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granicę. A można by - zapewne - sprzedać na pniu nie 
tylko pojedyncze jednostki lecz i całe ich eskadry_ Gdyby 
tylko były! 

Oto podaliśmy relację oczywistych sukcesów. 
Lecz Zefiry, Foki i Kosy to tylko pozytywne symbole 

naszych narodowych możliwości. Stać nas na więcej, stać 
nas na konstrukcje nowoczesne, udane. konkurujące z za­
granicznymi, czego przykłady mamy już w naszych fabry­
kach lotniczych. Stać nas na motoszybowce - dla szko­
lenia i sportu i na polskie Super Aera czy Moravy - na 
taksówki i przeloty sanitarne." Stać nas na tanie śmigłowce, 
oparte na innych zasadach konstrukcyjnych, dla celów 
turystycznych, rolniczych, sanitarnych, czy do połowów 
morskich, stać na próby wiatrakowca 6), na studium adap­
tacji silników motocyklowych czy samochodowych. Stać 
nas, żeby iść z postępem wiedzy lotniczej. Możemy produ­
kować na rynek wewnętrzny i na eksport. Bo jest myśl 
przewodnia! A myślą tą powinny być dla nas uchwały 
IV Plenum KC PZPR o postępie technicznym. 

Bo kapitał przecież jest. Kapitałem musi być dla nas fun­
dusz postępu technicznego. Bo pamiętać należy, że wyjąt­
kiem jest, gdy klient chce kupić wyrób, który jest tylko 
w koncepcji lub planie. Zazwyczaj trudno jest zawierać 
takie ideowe transakcje. Handel na ziemi zwykle polega na 
sprzedawaniu wyrobów już gotowych. I nie tylko z tym 
się trzeba liczyć, że finansować się będzie wszystkie etapy 
pracy, lecz również i z ryzykiem, że któraś faza zawie­
dzie, że trzeba ją będzie powtórzyć, znów wydatkując pie­
niądze. I tu przytoczyć można przykład, że pięknym owo­
cem działalności funduszu postępu technicznego jest i Ze­
fir i Foka i Kos. 

Mamy w zakładach lotniczych wykształconych i zdolnych 
konstruktorów, którzy potrafią zaprojektować sprzęt no­
woczesny i na poziomie wyrobów zagranicznych, mamy sze­
reg dobrych technologów i fachowych pracowników na 
warsztacie. 

Rozsławione ostatnie osiągnięcia naszego przemysłu nie 
są przypadkowe, lecz wynikają z celowej, rzetelnej i fa­
chowej pracy ludzkiej. Prawdę tę -i,brze muszą sobie 
uprzytomnić te czynniki, które są w: ółtwórcami chwały 
lub będą odpowiedzialne za zmierzch olskiego przemysłu 
lotniczego. 

') Redakcja proponuje zainteresowanie się projektami Rotorwing 
(Sportsman), Fairchilda czy Gyrop lane, 1,tórych ceny w serii mają 
wynosić od 5600 do 10 ooo dol. 

Potrzebne nam są jednak założenia, potrzebny jest k"l k 
letni ramowy program działalności przemysłu lot . 1 U-. . • niczego 
oparty na analizie potrzeb rynku krajowego i rynków 
wizowych oraz możliwościach wytwórczych zakł d?e-

d tk. ł , . 1 a ow. 
A prze e wszys 1m na przysz. osc . 

z analizy tej wyniknie dogmat niewątpliwy, że p odsta­
wą naszego przemysłu są silne i stale uzupełniane b" mra
konstrukcyjne, wsparte naukowo przez Instytut Lotnic-
twa, a sercem ich muszą być branżowe ośrodki rozw . 
we (płatowców, silników i osprzętu), oparte na dobrze ��;: 
posażonych i obsadzonych prototypach. 

I tu analiza odkryje prawdę powszechnie i od da wna
znaną, lecz dotychczas niedocenioną 

I 

przez kierownictwo 
przemysłu lotniczego. Prawdą tą jest brak dostatecznego 
i rozwojowego potencjału naszych zakładów osprzętowych. 
O jakości i nowoczesności sprzętu latającego bezsprzecznie 
decyduje jego wyposażenie. 30-400/o wartości samolotu 
przypada na osprzęt. Osprzęt lotniczy wymaga produkcji
precyzyjnej, jest jednak najbardziej opłacalny 7). 

I o tych statystykach i roli osprzętu nie pamięta się w pol­
skim przemyśle. Nie stworzono osprzętowych ośrodków 
konstrukcyjnych przy zakładach. A czas nagli! I jeżeli 
jutro nie chcemy pozostawić naszego nowego sprzętu lata­
jącego na los szczęścia i przypadkową kooperację - to 
dziś trzeba podjąć decyzję o organizacji OOK przy za­
kładach osprzętowych. 

Przemysł lotniczy, pierwszy bodaj w resorcie Minister­
stwa Przemysłu Ciężkiego zrozumiał znaczenie uchwal 
IV Plenum. W przemyśle naszym z inicjatywy Sekcji Lot­
niczej odbyły się już branżowe narady nad rozwojem i po­
stępem technicznym, o których obszerne wzmianki dajemy 
w Kronice. Teraz kolej na podsumowanie wyników, przy­
jęcie i zrealizowanie wniosków i dezyderatów, zgłoszonych 
przez techniczny aktyw przemysłu lotniczego. 

Kończąc ten optym1 tyczny artykuł wypada nam życzyć, 
aby wcielanie w życie tych postulatów nie nap otkało na 
bezduszne trudności i przyczyniło się do postawienia prze­
mysłu lotniczego w Polsce - odpowiednio do jego możli­
wości i ambicji zawodowych i narodowych jego pracow­
ników. 

