 6 - Tt v
™p

Tak wystabilizowane napiecié nie posiada wartosci do-
kladnie staltej; jego warto$¢ waha sie w przedziale U,,*oU,
gdzie JU jest amplitudg pulsacji napiecia. Wynosi ona ¢U =

AU 1 1
=—71,—, gdzie f,, =

Tw z fw B w
stabilizatora, za$§ T. stalg czasu obwodu wzbudzenia. Cze-
stotliwo$§é wibracji stykéw wynosi we wspdiczesnych sta-
bilizatorach 90 do 140 Hz, co osigga sie miedzy innymi przez
wilgczenie szeregowo z uzwojeniem stabilizatora, opornika

przys$pieszajacego. Rys. 9 przedstawia odpowiedni schemat
polgczen.

jest czestotliwos$cig drgan stykow
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W rm ) rd rp
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TL-15/60 R9

Rys. 9. Schemat stabilizatora napiecia z opornikiém przyspieszajg-

cym 1 uzwojeniem wyréwnawczym: ol opornik przyspieszajacy,

z,, — uzwojenie wyréwnawcze, 2 . — uzwojenie stabilizatora, S -—
sprg¢zyna zwracajgca.

WRZESIEN—PAZD71py
__H“

Opornikiem przyspie_zszajacym jest cze$é opornikg e
kowego, a mianowicie 7,. Jezeli styki Stabilizamraa"
zwarte, to uzwojenie zr j_est wigczone na pelne napi 5g
pradnicy (pomijamy niewielki spadek napiecia W)’woleme
przeptywem pradu stabilizatora przez opér r,) 7 ch\afrlply
rozwarcia stykdéw napiecie, przylozone do UzZWojenia 1;

Uh
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Rys. 10. Krzywa Wwzbudzenia generatora, wspélpracujacego ze sta.
bilizatorem 2z opornikiem przyspilesgajacym. 4 U — nieczulose pe.
gulacji

zmniejsza sie do wartosci: Ur = Upr — Tp (iw T i) gdzie
Upr — napiecie na zaciskach pradnicy; tw, iy — prady we-
diug oznaczen na rys. 9. Szybkie zmalenie napiecia na za-
ciskach cewki stabilizatora powoduje szybkie zmniejszenie
sie strumienia magnetycznego, szybkie zwolnienie kotwicy
i zwarcie stykow, czyli zwiekszenie czestotliwosci wibracji.
Nalezy zaznaczy¢, ze w ukladzie tym zaleznosé wartosci na-
piecia wystabilizowanego od predko$ci obrotowej pradnicy,
w obszarze stabilizacji, nie jest funkcjg stalg (rys. 10). Roz-
nica wartosci napiecia wystabilizowanego przy najwiekszj
i najmniejszej predkosci obrotowej wynosi do 1 V. Roi-
nice te zwiemy nieczuloscig stabilizacji. Dla jej usuniecia
stosuje sie uzwojenie wyrdéwnawcze z,. Budowe jednego
z typow wibracyjnego stabilizatora napiecia przedstawia
rys. 11. Jego obwdéd magnetyczny sktada sie z korpusu ],
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Budowa wibracyjnego stabilizatora napiecia

14

Rys. 11,

specjalnych rdzeni 2 i 3 oraz kotwicy 6. Rdzen 2 jest wkre-
cony w korpus 1 i zabezpieczony nakretkg 5. Rdzn 3,
umieszczony wewnatrz rdzenia 2, moze porusza¢ sie wzdtuz
osi wskutek pokrecania pokrettem 4 wkreta 15.
Wykonana ze stalowej blachy kotwica 6 jest przymoco-
wana do plaskiej sprezyny 8 za pomocg wkreta 7. Na jego
giéwke nalutowano wolframowy styk 11. Sprezyna 10 stuzy
do ograniczenia amplitudy drgan kotwicy oraz dla uzyska-
nia zadanej charakterystyki momentu zwracajgcego. Nie-
ruchomy styk 8 jest umieszczony na wkrecie 12, wkreconym
we wsporniku 13; ten ostatni jest odizolowany od korpusu I.
Cewka 14 jest umieszczona na rdzeniu 2. Posiada ona
3 uzwojenia: napieciowe, kompensacyjne i wyrownawcze
Regulacja stabilizatora odbywa sie poprzez Dokreceni
pokrettem 4, co powoduje przesuwanie sie rdzenia 3'1Zmla'
ne szezeliny powietrznej pomiedzy rdzeniem i kotwica.
Kompensacja wplywu zmian temperatury odbywa Si¢ 12
dwéch drogach: poprzez specjalny opornik kompensacyiny:
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jezony W 0bwod cewki napieciowej stabilizator

:Y: 9, poprzez blaszke 16, wykonang z materialuao(l\zfierl]i
am wspélczypnlku rozszerzalnosci liniowej niz Wspot-
gyuonik materialu  korpusu: gdy temperatura otoczenia
qrosnie, bl;.;szka slg wydiuza wiecej niz korpus i powoduje
0 wygiecie, przez co zmniejsza sie nacigg sprezyny 8
imniejszaja Sl& amperozwoje, potrzebne do przyciggnie-
ga kotwicy, 1 naplecie, potrzebne do tego celu pozostaje
¢ przyblizeniu niezmienne.
70 wzgledu na 0sz€zedno$¢ miejsca, stabilizatory napiecia
umieszcza i€ na ogol we wspoélnej obudowie z przekazni-
gem nadmiarowym i przekaznikiem zwrotnym, stanowig-
gmi ochrong pradnicy przed przecigzeniem i przemagne-
sowaniem.
Wibracyjne stabilizatory napiecia posiadaja szereg wad

Jktorych najwazniejsze sa: '

-mala Obcigzalnos¢ pradowa, o ile ma byé zachowana

lkkos¢ konstrukeji, co nie pozwala na stosowanie ich do

pmadnic 0 wigkszej mocy;

_niepewnoéé' dziatania, wynikajgca z istnienia styku drga-

jacego, ktéry jest podatny na uszkodzenia, na przyktad skle. Rys.
jmie sie styku: o

- wytwarzanie zaklocen radioelektrycznych.

13. Budowa stabllizatora napiecia ze stosem weglowym

Pokrywa 8 stanowi zamkniecie obwodu magn
stabilizatora. Rdzen 9 j y A

l I est z nig polgczony za pomocg gwin-

(k’;) ttu. Wkrety 20 stuza do zabezpieczenia rdzenia przed obro-
em.

F-sila soiskagaea stos wegl Celwka 4 posiada trzy uzwojenia: napieciowe, wyréwnaw-

R-apor slosu weglowego cze i kompensujgce wplyw zmian temperatury. Calo$é¢ jest

umieszczona na tekstolitowej podstawie 22, posiadajgcej
amortyzatory, ochraniajgce aparat przed dziataniem drgan
1 wstrzgsow. Na niej znajduje sie rowniez regulowany opor-
nik 23, stuzacy do dostrajania stabilizatora w czasie eks-

ploatacji.
Rysunki 14, 15 i 16 przedstawiajg kolejno: schemat elek-
) tryczny jednego z typdédw stabilizatorow ze stosem weglo-
a1 wym, schemat blokowy tego stabilizatora oraz uproszczony
N -13f0-Ri2
Rys. 12. Charakterystyka statyczna stosu weglowego R, R,

Z Z Z

Przytoczonych wad na og6t nie posiadajg stabilizatory ¥ y \ l

miennooporowe. % 2, utw napieciowe
2, vz komp temp

. ¢ Z; vl wyrownaucze
24, Stabilizatory zmiennooporowe ze sto- A A —
sem weglowym g R, aporniks abwody
_J R, kamp temp

Stanowig one nowsze, pewniejsze i wygodniejsze w eks- X 'g,le*n['qulﬂcwﬂu
ploatacji rozwigzanie konstrukcyjne zagadnienia stabilizacji ” G’::m‘:’k";:;mw
napiecia pradnic lotniczych. Zasadniczym elementem stabi- ¢ "

lizatora jest stos, ztozony z kilkudziesieciu ptytek o gru- N il

bosei 0,5 do 0,7 mm, wykonanych z materiatu elektrogra- S TS L Tessna-si

fitowego. W stabilizatorze wykorzystujemy nieliniowg za-
leznosé opornosci takiego stosu od wartosci sity $ciskajg-
tj pltytki w kierunku prostopadlym do ich powierzchni.
laleino$¢ te przedstawia rys. 12. Jak z niego widac’,.stz_x-
blizator musi by¢ tak skonstruowany, by wzrost napiecia o e y [Uzwogeme Tvarark |ivie
pradnicy powyzej wartosci dopuszczalnej powodowal malre-. ooy faqp dabi, weglowy e pradnicy

tie sily $ciskajacej stos, co wywola wzrost jego Opornosci :

raz zmniejszenie pragdu wzbudzenia pradngcy i zmniejsze-
lie wartoSci oddawanego przez nig napigcia.

G R I s T S W el
= j 3 uzebrowanym korpusie 3, gRCChy Sty Y et : .
g;)kgf?:ggxe]lem;ig;uz’altl?mzi?l?oxego- Uiebrov}:fapie korpusu Rys. 15. Schemat blokowy ukladu stabilizacji napiecia pradnicy
m za zadanie polepszy¢ chlodzenie stosu, w ktéorym w cza-
sle pracy wywigzuje sie znaczna ilos¢ ciepta. Plytka 11

Rys. 14. Schemat ukladu stabilizacji napiecia pradnicy z regula-
torem weglowym

Xa=Uiz/wartosé rzeczywista naprecia pradmicy |

suiy do przymocowania rurki w korpusie. Plaszcz magne- T 1 P
fjeny cewki 5 jest polaczony 2z korpusem za pomoca o

tech szpilek 7. Polgczenie wykonano w sposob pmozhwna- {';5——-‘——2’ -

ity wzdluzne przesuwanie sig korpusu; zapewnia to kom- s
pNsacje zmian diugo$ci korpusu wywotanych zmianami

ig0 temperatury i zabezpiecza stos weglowy przed szkod-
iwym dziataniem si}, wywotanych zjawiskiem rozsze.rzal—' -’
loici cieplnej. Kotwica 6 jest przyciggana do rdzenia 9; _ i
Meciwdziala temu sprezyna 16, umocowana §ztyvs{n9 ;183
fotwicy opierajaca sie o niemagnetyczny pierscien X

- i ! - $ -spréz‘una Zwiacagaca i r-opor
Ona tez ewnia niezbedny wstepny docisk stosu weglo » wa ra
Wego. Nazi%twicy znajdslje sie uchwyt 17 ze stykiem weg- Pm  regulacypny. reszla oznacaen jak
fowym, o ktory opiera sie jedna strona stosu. Druga )ego wrys l e

frona opiera sie o styk weglowy 16, znajdujacy sie w gniez- | B
: i i - tyczn stabiliza-
lie wkreta regulacyjnego 13. Styki weglowe s3 izolowane gy 16 Upwszczon{orzchzeemittoseel:qkt\?ézgg,;(gema S

korpusu regulatora i od kotwicCy.
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schemat elektryczno-kinematyczny. Omawiany uktad sta-
bilizacyjny regulacji automatycznej sklada sie z tr_zgch za-
sadniczych czlondéw: weglowego regulatora (stablhzator?)
napiecia, nastawnika, ktérym jest uzwojenie wzbudzen}a
pradnicy i przedmiotu regulowanego, ktér_ym jest twqrm_k
pradnicy. Ponadto mamy obwod zasadmczego”sprezer}la
zwrotnego. Wartoscig zadang uktadu jest wartos¢ znamio-
nowanego napiecia, na ktére jest wyregulowggy stapll}zator.
Odpowiedzig uktadu jest rzeczywista wartos¢ napigcia od-
dawanego przez pradnice; zostaje ona doprowad_zona _do
cewki napieciowej regulatora. Amperozwoje cewkl‘ napie-
ciowej magnesujg obwo6d magnetyczny regulatqra i powo-
duja powstanie sily przyciggajacej kotwice. _Slla ta, pro-
porcjonalna do napiecia pradnicy (odpowiedzi uktadu), zo0-
staje poréwnana z silg naciggu sprezyny. reprezenfcma(;a
warto$é zadang uktadu. Wynikiem tego sa: odpowiednia
zmiana opornosci stosu weglowego i impuls prag]u 'wzbu—
dzenia (nastawienie), ktéry poprzez zmiane strumienia ma-
gnetycznego pradnicy zmienia oddawane przez nig napigcie.

Zalezno$ci, z jakimi mamy do czynienia w stanie ustalo-
nym ukladu, mozna, w przypadku uproszczonego schematu
z rys. 16, opisa¢ nastepujgco

Wprowadzamy oznaczenia:

d — wartos$é¢ strumienia magnetycznego jednej pary bie-
gunéw pradnicy,

n — predkos¢ obrotowa pradnicy,
I, — natezenie prgdu magnesujgcego (wzbudzenia) prad-
nicy,
E, — SEM biegu jalowego pradnicy,
U — napiecie oddawane przez pradnice,
AU — spadek napiecia wywotlany przeptywem pradu obcig-
zenia przez uzwojenia pradnicy,
I — natezenie prgdu obcigzenia pradnicy,
Ry, — opornosé obwodu wzbudzenia pradnicy,
Tm — oporno$¢ uzwojenia wzbudzenia pradnicy,
rsue — opornosé stosu weglowego,
F — wypadkowa sita $ciskajgca stos weglowy,
F¢ — sila naciggu sprezyny zwracajacej,
F¢ — sila elektromagnetyczna, wywotana amperozwojami
uzwojenia napieciowego pradnicy,
B — indukcja magnetyczna w szczelinie powietrznej re-
gulatora,
I, — natezenie prgdu plyngcego w uzwojeniu napiecio-
wym regulatora,
rmr — Opornos¢ uzwojenia napieciowego regulatora,
rd — opornos$é¢ regulowanego opornika dodatkowego,

¢, @, by, ¢, Co, k, CF1, CF, az, b,, ¢; — odpowiednie statle
lub wspoétezynniki proporcjonalnosci,
W oparciu o powyzsze mamy:
Ee =€, "D m;
a poniewaz, jak wynika z (Lit. 3) mamy:
D = uy* arctg by * Im;
oraz U =E, — AU,

to: U=c- n-arctgb,-I;n —co"1I e w d1
U
I.,= -, a poniewaz Rm = rm + 7
Rm
[3)
to: Im= ———
m S (2]
1
Tsw = E (patrz rys. 12) [3]
F = Fs - Fe;
Fe = cF, * B2 lecz wedlug (Lit. 3) mamy B = q, sarctg b, * Imr;
U
oraz: Imr = ~; z czego wynika:
Ty T Ta
U
Fe=cri-a%-arctg?- b, ——— = cptarctg?c; - U;
Tmr"*"‘a

skad: F = Fyg — cy " arctg?c;-U: [4]

Zaleznosei [1], [2], [3], [4] pozwalaja nam na przesledze-
nie pracy uktadu.

Jeie}i wzro$nie predkosé obrotowa silnika napedowego, to
zgodnie ze wzorem [1] wzrosnie SEM biegu jalowego prad-

DZIERNIK
—_

nicy i wzrosnie rowniez wartos¢ oddawanego napiecia. 7,
nie ze wzorem [4] zmniejszy sie wartos¢ sity Scisk 804~
stos weglowy i wzrosnie jego opornos$é¢ (wzér 3] a)acej

. . . S
duje to zmalenie pradu wzbudzajgcego pradnice 2 iDowo-
lenie wartosci napiecia oddawanego [1]. Po uplywia pe\z\g:-

go czasu, okreslonego stalymi czasu elementow obw

ustali sie nowy stan réwnowagi, przy czym S S;Jclu,
weglowego przyjmie taka warto$¢. aby napiecie oddawosu
przez pradnice posiadalo warto$¢ réwna wartose; Zadain?
Analogicznie, jezeli silnik napeqowy zmniejszy SWOjapreSJ.'
kos¢ obrotowa, zmaleje napicie oddawane przez pragy;
ce [1], wzrosnie sita dociskajaca stos weglowy, wyrog,:
jego opornos¢, zmaleje natezenie pradu wzbudzenia Dl‘adl?
nicy, zmaleje warto$é oddawapego Przez nia napiecia j o
chwili ustali sie nowy stan rownowagi.

Jezeli wzro$nie obcigzenie pradnicy, to zgodnie 2 wgo-
rem [1] zmaleje warto$¢ oddawanego przez nig napieca
Spowoduje to wzrost sily $ciskajacej stos weglowy 14), zma.
lenie jego opornosci, wzrost natezenia pradu magnesujacegé
pradnice [2] i [3] i wzrost wartosci napiecia oddawanegy
przez pradnice [1]. Po pewnym czasie ustali sie nowy stan
réwnowagi, przy czym opornos¢ stosu weglowego przyimie
takg wartos$¢, by wartos¢ napiecia oddawanego byla rowna
warto$ci zadanej. Analogicznie, jezeli obcigzenie pradnicy
zmaleje. ustali sie nowa, wieksza warto$¢ opornoéci stos{x
weglowego tak, by warto$é oddawanego napiecia byla row-
na wartosci zadanej.