') Według danych niemieckich, gdy 1 kG przeciętnego samolotu 
osobowego kosztuje 7 marek, a samolotu transportowego - 100 rnk, 
to I kG lotniczego uktaclu hyclraulicznego osiąga cenę 1000 rnk 
(około 250 clolarów). Pocllug ofert angie lskich cena pompy paliwo­
"".ej cło silnika oclrzutowego rzędu 800 kG ciągu wynosi !OOO lun­
tow (2800 dol.). A przecież na rynku światowym cena I kG okrę­
tu kształtuje się na 0,5 clol., zaś samochoclu 2-3 dol. 

Warunki prenumeraty czasopisma „Technika Lotnicza" 

Zamówienia i przedpłaty na prenumeratę przyjmowane są w terminie do dnia 15 miesiąca p oprze­
dza�ącego_ ok�e� prenu�e�aty przez urzędy pocztowe, listonoszy oraz oddziały i delegatury „RUCH".
Mozna rowr:ne� zamaw1�c p�er:iu_meratę, �okonując wpłaty na konto PKO nr 8-6-13768, Przedsiębiorstwo
UI?owszec�mema Prasy 1 Ks1ązk1 „RUCH we Wrocławiu, ul. Oławska 10. Na odwrocie blankietu na­
lezy podac tytuł zamawianego czasopisma, okres prenumeraty oraz ilość zamawianych egzemplarzy. 

Cena w prenumeracie:

półrocznej - 36 zł
rocznej - 72 zł

Cena w_ pre_numeracie za granicę jest o 400/o wyższa od ceny podanej wyzeJ. Przedpłaty na tę prenume­
ratę przyJmuJe na okresy półroczne i roczne Przedsiębiorstwo Kolportażu Wydawnictw Zagranicznych 
,,RUCH" w Warszawie, ul. Wilcza 46, za pośrednictwem PKO, konto nr 1-6-100024. 
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Obciążenia usterzenia wysokości szybowca podczas brutalnego t • Is er·owania, cz. 
Niniejszy artykuł stanowi pełny t k t f S b ow . O 

. . e s re eratu wygłoszon VII zy owe eJ rganizac1i Naukowo-Techniczne• 0 
ego na I Kongresie Międzynarodowej 

7-18 czerwca 1960 r. w Kolonii (NRF) 7 
• 

1 STI"\:. VIII Kongres OSTIV odbył się w dniach 
Podczas obrad s_ekcji technicznej Kong�s�-a�i

;g!��ania VIII Sz-y_bowcowych Mistrzostw świata.
ne przez dełegatow polskich. ono 36 referatow - 2 z nich zostały wygłasza-

Jbciążenia usterze:1ia wys?kości samolotu podczas bru­
talneg o st�ro�ania, ich pow!ązanie z obciążeniami skrzy­
BI i zalez1;osc od parar:ietrow dyna�i.cznych płatowca są
� około 2:> lat -�rzedm10t_em rozwazan i badań w wielu
i)ajach. W chV:1111 obe_cnE:J problem ten można uznać za 
:owicie rozw1�zany 1 nie_vvątpliwie obliczenia wytrzyma­
L"iCiowe uster zen 1 kadł_ubow znacznej większości obecnie 
. truo�a�ych samo�otow są oparte na dokładnej anali­
ci obciązen, występuJący�h na usterzeniu wysokości pod­
cas brutalnego sterowania. 

Wydaje się je_dnak, że w_ techn_ice szybowcowej panuje 
:J tym polu meJednokrotrne pewien prymitywizm, który 
) znajduje zadowalającego wytłumaczenia. Zrozumiała 
;adinąd tendencja do upraszczania metod obliczeniowych 
konstrukcji szybowców nie powinna bowiem prowadzić 
l ucieczki od szczegółowej fizykalnej analizy zjawisk 
ich przebiegu w zależności od poszczególnych parame­
'iJw szybowca. Wymownym przykładem pewnego zacofa­
::i techniki szybowcowej w dziedzinie obciążeń od bru­
inego sterowania stanowią obowiązujące dziś w wielu 
iiństwach przepisy budowy szybowców, w których wyma­
oia dotyczące brutalnego sterowania sterem wysokości 
ie są fizykalnie powiązane ze współczynnikam.i obciąże­
u skrzydła podczas wyrwania, nie mówiąc już o jakim­
tclwiek bliższym precyzowaniu metod obliczeniowych. 
�racowany ostatnio przez komisję ekspertów OSTIV pro­
•. t przepisów budowy szybO\\·ców klasy standard rów­
�eż nie stanowi pod tym względem chlubnego wyjątku 
·. wymaga dopracowania w możliwie bliskie.i przyszłości. 
1, znanych ogólnie przepisów budowy szybowców jedynie
i!Ojekt przepisów iemieckiej Republiki Demokratycznej 
i;n owi w tej dziedzinie duży krok naprzód. 