Zjawiska posiadajg omoéwiony wyzej przebieg pod warun-
kiem, ze uktad jest stabilny, to znaczy, ze wytrgcony z jed.
nego stanu réwnowagi przyjmuje nowy stan rownowagi,
odpowiadajacy nowym warunkom zewnetrznym (obcigze-
nie, predkos¢ obrotowa). Analiza matematyczna stanéow nie-
ustalonych uktadu przekracza ramy niniejszego opracowa-
nia. Zainteresowany Czytelnik znajdzie jg w literaturze
[Lit. 2]. Nalezy wszakze zaznaczy¢, ze nie wszystkie uklady
stabilizacyjne z regulatorami weglowymi mogg oby¢ sie bez
dodatkowych urzgdzen, tak zwanych korektorow, popra-
wiajgcych ich stabilno$é dynamiczng. Jako korektory sg
uzywane oporniki stabilizujgce lub transformatory stabili-
zujgce. Ich zadaniem jest wytworzenie sygnatow, thumia-
cych drgania ukladu. Odpowiednie schematy przedstawio-
no na rys. 17 i 18. Uktady stabilizacyjne z regulatorami we-

g

Fsw

-

Schemat wtlgczenia
stabilizacyjnym:

e 130417

regulatora weglowego z opornikier
r.y —opornik stabilizacyjny

Rys. 17T,

L
#
row rd
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u
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4
r i J TL-15k0-R%

Rys. 18. Schemat wlaczenia weglowego regulatora napigcia z trans

formatorem stabilizacyjnym

glowymi pozwalajg utrzymaé¢ napiecie pradnicy W Prze-
dziale, na przyktad od 26 do 29,5 V przy zmianach pmdk()?c?
obrotowej silnika napedowego, wynoszgcych do 220% je)
najnizszej wartosci, zmianach natezenia pradu obcigzenia
od 0 do wartosci znamionowej i zmianach temperatury oto-
czenia od —60 do +50 °C.
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3s(abilizac.ia wartosci napiecia i czestotliw

: ] osci przetworni
prad“ stalego na prad zmienny o podwy i

zszonej czestotliwosci

31 Potrzeba stabilizaciji

Parametrow
Warunki pracy przetwornic lotniczych char
miennoscia napigcia zasilania i
jmienno$¢ napiecia zasilania wy

> arakteryzujg sie
. zmiennoscig obcigzenia.
- napie 151l nika 2z ograniczonej doktad.-
wici stabilizac)i napigcia pradnicy zasilajgcej sieé pokila-
fowa oraz ze zn{uemajacych sie spadkéw napiecia w sieci
ykladowe], €O Jes_t _w_v'mkl_err} zZmieniajgcego sie w szero-
gich granicach obc_lagenla sieci. Zmiennos$¢ obcigzenia prze-
wornicy jest vamkxem charakteru pracy zasilanych przez
g odbiornikow. T.ak na przyklad przetwornica zasilajgca
rdiostacje, W czasie gdy pracuje nadajnik, jest obcigzona
jktyeznie W 100%, podczas gdy pracuje sam odbiornik
gledwie w ok. 30%u. Te zmienne warunki pracy powodujg
mienno$¢ parametrow przetwornic.

: o}

N~

1 M=$0r) o e

850-671 T 4fFa-on

Rys. 19. Charakterystyka obrotow szeregowo-bocznikowego silnika
pradu statego: n=f (M), gdzie Al (Im) const, 1m=const,
Inr jest pradem obcigzenia pradnicy. napedzanej przez silnik
Rys. 20. Charakterystyka n f(U). przy M = ¢4 (Im) = const,

~ St
Rm const

przy U

Na ogol, przetwornice lotnicze sg przetwornicami dwuma-
gynowymi (pomimo zmontowania w jednym korpusie).
Skladaja sie z silnika szeregowo-bocznikowego pradu sta-
lego, napedzajgcego pradnice synchroniczng. Rozwazmy nie-~
ktore charakterystyki pracy tych maszyn.

Rysunki 19 i 20 przedstawiaja charakterystyki obrotéw
sinika szeregowo-bocznikowego pradu stalego. Wskazujag
me, iz predko$¢ obrotowa silnika maleje w przypadku
wrostu  stalego obcigzenia napedzanej przezen pradni-
w oraz ro$nie w miare wzrostu napiecia przylozone-
o do jego zaciskéw. Poniewaz czestotliwo$é napiecia
padnicy jest wprost proporcjonalna do predkosci obro-
twej si:nika napedowego, zmienia sie ona analogicznie,
v zaleinoéci od napiecia zasilania i obcigzenia. Napiecie
Wdawane przez pradnice jest wprost proporCJonalne. QO
westotliwosci, wiec jej zmiany powodujg zmiany napigcla
madnicy. Jednoczesnie, jak wynika z rys. 21, przy nie zmie-
tejacej sie predkosci obrotowej pradnicy, jej napigcie Jest
meno zalezne od jej obcigzenia. Powyzej omowiona zmiéen-
Wit napiecia i czestotliwosci przetwornicy nie moze by¢
blerowana z punktu widzenia zasilanych przez nig odbior-
1kéw, dochodzi bowiem w niektorych przypadkach f:lo 30_,
inawet 50°/, napiecia znamionowego i 2090 czestotl‘l\';vosq}
mamionowej. Zachodzi wiec oczywista potrzeba stabilizac)i
méwionych parametrow.

32. Zasady stabilizowania parametréow
Weimy pod uwage zaleznosci:

. _p-n _
il czestotliwosci napiecia pradnicy: = —&— ..... 31

da wartosci SEM wzniecanej w uzwojeniu twornika prad-
ley: Eg=44d4-f 2,  D>10=3 [V] «vvoevonovnn (6]
Yz rys. 22 i 23,
dzie p — 1i iegun6w pradnicy; o
i ﬁ e ggezggioépéarobbrlgfowa prgdm'cy i jednocze$nie sil-
nika napedowego: .
2, — liczba zwojow uzwojenia
(1 fazy). ) )
¢ — strumien magnetyczny jednej
pradnicy.

twornika pradnicy

pary biegunéw

z powyzszego wynika, Ze stabilizacja czestotliwosci prad-
nicy Jest rownoznaczna ze stabilizacjg predkosci obrotowej
snlml;a napedowego. Mozemy to osiggnaé poprzez oddzialy-
wanle na prad wzbudzenia silnika, jak to wynika z rys. 23.

|

U4 l

I

|

|

Rys. 21. Charakterystyka ze- :

wnetrzna maszyny synchronicz- |
nej U = f (I), przy Im = const ,

n = const, cos 4 = const !
|
|
]
1
1

) Jzn

P4
TL-15/60-R21

Stabilizacja napiecia oddawanego moze odbywaé sie po-
przez oddzialywanie na jego czestotliwo$é [6] lub strumiefi
magnetyczny pradnicy, czyli na jej prad magnesujacy
(rys. 22). Wyzej omdwionej stabilizacji mozemy dokonaé¢ po-
przez uklady stabilizujgce z regulatorami weglowymi lub

z regulatora}mi transduktorowymi. Omoéwimy typowe uktlady
obu rodzajow.

33. Stabilizacja napiecia przetwornicy za
pomocg uktadu z regulatorem weglowym

Schemat ideowy ukladu jest przedstawiony na rys. 24,
a schemat blokowy na rys. 25. Budowa i dzialanie samego
regulatora weglowego sa zasadniczo identyczne z opisanym

Jm " n1
|
|
\ fa
|
|
|
|
i
|
! Jm

0- ]zn ]V O TL-18/e0-R 23
T -15/60-R22
Rys. 22. Charakterystyka regulacji maszyny synchronicznej I, =
= f(I), przy U = const, n = const, cos ¢ = const = 0,8
Rys. 23. Charakterystyka = =7f (,,) dla silnika pradu statego

o0 wzbudzeniu szeregowo-bocznikowym, przy U = const, M = const,
n, = predko§é obrotowa odpowiadajaca samemu wzbudzeniu sze-
regowemu

o AN
~ Tyw Pmr Ptrz
LAV -l
R, 1

I‘WY,\”

v 4
U T1-15:60-R24
Rys. 24. Schemat uktadu stabilizacyinego naple'cia przetwornicy
z regulatorem wegglowym
Zaklocenel Zaklocense [
¢ g, zmiennesc pr
zasilania obr. siln nap
Xz=Uzn| Requlator Uzwapenie Twormk | Xg =Uwy %’ﬁ%ﬂi’z‘l’f
weglowy wzb pradn pradnicy Dzmiewart
Xa Transform
tabilizupgey|
Prostownik
L—_.__—J T1-15/60-R 25

25, Schemat blokowy uktadu stabilizacyjnego automatycznej

s. :
= regulacji napiecia przetwornicy
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N o . - : $nie czestotliwo$é f napiecia pradnicy. Zaznac
w p. 2.4. stabilizatorem napigcia pradnicy. Zajmiemy sl§ cja do wzrostu wartosci napiecia U, co spozy

wiec tylko opisaniem uktladu. . -

Rozwazany uktlad stabilizacyjny au'tomatycznej regulalq.l
sktada sie z trzech zasadniczych czlopovy: regulatorq Wegg
wego, nastawnika, ktéorym jest uzngeme.wzbudzen}a prad-
nicy i przedmiotu regulowanego, ktorym jest twormkl prad-
nicy. Mamy dwa sprzezenia z_qutne: podstgwowe, acza%ce
wyjécie przetwornicy z uzwojeniem napieciowym regu.a—
tora, i pomocnicze, tgczace uzwojenie wzbudzen‘xa pradnicy
z regulatorem poprzez transformator (przektadnik napigcio-
wy), stabilizujacy uktad. Wytwaz:za.on sygnaty proporgJ(_)—
nalne do predkosci zmian natezenia pradu W obwodzie
wzbudzenia pradnicy, jest wiec korektorem rpzAmczkow.ym.
Ponadto na schemacie blokowym pokazano miejsca wn}ka—
nia zaklécen do uktadu i zrédia zakiécen. Sg nimi: zralen-
no$¢ napiecia zasilania uzwojenia wzbudzenia pradrx_lcy,
zmienno$¢ predkosci obrotowej silnikga napedowe'gc_; i zmien-
noé¢ obcigzenia na wyjsciu pradm‘cy.. Wartos_c1a zadat}a
uktadu jest znamionowa warto§¢ napiecia pradmcy, na kto-
rg wyregulowano regulator weglowy. Odpowiedzig ukladu
jest rzeczywista wartos¢ napiecia odda\yanegp przez prad-
nice; zostaje ona doprowadzona do cewki napieciowej regu-
latora i powoduje powstanie w nim.amperozwomw mag-
nesujacych, ktore z kolei wywotuja 'sﬁe elektror_nagnetycz—
na, przyciagajaca kotwice. Sila ta Jes?: propprc;onalna }:10
napiecia pradnicy (odpowiedzi) i‘zostaJe poréwnana z silg
sprezyny zwracajacej, reprezentujacg Wa’rtosc gadana ul_{la—
du. Uzyskujemy jako wynik owego poréwnania odpowied-
nig zmiane opornosci stosu weglowego i }mpu}s pradu ma-
gnesujgcego pradnice (nastawienie) zmieniajacy wartosé
wyjéciowego napiecia uktadu.

Zjawiska, jakie wystepuja w stanie ustalonym uktadu,
mozemy opisaé zaleznosciami, opartymi o uproszczony sche-
mat z rys. 24.

Wprowadzamy oznaczenia poza oméwionymi w p. 2.4.
i3.2.

U, — warto$é¢ napiecia pradu statego zasilajacego uklg(.i;
71, — Oporno$é uzwojenia wtérnego przekladnika stabilizu-

jacego; )
U, — warto$¢ napiecia wyprostowanego (w obwodzie sprze-
zenia zwr.);

Cm, @i, bs, @y, by, cFp, ¢p — odpowiednie state lub wspoéicz.
proporcj.
Mamy wiec:
U,
W= W o5 s 3w s ow [T
o (7]
oraz podane poprzednio:
Eo =444 f 2, 01078 [V]. . . . . . [6]
D-n
if=="— i ¢« v @« = w 5 = [5
¥ 60 [5]

;e na podstawie [Lit. 3] mamy: @ = a; arctg bs Im; wiec
Ee=cpnarctg bg Inm v « « +« « =« s [8]

za$ napiecie wyjsciowe pod obcigzeniem bedzie:

U=E,—AU=cp narctg bylp,=co I . . . [9]

prad magnesujgcy pradnicy mozemy obliczyé wedlug wzo-

ru [2], za$ oporno$¢ stosu weglowego wedlug wzoru [3].
Analogicznie do wywodéw w p. 2.4. otrzymamy dla sity

wypadkowe]j, dziatajgcej na stos weglowy, wyrazenie:

F =Fs — crp arctg2 ¢c; U . [10]

przy czym dla pradu magnesujacego regulatora jest wazne
nastepujgce wyrazenie

Up

Ly ==t . % & 5 . w e 1]

.
Tmr 7 Ttry
za$: U, =c, U.

Przytoczone zaleznosci pozwalajg nam na prze$ledzenie
pracy uktadu w sposéb jako$ciowy, w przypadku zaistnie-
nia zakiécen zewnetrznych. Jezeli zmaleje obcigzenie ukila-
du, wzrosnie predkos$¢ obrotowa silnika napedowego i wzro-

$i§ tenden.
- latora I wodule wypy
pradu magnesujgcego regulatora Imr, wzrost sily elektrom,

gnetycznej Fe, zmalenie ’si.Iy wypadkowej F, éciSkaiacei

weglowy, wzrost oporno$ci stosu weglowego i zmaleniy stog
du wzbudzenia pradnicy. Ustala sie nowy stan réwnoprat
uktadu, taki, by wartos¢ stabilizowana napiecia pozowagl
stalg (w granicach doktadnosci stabilizacji). stata

Jezeli wzrosnie obcigzenie ukladu, zmaleje predkog obr
towa silnika napedowego i zmaleje czestotliwoss napj -
pradnicy. Zaznaczy sie tendencja do zmalenia wartoécie;;a
piecia U, co powoduje: zmalenie pradu magnesujacego =
gulatora, zmalenie sily Fe, wzrost wypadkowej sily F Zma-
lenie opornosci stosu weglowego i wzrost pradu WZl’)udz(;
nia pradnicy. Ustala sie nowy stan réwnowagi ukiady tak:
aby warto$§¢ napiecia U pozostala stalg. e

Jezeli przy stalym obcigzeniu zmaleje napiecie U, 2asila-
jace uklad, zmaleje predko$é obrotowa silnika napedowegq
a tym samym zmaleje czestotliwo$é¢ napiecia pradnicy, 150_'
nadto zmaleje warto$¢ pragdu magnesujacego pradnicy, za.
znaczy sie tendencja do zmalenia wartoSci naviecia U, ¢
wywota: zmalenie prgdu magnesujgcego regulator I, zma-
lenie silty Fe, wzrost silty wypadkowej F, zmalenie opornojci
stosu weglowego, wzrost pradu magnesujacego pradnicy.
Ustali sie nowy stan réwnowagi uktadu, odpowiadajaey,
podobnie jak poprzednio statej. w granicach dokladnosci
stabilizacji, wartosci napiecia U.

Jezeli przy stalym obcigzeniu wzrosnie napiecie U,, wzro-
$nie predkos$¢ obrotowa silnika napedowego, a zatem i cz-
stotliwo$¢ napiecia pradnicy. Ponadto wzrosnie prad mag-
nesujgcy pradnicy. Zaznaczy sie wiec tendencja do wzrostu
napiecia U, co wywota: wzrost pragdu magnesujacego regu-
latora Imr, wzrost sily Fe, zmalenie wypadkowej siy F,
wzrost opornosci stosu weglowego, zmalenie pradu wzu-
dzenia pradnicy. Ustali sie nowy stan réwnowagi, taki, aby
navoiecie U zachowalo swojg stalg wartosé.

Opisane zjawiska ulegajg pewnemu znieksztalceniu wsku.
tek istnienia histerezv stosu weglowego, to znaczy — wsku-
tek tego, ze zalezno$é¢ rsw = f (F) nie jest funkcjg jedno-
znaczng, Zaleznie od tego, czy I, ro$nie. czy tez maleje,
otrzymujemy przy tych samych wartosciach I, a wiee
przy tych samych wartosciach sity F, rézne wartosci opor-
nosci stosu weglowego (histereza magnetyczna obwodu ma-
gnetycznego regulatora nie ma wiekszego wplywu, zostala
wiec pominieta). Tym samym, w identycznych warunkach
zasilania i obcigzenia, ustalajg sie rézne wartoSci napiecia
wyjSciowego U. Stanowi to zasadniczg wade omawianego
ukladu. Dla zmniejszenia histerezy stosu weglowego stosu-
je sie tak zwang stabilizacje cieplng, polegajacg na wstep-
nym obcigzeniu regulatora i nagrzewaniu stosu weglowego.
W przypadku stoséw weglowych niezbyt dobrej jakosci, sta-
bilizacja cieplna musi trwaé¢ diugo (kilkanascie, a nawet
kilkadziesigt godzin).

Dostrajanie uktadu odbywa sie za pomocg opornikow R,
i R,;, uwidocznionych na rys. 24. Omoéwiony uktlad, jak row-
niez inne podobne pozwalajg na stabilizacje wartosci na-
piecia wyjsciowego z dokladnoscig do * 3%, przy zmienno-
sci napiecia zasilania w przedziale * 10%, i zmiennosci
obcigzenia w przedziale (30%, 100°v). Uklad nie zapewnia
stabilizacji czestotliwosci napiecia wyjsciowego.

34. Stabilizacja napiecia przetwornicy za
pomocg uktadu z regulatorem transdukto-
rowym

Schemat elektryczny ukladu jest przedstawiony na rys. 26,
za$ schemat blokowy na rys. 27. Uklad sklada sie z czte-
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Rys. 26. Schemat ideowy ukiadu stabilizacyjnego napiecia Prze:
twornicy z regulatorem transduktorowym (R)
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rech zasadniczych czl.on(')w: regulatora (dlawik )

go), silnika przetworr}lcy 0 wzbudzeniu széregowyamn?sggc?;ri—
radnicy DrZetWQI‘I}ICX — _ synchronicznej jednofazowei
{ zmiennego Ol?c1az§ma. Uklad posiada dwa sprze'zeni;i
wrotne: zasadnicze i pomocnicze, Do ukladu dochodzg za-

Kiocenia w trzgc}{ punl.(tach: do regulatora i do silnika
(zmienno$¢ napiecia zasilania) oraz do pradnicy (zmienngfé,g
obcigzenia).

Wartoscig zadang ukladu jest napigcie stabilizowane

105 V pradu st.alego, O'C_rzym.VWane ze stabilizatora jarzenio-
wego. Wargnklem' koniecznym dla zadzialania stabilizatora
jest podanie na jego elektrody napiecia przekraczajacego
115 V, ktore otrzymujemy z pradnicy poprzez podwajacz na.
piqcia Ps.

Przedmiotem regulowanym jest przetwornica, ktorej sil-

nk posiada uzwojenie sterujace, zasilane z regulatora po-
przez prostownik P,.

Regulatorem (sumatorem i wzmacniaczem odchylenia) jest
transduktor o szesciu uzwojeniach.