Oznaczenia 

a - kąt na arc i a szybowca (skrzydła). 
aH 

- kąt natarcia usterzenia wysokości,

�, - kąt zaklinowania usterzenia wysokości względem
skrzydła, 

O - kąt pochylenia szybowca 
B- kąt pochylenia toru lotu.
� - kąt wychylenia teru wysokości, 
r - kąt odgięcia strug za skrzydłem, 
Q- ciężar szybowca,
S- po wierzchnia skrzydła,
b - rozpiętość skrzydła, 
1,- średnia cięciwa aerodynamiczna, 
Stt - powierzchnia usterzenia wysokości,
Ltt- ramię usterzenia wysokości, 
V - prędkość lotu,
9- gęstość powietrza. 
ą- ciśnienie dynamiczne powietrza w przepływie

niezakłóconym, 
ąH - ciśnienie dynamiczne powietrza w okolicy uste-

rzenia wysoko· ci, 
IH- q/qH 
m- masa szybowca, 
� - promień bezwładności szybowca względem głów-

nej poprzecznej osi bezwładności, 
n- współczynnik obciążenia szybowca,
c, - współczynnik wyporu skrzydła,_ , . 
:,. - współczynnik wyporu usterzenia wysokosc1,
:ii:,,- współczynnik momentu pochylającego skrzydła

względem środka ciężkości szybowe�, . 
Ptt- siła normalna na usterzeniu wysokosc1,

Cn1 -

Wn -

współczynn!k momentu pochylającego 
względem srodka ciężkości 
pulsacja krótkookresowych oscylacji 
dokoła osi poprzecznej. 

Fizykalna strona zjawiska 

szybowca 

szybowca 

w 
Jeżeli szybo�iE:c znajdu)e się w ustalonym locie ślizgo-
ym z, �rędkosc1ą V, ktorej odpowiada wychylenie steru 

wysokosc1 o kąt Óo, wówczas każde dodatkowe wychyle­
n'.e steru o kąt Lló powoduje przejście szybowca do lotu 
nieustalonego, zwanego wyrwaniem. Dokładna analiza 
ma tema_t)'.czna, wyrwania prowadzi do bardzo uwikłanych 
zalez�osc1: k�ore Jednak niezmiernie się upraszczają, jeżeli 
ogramczyc _się do rozważenia pierwszej części zjawiska, 
!rw�J<;!CeJ . mewi_elE: dłużej niż 1 +2 sek, podczas której po­
�awiaJą s1_ę naJw1ększe obciążenia zarówno skrzydła, jak 
1 usterzenia. 

Podstawowe założenia upraszczające matematyczną ana­
lizę wyrwania są następujące: 
1) prędkość szybowca po torze nie ulega =ianie,
2) składowa ciężaru szybowca prostopadła do toru lotu

nie ulega zmianie, 
3) przyrost siły aerodynamicznej na usterzeniu wysokości 

Jest bardzo mały w porównaniu z siłą na skrzydle i za­
kłóca jedynie równowagę momentów, 

4) opływ na szybowcu ma charakter ustalony, to znaczy
wielkości współczynników sił aerodynamicznych zależą 
jedynie od chwilowego kąta natarcia, 

5) szybowiec jest bryłą sztywną.

X 

iwa skrz d{a· 

-- � 
-

---

TL ·29/50 ·RI 

Rys. 1 

Przyjmując oznaczenia jak na rys. 1 możemy napisać 
dla ustalonego lotu ślizgowego równania równowagi sił 
prostopadłych do kierunku lotu i równowagi momentów: 

[1] 

[2]
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Po wychyleniu steru wysokości _o kąt 1ó �proszc_z?:1e
równanie równowagi, sił i momentow przyJmUJą postac. 

dc
2 

QcosG0 - d;,_-(a0+Lla)qS+m0'V = O . [3] 

( 

dcm Skl'Z ) 
dc-ZH 

[ ( _ _<!:__) +c + ---- Lla q Sł �-
d- (a.0 + Lla) 1 

d m skrz da a aH 
a 

LH de LH K daH ]+ , ___ +-&---+a+-- (oo +.do) a. ,;- 2 do V da. V Jl 17H 

S L -2 -D-" - o q17H H H-miy 
- [4] 

W równaniu [4] nie uwzględniono przesunięcia środka 
wyporu usterzenia wysokości, spowodowanego _wych:yle­
niem steru {wpływ zakrzywienia linii szkieletoweJ profil�). 
Wyrażenie zawierające a' uwzględnia opóźnienie, z jak1_m 
strugi odgięte przez skrzydło dochodzą do usterzerna, 
a wyrażenie, zawierające {}', uwzględnia tłumienie ruch u 
obrotowego, przy czym wielkość współczynnika K, ok�e­
ślającego stosunek tłumienia całego szybowca do tłumie­
nia sam.ego usterzenia wysokości, można przyjmować� 1, 1 . 

Odejmując równania [l] i [2) od [3] i [4] otrzymujemy 
równania ruchu: 

dc
2 

m (9' V -cfu Lł a q S = O [5] 

dcm skrz dr-zH 
[ ( 

de 
) 

LH de 
----LlaqSl --- Lla. 1-- +c,'- · -- +da a daH da. V da 

+..?-'-.-= +--.do q17 S L -mi2 {}11 = O 
LH 1, l daH 

] 
v 1/.11H do H H H Y . [6) 

Chcąc w równaniu [6] zastąpić zmienną {} przez zmien­
ną a, możemy posłużyć się przekształconym równaniem [5), 

dco S 01 =-- Jaq----
dc, 1n • V 

d S 
011 = - 2 

a1 q • ---
da m· V 

które wstawione do widocznych z rys. 1 zależności: 

{), = (ao + Lł a) + Wo + .d G) 
{)'=a'+ (9' 

dają w wyniku: 
{)," = a" + f)" 

dcz S 
{}' = a'+ da L1aq niV

de s O," = a" + _z c,' q --
da rnV 

[7] 

[8) 

[9] 

Po wstawieniu wyrażeń na {),' i {)," do równania [6] 
otrzymujemy zasadnicze równanie różniczkowe ruchu o po­
staci: 

. Należy j�szcze_ zwrócić uwagę, że K2 = w2n, gdzie om
Jest pulsacJą k _rotkookresowych oscylacji szybowca dokoła 
osi poprzeczneJ. 

Rozwiązując równanie [10) otrzymujemy dla . 
funkcji LI ó(t) przebieg funkcji Lla(t), z której m . zalozon ej
czyć współczynnik obciążenia: ozemy obli-

dcz qS 
Lin = - • -Ja da Q 

oraz siłę aerodynamiczną na usterzeniu: 

[12] 

Silę, występującą na usterzeniu wysokości można dzięlić na dwie czę�ci: spowodowaną zmianą kąta nafu��cia szybowca - 2 pierwsze składniki w nawiasie kwadra­towym równania [13) - i spowodowaną wychyleniem ste­ru - trzeci składnik w nawiasie kwadratowym. Ponieważ
drugi składnik, uwzględniający wpływ prędkości kąto­wej a', przybiera w niektórych przypadkach znacznie
mniejszą �ielkość o�. p�erw_sze�o, więc można niekiedy
przyjmowac w przyblizenm, ze siła Ptt składa się z części
proporcjonalnej do kąta natarcia a i części proporcjonal­
nej do kąta wychylenia steru ó. Ponieważ o współczyn­
niku obciążenia szybowca LI n i sile na usterzeniu wyso­
kości LI PH decyduje przede wszystkim przebieg funkcji 
LI ó(t), należy zająć się naprzód jej analizą. 

Przebieg wychylenia steru wysokości w czasie 

W celu uzyskania zamierzonej wielkości współczynn ika 
obciążenia n pilot może zastosować różnorodne warianty 
wychylenia steru Lló(t). Ogólnie można jednak wyodrębnić 
dwa typy wychyleń: 

a) pilot zwiększa w sposób ciągły wychylenie steru, aż
do kąta odpowiadającego współczynnikowi obciążenia n 
i następnie utrzymuje ten kąt (rys. 2b); prędkość wychy­
lania jest w zasadzie dowolna, jednak musi być wystar­
czająco duża, aby można było zaniedbać zmianę prędkości 
lotu szybowca, 

b) pilot wychyla początkowo ster o kąt większy od kąta
odpowiadającego zamierzonemu współczynnikowi n. a na­
stępnie oddaje drążek zmniejszając wychylenie do wiel­
kości bliskiej wyjściowej (rys. 2c). 

r o 

N......__

1 

-�7
t 

f------------,---------------
c 

Rys. 2 

Oczywiście, oba warianty mają charakter tylko sche­
matyczny, ale pozwalają na sformułowanie prostych zalez­
ności matematycznych. 

Wariant a), zwany przez Richardsa [Lit. 4] - ,,unchecked
manoeuvre", może różnić się między sobą przebiegiem
rosnącej gałęzi krzywej Lló(t). Ponieważ jednak d\
cydujące znaczenie dla obciążeń zarówno skrzydła, Ja 
i usterzenia posiada średnia prędkość przyrostu kąta wy­
chylenia, można ograniczyć się do rozpatrzenia p�zeb i1iu
liniowego, zgodnie z rys. 2b. Granicznym przypadkiem a
rozważanego wariantu jest funkcja skokowa (rys. 2a), we­
dług której wychylenie steru odbywa się w czasie me-
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,kończe�ie krótk�. Przy��dek ten _posiada podstawowe
�aczeni_e w teoru regulacJi, a więc i "' w rozważanym za-
1adnien1u.
'waria n� b), __ z�:iny_ prz�z Richardsa „checked 
,,.,, moze roznic się między sobą przeb· . ma1:oeu­
, .. ' · • k · iegiem zarowno 
gałęzi ros�ąceJ, Ja i opadającej k rzywej d ó(t). Duż 
,pro szczemem strony matematycznej byłob . YI? 
;inusoidy. Y przyJęcie 
• rrzed dalszą dyskusją obu wariantów a w szcz , 1 , . 

któr z nich ·1 • • ' ego nosc1 fl'bor em, '
b 

Y 1 •. na
f �p1eJ odtwarza zapisy uzyskane

�cz_as_ pr
i ; 

�cie, 
t 
na ez:y zapoznać się z przebiegiem 

;
bciązen s rzy

h l
a i_ us

t
erzenia wysokości w zależności od 

,hematu wyc Y enia s eru. W tym celu nalez· . , 
· · [10) • Y rozw1ązac 
�wna�1e � z� _pomocą zna_lezionej funkcji Lfu(t) wy-
�aczrc z zaleznosc1 [12) przebieg .In i z zależności [l3]
�qJ% 

przebieg współczynnika obciążenia i siły na usterzeniu
wysokości 

Jednostkowa 
Rozwiązanie 

K2 

funkcja skokowa I c5(1). 
równania (10) zależy od znaku wyróżnika

1 
1!- 4. 

K21
9la Kz - 4 > O pierwiastki równania charakterystycz-

:1go są równe: 

J.i.2 = /3 ::: i V fi = 

1przebieg kąta natarcia: 

• I K2 

V = V K2--;

K� [ V K: Bt ]Lla = K2 

1 - v--=--- e· sin (vt + g>) 
V 

(J 
K2 

(14) 

l 

Dla Kz- 4 < O pierwiastki równania charakterystycz-
:ego są równe: 

/K2 
i.1,2 = /J± o a = \ 4.� - K,

1 przebieg kąta natarcia: 

Lla= -· 1 J.. - -- 2,e/·•,t-l..2e?. ,t) 
K-, 

[ 
1 ( • 

] K2 l..2-l.., 
(15] 

O periodycznym lub aperiodycznym charakterze ruchu 
K2 

�yduje znak wyróżnika K2 - -
1 

. Znak i wielkość bez-
4 

7!:lędna tego wyróżnika nie są jednak dla danego szy­
owca stale, ponieważ są one zależne od zapasu sterow­
�ci Hm: 

H 
= dcm skrza _ dczH . � (

l
-� +

m dc
2 

da.H dcz da 

dc:z: QSL H 
) 

S HLH 
+-. - 1/H __ _ 

da 2m J/'iH S • La 

[16] 

\Vynika to bezpośrednio z faktu, że wzór (11] na współ­
aynnik Kz można z dużą dokładnością zastąp.ić znacznie
riięźlejszym wyrażeniem 

,.. 