Zasadnicze sprzezenie zwrotne uzyskujemy przez dopro-~
wadzenie do regulatora napigcia wyjsciowego pradnicy, be-
dqcego.odpowmdzxa ukladu. Pomocnicze sprzezenie zwrotne
wzyskujemy przez doprowadzenie do regulatora impulsu
propoerQnalnego do pradu plyngcego w uzwojeniu sterujg-
cym sﬂmk’a, czyli do nastawienia uktadu. Impulsem tym
jest wartos¢ spadku napiecia na oporniku R,.

Zaklgcenie I Zaklceenie 11
zmienne nap. zmienie nap
zasilania l zasilania

Regulator y

Ly | reav s Silnik Fradnica | Xa=Uwy| Zmienne obe)
transdukior przetwarn. przelwornicy Zeklocenie I
Xa
‘ 1 Prastownik I—l -
_ TL-15/60-R27

Rys. 27. Schemat _blokowy wuktadu stabilizacyjnego napigcia prze-
twornicy z regulatorem transduktorowym

Stabilizacje napiecia wyjSciowego przetwornicy uzyskuje-
my przez oddzialywanie na wzbudzenie silnika napedowego,
a wiec na jego predkos$¢ obrotows.

Oméwimy pokrétce zasade pracy uktadu.

Warto$¢ napiecia wyprostowanego, stanowigcego nastawie-
nie ukladu y, a zasilajgcego uzwojenia sterujgce silnika,
jest funkcjg dwoch wielkosci: wartosci napiecia zmiennego,
bedacego napieciem wyjsciowym pradnicy i parametréow
punktu pracy diawika, okreslonych wielkos$cig przeptywu
nasycajgcego. Ten ostatni okresla za$ suma algebraiczna
amperozwojéw czterech uzwojen nasycajgcych, dzialtajgcych
jak nastepuje:

Uzwojenie 6 jest zasilane z jarzeniowego stabilizatora na-
piecia napieciem o wartosci 105 V, stanowigcym wartosé
ndang ukladu. Uzwojenie to stuzy wiec do wprowadzenia
wartosci x, do sumatora.

Uzwojenie 5 jest zasilane z prostownika P,, wilgczonego
12 napiecie wyjsciowe pradnicy, bedgce odpowiedzig uktla-
iu. Uzwojenie to ma za zadanie wprowadzenie odpowiedzi
% do sumatora, jest wiec cze$Scig obwodu zasadniczego
srzezenia zwrotnego uktadu.

Uzwojenie 1 jest zasilane napieciem sieci pradu statego,
usilajacej caly uklad. Zmienno$¢ tego napigcia stanowi za-
Kicenie zewnetrzne z;. Omawiane uzwojenie stuzy wiegc do
wrowadzenia warto$ci zaklécenia z; do sumatora, celem
wdwnowazenia jego wplywu.

Uzwojenie 2 jest zasilane napieciem p_roporcjc.)naln}fm'do
wvartosci pradu plynacego przez uzwojenie sterujgce sﬂml;a,
st wiec zasilane napieciem proporcjonalnym do nastaw_le—
nja . Stanowi ono element obwodu pomocniczego Sprzgze-
13 zwrotnego. )

Wartoé¢ wyjsciowego napiecia pradnicy zostaje ponadto
Wprowadzona do regulatora za posrednictwem prostowni-
ka Py i uzwojen 3 i 4. W obwodzie tym zostaje wytworzone
Mstawienie uktadu, czyli warto§é wyjsciowa I:egulator.a.
st ono zalezne od wartoéci wyjéciowego napigcia pradni-
Y jak réwniez od parametréw okre$lajgcych nasycenie
Meenia dlawika.

Omoywmy zasade powstawania nastawienia w naszym
uklac}zle. NaJprost§zy schemat nasycanego dtawika przed-
stayvla rys. 2.8, zas wykresy jego pracy sg podane na rys.
29 1 30. Jezeli do uzwojenia Z,, poprzez opor obcigzajgcy Z,

F~ Zn=Rn+jXn
2.5
20—
= U~
=] B
TL-15/50-R29
Rys. 28. Zasada pracy diawika nasycanego — podstawowego ele-

mentu transduktoréw
przylgczymy rnapiecie U ~, to w obwodzie tym poptynie
prad I ~, ktérego natezenie bedzie mialo wartosé:
U~

z R L x)

1

gdzie: R, — jest sumg wartosci opornosci czynnych uzwo-
jenia Z, i obcigzenia,

@ — jest pulsacjg napiecia U ~,

X, — jest opornoscig bierng obcigzenia,

L — je_st indukcyjnos$cig wtasng uzwojenia Z,, za-
lezng od ‘przenikalnos$ci magnetycznej rdzenia
zelaznego dlawika.

Mamy:
L_o,cm-zg-lo‘8 0,47:25-107° 047235, -107°
= - = — ‘“/ ~ ;
RM B ly lyv
‘llv 5t S(,l
gdzie: 2z — jest ilo$cig zwojow uzwojenia Z,;

S — jest polem przekroju poprzecznego rdzenia;

lpe — jest Srednig diugoscig drogi strumienia mag-

netycznego w rdzeniu.
Z rysunkéw 29 i 30 widaé, ze jezeli natezenie prgdu na-
sycajgcego jest réwne zeru, a do uzwojenia Z, przylozymy
napiecie zmienne sinusoidalnie o wartosci U ~, to z duzg
dokladnos$ciag mozemy przyjgé (pomijajgc straty), ze stru-
mien magnetyczny i indukcja magnetyczna tez zmieniajg
sie sinusoidalnie. Natezenie pola magnetycznego H ~ jest
proporcjonalne do indukcji B ~, za$ przenikalno$¢ magne-
B ~
tyczna rdzenia osigga pewng warto$¢ « ~, = —

H"
_E):‘_ _ i'_ __7/ _— o) L
BAVEE SR 2
R B
[P
by 2
B~ iy | -
__L/_/'v“l N
i
{')l"/"’r l:’\]:H"g
N
i £y
1 2 ri-igfeo 29 netsfen-e 10

Rys. 29. Wykres wyjasniajacy prace diawika nasycanego

Rys. 30. Wykresy n ~ =1 (I=); L, =f (I=) dla diawika nasycanego

Jezeli za pomocg uzwojenia nasycajacego Z, wytv'vox.'zy-
my w rdzeniu pole magnetyczne o natezeniu H= i jed-
noczeénie przylozymy do uzwojenia Z,, to samo €O pPO-
przednio napiecie U ~, to $redni punkt pracy przesunie slg
z O do N, to jest o odcinek H= od osi rzednych i znaJdZ}e
sie na nieliniowe]j czesci charakterystyki magnesowania
rdzenia. Identycznym co poprzednio amplitudom_ B.~ beda
odpowiada¢ znacznie wieksze amplitudy natezenia pol'a
H ~,, wskutek czego przenikalno$¢ magnetyczna w ~, obli-

H~2
zmaleje

U~ =

czona z zaleznosci: bedzie mniejsza niz po-

przednio. Analogicznie indukcyjno$¢ wtasna L
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obwodu uzwojenia Z, i wzro$nie natezenie pradu plyngce-
go w tym obwodzie.

W rozpatrywanym przez nas uktadzie stabilizacyjnym
automatycznej regulacji napiecia przetwornicy natezenie
pola nasycajgcego H= jest, jak to juz =zaznaczono, sumg
algebraiczng natezen po6l magnetycznych, wytwarzanych
przez poszczegbdlne uzwojenia nasycajgce. DMamy wiec:

H-=H,+ H, + H; — H;.

Zalezno$ci pomiedzy interesujgcymi nas wielko$sciami mo-
zemy przedstawi¢ symbolicznie w nastepujgcy sposob:

nastawienie: y = f (H=, U) = F (U,, x,, U);
predkos$é obrotowa silnika: n = ¢ (y, U);
napiecie wyjsciowe: U = v (n, Ly);
prad silnika: Iy = o (Uy, D).

Rozpatrzmy wplyw poszczegélnych zakldécen na prace
uktadu. Z uwagi na to, ze podanie doktadnej analizy ma-
tematycznej przekracza ramy niniejszego opracowania, omo-
wimy w sposOb przyblizony jakosciowg strone zjawisk.

Jezeli wzrosnie napiecie zasilajgce U, przy nie zmieniajg-
cym sie obcigzeniu (I = const.), nastgpi wzrost predkosci
obrotowej silnika napedowego, wzrost czestotliwo$ci napie-
cia pradnicy, wzrost jej prgdu wzbudzenia i pomimo zma-
lenia wartosci pradu pobieranego przez silnik, to jest pty-
ngcego przez drugie uzwojenie magnesujgce pradnicy, na-
piecie wyjsciowe ma tendencje do zwiekszenia swej war-
tosci. Powoduje to wzrost H, i H;, wiec wzrost H—=, I~,
Iy, a dalej wzrost H, i dalsze zwiekszanie sie H=, I~,
Iyt. Nastepuje malenie predkosci obrotowej silnika i male-
nie napiecia oddawanego. Ustala sie nowy stan réwnowagi,
taki, aby napiecie wyjsciowe pragdnicy zachowalo stalg war-
tosé.

Jezeli przy nie zmienionej wartosci napiecia zasilania
wzrosnie obcigzenie prgdnicy, nastgpi zmniejszenie predko-
$ci obrotowej silnika napedowego, zmniejszenie czestotliwo-
§ci napiecia pradnicy i — pomimo wzrostu pradu silni-
ka — napiecie wyjsciowe prgdnicy ma tendencje do zmniej-
szenia swej wartosci. Powoduje to zmniejszenie wartosci
H;, H=, I~, I+ i H,, a zatem dalsze zmniejszenie wartosci
H—, I~, Iy. Nastepuje wzrost predkosci obrotowej silnika
napedowego i wzrost wartosci napiecia wyj$ciowego. Usta-
la sie nowy stan rownowagi, zapewniajgcy stalos¢ wartosci
napiecia U.

Uktady z regulatorami transduktorowymi zapewniajg sta-
bilizacje wartosci napiecia wyjsciowego z dokladnoscig
+ 3%y, przy zmienno$ci napiecia zasilania * 10" i obcigze-
nia od 0 do 110%., przewyzszajg wiec wyraznie stabilizatory
z regulatorami weglowymi.

35. Stabilizacja czestotliwos$ci napiecia
wyjs§ciowego przetwornicy za pomocg ukta-
du z regulatorem transduktorowym

Schemat elektryczny uktadu jest przedstawiony na ry-
sunku 31, za$ schemat blokowy na rys. 32. Uklad sklada
sie z czterech zasadniczych elementdéw: regulatora, ktérym
jest pieciouzwojeniowy transduktor, silnika napedowego
o wzbudzeniu szeregowym i obcym, pradnicy synchronicz-
nej tréjfazowej, wzbudzanej magnesem trwalym i zmien-
nego obcigzenia. Posiada on trzy obwody sprzezenia zwrot-
nego: dwa réwnolegle obwody zasadniczego sprzezenia
zwrotnego i jeden obwoOd sprzezenia pomocniczego. Obwody
zasadniczego sprzezenia zwrotnego stuzg do doprowadzenia
do regulatora sygnalu proporcjonalnego do wartosci skoja-
rzonych wyjsciowych napieé¢ pradnicy. Kazdy z nich za-
wiera dlawik o regulowanej indukcyjnosci i prostownik.
Obwo6d pomocniczego sprzezenia zwrotnego stuzy do dopro-
wadzenia do regulatora sygnalu proporcjonalnego do pred-
kos$ci zmian natezenia prgdu pobieranego przez silnik na-
pedowy, jest wiec obwodem stabilizujgcym uktad. Zawiera
on przekladnik prgdowy. Kazdy 2z obwodo6w sprzezenia
zwrotnego zawiera jedno z uzwojen regulatora; obwody
sprzezen podstawowych zawierajg uzwojenia 1 i 5, za$
obwod sprzezenia pomocniczego — uzwojenie 2. Uzwojenie
3 i 4 stanowig wyjsScie regulatora i sg polgczone z przed-
miotem regulowanym, to jest silnikiem przetwornicy, a mia-
nowicie z jego uzwojeniem wzbudzenia obcego (uzwojeniem
sterujgcym).

Warto$¢ zadana ukladu (czestotliwo$é znamionowa) i jego
odpowiedz (czestotliwo$é rzeczywista) sg wprowadzone do

WRZESIEN~PAZDZIERNIK
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uktadu w ten sposOb, ze napiecie wyjéciowe

$ci$le do nich proporcjonalne, co wynika ze Pradnicy jog

A AN W
zatozeniu @ = const. Zalozenie to jest Spelnizoorfgl (6] przy
wzbudzenia pradnicy za pomocg magnesu trWmeg(;)‘mkutek

Warfcoé(: nateze_nia pradu w obwodzie UzZWojenia stery;
cego silnika zalezy, jak to juz bytlo oméwione w Sseru]q_
warto$ci natezenia pola magnetycznego, P. 34,

e nasycaj Hp
regulatora. To natezenie H= jest sumg algeb};a?égzg%art:ger}
zen

=H+pn

po6l wytworzonych przez uzwojenie 1, 2 i 3-

* H,; przy czymmamy H, =F (Uy,) = F, o P:I;-,;(pl(UHii
dIs uw)=
= o= =1
s (f) 2 =Y ( at

}__

—d

S<xE

-

T15/60-R3)

Rys. 31. estotliwosel z regula.

Schemat ukiadu stabilizacyjnego cz
torem transduktorowym

W ten sposbb H= jest funkecja czestotliwodci napiecia
wyjSciowego pradnicy i w czasie trwania standéw nieusta-
lonych — pochodnej warto$ci natezenia prgdu silnika wzgle-
dem czasu.

Rozpatrzmy w sposéb przyblizony,
ukiladu w przypadku powstania zaklocen.

Jezeli przy nie zmieniajgcym sie obcigzeniu wzro$nie na-
piecie zasilania, to wzrosnie predko$¢ obrotowa silnika na-
pedowego, wzrosnie czestotliwo$é napiecia wyjsciowego oraz
wzrosng H,, H;, H=, co spowoduje wzrost natezenia pradu
w uzwojeniu sterujgcym silnika i spadek jego predkosci
obrotowej. Ustali sie nowy stan rownowagi, taki, by czesto-
tliwo$¢é napiecia wyjsciowego zachowala stalg wartosé. Je-
zeli przy nie zmieniajgcym sie napieciu zasilania wzrosnie
obcigzenie prgdnicy, to nastgpi zmniejszenie sie predkosci
obrotowej silnika napedowego, zmniejszenie czestotliwosci
napiecia wyjsciowego oraz zmniejszenie sie wartosci Hj,

=3
Zaklocenel
2mi1ennosc nap;
2asilania 1

Xz Obcrazene
Requletor Silnik nap. Pradnica 2mienne

zaklocenel
* Przekladnik
slabilizuyacy
1 4
|
|

jako$ciowy, prace

TEL-15/60-R32

Rys. 32. Schemat blokowy ukladu stabilizacyjnego czestotliwosci

H;, H=, co spowoduje zmniejszenie sig wartosci {lalelema
pradu sterujacego silnika i wzrost jego predkosci obroit-
wej. Ustali sie stan rownowagi, zapewniajgcy zachowanie
statej czestotliwos$ci napiecia wyjSciowego. .

Omowiony uktad pozwala na utrzymanie staleJJ_ \;rartoscl
czestotliwoéci napiecia wyjéciowego w granicach *2/01%3"'
zmiennoéci napiecia zasilania w przedziale Um=5"
i obcigzenia w przedziale (0,2 Izn, Izn).

4. Zakonczenie

Oméwione przyklady ukladéw stabilizacji napiecia i &%
stotliwo$ci pradnic i przetwornic lotniczych nie wyczerp i
oczywiscie calo$ci zagadnienia. Jest ono zbyt obszemeyor{e
moglo zmieécié¢ sie w ramy jednego artykutu Wskazujd
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/miana pozornej twardosci tarczy przez regulacie predkoici przedmiotu

Wiekszosé czesci silnikéw lotniczych, przyrzgdoéw, osprze-
fu ciezkiego, a nawet czesci ptatowcowych, podlega szlifo-
waniu. Obrobka ta zajmuje silng pozycje w wykonawstwie
lotniczym. Wymagania stawiane czesciom szlifowanym sg
bardzo wysokie z uwagi na charakter ich pracy i prze-
maczenie. Dotychczasowe wykorzystanie mozliwosci pro-
esu szlifowania i szlifierek w ogole nie jest zadowalajgce
arowno pod wzgledem technicznym, jak i ekonomicznym.
Techniczne i ekonomiczne wyniki szlifowania zalezg od
wlasciwego doboru parametrow skrawania, jak rowniez od
prawidtowego doboru tarczy S$ciernej. Parametry szlifowa-
nia mozna znalez¢ w wielu podrecznikach, dlatego nie be-
izie tu omawiana sprawa ich doboru. Nie zostanie tez {u
mawiana sprawa doboru tarcz szlifierskich w zaleznos$ci
od materialu szlifowanego i od rodzaju obrobki z tych
samych wzgledow.

Konieczne jest jednak omowienie pewnego specjalnego
ngadnienia, bardzo istotnego w kazdym niemal rodzaju
produkeji, poza masowg. Wiadomc ze dla kazdego rodzaju
materialu i jego stanu istnieje jeedna najwtlasciwsza twar-
dos¢ tarczy. Jednakze twardo$é dobrana wtasciwie dla da-
nego materialu do obrobki, np. zgrubnej, nie jest najlepsza
da obrobki wykanczajgcej i na odwrét. W celu zachowania
wiec najlepszych warunkéw szlifowania dla kazdej operacji
tneba by dobiera¢ inng tarcze $cierng, lub mieé do dyspo-
weji tyle szlifierek z roznymi tarczami, azeby wtasciwy
predmiot trafit na wtasciwg obrabiarke. Zaréwno pierwszy,
jak i drugi sposéb w warunkach produkcyjnych jest nie-
moiliwy do zrealizowania. Drugi np. wymagatby olbrzy-
miej ilosci szlifierek, co byloby nonsensem produkcyjnym.
Vatomiast kazdorazowa zmiana tarcz wymagataby duzej
straty czasu, potrzebnej na zdjecie i zamocowanie tarczy,
wywazenie jej i diamentowanie. Te straty czasu znacznie
mekraczatyby efektywny czas pracy i z punktu widzenia
geonomicznego bytyby zjawiskiem niekorzystnym.
Najdogodniejszy bylby przypadek polegajgcy na stosowa-
liu tarcz 0 zmiennej twardosci, regulowanej w miare po-
zeby. Takich tarcz jak dotychczas nie ma i nic nie za-
powiada ich ukazania sie.