2 

.Przy odpowiednio małym zapasie sterowności szybowca,
o Jest tylnym oolożeniu środka ciężkości, współczynnik-

K2 (, staje się mniejszy od -1 i wówczas ma się do czy-
4 

• nia z ruchem aperiodycznym. Gdy środek ciężkości
lJbowca przesuwa się do przodu, współczynnik K2 rośnie,
Jróżnik zmienia znak i ruch wywołany wychyleniem
�ru wysokości przybiera postać oscylacji. W przypadku
1lrhu periodycznego przebieg współczynnika obciążenia
110Porcjonalnego do kąta natarcia) będzie wykazywał

(.J 

0 "--------------;�-------=1
-,,..-

ffL2l�t-
l,0 2,0 

Rys. 3 
tłumione oscylacje dokoła wielkości ustaloneJ· ( 3) 
Pr · 1 , rys. , . zy czym wie kosć pierwszego maksimum może ją znacz�nie przekroczyć. Różnicę tę można obliczyć z przybliżoneJ·zależności: 

(17] 

lub wyznaczyć z wykresu (rys. 4a) . 
. w_ przyp:1dku. ruchu aperiodycznego współczynnik obcią­
zeni': będzie dązył asymptotycznie do swej wielkości usta­
loneJ. 

a �o 
1.3 

1.2 
LH=O 

.. 
u 

I.Oo 
v 

b t 
1,3 

1,2 
L'J t ==0,2 sek. 

I.I 

v 

20 
TL-2.9/60·R4 

Rys. 4 

Przebieg siły na usterzeniu wysokości odpowiada w przy­
bliżeniu sumie wykresów ,fot i Lló(t), z których pierwszy 

de dc
2 

(! S LH 
jest wykonany w skali 1 - - + - ---

da. det 2 m J/ 1lH 
daH 

a drugi w skali dó

Stały jednostkowy kąt wychylenia poprzedzony przyrostem 
liniowym 

Podobnie 
rozwiązanie 

K2 
K __ l 

2 4 

·jak w ,poprzednio rozważanym
równania [11] zależy od znaku

przypadku, 
wyróżnika 
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K2 
Dla K2 - _! > O otrzymuje się ruch periodyczny okre-

4 
ślony dwoma równaniami:

dla t � Lit [18] 

Dla t > Lit 

K { efit 
[ v'K 

] Lla. = --"- 1 + - - 1 - --2 efit sin (vt + p\ - sin wt -
K2 11 • Lit 11 

efi(t -Llt) [ K l} - ,/ '�•sin 11. (t-Llt) + g:--sin 11 (t- b-1) [19]
11 • Lit V K2 J 

K2 1 Dla K2 - - < O otrzymuje się ruch aperiodyczny okre-
4 

ślony dwoma równaniami 

[21] 

K2 1 
Dla obu znaków wyróżnika K2 - - przebieg ruchu jest

4 

dla t > Lit dość podobny do przebiegu występującego po
nagłym wychyleniu steru, a wielkość ustalona kąta natar­
cia jest analogiczna. 

Dla ruchu periodycznego maksimum współczynnika ob­
ciążenia jest mniejsze niż w przypadku nagłego wychy­
lenia steru i maleje ze wzrostem czasu !1t. Wzór na /;0 

jest znacznie bardziej złożony niż zależność [17]; rysunek
4b pozwala wyznaczyć wielkość /;o dla L'.lt = 0,2 sek. 

Z porównania wykresów 4a i 4b wynika, że spadek 
wielkości /;o ze wzrostem L'ft jest tym szybszy, im wieksza
jest wielkość i· i praktycznie nie zale ży od wielkości /3. 

Ponieważ ,przebieg Llat dla przypadku nagłego i liniowe­
go wychylenia steru wysokości różni się w pierwszym
okresie czasu dość znacznie, przebieg L'1 Pr1(t) wykazuje
równi_eż duże �óżnice, tym bardziej że w fazie począt­
koweJ występuJe dodatkowo różnica w przebiecru L'fó(t). 

W drugiej fazie, to jest dla t > L'ft przebieg �P1-1(t) jest
w obu przypadkach bardzo zbliżony. 

Funkcja harmoniczna L'1 ó = sin (J.)t 

Rozwiązanie równania [10] przybiera postać 
K3

Lla. = 1 [sin (wt - p) + Aefit sin (1,t + <p')

lub 

gdzie 

V (K2 -w2) + Ki w2 -

K-, 
Lla. = ____:,, M [sin (wt -q,) + Ae·Rt sin (wt + m1)] K2 

T 

2 

w11 <dn 

M = ___ ______ wn -------

V (1-:J2 

+ (:�r ( :J2 

[22] 

[23] 

A i q/ - stałe wyznaczone z. warunków brzegowych
L'la(o) = O i a'(o) = O. 