Mimo to, ten kierunek dziatania uwienczony zostat pew-
um powodzeniem. Jak wiadomo, przez twardos$¢ tarczy ro-
amemy jej odporno$¢ na wykruszanie ziarn. Ziarna s3g
htwo wykruszane z tarcz miekkich — okresla sie to, ze
f?rcge sie ,sypig”. Tarcze twarde wymagajg duzych na-
Wkow dla wykruszenia ziarn. Jak wiadomo, miekkie ozna-
tine s3 przewaznie poczgtkowymi literami alfabetu, $red-
lie zas srodkowymi i twarde — koncowymi.

Jak wynika z podanego poprzednio okreslenia twardosci,
Wyk{uszanie sie ziarn zalezy od nacisku jednostkowego,
@wiee ,sypanie” sie tarczy w czasie procesu szlifowania
bedlle; zlezalo nie tylko od twardosci tarczy (jej marki),
ale Towniez od rzeczywistego obcigzenia ziarn. Tu wtasnie
tkwi zrogto mozliwosci korekcji twardosci tarcz $ciernych.
4sama tarcza pracujgca w warunkach wiekszych obcig-
&0 bedzie tatwo gubita ziarna, a wiec pozornie bedzie sta-
Vala sie tarczg miekka, ale przy mniejszych obcigzeniach
bed?lg stawala sie jak gdyby ,twardsza”. Regulujgc wiec
”b“}ﬁlzenia tarczy zmieniamy jej twardosé¢é. To zjawisko
”“‘,enﬂe.l podatnosci na wykruszenia nazywa sie pozorng
Miang twardosci tarcz $ciernych.

woplera]qc sie na pewnym podobienstwie miedzy szlifo-
dniem obwodem tarczy a obrobkg frezem walcowym, moz-

na przeprowadzi¢ analize pordéwnawczg zmiany obcigzen
jednostkowych w procesie szlifowania.

Okazuje sie, ze najwiekszy wplyw na zmiane wielkosci
obcigzen jednostkowych majg: zmiany predkosci tarczy
Sciernej (predkos$é skrawania) i predkosci przedmiotu, na-
tomiast znaczenie (prawie trzykrotnie) mniejsze — glebo-
kos$¢é szlifowania (grubos¢é warstwy materialu zdejmowana
jednym przej$ciem). Trzeba tu zaznaczyé¢, ze regulacja pred-
koscig skrawania powoduje dwojakiego rodzaju przeciw-
stawne zjawiska:

a) zwiekszenie predkosci obwodowej
obcigzenie statyczne (mniejszy przekroéj
widra),

b) jednoczesnie wystgpi zwiekszenie obcigzen od uderzen
dynamicznych.

Pierwsze zjawisko zwieksza pozorng twardo$é tarczy,
a drugie jg zmniejsza. Wplyw czynnika pierwszego jednak-
ze dominuje. Ten sposOb, przez zmiane predkosci skrawania,
nie moze jednak byé¢ rozpowszechniony, poniewaz wiekszos¢
szlifierek ma stalg liczbe obrotow tarczy, co powoduje trud-
no$¢ zmiany predkosci skrawania. Sg jeszcze inne powaz-
ne przeciwwskazania dla tego sposobu.

Mozliwosci kinematyczne szlifierek, mozliwosci zmiany
liczby obrotow przedmiotu oraz skutecznos$é zmiany tego
parametru przemawiajg za wykorzystaniem ,,pozornej twar-
dosci tarcz” poprzez zmiane liczby obrotéw przedmiotu,
a wiec predkosci ,,posuwowej”.

W celu ustalenia wtasciwej predkos$ci przedmiotu zostat
sporzgdzony wykres (rys. 1) wigzgcy ze sobg $rednice szli-
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jednostkowego

T Saliierka Jiose _cbrofow _frzedmiotu na munule _
e A8 I 75 13 %5
i C . ) ! 2! 15 fes 6
) it 120 —]
£ i2000] 80| g
f |
< ] FA T
N i n//8 t
_4_:_ 1 /| i 7
f // /J'
0 { A, ran _}"
VI
? i /
1ay7/4
|

|
.
L\ )

o

prediosc obmodowa  przedmiolu w  m/mn.
[

(5
——

1]

30 359 430 A

/
1L ou

[

1l A "

3 5 820 25

q
TL-18/60 -R1

srednica przedmiolu w mm
Rys. 1



150 TECHNIKA LOTNICZA

WRZESIEN-—PAZDZIERNIK
e

fowanego watka, predkos$¢ przedmiotu i jego obroty. Dla
uzyskania rownomiernego zageszczenia siatki na wykresie
i wygody odczytu, wykres wykonany zostat w skali logaryt-
micznej.

Za podstawe sporzgdzenia wykresu przyjeto nastepujace
obrabiarki o charakterystyce obrotow podanych w tabeli 1.

Tzabela 1
IDozwolony zakres S$rednic
tarcz odpowiadajgcy za-
kresowi predkosci obwo- Obroty
Szlifierka Obroty dowej tarczy przedmio-
tarczy/min. tu/min
Min. Maks.
| 28.0 m/sek 33,0 m/sek
A 1250 430 mm | 500 mm 95, 130, 170 |
B 1280 420 mm 495 mm 93, 130, 170 \
C 1030 500 mm 610 mm 160, 95, 125, 220‘
D 830 650 mm 760 mm |75, 120, 193, 310I
E 1600 330 mm | 390 mm |60; 80; 100;
120; 150; 180;|
240; 300; 360.

Postugiwanie sie wykresem zostanie objasnione na dwoch
przyktadach.

Przyktad 1

Dobra¢ wtasciwe obroty przedmiotu szlifcwanego ora:z
odpowiednig obrabiarke do zgrubnego i wykanczajgcego
szlifowania przedmiotu ¢ s$rednicy 31 mm 2z predkoscig
7.5 m/min.

Nalezy wyjs¢ z osi srednic od wartosci 31 i prowadzic
linie pionowag do przeciecia z linig poziomg odpowiadajg-
cg wartosci predkosci przedmiotu 7,5 m/min.

Z punktu przeciecia przeprowadzi¢ linie réwnoleglg do
linii sko$nych i odczyta¢ obroty. W tym przypadku obroty
wypadajg miedzy 75 i 80, a wiec odpowiednia bedzie szli-
fierka D lub E. Do szlifowania wykanczajgcego tg samg
tarczg trzeba obnizy¢ predkos¢ przedmiotu, jak to wynika
z zalecenia pktu 5 (patrz tabela 2). Dlatego z punktu prze-
ciecia $rednicy 31 i predkos$ci 7,5 nalezy przeprowadzi¢ linie
pionowg w dot do przeciecia sie z najblizszg linig obrotow.
W naszym przypadku bedg to obroty 60 i odpowiednia pred-
kos$¢ 6,8 m/min. Obrotami 80 i 60 dysponuje tylko szlifierka
E i ona jedynie nadaje sie do wykonania tych dwoch ope-
racji jedng tarczg.

Przyktad 2
Znalez¢ potrzebne obroty przedmiotu, odpowiednig szli-

fierke dla szlifowania zgrubnego i wykanczajgcego watka
stalowego o srednicy 35 mm.

Mgr inz. WITOLD SOLTYK

Linia pionowa poprowadzona ze $rednicy 35
linie obrotéw odpowiadajace 80 i 60 obr/min, jakimj dys
nuje szlifierka E, co odpowiada predkosciom prZedr};lig&
8,8 m/min i 6,6 m/min.

Zaleznie od przyjetego rodzaju tarczy Sciernej pale; d
bra¢ obroty przedmiotu i tu mozna i$¢ dwiema drogarﬂi: 0=

a) przyja¢ wyzsze obroty 80 dla szlifowania wykafczaja-
cego przy uzyciu twardszej tarczy niz tarcza, ktéra powin-
na prawidlowo pracowaé przy predkosci przedmiotu 7 m/min,

Tabela 2

przecina dWie

Wskazowki:

1. Migkkie gruboziarniste tarcze, nadaja sie lepiej w wiekencn
przypadkéw do szlifowania stali. &kszosci

2. Wykonczenie powierzchni .(g}a‘d’kos'é) zalezy w wigkszym stopniu
od prawidtowe]j 8igbokosci wilra (dosuwu tarczy) oraz ostroge;
tarczy niz od jej drobnoziarnisto$ci (wazne z wyjatkiem slifo-
wania mosigdzu i innych miekkich metali).

3. Tarcze gruboziarniste migkkie powinny pracowaé duzym posu-
wem wynoszgcym 0,5—0,75 szeroko$ci tarczy na jeden obrot
przedmiotu.

4. Charakter pracy tarczy:

wyjsSciowa
predkosé tarczy
lub jej $rednica

Zmniejszona — Zwiekszona

Tarcza pracuje jak gdyby

Tarcza pracuje jak gdyby
byta

byta
mieksza twardsza

5. Wyznaczenie predkosci przedmiotu:

Szlifujgc zgrubnie stal przy pomocy tarczy stosun-
kowo migkkiej i gruboziarnistej przy prawidiowej
predkosci przedmiotu nalezy predkosé przedmiotu
zmniejszyé

—— % zwigkszyé

uzywajgc tej samej tarczy do
wykonczenia.

Tarcza bedzie pracowata, jak
gdyby twardsza dla uzyskania
lepszego wykonczenia powierz-
chni.

uzywajgc do wyKonczenia tar-
czy twardszej i mniej poro-
watej niz do szlifowania
zgrubnego.

Tarcza bedzie pracowaé jak
gdyby mieksza, dla tlatwiej-
szego skKkrawania.

a szlifowanie zgrubne wykona¢ przy obrotach 60, jak gdy-
by tarczg ,,miekszg’.

b) uzyé¢ do szlifowania zgrubnego przy obrotach 80 tarczy
miekszej niz tarcza pracujgca poprawnie przy pred-
kosci przedmiotu 7 m/min, a wykonczenie przeprowadzac
przy obrotach 60, wtedy tarcza bedzie pracowata pozornie
jako twardsza.

Nalezy pamieta¢, ze wybranymi obrotami musi dyspono-
wac jedna i ta sama obrabiarka, w omawianym przykladzie
szlifierka E.

Perspektywy pracy przemystu lotniczego

W jednym 2z zagranicznych czasopism lotniczych ukazal
sie pare miesiecy temu artykul: ,,Czy zmierzch lotnictwa?”.
Artykul ten, napisany przez wysokiej klasy dzienikarza,
w bardzo sugestywny sposob prorokuje koniec lotnictwa.
Narobil on wiele hatasu i szereg mato krytycznie nastawio-
nych umystéw wprowadzit w bigd. Co gorsze, nawet w gro-
nie specjalistéw lotniczych dal sie zauwazy¢ nastroj pew-
nego rodzaju paniki. Czy stusznie? Technika nie znosi dyle-
tantyzmu, powierzchownosci. Tylko szczegdlowa, sumienna
analiza pozwala na stworzenie sobie wtasciwego poglagdu
na stan rzeczy i tylko realna ocena sytuacji moze by¢ pod-
stawg do powziecia takich czy innych decyzji. W artykule
tym postaramy sie naswietli¢ aktualny stan i kierunki roz-
woju techniki lotniczej. Zagadnienie dzieli sie na zasadni-
cze dwa tematy: lotnictwo cywilne i lotnictwo wojskowe.

Lotnictwo cywilne rozwija sie aktualnie z punktu widze-
nia techniki w Kkilku zasadniczych kierunkach wyraznie
sprecyzowanych, dostosowanych do specyfiki zadan eks-
ploatacyjnych. Jeden zasadniczy Kkierunek reprezentujg sa-
moloty przeznaczone do utrzymywania regularnej komuni-
kacji lotniczej, drugi — samoloty uzytkowane przez indy-

widualnych eksploatatoréw w celach komunikacyjnych,
sportowych lub turystycznych, trzeci — samoloty o prze-
znaczeniu specjalnym, jak gospodarcze, fotograficzne itd.
Oddzielnego omoéwienia wymagaé¢ bedzie grupa samolotdw
przeznaczonych specjalnie do transportu oraz lotnictwo
szybowcowe.

Sprzet lotniczy regularnych linii lotniczych wykrystali-
zowal sie wyraznie w dwu kierunkach: samoloty dalekiego
i samoloty $redniego zasiegu. Samoloty dalekiego zasiegu
stanowig jedno ze szczytowych osiggnie¢ techniki lotnicze).
U schytku stosowania znajdujg sie obecnie samoloty z na-
pedem silnikami tlokowymi, ktérych przedstawicielam: ty-
powymi moga byé Super Constellation czy Douglas DC6. 52
one obecnie wypierane zdecydowanie przez samoloty tur-
bosmiglowe i przez sprzet z napedem odrzutowym. Szereg
przyczyn ztozyl sie na taki stan rzeczy. Przede wszystkim
naped turbos$miglowy pozwala na zainstalowanie wiekszych
mocy W jednostce silnikowej, niz jest to mozliwe W PIrzy-
padku napedu tlokowego. Jednoczeénie korzystna konfigd-
racja z punktu widzenia aerodynamiki, nizszy koszt pali-
wa, spokojniejsza praca (bez drgan) wptynely zdecydowanic
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2 szybkie rozpowszechnienie sie tego typu napedu. Koszty

Joatacy ine samolotow z napedem turbosmiglowym
eks%dniesieniu do pasazero- czy tonokilometra) sg znacznie
(‘,V, se Dii odpowiednie wielkosci dla samolotow z napedem
nﬁowym‘ Jesli chodzi o samoloty z napedem odrzutowym,
uoina ¢mialo Powiedzie¢, ze przezywamy obecnie okres na-
mdu odrzutowego. Jedna z wybitnych osobistosci w Swie-
i komunikacji lotnicze] wyrazilta sie, ze gdyby nie to, ze
mbudowano juz duzo samolotow turboSmiglowych, ktore
ﬂausza sie zamortyzowaé, wszystko wskazuje na to, ze je-
;;nym napedem w komunikacji lotniczej dalekiego i?rec{l—
niego Zasiggu bytby dzi$ silnik odrzut.owy. Oka;uje sie, ze
amoloty tej kategorii (odrzutowe) sg jeszcze ‘Eansze w eks-
ploatacii niz maszyny z napeden:n t.urbo_sm.lglowym. No
i oczywiscie nie nalezy zapominag¢, ze .511m}.< qdrzutowy
pozwala na uzyskanie zakresu predkosci, meosug.ga'ln.ego
przy innych rodzajach napedu. I tE’ik. samolot z 51lmk1em
tkowym operowac mogt z prgdkosma 450—600 km'’h, za$
fla samolotow z silnikiem turbo$miglowym ten zakres pred-
wici wzrasta do 600—700 km’h. Dopiero silnik odrzutowy
sworzyt dostep do predkosci bliskiej predkosci dzwieku.
Typowymi samolotami dalekiego zasiegu z napedem tur-
poémigtowym sa Bristol Britannia (rys.1) i Tu 114. Samoloty
iej klasy to duze jednostki, zabierajgce 90—200 pasazerow.
Ciezar w locie 60—100 ton. Za typowych przedstawicieli sa-
molotéw dalekiego zasiegu z napedem odrzutowym uwazacé
mozna Boeing 707 (rys. 2), DC8, Comet IV. Ciezar tej klasy
samolotow wynosi w locie 70—120 ton. Predkos$é¢ przelotowa
sega 800—1000 km/h. Zabierajg 70—130 pasazerow, zaleznie
ol wymaganego komfortu lotu.

Rys. 1. Samolot dalekiego zasiegu z napedem turbosmigtowym
Bristol Britannia
Budowa samolotow powyzszych mozliwa jest tylko

wkrajach o poteznym przemysle lotniczym. O ogromie za-
gdnienia $wiadezy fakt, ze dla budowy tej klasy samolo-
tiw firma Boeing rozporzgdza halg montazowg o wymia-
rach 70X2500 m o konstrukcji wolnonosnej. Odpowiednio do
wielkosci samolotow stosowane sg rowniez specjalne obra-
biarki monstrualnych wprost wymiaréow.

Jesli chodzi o dalszy rozwdj tej klasy samolotéw, to prze-
viduje sie, ze pojdzie on zdecydowanie w kierunku bardzo
pwaznego zwiekszenia predkosci lotu do trzy- a nawet
pieciokrotnej predkosci dzwieku (rys. 3 i 4). Przewiduje sie,
& wprowadzenie tej klasy samolotéw mieé bedzie miejsce
W latach siedemdziesigtych. Maszyny tej klasy operowaé
ted3 na wysokosci 18—24 000 metrow. Jednym z powodow

Bis.2, Samolot dalekiego zasiegu z napedem odrzutowym Boeing 707

Rys. 3 i 4. Samoloty hipbersoniczne

ku temu, oprécz przestanek natury aerodynamicznej, bedzie
konieczno$é unikniecia szkodliwego dziatania silnych efek-
tow dzwiekowych, wywolanych pracg poteznych silnikow.
Samoloty tej kategorii stosowane bedg na trasach rzedu
4000—5000 km. Ciezar w locie wynosi¢ bedzie 200—300 ton.
Miejsc pasazerskich 150—200. Charakterystyczne jest zagad-
nienie zapotrzebowania na tej klasy samoloty. Okazuje sie,
ze USA — zamiast 300 obecnie potrzebnych samolotéw od-
rzutowych klasy DC8 — potrzebne bedzie tylko 80 maszyn
hipersonicznych. Oczywiscie, zdawaé¢ sobie trzeba sprawe
z tego, ze opracowanie konstrukecji tej klasy samolotéow wy-
maga¢ bedzie znacznie wiekszych naktadow finansowych
i pracy, niz miato to miejsce dla konstrukcji dotychczaso-
wych. Dla zobrazowania tego zagadnienia wystarczy wzigé¢
pod uwage, ze opracowanie DC6 kosztowalo 740 000 robo-
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Rys. 5. Zmiennos¢ nakiadow finansowych na budowe samolotow

czogodzin inzynierskich. Dla DC8 pracochtonnosé ta wzrosia
do 6600000 roboczogodzin, a dla samolotu o predkosci
MA = 3 przewiduje sie 10—15 milionéw roboczogodzin. Je-
§li chodzi o naktady finansowe na budowe samolotow, to
zagadnienie to ilustruje wykres na rys. 5.

Drugg grupg sprzetu przeznaczonego do obstugi regular-
nych linii lotniczych sg samoloty Sredniego zasiegu. Do tej
grupy nalezg samoloty o ciezarze w locie 20—50 ton. Zabie-
rajg one od 40—100 pasazerow. Stuzg do obsitugi linii lot-
niczych rzedu 2000—3000 km. Ich predkos¢ przelotowa wy-
nosi 500—900 km/h. Jako naped stosowane sg silniki turbo-
smiglowe bgdz odrzutowe (wypierajg one szybko, analo-
gicznie jak w maszynach dalekiego zasiegu, naped tlokowy).
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Typowymi przedstawicielami tej klasy sprzetu mogag by¢
Vickers Viscount, Lockheed Electra, Douglas DC9 (rys. 5a).
Bardzo charakterystyczna dla tej grupy konstrukcji jest
wyraznie zaznaczajgca sie tendencja do powiekszania
udzwigu, wymiarow, ciezaru wlasnego oraz predkosci lotu.

Rys. 5a. Samolot sredniego zasiegu z napedem odrzutowym Dou-
glas DC9

Nalezy sie spodziewaé¢, ze w niedlugim czasie naped turbo-
$miglowy zostanie calkowicie wyparty przez naped odrzu-
towy.

Trzecig grupe samolotéw stanowig maszyny przeznaczone
do bliskiej komunikacji. W krajach o wysokiej stopie zy-
ciowej i duzym nasileniu komunikacji naziemnej daje sic
zauwazy¢ bardzo charakterystyczny objaw: lotnictwo blis-
kiego zasiegu traci charakter regularnych linii a staje sie
komunikacjg o charakterze indywidualnym, Bardzo typowy
moze by¢ w tym wzgledzie przyklad stosunkéw panujgcych
w USA, gdzie samoloty komunikacji indywidualnej wyla-
taly w ubieglym roku przeszio 1,5 raza wiecej godzin niz
samoloty linii regularnej komunikacji lotniczej. Znamienne
jest, ze w USA eksploatowanych jest obecnie ponad 28 000
samolotéw komunikacji indywidualnej, przy czym od roku
1958 (t.zn. w ciggu dwodch lat) przybylo 4000 samolotow.
Trzeba przyznaé, ze jest to powazna pozycja. Bardzo cha-
rakterystyczny jest rodzaj eksploatowanego sprzetu. Giowne
nasilenie koncentruje sie (z wyrazng tendencjg wzrostowa
w tym kierunku) na samolotach 4—6-osobowych, jedno- lub
dwusilnikowych. Mniejszy udzial majg samoloty dwumiej-
scowe i duze jednostki powyzej dziewieciu miejsc pasazer-
skich. Kilka typowych samolotow *2j klasy pokazano na
rys. 6, 7 i 8. Sprawa ta ksztaltuje s.¢ nieco odmiennie nn
kontynencie europejskim. Tutaj lotnictwo eksploatacji indy-
widualnej nosi raczej charakter lotnictwa sportowego. Stgd
tez spotyka sie duzo samolotéw dwumiejscowych o ko=-
strukcji bardzp nieraz uproszczonej, przystosowanej czesto-
kro¢ do wykonania drogg majsterkowania wtasnorecznic
przez wlasciciela. Czesto polega to na montazu z elemen-
tow przygotowanych przez wytwornie (tzw. ,,samolot w pu-
detku”). Przyktad takiego samolotu o prostej konstrukcjt
podaje rys. 9.

Naped tej klasy samolotéw stanowiag silniki tlokowe.
Ostatnio obserwuje sie pierwsze préby uzycia silnikéw od-
rzutowych. Znajdg one na pewno szerokie zastosowanie do
szybkich maszyn o wiekszej ilosci miejsc, jak to ma obec-
nie miejsce w samolocie Jetstar. Jesli chodzi o zagadnieniz
wytwarzania tej grupy samolotow, stwierdzi¢ trzeba, zec
gléwnymi producentami sg niewielkie stosunkowo zakladyv.
Za powazng jednostke liczy sie wytwoérnie zatrudniajgca
500 pracownikow. Oczywiscie wyposazenie 1 mozliwosic!
technologiczne tych zakladoéw nie przypominajg w naj-
mniejszym nawet stopniu wytwoérni samolotow $radniego
czy dalekiego zasiegu. Ciekawg rzeczg jest cena sprzedaz-
na tej klasy sprzetu. Ksztattuje sie ona nastepujgco: samo-
loty jednosilnikowe, czteromiejscowe 20 000—25 000 dolardw,
piecio- szesciomiejscowe — 50000 dolardéw, szescio-, sied-
miomiejscowe, dwusilnikowe — 120 000 dolarow.

Bolgczkg samolotow o tradycyjnym uktadzie jest to, ze
uzyskiwaniu duzych predkosci towarzyszy diugi start i diu-
gie lgdowanie. Im wiekszy samolot i im wieksza jego pred-
kos¢, tym start i ladowanie bedg miaty wielkosci bardziej
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ucigzliwe dla uzytkownika. Stad pojawita sig ¢ :
aby znalezé¢ takie rozwigzanie, ktore niedogodnoggntdem]a’
nie. Pozwoliloby to na zmniejszenie diugosci Daséw & usu-
wych i przyblizenie lotnisk do centrum miast, Zadasr?m'
majg speini¢ samoloty krotkiego startu. Powsty; cat g
reg konstrukcji, lecz jak dotychczas, zagadnienije t- my sze-
szto poza zakres prob i badah i nie znalazio jeszes € wy-
sowania eksploatacyjnego. Jest to wiec »Muzyka ¢ zasto.
$ci”. Kilka projektow ilustruje rys. 10. Przysalo.
Lotnictwo nie ogranicza sie tylko do zadap N
nych — przewozu pasazerow. Szerokie zastgs;{\g?nliglkacw
zto ono w zakresie transportu towardéw. Dig sprawne Znala-
konania tych zadan powstat caly szereg konstrukcii sgo wy-
nych, przystosowanych wtasnie do transportu, g W_lpceqal-
porzgdzajgcych odpowiednio obszernymi ladOV’miamiei troz~
konstrukcjg, ktéra umozliwia szybkie, sprawne zaladoa-k
nie i wytadunek. Sg to przewainie samoloty duie 0 Ci\\_a-
rze w locie 20—120 ton. Wyposazone sa w silnikj tlokg\z.,a-
a w nowszych konstrukcjach — w turbo$migtowe (rys 11?
Specjalng grupe konstrukcji lotniczych stanowia samolo.
ty do zadan gospodarczych, tzn. do zwalczania szklodni
kow lesnych i rolnych, wysiewania nawozéow sztucmycﬁ-

Rys. 6, 7 i 8- Samoloty dla komunikacji indywidualnej
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Rys. 9. Samolot sportowy o bardzo uproszczonej konstrukeji
nasion traw i zbg’)Z, oraz lotnictwo sanitarne. Sprzet do te-
) rodzaju zadan, spotykany na rynkac’h $wiatowych, ba-
wije przewaznie na adaptacjac_h samolotow projektowanych
; przeznaczeniem dla komunikacji. Wiadomo jest jednak,
;o naprawde dobre wtasciwosci eksploatacyjne uzyskaé
moina jedynie woéwczas, gdy vrojektuje sie sprzet special-
nie dla okreslonych zadan. Konstrukeji takich nie jest jed-
nak wiele. Typowy przyktad samolotu rolniczego ilustruje
rys. 12.

Ostatnia wreszcie dziedzing konstrukcji lotniczyvch cywil-
nych, ktérg trzeba omoOwié, jest szybownictwo. Scort szv-
powcowy, dzieki swemu wPieknu i niskim naktadom finan-
sowym, zyskuje coraz wiecej zwolennikéw. Podstawowym
zynnikiem w nowoczesnej konstrukeji szybowcoéw jest zer-
wanie z drewnem, jako podstawowym tworzywem, a prze-
Tzucenie sie zdecydowanie na stopy lekkie i masy plastycz-
ne. Zapotrzebowanie rynkéw s$swiatowych na ten sprzet jest
dos¢ znaczne i jakkolwiek cena sprzedazna rzedu 2000—
—3000 dolarow za sztuke nie jest wysoka, jednak przy du-
iym zapotrzebowaniu moze stanowié¢é powazng pozycje han-
dlowa.

Zastanéwmy sie pokroétce, jaka na tvm tle moze i powin-
na byé rola polskiego przemystu lotniczego. Wydaie sig
stuszne skoncentrowanie naszych prac na samolotach ma-
lego i $redniego tonazu, to znaczy w zakresie 10—20 ton
viezaru w locie. oraz na szybownictwie. Rozporzgdzamyv bn-
wiem srodkami. pozwalajacymi na opracowanie odpowied-
nich konstrukeji i szybkie wprowadzenie ich do produkeceji
seryjnej. Punktem wyjscia dla aktywizacji przemystu lot-
niczego musi by¢é stworzenie mocnej podstawy w nowych
inowoczesnych konstrukcjach. Niezbednym do tego warun-
kiem jest ozywienie dziatalnos$ci i rozszerzenie mozliwosci
pracy biur konstrukecyjnych prototypowych. Praca tych
biur powinna sie opiera¢ na nastepujgcych zasadach:

1) wilasciwy doboér tematow.

2) koncentracja wysitkéw nad niewielkg liczbg tematéw,
v 3) zorganizowanie bardzo operatywnego warsztatu proto-
typowego.

Centralnym punktem zagadnienia nie sg jednak, jak sie
wydaje, sprawy konstrukcyjno-techniczne, lecz zagadnienie
organizacji rynkow zbytu.

Jesli chodzi o rynek wewnetrzny, jest on w stanie wchto-
13¢ pewng ilo$é samolotéw bliskiego zasiegu dla celow ko-
munikacji wewnetrznej. Zagadnienie to wymaga specjalng—
g0 omOéwienia. Styszy sie czesto argumentacje, ze przy dzi-
siejszym stanie komunikacji kolejowei (elektryfikacji linii)
i sieci autobusowej, komunikacja lotnicza jest zbedna, a na
dodatek bardzo kosztowna. Smialo mozna stwierdzi¢, ze
poglad taki nie jest stuszny. Bez watpienia nie jest celqwe
stosowanie komunikacji lotniczej na trasie Warszawa—-‘ﬁnod.i,
Warszawa—Poznan <zy Warszawa—Katowice. Tu kn_mum—
kacja pociggiem motorowym czy elektrycznym bf}dme do-
statecznie szybka. Sa jednak w Polsce trasy, na ktérych po-
laczenia kolejowe pozostawiaja i beda jeszcze diugo pozo-
stawia¢ wiele do zyczenia. Chodzi tu przede wsz.ystklm
0 trasy diugie, ktérych przebycie koleja wymasga duzo c.za'—_
su i skomplikowanych potaczen. Jako p,rzyklad postuzyc
moga np. trasa Wroclaw—Szczecin, Krakow——O.lsztyn,.Kg—
towice—Biatystok, Rzeszow—Gdansk itd. Aktywizacja zycia
gspodarczego, zacie$nienie kontaktow harrldlow_ych,. prze-
mystowych i kulturalnych miedzy pos’zc'zegolnyngl rejonamti
kraju wymaga zwiekszenia mozliwosci komumk}acymycl;.
Oczywiécie linie te, aby byly rentowne, muszg bye¢ ob;lugl--
wane przez wtasciwie dobrany sprze_t‘. N.ie' b.yloby_raCJonal—
e wprowadzenie tu do eksploatacji ciezkich Wleloosobq—
wych samolotéw odrzutowych. Wtasciwe natomiast bedzie

zastosowanie samolotow tanich o prostej konstrukeji, wy-
posazonych w silniki stosunkowo matej mocy, gdyz wyma-
gana na tych trasach predkos$é nie musi byé wielka. Wyda-
je sie, ze rozsadng granicg bedzie tu 250—400 km h. Przy
wtasdciwie dobranym typie sprzetu cena przelotu nie powin-
na by¢ wyzsza niz koszt biletu kolejowego pociggu po-
spiesznego.

Drugim typem samolotéw dla rynku wewnetrznego be-
dzie sprzet sportowy i trecningowy. Nie jest stuszne zasila-
nie aeroklubéw samolotami importowanymi, podczas gdj
wtlasny przemyst moze dostarczy¢ pod dostatkiem doskona-
lego sprzetu wtitasnej konstrukceji.

Rys. 10

Rys. 10 i 10a. Samoloty startu pionowego (doswiadczalne)

Rys. 11, Samolot transportowy 2z napedem turbosmigiowym

Rys. 12.

Samolot rolniczy
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Trzecig dziedzing zapotrzebowania na sprzet lotniczy jest
tzw. lotnictwo gospodarcze i ratunkowe. Obejmuje ono
aparaty przeznaczone do walki ze szkodnikami, wspdlpracy
z jednostkami rybackimi (tropienie lawic) itp. oraz samo-
loty sanitarne. Oczywiscie wszystkie te dziedziny zastoso-
wania lotnictwa nie wchtong zdolnosci produkcyjnej prze-
mystu lotniczego. Zachodzi koniecznos¢ i mozliwosé wyj-
écia ze sprzetem na rynki zagraniczne. Jest to dla przysz-
tosci przemystu problem pierwszorzednej wagi. Podstawg
ekonomiczng do takiej akcji jest fakt, ze sprzet lotniczy
naszej produkcji jest o wiele tanszy od odpowiedniego ja-
ko$cig sprzetu zagranicznego. Analiza wykazuje, ze Przy
eksporcie samolotéw dolar ksztaltowalby sie w wysokosci
25—45 zh

Zagadnieniem pierwszorzednej wagi staje sie sprawa wila-
$ciwej organizacji i przygotowania rynkéw zbytu. Jest tu
kilka warunkéw, ktére musza by¢ spelnione, aby dziatal-
no$¢ moglta byé uwienczona peilnym sukcesem:

1) znajomos¢ potrzeb rynku;

2) wtasciwie postawiona reklama;

3) szybkie dostarczenie zamoéwionego sprzetu,

4) utrzymanie wysokiej jakosci wykonawstwa,

5) zapewnienie sprawnej obstugi reklamacji i napraw.

Jaki rodzaj sprzetu moglibySmy oferowac¢? Bedag tu
wszelkiego typu szybowce, samoloty sportowe, treningowe,
turystyczne, mate i $rednie komunikacyjne oraz transpor-
towe z napedem $miglowym i odrzutowym w uktadzie kon-
wencjonalnym, jak roéwniez konstrukcje skroconego lub
krotkiego startu, gospodarcze, sanitarne, ratunkowe. Jakie

Mgr inz. WALERIAN KORDZINSKI

——

kraje mogg sta¢ sie rynkiem zbytu? Zza .
sprzet lotniczy zaznacza sie w Krajach op%t;fglz)g\vame na
standarcie zyciowym, gdzie zagadnienie wartogci cW)’sokim
je sie problemem o pierwszorzednym znaczeniy zas_u sta-
nocze$nie z jednej strony duze odleglosci, 2 dl"uggiez'le jed-
czenie drog stwarzaja powazne trudnosci kOmunnﬂ Zatko-
Trzeba jednak wyraznie zda¢ sobie sprawe ; tegoagyme‘
rynki te moze wejéé tylko produkt naprawde naj;yz? Na
jakogci, zarowno pod wzgledem koncepcji konstrukcyg&g
jak i jakosci wykonania i poziomu wyposazenia, Yinej,

Drugg grupg potencjalnych odbiorcéw sg kraje opeen:
budzace sie do aktywnego zycia gospodarczeg kecn_xe
w ktoérych sie¢ komunikacji naziemnej nie mogze s rrat]e-’
potrzebom zycia gospodarczego. Jakkolwiek nie sg tlc)) Ostac
stwa bogate w dewizy, handel z nimi moze by¢ dlaDan.
bardzo atrakecyjny ze wzgledu na to, ze za dostarcznas
sprzet lotniczy moglibysmy uzyskiwaé cenne SUrowee k(;ny
jéw tropikalnych i orientalnych. Pamieta¢ trzeba, ze orv;-
ki te staraé sie bedg 1 starajg sie roéwniez innj Wytw({r'
sprzetu lotniczego. Zwycigstwo w tej walce konkul‘encc},
nej mozliwe jest tylko przez solidne przeprowadzenie tra:;-
akcji. :

Podstawowym zagadnieniem: jest tu bez watpienia wi.
sciwie postawiona reklama. Nie wystarcza bowiem raz a2y
dwa razy do roku na targach miedzynarodowych pokaza¢
pare plansz czy modeli. Reklama musi byé aktywna. Kljen.
towi produkt musi by¢ prezentowany w sposéb systema-
tyczny i zorganizowany. Na reklame nie nalezy zatowaé
pracy i nakladow finansowych.

Silnik dwuprzeptywowy General Electric CJ805-23

Silniki turbinowo-odrzutowe przeznaczone do napedu sa-
molotéw komunikacyjnych powinny speilnia¢ pod wzgledem
swych osiggéw i wskaznikéw kilka zasadniczych wyma-
gan, a mianowicie zapewniaé mozliwie jak najwiekszy cigg
startowy, odpowiednio mniejszy cigg, bez potrzeby znacz-
niejszego dtawienia silnika, w warunkach przelotowych

kowy, to jego obnizenie byloby mozliwe przez podwyzszenie
terr}peratury przed turbing, lecz pociggneloby to za sobg
zwiekszenie jednostkowego zuzycia paliwa.
Wymienior}e na wstepie wymagania speiniajg w znacznym
;topniu. silniki dwuprzeptywowe, ktoérych zasadniczg cechs
jest duza sprawno$¢ napedowa. Wynika to z istnienia wtér-

Rys.