Drugi składnik nawiasu kwadratowego w r' . 
char.akteryzuj_e pr�e?ieg przej�ciowy i zanika 

0tnanm \22] 
zalezną od w1elkosc1 fJ. Po krotkim okresie cz Prędkosc1ą 
�ylko �kładni� pierw�z� i . wówczas przebieg :s�a 

pozostaje
1 wspołczynr:u�a obc1ąze.�1a staje się sinusoidaln 

natarcia 
sameJ_ często�c1 co_ częs_tosc wymuszających wych 1:, 0 tei 
Amplituda sinusoidy Jest funkcją częstości a Y. n steru. 
mum odpowiada częstości, dla której dyna�icz�

eJ maksi­
nienie układu M osiąga maksimum. e wzmoc-

K1 
Jak wynika z rys. 5a dla -- :S::: O 6 t „ wn '-"' ' , częs osc rezonan-

sowa odpowiada częstości krótkookresowych oscyla „ 

bowca. 
CJ! szy-

M 

!O 

Rys. 5 

JO 

(J 
Wo 

r L-29/60-RS 

Dla > 0,6 maksimum wzmocnienia dynamiczn ego

przesuwa- się ku mniejszym częstościom wzbudzania. 
P_ rzebi_eg siły na usterzeniu jest w przybliżeniu sumą

2 sinusoid, a zatem zależy od kąta rp, o jaki są przesunięte
ich fazy. Ze względu na fakt, że dodatniemu kątowi wy­
chylenia L'.I ó odpowiada ujemny kąt natarcia szybow catla,
maksymalna amplituda siły na usterzeniu będzie odpowia­
dać kątowi r:p = 180° . Jak widać z rys, 5b - q; rośnie ze
wzrostem w i osiąga wielkość maksymalną 180° dla rp = oo. 
Fakt ten potwierdza narzucające się intuicyjnie przypusz­
czenie, że sinusoidalne wychylenie steru wysokości o danej
amplitudzie powoduje tym większe obciążenie uste rzenia
wysokości, im większa jest wielkość w. 

Pragnąc porównać ze sobą omówione powyżej trzy ro­
dzaje brutalnego sterowania pod kątem widzenia obciążeń
usterzenia wysokości, należy przede wszystkim określić
dla każdego rodzaju brutalnego sterowania kąt Jóm,·, 
Biorąc pod uwagę fakt, że wspólnym dla wszystkic h  trzech 
przypadków ograniczeniem jest nieprzekroczenie dopusz­
czalnego współczynnika obciążenia szybowca , należy n a­
przód porównać efektywność poszczególnych rodzajów br�'. 
talnego sterowania ze względu na uzyskiwane w!elkosci
L'1 n. Dla uproszczenia zagadnienie należy ograniczyć tyl_ko
do wychylenia nagłego i sinusoidalnego - wychylenie linio: 
we daje bowiem na usterzeniu wysokości siłę mniejs zą n:� 
wychylenie nagłe. Porównując maksymalną wielkosc 
współczynnika obciążenia przy nagłym wychyleniu steru 
wysokości oraz przy wychyleniu sinusoidalnym o tej sameJ 
amplitudzie, można stwierdzić na podstawie wykre sów 3 
. . K1 
1 5a, ze dla -w < 0,6 wielkości L'ln są większe przy

n 
max 

wzbudzeniu sinusoidalnym o pulsacji 

0,7 C•Jn �W� 1,1 (J)11• 
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poza tym_ �akresem wielkości cv wzbudzenie sinusoidal­
ne jest mm_eJ_ skuteczne, to zn_aczy d_la osiągnięcia tej sa­
mei wielkosc�- 6n potrzebne Jest większe wychylenie si-

oidalne mz nagłe. 
- d • • • przechodząc __ o poro':"'na1:1a sił na usterzeniu wysokości
należy rozwazy� nap:zod _pierwsze maksimum, to jest mak­,inlurn siły UJem_neJ. Nie u�ega wątpliwości, że dla 0,7 
�.,�w� 1,1 _ Wn siła _ :vystępuJąca podczas nagłego wychy­
tenia je�t w1ęks�a niz podczas wzbu�zenia sinusoidalnego, 
Lllniewaz odpowiada ona zdecydowanie większej prędkości . (M ) I/chylenia M = co przy niewiele różniącej si� wielko-
;(i t,J. Dla wielkości cu < 0,7 <un amplituda sinusoidalne­
;0 wychylenia steru wysokości jest wprawdzie nie mniej­
:za od wychylenia nagłego, ale ze względu na stosunkowo 
�alą pręd�ość _ przyr<?s!u 6 c5. obciążenie usterzenia jest 
rówczas rowmez mn1eJsze n1z w przypadku wychylenia 
)aglego. Wychylenie sinusoidalne może stać się więc wy-

Mgr inż. Al\ DRZEJ KOWALEWICZ 
Instytut Lotnictwa 

miarujące dopiero dla wielkości w wyraźnie większej od 1,1 �n- Przechodząc do drugiego maksimum siły na uste­rzeniu - do?atniego - należy stwierdzić, że w przypad-1:u wychylenia nagłego maksimum siły występuje w chwi­li powrotu steru do położenia wyjściowego, to jest do względnego_ ze�a. Przypadek sinusoidalnego wychylenia steru ?ędzie więc wymiarujący, jeżeli w chwili, gdy kąt na �arc ta szybowca osiąga wielkość maksymalną, ster bę­dzie . wychylony poza względne zero, to znaczy O kąt do­d�tn_1. Kąt wychylenia steru będzie dodatni gdy przesu­nięcie fazowe r:p będzie większe od 90° ; jak wynika z rys. 5b warunek ten jest spełniony dla w;::= w11• 

W rozważaniach dotyczących drugiego maksimum siły n_a us!erzeniu został pominięty w przypadku wychylenia smuso1dalnego wpływ przebiegu przejściowego, który w chwili osiągnięcia maksimum kąta jest już zazwyczaj bardzo mały. 
Dokończenie w nast. zeszycie 

Praca dyfuzorów wlotowych w zmiennych warunkach
cz. I 

Za pomocą teorii jednowymiarowego ruchu gazu przeprowadzono analizę przepływu przez kilka 
typów dyfuzorów wlotowych o nie regulowanych polach przekrojów. Omówiono przypadki niesta­
tecznej pracy dyfuzorów, rodzaje pulsacji oraz zakresy ich występowania, ze szczególnym 
uwzględnieniem drgań o wysokiej amplitudzie i niskiej częstotLiwości (buzz). Krótko omówiono
charakterystyki dyfuzora z punktu widzenia jego współpracy z silnikiem przepływowym. 

Oznaczenia 

p [kG m2] - ciśnienie, 
,[kG sek2 mł] - gęstość, 
r ['KJ - temperatura, 
1 [m sek] - prędkość, 
a [m.sek] - lokalna prędkość dźwięku,
Jfa - liczba Macha, 
Jfa* - krytyczna liczba Macha 1), 

C 
k= � - wykładnik adiabaty,

Cv 

A [m2] - powierzchnia pola przekroju poprzecznego, 
m [kG sek m] - wydatek masowy, 

Pe., 
•:= -"- - współczynnik odzyskania ciśnienia całkowitego

pco 
w dyfuzorze, 

, _ stosunek ciśnienia całkowitego za i przed normalną
lalą uderzeniową, 

� 1 ,o =

Ai - \Vspó!czynnik przewężenia strumienia na w o-

cie do dyfuzora. 

Indeksy 

�l,2-zgodnie z oznaczeniami na rysunkach 4 7, 
n- minimalny, 1 - krytyczny, 
r- całkowity (spiętrzenia), 
!1- fala uderzeniowa, 
D- dotyczący parametrów obliczeniowych.

WSTĘP 

· · • kresu prędkości lotuW zw1a zku z rozszerzeniem się za . . 1 
na prędkości naddźwiękowe zagadnienie dyfuzorow w ?­

!owych silników przepływowych nabier� _bardzo 
h

pow
:�

­
:ego znaczenia. Przy prędkościach naddzwięk�wyc za_ a­
nie dyfuzora silnika turbinowo-odrzu_tow�go me ogranicz�
;ię do roli chwytu powietrza, polegaJąceJ_ n_a dop

[
owaf

ze
a�u określonego wydatku powietrza do silnika, a e po eg 

-

'I , zumieć stosunek prędkości do Pod tym określeniem nalezy ro d ) liytycznej prędkości dźwtęku - (przyp. re • • 

także na sprężeniu strumienia kosztem jego częściowego
wyhamowania (tzn. odzyskania ciśnienia całkowitego). bo­
wiem przy M a0 > 1 udział dyfuzora wlotowego w ogólnym 
sprężu jest znaczny. W przypadku silnika strumieniowego
całkowity spręż dokonuje się w dyfuzorze, a zatem odzy­
skanie ciśnienia przy minimalnych stratach ciśnienia cał­
kowitego posiada jeszcze bardziej istotne znaczenie. Nie­
zależnie od stopnia odzyskania ciśnienia bardzo ważnym 
czynnikiem jest stateczność pracy dyfuzora w zmiennych 
warunkach pulsacje wydatku mogą bowiem wywołać -
w przypadku silnika turbinowa-odrzutowego - pompaż
sprężarki, a w przypadku silnika strumieniowego - zdmu­
chnięcie płomienia w komorze spalania oraz uszkodzenia
komory. Niestateczny przepływ występuje w warunkach
różnych od tych, na jakie dyfuzor został zaprojektowany,
z reguły w tzw. warunkach podkrytycznych, w których 
wydatek powietrza przez dyfuzor jest mniejszy niż obli­
czeniowy. Ze względu na to, zbadanie pracy dyfuzora
w zmiennych warunkach, tj. przy zmiennych prędkościach 
i stopniach zdławienia dyfuzora w jego przekroju wyloto­
wym, spowodowanych zmiennymi wartościami współczyn­
nika nadmiaru powietrza (dławienie cieplne), posiada nie­
zwykle istotne znaczenie dla uzyskania poprawnej pracy 
silników przepływowych. 

1 WPROWADZENIE FUNKCJI POMOCNICZYCH 
DLA BADANIA PRZEPŁYWU PRZEZ DYFUZOR

Celem przeprowadzenia analizy różnych przypadków 
przepływu przez dyfuzor zostan� . wprowadzon_e pew_ne 
funkcje pomocnicze, znacznie ułatwiaJące to zadanie, a mia­
nowicie: 

Wydatek bezwymiarowy 
• k+l 

ąu 
[( 

2 
) ( 

k-1 ·)]- o (k-1) 

fJ(Ma) = � = Ma -- l +---Ma" -
ą"'a* k + 1 2 . 

[1.1} 

Stosunek ciśnień całkowitych przed 
uderzeniową 

za normalną falą 

k 
[ ( 

2k 
) 

k - 1
1

- -1 
[

(k - 1 ) Ma2 + 2]- ""ic=l
a(Ma) = k+l Ma2

-k+l k-1 (k+l)Ma2 [1.2]
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Funkcja przejścia 
G(Ma) 

-&(Ma)= ---; 
a(Ma) 

[1.3] 

Wyrażając liczbę Macha Ma przez krytyczną liczbę Ma­
cha Ma* zgodnie z zależnością 

k+l 
2 

1 
Ma*2 2 

[1.4] 

Każdą z powyższych funkcji przedstawić można za po­
mocą krytycznej liczby Macha Ma* . . Wykres funkcji
() (Ma*) i {), (Ma*) przedstawiony został na rys. 1. 