(przy Ma = 0,8 — 0,9), male jednostkowe zuzycie paliwa oraz
powinny od_znaczaé sie malym ciezarem jednostkowym. )

Zwyk%e, J_ednoprzeplywowe silniki turbinowo-odrzutowe
wykazujg niekorzystny stosunek ciggu startowego do ciggu
przelotowegp: w przypadku wystarczajgco duzego ciggu
startowego ich cigg w warunkach przelotowych jest wiekszy
od wymaganego; jezeli dobierze sie silniki do warunkow
przelotowych, to w czasie startu bedg one wytwarzac (bez
dodatkowych urzgdzen, jak dwupoltozeniowa dysza wyloto-
wa lub wtrysk cieczy do wlotu sprezarki) zbyt matly cigg
Podi w;gledgzm sprawnosci ogdlnej silniki jednoprzeplywoWé
znaJduJa_sxe na granicy swych mozliwosci, w zwigzku
z czym nie nalgzy‘ oczekiwaé¢ dalszego zmniejszenia ich jéd—
nostkowego zuzycia paliwa. Jezeli chodzi o ciezar jednost-

1

nego, zewnetrznego strumienia powietrza, nie przeptywa-
jacego przez komore spalania i majgcego dzieki temu
mniejszg predko$¢ wylotowa !). Powoduje to znaczne zwiek-

') Jak wiadomo sprawno$é na . o
Sci s pedowa (zwana rdwniez spra
scig zewnetrzng) wyraza sie nastepujgcym Wwzorem:

2

" nap. =
P 1+cw
v

gdzie V jest predkoscia lotu, a c
wych.

wo predkoscig gazow wyloto-



WRZESIEN—PAZDZIERNIK
-#I—__

TECHNIKA LOTNICZA

155

genie clagu W zakresie mniejszych predkosci lotu, a wiec
jpwnie ciagu startowego, i tym samym zmniejszenie jed-
nostkow ego zuzyc1a‘p.a11wa. Silniki dwuprzeplywowe wy-
kazuja poza tym mniejszy cigzar jednostkowy, co jest zwig-
sane z faktem, 2e znaczna czes¢ ciggu silnika wytwarza ka-
nat powietrza wtqrr‘leg'o,' w kt().rym, poza wentylatorem (lub
spresarka o mate) iloSci stopni), nie ma ciezkich zespotow.
Dodatkowsg zaleta tego rodzaju silnikéw, bardzo wazng
w przypadku samolotow pasazerskich, jest znacznie mniej-
sza halasliwosc pracy silnika; dzieki temu, w przypadku
wiekszych wartosci stosunku wydatku powietrza wtérnego
do pierwotnego, nie trzeba stosowaé¢ uciszaczy, ktére zwiek-

szajg clezar silnika i powodujg straty ciggu. Do wad nalezy
zaliczy¢ zwiekszony przekréj czotowy silnika, co nie po-
wala na pelne wykorzystanie mozliwosci silnika, zwigza-
nych ze zwiekszonym ciggiem i zmniejszonym jednostko-
wym zuzyciem paliwa.

Do licznej obecnie grupy silnikéw dwuprzeptywowych
nalezy m.in. amerykanski silnik General Electric CJ805-23,
pokazany w przekroju na rys. 1. Silnik ten powstat z sil-
nika CJ805-3, ktory jest cywilng wersjg silnika J79, stoso-
wanego na wielu amerykanskich samolotach wojskowych.
Przerdbka silnika na silnik dwuprzeplywowy polegata na
umieszczeniu za 3-stopniowg turbing silnika podstawowego
Jdwupietrowego” wirnika, ktérego dolna cze$é¢ wienca sta-
nowi olopatkowanie turbiny, K a gérna — olopatkowanie wen-
tvlatora, pracujgcego w kanale powietrza wtornego. Wir-
nk ten pokazano na rys. 2. Obudowa wirnika sklada sie
7z dwoch czesSci — przedniej i tylnej — i miesSci wewnagtrz
dwa lozyska, w ktorych sg osadzone czopy tarczy wirnika.
Caly ten dodatkowy zesp6l jest zamocowany do obudowy
turbiny silnika podstawowego.

Prace nad przerobkg silnika rozpoczeto w 1953 r., przy
czym poczgtkowo przeprowadzano proby 2z wentylatorem
umieszczonym z przodu silnika (podobny uktad zastosowa-
la péiniej firma Pratt and Whitney, przerabiajgc silnik J37
na silnik dwuprzeptywowy, oraz firma Bristol Siddeley, pro-
jektujge rodzine silnikéw ,,.BE”). Rozwigzanie takie wyka-
zalo jednak szereg wad. ELopatki wentylatora umieszczone-
go z przodu silnika dostarczajg powietrze zaréwno do ka-
nalu zewnetrznego, jak i do wlotu sprezarki, wskutek cze-
go, dostosowujgc geometrie lopatek do wymagan sprezarki,
otrzymuje sie maly wydatek powietrza wtérnego: checge go
wiekszy¢ trzeba wydtuzyé¢ lopatki, co stwarza znaczne trud-
nofci pod wzgledem aerodynamicznym i wytrzymatoscio-
wym (powoduje m.in. silne drgania topatek). Wplyw przed-
niego wentylatora na obieg termodynamiczny silnika pod-
stawowego zmusza do wprowadzania zmian w zespotach
silnika. Ponadto, przeprowadzone proby wykazaly, ze zmia-
na warunkéw na wlocie do sprezarki powoduje obnizenie
sprawnos$ci sprezarki, straty wydatku i drgania tlopatek:
wywiera to réwniez niekorzystny wplyw na prace komory
?Dalania i turbiny. Umieszczenie wentylatora z tylu silnika
JESt'znacznie korzystniejsze, tym bardziej, ze woéwczas nie
musl on by¢ polgczony mechanicznie z zespotem wirujgcym
sinika podstawowego, do ktoérego moze byé dobudowany
lako oddzielny zesp6l; odpowiednio zaprojektowana kierow-
lica turbiny wentylatora zastepuje dysze wylotowg silnika
]edHOPl'zeplywowego, dzieki czemu parametry na wylocie

z komory spalania nie ulegajg zmianie — pozwala to m.in.
na osigganie tych samych przyspieszen co w silniku podsta-
wowym. Zastosowanie tego uktadu w opisywanym silniku
przyspieszylo przerobke silnika CJ805-3 i zmniejszylo jej
koszty, poniewaz gloéwne zespoly silnika, lgcznie z ukladem
paliwowym, pozostaly nie zmienione.

Nalezy przypomnieé, ze poprzednie proby zbudowania sil-
nika dwuprzeptywowego o podobnym uktladzie (silnik Me-
tropolitan - Vickers F. 5) skonczyly sie niepowodzeniem
glownie z powodu konieczno$ci zastosowania dwustopnio-
wego wentylatora, ktéry komplikowal konstrukcje i zwiek-
szal ciezar. Firmie General Electric udalo sie zbudowaé
wentylator jednostopniowy, ktéry zapewnial wymagane
osiggi i mogt byé zastosowany do przerabianego silnika.

Parametry wentylatora wybrano w oparciu o analize
wplywu stosunku wydatku powietrza wtérnego do wydat-
ku powietrza pierwotnego na osiggi silnika w warunkach
startowych i przelotowych dla danych parametréow obiegu
termodynamicznego silnika podstawowego, tj. dla sprezu
13:1 i temperatury przed turbing 950 °C. Wplyw stosunku
wydatkéw na jednostkowe zuzycie paliwa (wyrazone w pro-
centach jednostkowego zuzycia paliwa silnika podstawowe-
go) w warunkach startowych dla réznych wartosci spadku
entalpii w turbinie wentylatora przedstawiono na rys. 3.
Z rysunku tego widaé, ze zwiekszanie stosunku wydatkow
powoduje staly spadek jednostkowego zuzycia paliwa. Po-
niewaz godzinowe zuzycie paliwa nie zmienia sie ze zmiang
stosunku wydatkéw, jednostkowe zuzycie paliwa jest od-
wrotnie proporcjonalne do ciggu, w zwigzku z czym Kkrzy-
we pokazane na rysunku przedstawiajg rownoczesnie przy-
rost ciggu startowego w miare zwiekszania stosunku wy-
datkow. Jezeli chodzi o wplyw stosunku wydatkow na osig-
gi silnika w warunkach przelotowych, to z wykres6w poka-
zanych na rys. 4 i rys. 5 wida¢, ze przy wiekszych warto-
$§ciach stosunku wydatkéw jednostkowe zuzycie paliwa za-
czyna ponownie wzrasta¢ (cigg maleje), przy czym wzrost
ten rozpoczyna sie przy tym mniejszych wartosciach sto--
sunku wydatkéw, im mniejszy jest spadek entalpii w turbi-
nie wentylatora. Dwa ostatnie wykresy odnoszg sie do sil-
nika zabudowanego, tj. uwzgledniajg straty na wlocie sil-
nika i opér spowodowany gondolg silnikows.
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Biorgc pod uwage cigg startowy i ekonomie silnika w wa-
runkach przelotowych za najkorzystniejszy stosunek wy-
datkoéw uznanp stosunek 1,56 przy spadku entalpii w tur-
binie wentylatora réwnym 19,4 kcal'’kG. Spadek entalpii
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w turbinie wentylatora (przypadajacy na 1 kG czynnika
przeplywajacego przez turbine) okre$la réwnocze$nie, przy
danym wydatku wentylatora, sprez wentylatora. W danym
przypadku wynosi on 1,6: 1.

Jezeli chodzi o zagadnienia konstrukcyjne nowego silni-
ka, to powazne trudnosci stwarzalo otopatkowanie wirnika
wentylatora, ktére musi speinia¢ rownoczeénie zadania
wentylatora i turbiny, Szczego6lnie obawiano sig gradientu
temperatury wzdiuz topatek, wywotanego faktem, ze gérna
i dolna cze$é otopatkowania pracuje w réinych tempera-
turach: przez ltopatki wentylatora przepiywa powietrze
o temperaturze otoczenia, podczas gdy przez topatki turbi-
ny — gazy o temperaturze 590 °C. W zwigzku z tym na po-
czatku prac nad silnikiem przeprowadzono doktadne bada-
nia laboratoryjne olopatkowania, przy czym pomiary wy-
kazaty, ze rzeczywiste temperatury lopatek wentylatoro-
wych sa dosy¢ rozne od temperatury strumienia powietrza,
w ktorym pracujag (rys. 6). Dolna cze$é ltopatek wykazuje
podwyzszone temperatury, co ttumaczy sie przechodzeniem
ciepta z lopatek turbinowych i niewielkimi ,,przeciekami”
gazdéw przez przednie uszczelnienie labiryntowe patek io-
patek. Dzieki temu gradient temperatury nie jest grozny

i przypuszcza sig, ze powodowane przez niego naprezenia

nie sg duze; dokladne ich obliczenie nie jest mozliwe ze.

wzgledu na skomplikowany ksztalt topatek. Poza tym, po-
niewaz konce lopatek sg swobodne, topatki moga rozszerzaé
sie we wszystkich kierunkach, co rowniez zmniejsza napre-
zenia cieplne. W laboratorium proby przeprowadzono na
pojedynczej topatce, przy czym poddano jg trzem rodzajom
obcigzen: 1) osiowemu — nasladujgcemu sity odsrodkowe;
9) drganiom; 3) uderzeniom cieplnym. Mimo to, ze wa-
runki préb byty ciezsze niz warunki pracy w silniku, nie
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Obecnie w wytworni w Cin-
cinatti znajduje sie W roinyeh
fazach préb siedem silnikgw
0 ktére do 1 stycznia 1960 r.
przepracowaty lgcznie 2200 go-
dzin. Zasadniczym celem prob
jest okreslenie charakterystyk
silnikow i dostarczenie danych
na temat pracy osprzetuiskta-
du sterowania. Trwalo$¢ zespo-
lu wentylatorowego okreslono
) . za pomocg specjalnych, krot-
}(o_trwa’lych prob catego silnika i za pomocg wspomnianych
juz prpb la’boratoryjnych. Przeprowadzono rowniez proby
przyspieszen silnika, ktéore wykazaly, ze czas przyspieszania
od pre‘dkoéci obrotowej biegu luzem do predkosci startowej
wynosi 5,6 sek., a od predkosci podchodzenia — 2,6 sek.

W celu sprawdzenia osiggow silnika zabudowanego, prze-
prowadzono proby stoiskowe silnika umieszczonego w gon-
doli silnikowej, przeznaczonej do samolotu Convair CV600
(rys. 7). W czasie tych prob zbadano roéwniez wlasciwodei
aerodynamiczne gondoli i rozdzial powietrza w kamatach.
Ostatnio rozpoczeto proby w locie na samolocie Douglas
B-66.

Poréwnanie danych silnika CJ805-23 i silnika podstawo-
wego CJ805-3 przedstawiono w ponizszej tabeli:
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Ciezar [%G] Ma7 | 135
Dlugosc [mm] 4798 3658
Srednica [mm] 806 1346
J2.p. - jedncstkovie zuzycie paliw:

Zwigkszony cigg startowy silnika CJ805-23 mozna wyko-
rzysta¢, przy danym ciezarze calkowitym samolotu, albo do
skrocenia startu albo do zwigkszenia cigzaru platnego lub
zasiegu przy nie zmienionej diugosci startu. ZwiekszOny
cigg wznoszenia skraca czas wznoszenia na wysokosé prze-
lotowa i dzieki temu zmniejsza zuzycie paliwa na mniei-
szych wysokosciach. Warunki pracy silnika w czasie prze-
lotu moz‘na. tak dobraé¢, aby przy nie zmienionym w stosun-
ku dq silnika jednoprzeplywowego wydatku paliwa dawa!
on w1e}{szy cigg i umozliwial w ten sposéb lot z wieksza
predkoscia, lub aby przy nie zmienionym ciagu (@ predkosci
lOtl:l) zuzy.waI mniej paliwa i pozwalal dzieki temu N
zwiekszenie zasiegu. Poza tym korzystniejsza charaktery-
styka mocy silnika dwuprzeptywowego zwieksza elastycz-
nos¢ eksploatacji samolotu pasazerskiego, pozwalajgc na
dokonywanie przelotéw, bez nadmiernego zmniejszenia I¢
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ekqnomii, W szerszym zakresie w
nge oszczednos¢ paliwa w
wietrzu.

Slln’iki General Electric CJ805-23 s
molotéw pasazerskich Convair CVe60

ravelle VII”. Pierwszy ma rozpoczaé¢ regu

drugl — w 1962 I Silniki zabudogvanegniaartr;'itllo?;rvgoll%il rﬁ,
man'b’yc wWyposazone w odwracacze ciggu, ktore bed .
peI\\?mlla'c okoto 2700 kG ciggu odwroconego ' aa za

agzy wspomnie¢, ze ostatnio r(')wni:' ilni

Electric J85 przerobiono na silnik dwupIt'zzepsllylazlcl)(wGener(i1
dgbr}ym ukladzie co silnik CJ805-23 i o oznaczeniuy COF$00
Silnik ten wytwarza okolo 1800 kG ciggu. '

ysoko$ci lotu oraz powo-
Czasle wyczekiwania w po-

a4 Przeznaczone do sa-
0 i Sud Aviation ,»Ca-
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ANGIELSKIE SAMOLOTY DOSWIADCZALNE DO BADAN
ZAGADNIEN NADZWIEKOWYCH PREDKOSCI LOTU

Firma Bristol buduje samolot doswiadczalny Bristol 188
o predkosci lotu 2500 km/h, ktéry ma dostarczy¢ danych
ptrzebnych przy projektowaniu naddzwiekowych samolo-
tow pasazerskich. Ze wzgledu na duze predkosci lotu zasto-
sowano konstrukcje catkowicie stalowg (konstrukcje ze sto-

péw aluminium stosuje sie tylko do samolotéw o pred-
kosciach nie przekraczajgcych Ma 2,20), przy czym po-
krycie samolotu ma by¢ powleczone warstewkg ze stopu
niklu, w celu zwiekszenia jego odpornosci na wysokie tem-
peratury. Samolot bedzie napedzany dwoma silnikami De
Havilland ,,Gyron Junior” DGJ.10 R, ktére z dopalan‘em
{temperatura dopalania ok. 1700 °C) dajg ciag 6400 kG.
W celu zapewnienia poprawnych warunkéw wyplywu ga-
0w w szerokim zakresie predkosci lotu, zastosowano dys:ze
wylotowe 0 zmiennym przekroju i ksztalcie: przy predkos$-
ciach poddzwiekowych dysze sg zbiezne, przy predkosciach
naddzwiekowych rozwierajg sie i przy peinej predkosci
lotu przybierajg ksztalt zbiezno-rozbiezny.

Firma Handley Page buduje maty samolot do$wiadczalny
o0 oznaczeniu H.P. 115, ktéry umozliwi przeprowadzanie ba-
dai nad zachowaniem sie samolotow naddZzwiekcwych
w warunkach matych predkosci lotu. Jest to samolot jed-
lomiejscowy, ze skrzydiem ,delta” o matym wydluzeniu
I duzym skosie, napedzany silnikiem Bristol Siddeley ,,Vi-
per”. Majg na nim by¢ przeprowadzane badania statecznc-
sci, sterowno$ei i wtasciwosei pilotazowych przy matych
predkosciach lotu, w celu okreslenia zachowania sie samo-
lotu naddzwiekowego w czasie startu, podchodzenia i lado-
wania, ktérego nie mozna przewidzie¢ na podstawie obli-
tzen teoretycznych i badan tunelowych. Samolot ma latac
leszcze w biezgecym roku.

Podobnie jak w przypadku samolotu Bristol 188, budowa
samoloty H.P. 115 jest $ciéle zwigzana z pracami firmy nad
Projektem naddzwiekowego samolotu pasazerskiego. W cza-
Sie tych prac zastosowano nowe osiggniecia techniki badan
tinelowych, jak np. sprezyste modele, co dopomoglo do

NOWOSCI TECHNICINE

okreslenia predkosci krytycznej ze wzgledu na flatter i uta-
twilo badania statecznosci i sterownosci. Przeprowadzono
ponadto badania tunelowe uktadéw ,delta” o duzym skosie,
w celu okreslenia najkorzystniejszego punktu umieszczania
wlotéow silnikowych i usterzenia. Majg byé¢ réwniez badane
modele, pozwalajgce na doktadne wyznaczenie rozkiadu ci-
snienia na calej powierzchni.

KILKA INFORMACJI O SAMOLOCIE RB-47

Gtlosna byla niedawro w calym $wiecie sprawa niefor-
tunnego lotu amerykaiiskiego samolotu RB-47.

RB-47 jest odmiang strategicznego samolotu bombowegn
Boeing B-47 ,Stratojet’” 1), Litera ,,R” informuje, ze sa-
molot ten stanowi wersje rozpoznawczg (Reconnaissance)
tego szesciosilnikowego odrzutowca.

Zasadniczo samolot tego typu posiada obsade 3-oscbowaq
oraz bogaty zestaw 7 kamer fotograficznych. Jedna kamera
przeznaczona jest do zdje¢ pionowych, zas 6 do zdje¢ ukos-
nych (z tego 2 kamery do pochylen lekkich, 3 — do duzych,
jedna do zdje¢ zorientowanych do przodu) 2).

moze

12000 m, .
w ciggu 3 godzin dokona¢ zdje¢ obszaru 2,6 r'ni'lio.na kilo-
metrow kwadratowych. Nalezy jeszcze wspomniec, ze ostat-
nig wersja bombowca Boeing B-47 stanowi QB-47, prze-

Samolot LB-47, operujac z wysokosci

znaczony do lotéw bez pilota. Samolot ten, wyposazony
w aparature specjalng przez firme ,,Lockheed” i ., Sperry
Gyroscope”, o predkosci 965 km/h, jest kierowany sygnata-
mi radiowymi wysokiej czestotliwosci w promieniu 320 km.
Rozkazy startu i ladowania sa nadawane ze stacji zabudo-
wanej na samochodzie. Nakazy do samolotu, l?edacego w lo-
cie, nadaje aparatura samolotu dyspozytorskiego. .

1) Jak wiadomo, Amerykanie kolejro numeruja sa_moloty o okre-
s’lo)nym przeznaczeniu, przyjmujac litere ..B” _q]a ,1¢dnostek bom-
bowych, podobnie jak ,,F” dla samolotow .my.slstkxch._

?) Nie jest to zresztg najbogatsze wyposazenie fo!.ograflczne ame-
rykanskiego samolotu, bowiem rozpoznawcza Wersja transportowca
Lockheed RC-130A ,,Hercules' posiada 12 kamer.
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AMERYKANSKI ODPOWIEDNIK SAMOLOTU
BLACKBURN NA. 39

jawniono niektére dane nowego samolotu amerykan-
sin{an marynarki, Grumman A2F—1_,,.Intruder”, przeznaczo-
nego do dzialan na matych wysokosciach lotu.. Samolot jest
napedzany dwoma silnikami _Pra‘tt. and Whltpey J52—P,-€'5
o ciggu 3850 kG, ktore umozliwiajg uzyskanie predkosci

Ma = 0,9 (na poziomie morza). Strumienie wylotowe silni-
kéw mozna odchylaé do dotu, w celu uzyskania dodatko-
wego wyporu w czasie startu z lotniskowca. ,Intruder” z0-
stal wyposazony w urzadzenie do optycznego przedstawia-
nia celu we wszelkich warunkach widocznoéci i w urzgdze-
nie do nawigacji oraz do przeprowadzania ata.k.u — ,,DIA-
NE”. Urzadzenie ,,DIANE” pozwala na catkowicie zautoma-
tyzowany lot po wyznaczonym kursie, nalot na cel, Wystrze—_
lenie pociskéw i wyrwanie zgodnie z Qan){m1 okreslonymi
przez pilota. Zaloge samolotu stanowi p11(_)t i operator rada-
rowy. Samolot ma by¢ uzbrojony w latajgce bomby Temco
,corvus’.
w. K.

SILNIK TURBINOWO-ODRZUTOWY O CIAGU 32 kG

W Stanach Zjednoczonych (w Williams Research Corpora-
tion) zbudowano silnik turbinowo-odrzutowy o ciggu 32 kG
i ciezarze 10,4 kG. Silnik ten powstal z silnika turbinowego

WRZESIEN—PAZDZIERNIK
.

o0 mocy 75 KM, wyposazonego w wymiennik ciepig typu wi
rujacego i przeznaczonego do napedu lodzi mOtOI‘OWych-
Odmiana turbinowo-odrzutowa ma sprezarke odsrodkoys,
o sprezu 4:1, pierécieniowg komore spalania i jednostoppje.:
wg turbine osiows. P}‘eqlkosc obrotowa wynos;j 59000
obr/min. Nalezy zaznaczy¢, ze znajdujgce sie obecnie W pré
bach w Stanach Zjednoczonych i Francji male silnikj t,.
binowo-odrzutowe maja ciezar jednostkowy 5- lub 10-krot.
nie wiekszy od ciezaru opisanego silnika.

Dzieki malym wymiarom silniki tego typu mogg by¢ za-
budowane na koncach lopat wirnikéw $migtowcow, mogg
réwniez stuzy¢ do napedu latajgcych celdow. Rozwaza sie
mozliwo$é¢é zastosowania tych silnikow do napedu matych

samolotéw i szybowcdéw, poniewaz mogg by¢ z latwoscig
zabudowane w skrzydtach. Umieszczenie na samolocie kil-
ku silnikow pozwoli na sterowanie warstwy przysScienne]
i na nadmuch klap w czasie startu i ladowania.

W. K.

K RANIKA

Realizujemy Uchwate IV Plenum KC PZPR

Pod powyzszym lytulem daliSmy juz w zeszycie 3/60 ,, Techniki
Lotniczej” wzmianke o podjetej przez Zarzad Sekcji Lotniczej i Za-
rzad Kota SIMP przy Zjednoczeniu Przemystu Lotniczego akcji
organizowania zebran, poswieconych postepowi technicznemu w prze-
mys$le lotniczym oraz zapoznali$Smy Czytelnikdéw z ustalonym w tym
zakresie programem dziatania. Rownoczesnie podaliSmy sprawozda-
nie z pierwszej Narady Branzowej w WSK Debica, poswieconej
zagadnieniom rozwoju i postepu w osprzecie lotniczym.

W dniu 27 maja odbyta sie w Wytwérni Sprzetu Komunikacyjne-
g0 w Mielcu 'druga z kolei z planowanych narad — Branzowa
Konferencja Budowy Ptatowcow, zorganizowana przez specjalny
Komitet Organizacyjny i Zarzgd Zaktadowego Kola SIMP.

W Konferencji wzieli udziat: z ramienia Instytutu Lotnictwa —
dyr. J. Staszek oraz inz. T. Chylinski, z Wydzialu Lotniczego
Politechniki Warszawskiej — prof. dr. Wi. Fiszdon i z Politechniki
Wroctawskiej — prof. dr J. Tesseyre, zas ze strony Zjednoczenia
Przemystu Lotniczego — inz. Z. Toczek. Z WSK-Okecie przybyli
inz. Bogusz, inz. St. Madeyski, inz. T. Pszenicki oraz inz, W. Soi-
tyk; WSK-Swidnikreprezentowaliinz. Z, Kaditubaj i inz. J. Kotlinski,

Gospodarzami ze strony zakladu mieleckiego byli cztonkowie dy-
rekcji i zarzadu Kota SIMP. W naradzie wzigl udziat liczny aklyw
techniczny, partyjny i zwigzkowy zaktadu. Ogdéiem w obradach
uczestniczyto 65 o0sob.

Po zagajeniu Konferencji przez przewodniczacego Komitetu Orga-
nizacyjnego i wyborze prezydium, przedstawiciel OKL WSK-Mie-
lec, inz. Z. Sobolewski, wygtosit referat programowy. Nastepne
referaty wygtosili przecistawiciele pozostatych zaktadow pila-
towcowych. W referatach i dyskusjach podkreslano koniecznosé
ustalenia dilugofalowego planu dziatania przemystu lotniczego
i wzmocnienia zaktadowych prototypowych biur konstrukcyjnych.
Podkreslono poza tym polrvebe polepszenia organizacji zakladow.
Wskazano réwniez na mozliwosci rozszerzenia rynkéw zbytu sprzg-
tu lotniczego.

Po wielogodzinnej dyskusji komisja wnioskowa sformutowala
projekty uchwaty i wnioskéw i przekazata na plenum Konferencji
celem uchwalenia. Uczestnicy Konferencji uznali materiat zawarty
w wygtoszonych referatach i wnioskach kohcowych, wylonionych
w trakcie dyskusji, jako podstawe do dziatalnosci przemysiu lot-
niczego w dziedzinie postepu technicznego w wykonaniu postano-
wien IV Plenum Komitetu Centralnego PZPR i jako taki postano-
wili przestaé¢ do dyrektora generalnego Zjednoczenia Przemysiu
Lotniczego, dyrektora Departamentu Techniki MPC, Zarzadu Giow-
nego SIMP i Wydzialu Ekonomicznego KC PZPR.

z.

VIII Szybowcowe Mistrzostwa Swiata

Jak wiadomo naszym Czylelnikom. w dniach 4—17 czerwca br.
odbyty sie w Kolonii w NRD VIII Szybowcowe Mistrzostwa Swiata
FAI w Kklasie otwartej i w klasie standard.

Piloci polscy: Edward Makula, Jerzy Popiel Adam Witek, na
nowych szybowcach Zefir 2 i Foka. osiggneli chlubne wyniki i je-
dynie niefortunne warunki atmosferyczne (burza podczas przelotu
po wyznaczonej trasie) przeszkodzily w uzyskaniu przez naszego
pilota tytulu mistrza s$wiata.

Wyniki: Klasa otwarta
1. Mossinger (Argentyna) — mistrz swiata — 3102.9 pkt
2. Makula (Polska) — 1 wicemistrz swiata — 3079,1 pkt
3. Popiel (Polska) — 2 wicemistrz s§wiata — 5020,7 pkt

Klasa standard

1. Huth (NRF) — mistrz swiata — 5619.1 pkt
2. Miunch (Brazylia) — 1 wicemistrz swiata — 5237,8 pkt
3. Witek (Polska) — 2 wicemistrz swiata — 5201,9 pkt

II Szybowcowe Mistrzostwa NRD

Ocbywajgce sig¢ w Schonhagen w okresie 4—19 czerwca br. Szy-
bowcowe Mistrzostwa Niemieckiej Republiki Demokratycznej row-
niez przyniosty dobre lokaty polskim pilotom.

Wyniki: Klasa standard

1. Wissman (NRD) — 5475,35 pkt

2. Raap (NRD) — 5409,69 pkt

3. Zydorczak (Polska) — 5346,52 pkt

6 miejsce zajeta Polka — Majewska z 4868.54 punktami.

W klasie otwartej brali udzial tylko zawodnicy NRD (16 pilotdw)

i czechostowaccy (2 pilotéw), przy czym 2 pierwsze miejsca zajeli
Czesi: Zejda i Mestan.

W dniu 28 czerwca br. w Gléwnym Komitecie KUlturY.Flzycz‘;}eJ
i Turystyki odbylo sie uroczyste wreczenie zlotych medali ,Za My-
bitne osiagniecia sportowe’” polskim pilotom szybowcowym: E. Ma-
kuli, J. Popielowi, A. Witkowi, P. Majewskiej i H. Zydorczakowh
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HYDROAEROMECHANIKA

o9* 533.691.15 ) ‘ILOL
wardlaw R. L.; Eachern N. V.: Some ae.r‘odynamlg characteristics
of wing — mounted lifting fgans f'or VTOL applications. Pewne
serodynamiczne charakterystyki nosnych wentylatorow wmonto-

wanych w skrzydla dla zastosowan samolotéw skroconego startu.

Canad. Aeronaut. J., 1959, t. 5, nr 3, s. 99—109, rys. 26, poz.
ibl. 2. . .
mgastosowanie do samolotu o skroconym starcie wentylatora

wbudowanego w skrzydio o odpowiednim wycigciu. Silnik turbo-
odrzutowy ma pracowa¢ dwojako: przy przelocie jako normalny
dnik odrzutowy, przy locie unoszacym jako naped do wentyla-
torow skrzydiow ych.

Z. Brodzki

20¢ 333.6.015.5.0015 ILot
voepel H.: Die Freiflugtechnik der Hochgeschwindigkeitforschung.

fechnika lotow swobodnych w badaniach dotyczacych duzych
predkosci. Z. Flugwiss., 1959, r. 7, nr 4, s. 85—102, rys. 32. poz.
pibl. 20.

Artykut omawia rozwoj techniki doswiadczen w locie swobodnym
w Anglii ze szczegdlnym zastosowaniem do zagadnien aerodynami-
ki duzych predkosci w obszarze trans- i supersonicznym. Obok
opisu urzgdzen i przyrzgdow podano sposOb analizowania danych
doswiadczalnych. Na przykladach pokazano, jak sie oblicza ruch
podiuzny 1 boczny z uwzglednieniem ich sprzezenia oraz przy-
spieszenia torowego pod katem zapotrzebowania na najwazniejsze
rodynamiczne wspoiczynniki mocy, statecznosci i sterownosci.
podano wprowadzenie do dalszych zastosowan. mianowicie do za-
gadnien lotu nieustalonego do rozkiadow cisnien, temperatur i do
pomiar0w warstwy przysciennej. W zakonczeniu uwypuklono wza-
jemne uzupeinianie sie doswiadczalnej techniki w tunelach aero-
dynamicznych z technikg lotéw swobodnych.
J. Nikol

ie 533.6.071.3 ILot
Rogers E. W. E.; Hall F. M.: Some experiments with static tubes
it transonic speeds in a slotted-wall wind tunnel. Doswiadczenia
1 rurkami statycznymi przy predkosciach transonicznych w tu-
telu o przestrzeni pomiarowej ze szczelinami. Aeronaut. Res.
Counc., C. P. nr 430, 1959, s. 9, rys. 11, poz. bibl. 7.

Badanie rurek statycznych w tunelu aerodynamicznym w ob-
siarze predkosci transonicznych nastrecza duze trudnosci z powodu
nterferencji Scian przestrzeni pomiarowej. Dla oceny wplywu tej
mterferencji autorzy pracy zbadali nature optywu za pomocg
wizualizacji fal metoda schlieren. Zanalizowali oni zespdl tworzg-
cyeh sie fal poczgtkowych. koncowych i posrednich oraz odbitych.
Na podstawie licznych fotografii mozna zupeitnie dobrze zdac¢
sobie sprawe, co sie dzieje w przeptywie transonicznym, w przy-
padku pieciu podobnych rurek statycznych, z ktorych jedna miata
peing skale. Z pracy tej wywnioskowano, ze na charakterystyke
rurki statycznej ma wplyw tylko niewielki zakres liczb Macha
w poblizu jednosci i ze poza tym zakresem mozna uwaza¢ model
i wolny od interferencji. Zakres ten maleje. im mniejsza jest
skala modelu. Wazne jest dalekie umieszczenie otworkow sta-
tyeznych od noska rurki. Wspomniany zakres liczb Macha wynosit
099 do 1,015 dla najmniejszej rurki, ktérej wspoiczynnik blokowa-
ma wynosit 0.002 procent. Pewne korzysci daje ostrolukowy Kksztatt

nska rurki. Doswiadczenia zostaty wykonane w tunelu NPL
#X14 m o zakresie 0,6 do 1,2 Ma.

J. Nikol
2 ' 533.6.07 ILot

Nagamatsu H. T.. Geiger R. E.; Sheer R. E.: Hypersonic shock
tunnel, Hipersoniczny tunel uderzeniowy. ARS J., 185%, t. 29, nr 5,
S. 332—340 rys. 15, poz. bibl. 31.
Opracowano hipersoniczny tunel uderzeniowy dla otrzymywania
dfanych mechaniki przeptywu przy wysokich liczbach Macha i od-
powiadajacych temperaturach spigetrzenia, wystepujacych w locie
pociskéw  balistycznych i satelitow. Praca zawiera opis tunelu
| przedstawia kilka wynikéw otrzymanych w rurze napedowej
1w dyszy. Dla uzyskania silnych fal uderzeniowych zastosowano
Spalanie wodoru i tlenu w proporcji stechiometrycznej w obecnosci
helu, Osiggnigta predkosc fali w powietrzu byta rzedu 16 309 m/sek,
¢ temperatura w rurze napedowej 16 000° Kelvina. W przestrzeni
pomiarowej, przypadajacej na koniec dyszy, obserwowano wplyw
wysokiej temperatury spietrzenia na luzng fale uderzeniowg przed
pym cialem oraz rozkiad cisnien na tym ciele. Odlegio$¢ luzu
Maczhie malata przy wysokich temperaturach. Rozktad cisnien
la poikuli byt mniejszy niz oblicrony za pomocg zmodyfikowa-
ne} teorii Newtona. Obserwowano oddzialywanie fali uderzenio-
wej na warstwe przyscienng na krawedzi natarcia ptaskiej plytici
1 okazato sie, ze wyniki sg zgodne z przewidywaniem analitycz-
ym. Rowniez obserwowano luzng fale uderzeniowg przed tgpym
WuWymiarowym cialem, w powietrzu o bardzo matej gestosci,
Mzy liczbie Macha wynoszacej okolo 19.

J. Nikol
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) K é ] plyw catkowici -
ny (; ‘cala uwage poswigcajg wspotezynnikowi prz§r?)s{'3rbc;g<e)?lt1
ng nie z aqtoramx_lr_mych prac stwierdzaja, ze wspéiczynnik prz E
rostu daje S1§€ zmnie)szy¢ dzigki nadaniu brzegowi nat‘m‘ma Skrzy-
dia odpowiedniego kata skosu, skrzyvdtu odpowiedniego wyA(I!uZ)é-

nia i skretu, a profilowi odpowiedniego zak ieni
L ) pow zakrzywienia a
Zyskﬂna (4IT‘/D) m_aksA moze wyniesc 6% — o ile chiodzi o samo (scl\'rr;lybcielrc;:
Autorzy Twracalg uwage na moiliwosé zwiekszenia (L/D) maks
rowniez dzieki mte_rferencﬂ skrzydtlo-ciato, ewentualnie sl\:rzydto;
-kadlub, udowadniajgc to na wybranym przez siebie przykladzie.
J. Nikol
AERODYNY

214¥ 629.135.4 Lot
Velkoff H.: An evoilution of the jct rotor helicopter. Rozwéj

Smiglowca z wirnikiem odrzutowym. J.
t. 3, nr 4, s. 3—11, rys. 19, poz. bibl. 35.
Analiza Wartqéci uzytkowej roéznych rodzajow napedow $migiow-
cow ze szczegdlnym uwzglednieniem napedu bezposredniego wir-
m_kow_'nosnych. Jako parametr poréwnawczy przyjmuje autor
wxelkos}c pracy bedacej iloczynem cigzaru uzytecznego i zasiegu.
Zestaw1exlle parametrow istniejgcych w roéznych okresach rozwo-
jowych sSmigtowcow dla réznych napedow wskazuje, ze od r. 1945
cdo 1958 zostai dokonany bardzo duzy postep na polu napedu tio-
kowego 1 turbinowego (z dostarczeniem momentu na wat), zas na
polu napg¢du silnikami strumieniowymi i pulsacyjnymi nie tylko ze
nie osiggniglo postepu, lecz mial miejsce regres. W zwigzku z tym
wycigga autor wniosek. Zze naped bezposredni (z wyjatkiem t.zw.
,-cyklu gorgcego’ obejmujgcego dopalanie w dyszach) nie ma wiek-
szych perspektyw.

Amer. Helic. Soc., 1958,

R. Witkowski

215* 629.135.9
Stepniewski W. Z.: Wings and vertical

aircraft. Uskrzydlenie i zrédia

ILot
thrust generators in VTOL
ciagu pionowego samolotow VTOL.
SAE Trans., 1953, t. 67, s. 326—334, rys. 10, tab.2, poz. bibl. 18.

W samolotach pionowego startu (VTOL) konieczny do zawisu
cigg jest niewspoimiernie duzy w stosunku do ciggu niezbednego
dla predkosci przelotowej. Z drugiej strony przy zawisie wias-
nosci uskrzydlenia odgrywaja matg role i uskrzydlenie mozemy
dopasowaé¢ do preedkosci przelotowej. Zasadniczym zagadnieniem
jest jednak uzyskanie maksymalnego ciggu jednostkowego przy
zawisie. Autor podaie Kkilka sposobow, jak dopuszczeme_malej
predkosci postepowej (czyli juz nie idealny VTOL), dodanie po-
mocniczych simikow odrzutowych oraz kilka sposobow nazwanych
po angielsku by-pass, ktore polegaja na wykorzystaniu g_oracych
gazéw odrzutowych (z turkiny) do napegdu dodatkowego smigia lub
wirnika. Z wyjatkiem jednego przyktadu sa to sposoby niezwykte.

J. Nikol
216* 629.136.3 . 3 fl‘llfc:_t
Van Evel K. E.. Design problems of very high spee . light.
Zagadnieni‘; projektowe dla lotow z bardzo duzymi predkosciami.

AE Trans., 1959, t. 67, s. 639—668, rys. 31, poz. blibi. 16. )
sOpisano Elos'wiadczenia riiezbedne dla przysziego lo}u czl_ow:eka
na satelicie lub pojezdzie miedzyplgngtarnym. w rl!)aS roku lroz-
poczat proby odpowiedni samolot dosw'ladczalny Dﬁ'.;a_-III (Douglas).
przeznaczony do lotdw na bardzolduzych‘ wysokoscmcp _z”bar.dzo
duzg predkoscia. Badano warunki grzania Si§ konstllul\cp.'s.ta-
tecznosci i sterownosci statku oraz wa;unlu bytowe pllotau. Grza-
nie aerodynamiczne moze by¢ zmniejszone F121ek1 zastoao_\ivani_u
tepych brzegéow natarcia, izolacje powierzchni oraz _zm'mejs:ier_un
rozlegtosci obszaru turbulentnej waArstwy pr7:y801enne3. Zagadnie-
nie sterownosci i statecznosci staje sig trudniejsze w miare wzros}u
liczby Macha i wysokosci. Do sterowania poza atmosferg nadz}ga s1€
odpowiednio rozmieszczone dysze odrzutowe. Dla pilota daje sig

¢ iednic warunki bytowe umieszczajgc gO W Spe-
stworzy¢ odpowied é y LA B o

cjalnej, klimatyzowanej_kabinie, wyrzucanej w

czenstwa na spadochronie. 7. Niks]
A T latf type hclicopgcle-i'oql
Opatowski T.: The stability of flying platform ty C S.
St?atecznoéé smiglowcow typu latajacej tarczy. J. Hellqopt. Ass.
Great Britain., 1958, t. 12, nr 5. «. 238—261, rys. 10. poz. bibl. 7.
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TECHNIKA LOTNICZA

matych $miglowcow jednomig:i-
ktérych sterowanie odbywa Si&
na pomoscie tarczy. Rachunek

Analiza statecznosci dynamiczq:aj
scowych typu ,latajace) tarczy’’,

wychyleniami ciata pilota stojacego ] . C 1 ; .
pr};ep¥owad20ny klasyczng metoda ulozenia rownan ruchu, rgzpa
trzenia wspolczynnikéw rownania charakteryst ycznego i zbadania

5zni i jet;, czas opoOzZnienia
wyroznika Routha. Za zmilenny p'ax_‘ametr przyje s Ata
re};kcji pilota, nadajac mu wartosci od' 0 .do 0,15 sek 1 czas gpoi
nienia wektora ciggu za osig tarczy, zmienliany od —0,2 dio +0_, sek.
Udowodniono, ze opoznienie reakcji pilota 0,15 sek stanowi gra-
niczna wartos$é, powyzej ktorej zadne wysilki pilota nie moga za-
pewni¢ statecznosci lotu. R, Witk

218* 629.135.4 ILot
The turbine helicopter. Smigtowiec turbino-

Great Britain, 1958, t. 12, nr 5, S. 2i3--237,

Hollis Wwiliams D. L.:
wy. J. Helicopt. Ass.
rys. 16. .

Rozwazania na temat probleméw zwiazanych z zastosowaniem
silnikéw turbinowych do napedu $miglowcow ze szczegllnym
uwzglednieniem cech silnikéw jednowalowych i ze swobodna tur-
bing. Zagadnienia konstrukeyijne rozpatrzone sa na tle doswiadczen
f-my Westland z zastosowaniem silnikow obu podstawowych odmian
w $miglowcach Wessex i Westminster, ktore stanowia przerobke
amerykanskich typow S-58 i S-56. z . .
R. Witkowski

CZESCI AERGDYN

219% 629.13.014.7; 629.135.4 ILot
Neal R. H.: Direct analog method of analysis of the yertical flight
dynamic charactervistics of the lifting rotor with floating hub. Bez-

posrednia metoda analogowa analizy charakterystyki dynamicznej

wirnika nosnego.z glowica przegubowa w warunkach lotu piono-
wego. J. Amer. Helic. Soc., 1958, t. 3, nr 4, s. 35—49, rys. 19, poz.
bibl. 12.

Opis zastosowania metody analogowej do analizy dynamicznych
wtasciwosei wirniliow s§migtowcowych w warunkach lotu pionowego.
Podstawa metody jest przyjecie zaltozenia, ze w elektrycznym mo-
delu topaty wirnika istnieje analogia z drganiami belek. Dodatko-
we obwody elektrvezne nasladuja dzialanie sit odsrodkowych, sii
aerodynamicznych, wplywu sterowan itd. Pelny model elektrycz-
ny pozwala na bezpos$rednie nasladowanie takich warunkow, jak
flatter, reakcja na ruchy sterownic i reakcja na obcigzenia okre-

sowo zmienne. . .
R. Witkovvski

220%* 629.13.014.%: (29.135.4 ILot
Hohenemser K. H., Perishe C. H.: Analysis of thec¢ vertical flight
dynamic characteristics of the lifting rotor with floating hub and
off — set coning hinges. Analiza charakterystyki dynamiczuej wir-
nika nosnego z giowica przegubowa i wyrownawecezymi przegubanii
poziomymi w warunkach lotu pionowego. J. Amer. Helic. Soc,,
1958, t. 3, nr 4, s. 20—34, rys. 21, poz. bibl. 6.

Omowienie wynikoéw: pracy analitycznej podjetej dla zwalczenia
flatteru lopat wirnika przeznaczonego dla duzego przemiennoptata.
Wirnik ten, oclbiegajacy konstrukeja od typowych wirnikéw $mig-

towcowych, stanowil! powiekszenie wirnika przemiennoplata
deéwiadczalnego XV-1, w ktérym zjawisko flatteru nie wystapito.
Zagacinienie rozwigzane zostalo  przy uzyciu maszyn analogowych

przy pomocy koleino wprowadzonych poprawek konstrukcyjinych.
Artykut zilustrowany jest wynikami obliczern.

R. Witkowski

221% 533.662.6; 629.135.4 ILot
Coleman R. P.; Feingold A. M.: Theory of self-excited mechianical
oscillations of helicopter rotors with hinged blacles. ‘Feoria salno-
wzbudzanych mechanicznych oscylacii wirnikdw §migiowcowych
z lopatami przeguhowymi. NACA, Report 1351, 1958, s. 39, 1'ys. 31,
poz. bibl. 3.
i Zbioér trzech prac wykonanych w NACA w latach 1943—47 po-
swigconych  zagadnieniu niestatecznosei wirnikow $migltoweow
z przegubowym zawieszenicim topat, jakie wyraza sie niettuinienyvmi
os_cy[ac};aml walu (rezonans ziemny). Rozpatrzone sa przypadki
Wn'mkow z trzema jub wigceij topatami zaniocowanymi na podpo-
rze o nierownomiernej sztywnosci w ptaszezyznach x i y, wirnikéw
7 dwiema topatami nad podporze izotropowej oraz wirniksw 2-topa-
towych na podpcrze anizotrocpowe). We wszysikich przypadkach
analiza oparta jest na zastosowaniu rowwnan langiange a. Uwzgled-
nione sa wplywy réznych parametréow konstrukcyjinych i tiumien
uktadu na niestateczne zakresy predkosei obrotowych wirnika.
R. Witkowski

STATKI PRZESTRZENI

222% 629.19

ILot
Inflatable sateilites. Satelity napompowywane ia wy:iiekosei., Aer

2 . na wysokosei., Aero-
planc, 20 11§1opad 1959, t. 57, nr 2509, s. 518—519, rys. } \Opis sz;teli—
10w napetnianych po osmgniec‘iu wysokosci do ksztattu kulistego.
Sa one przeznaczone do badan wyzszyveh warstw atmosfery oraz
dla polepszenia vacliotgcznosci.

J. Paczosl:i

WYPOSAZENIE AERODYN

223* $529.1.061

ILot
I.Iydraulic systems of’three British civil aircraft. Uldady hvdrau-
liczne trzech samclotow brytyiskiego lotnictwa cywilnego. Compbr.
Anr. Hydraulics, 1959, t. 24, nr 28%, s. 300--303, rys. 3. -

N.iniejszy Przegiad Dokumentacyjny zawiera jed
tacja ukazuje sie w postaci kart dokumentacyjny
szawa, Al. Niepodlegltosci 188).
tacje naukowo-techniczng,
kosztéw) fotokopie i

3 (;IDNT przyimuje prenumerate
Jak i oddzielne jej dzialy lub posz
mikrofilmy publikacjj objetych

WRZESIEN—PAZDZIERNIK
___-——-..___\

Ogoélny opis instalacji hydraulicznych samojoty D

Comet 4, Bristol 30¢ Britannia i Vickers Armstrong 580 Haviljgpg
Zamieszczono szczefolowe schematy hydrauliczne Toz Vlﬁcount,
uktadow. Pattzonyey
W. Block;
SILNIKI LOTNICZE
994% 621.438; 629.135.4 1
Lot

Morley A. W.: Gas turbines for helicopters. 'I‘urhiny gazow
Smiglowcew. J. Royal Aeron. Soc., wrzes. 1958 } % We dlg
s. 646—654, rys. 6, poz. bibl. 15. © % nr 5y
Przeglad zagadnien konstrukecyjnych towarzyszacych Zast
niu napedu turbinowego do Smiglowcdw 1 podstawy, C°5°\Va-
$miglowcowych silnikOéw turbinowych. W przegladzie o cech
szczegbdlng uwage na dwie glowne odmiany silnikow: je“g‘)cono
wych i ze swobodna turbing. Artykul zawiera zestawiepjy W\Valo-
kich najbardziej znanych Smiglowcow turbinowych gwiata ;ZySl-
nymi zastosowanych napedow. Omowione sa aspekty Zastosoq dg.
turbin do napedu wirnikow przez wal lub bezposrednig r(ﬁama
miedzy silnikami turbinowymi samolotowymi i émig!o\vcox\;yml r‘x‘l‘ce
magania odnos$nie przektadni, ukladow sterowania i Zabuh V-
w Smiglowcu oraz sposoby krotkotrwatego powiekszania mocvo“y

R. Witkowski

225% 621.455

Lot
Kayser L. T.: Steuerungsméglichkeiten fiir Feststofftriebwerk
Mozliwosci sterowania silnikami rakietowymi na paliwo stale R:
ketentechnilkk und Raumfahrt.. 1959, nr 3. s. 84—86, rys. 8. TR
Dokonano przegladu rodzajéw sterowania pociskow napedzanych
silnikami rakietowymi na paliwo stale. Sa to: 1) sterowanie za ﬁo.
moca utrzymania okreslonga_] predkoéci przy koncu procesu Spala:
nia, 2) sterowanie wielkoscig ciggu, 3) sterowanie Kierunkiem ciag,
Kazdy rodzaj moze byé wykonany kilkoma sposobami, ktérych za-
lety 1 wady omoéwiono. Zasadricze sposoby zostaly zobrazowane 2
pomoca szKicow.

A. Kowalewicz

226* 629.19; 621.45; 621.499 ILot
Rayle W'.: Plasma propulsion possibilities. Mozliwesci napedu
plazmowego. IRE Trans. on Military Electronics, 1939, t. MIL-3, nr 2,
s. 42—45, rys. 4, poz. bibl. 10.

Podziat uktadéw napedu plazmowego na ustalone, zmienne
i pulsacyjne. Omowienie zalet i wad tych uktadéw. Wskazania to0z-
wojowe.

Z. Brodzki
22i* 629.14; 621.45; €21.039.4 ILot
Maslen S. H.: Fusion for space propulsion. Reakcje laczeriowe dla
napedu kosmicznego. IRE Trans. on Military Electrorics, 1939,

t. MIL-3, nr 2, s. 52--57, rys. 4, tab. 1, poz. bibl. 15.
Omoéwienie roli kontrolowanego reaktora termontklearnego dla
podroézy kosmicznych. Cztery sposoby wytwarzania plazmy: stella-

tor, zastosowanie warstwy prowadzacei: pyrotron — czyli magne-
tyczne zwierciadlo i astron.

Z. Brodzki
228* 629.19: 621.45; 621.039.4 ILot
Kraft A. E.: Astcronautics and propulsion. Astronautyka i naped.

IRE Trans. on Military Electronics,
rys. 4, tab. 1, poz. bibl. 6.

Zestawienie i rozpatrzenie napedéw statkow kosmicznych. Ukia-
dy elektryczne daja mate przyspieszenie — omowiono drogi icih
ulepszenia. Dla startu z ziemi lub innych planet moze stuzyé¢ jedy-
nie naped chemiczny i nuklearno-grzeiny.

1959, t. MIL-3, nr 2, s. 58—64

Z. Biodzki
229* 629.19; 621.45: 621.489 ILot
Doenhoff A. E.; Premo D. A.: A brief survey of direct cnergs
conversion devices for possible space-vehicle application. Krotki

przeglad urzadzen do bezpoSredniej przemiany energii dla mozli-
wych zastosowan w statku Xkosmicznym. IRE Trans. on Military
Electronics, 1959, t. MIL-3, nr 2, s. 46—51, rys. 8, poz. bibl. 10.

Zasada wiekszos$ci tych urzadzen polega na zastosowaniu pol-
przewodnik6w. Podano zasady generatora termoelektrycznego, ko-

morki fotoelektrycznej, przetwornicy termionowej i przetwornicy
fotoemisyjnej. .
Z. Brodzki
SPREZARKI SILNIKOW LOTNICZYCH
230 621.674 iLot
Mirolubow i W.: Rasczot charaktieristik osiewych priednasosow.
Obliczenie charakterystyk osiowych pemp Wstepnych. Awiac
Tiechn. Izw. Wyssz. Uczebn. Zawied., 1959, nr 1, s. 81—88, I¥s. b
poz. bibl. 4.

Autor podaje metode obliczania charakterystyki osiowej (Slimd-
kowe)) pompy wstepnej. Podstawg¢ do obliczer: teoretyczne! i
rakterystykl stanowi wzor na przyrost energii caikowite), dos“}}l{'
czanej przez pomp€. W celu obliczenia rzeczywistej Chal‘akte”'ys?.a{
wykorzystuje sie warto$ei wspotezynnikéw uzyskane z badafl Sﬁ
dla réznych typow takich pomp. Z uwagi na to, ze wigkszosc Cha-
rakterystyk pomp osiowych przedstawia linie prosta, “YStalcz-‘h
obliczy¢ tylko dwa punkty charakterystyki. Otrzymane 2 ‘.""“S,_
wartosci wspétczynnikéw strat sa zblizone do odpowiednicn WsP
czynnikOw dla rur i kanalow. Zalozenia te umozliwiaja wykorzy-
stanie tej metody do celow praktycznych. 7. Kolarzyk

ynie czes¢ analiz dokumentacyjnych publikacji z zakresu lotnictwa, Pelna dokumem
ch wydawanych przez Centralny Instytut Dokumentacji Naukowo-Techniczne] ( e
kart dokumentacyjnych ktéra moze obejmowac zaréwno calg dokumer
czegolne zagadniénia i tematy techniczne. CIDNT wykonuje (i@ zWwrote
zarowno Przegladem Dokumentacyjnym,

jak i kartami dolkumentacyjnyml
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