� 
G) 

<:.> 

u 

0,8 

0.6 

0.4 

0,2 

or 

05 1.'i 2.0 2.44949 

Ma• 

Rys. l. Wykres funkcji E! (Ma*) i {} (Ma*). 

Geometryczna interpretacja funkcji przejścia 

W pewnym przypadku funkcja przejścia {). (Ma) może 
być wyrażona przez stosunek pola powierzchni przekroju
krytycmego do bieżącego, w którym liczba Macha Ma jest
argumentem funkcji {}(Ma). 

Niech przepływ zachodzi zgodnie ze schematem przed­
stawionym na rys. 2, na którym zaznaczono przekroje cha­
rakterystyczne. 

kr O 

-..... i
',,.......... .,.,-

- --

- - -- -
_,,.,, 

,,,,,,, ...... ..._ 

m e 

---��-k�c�1�n_o
-.

d�s_z_o_.�s���u�m�1�en
➔·------konoT-----� 

e Lava/o meza u-

rzony 
Rys. 2 Schemat przepływu dla geometrycznej interpretacji funl,cji 

przejścia !> (Ma*) 

Odnośnie przepływu przyjęto następujące założenia: 
1) przepływ jest adiabatyczny, a za tern temperatura cał­

kowita w dowolnym przekroju poprzecznym strumienia
jest stała;

2) wydatek masowy w dowolnym przekroju poprzecznym
jest stały; 

3) wykładnik adiabaty k = const.
Z uw,agi na założenie [1] i fakt, że temperatura krytyez­

na zarowno w przekroju fikcyjnej dyszy jak i minimal­
nym przekroju kanału jest stała, krytyczna prędkość 
dźwięku jest również stała. A zatem: 

[1.5] 

Z równania ciągłości dla wspomnianych przekrojów orazrównania stanu wynika zależność: 

[1.6] 

Ponieważ stosunek ciśnienia krytycznego do
całkowitego w minimalnym przekroju r 

ciśnienia 
• • • 1 przekroJ·u kanału J·est ten 

ikcyjnej dyszy
1 minima nym sam, zatem: 

A� p ł 

* =-*-="1/J-<",l 
Am po . . . . [1.7] 

Stosunek pola przekroju krytycznego kanału do . 
pola przekroju wlotowego przy założeniu Ao 

= 
A 

Jego
być wyrażony zależnością, wynikającą z równań [

1.1
] 

m
[f

2

3
e
1 i [1.7]: ' • 

A:n A;
--=-
Ao Ao 

1 

1P [1.8] 

Jeśli straty ciśnienia całkowitego zachodzą tylko wsku­
tek obecności fali uderzeniowej na odcinku między prze­
krojem O i m, to: 1p = a (Mao), . . . . . [Lg]

oraz: 
A:n A:n

{) (Ma 0) = -- = -- • 'PoA
0 

A, . [1.10] 

gdzie rp 0 jest współczynnikiem przewężenia na wlocie.Gdy 
A0 = A,, (cpo = 1) funkcja przejścia może być wyrażona
przez stosunek geometrycznych wymiarów kanału: 

A:n
(} (Ma0) = - · · · • • . [1.11] 

A, 

Związki między funkcją przejścia i bezwymiarowym
wydatkiem 

Wyrażając liczbę Macha Ma przez krytyczną liczbę Ma­
cha Ma* zależności na wydatek bezwymiarowy fJ (Ma*)

funkcję przejścia {) (Ma*) przybiorą postać: 

oraz 

(
k ..L l

)
_l_ 

( 
k-1 -1

G(Ma*) = -
2
- k- l. Ma* 1-k + 

1 
Ma*2)k-l [1.12]

(
k + 1

)
-

1 

1 
( 

k-1 1 
)
-

1 

-&(Ma*)= -- k-1 . -- 1---. -- k-1 [1.13]
2 Ma* k + 1 Ma*2 

Z zależności powyższych wynika, że 

-& (-
1
-) = (9 (Ma*)

, Ma* I 

w zakresie Ma* � 1, oraz

w zakresie Ma*� 1.

{) (Ma*)= (9 (-
1
-) 

Ma* 

. . . . [1.14a] 

.... [1.14b] 

Uwagi na temat stateczności normalnej fali uderzeniowej 

Z zagadnieniem stateczności i ruchu normalnej fali ude­
rzeniowej spotkamy się przy rozpatrywaniu przepływu 
przez dyfuzor w przypadku prędkości naddźwiękowych 
w tzw. warunkach startowych. tj. takich, gdy liczba Ma­
cha strumienia niezaburzonego jest mniejsza niż ta, na 
którą zaprojektowany został dyfuzor (1 <Mao< JV!ao).
W omawianych warunkach fala uderzeniowa wchodzi do 
wnętrza dyfuzora. . 

Poniżej zostanie przeprowadzona przybliżona analiza 
ruchu normalnej fali uderzeniowej w kanale, w oparciu
o następujące założenia:
1) proces jest quasi-ustalony, to jest składa się z nieskon­

czenie wielu stanów ustalonych;
2) ruch normalnej fali uderzeniowej ma  miejsce w kanale

o stałym polu przekroju.
Niech fala uderzeniowa przemieszcza się z lewa na .pra­

wo, od położenia 1 do 2, w czasie ilt. Zmiana masy w obJę· 
tości odcinka kanału objętego ruchem fali wynosi 

. [l,15] 

a stąd przyrost wydatku masowego spowodowany ruchem
fali 

. . . . [1.16]
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w- - jestidzie - Jt 
derzeniowej.
u Wydatek masowy

prc:dkością przemieszczania

w ob zarze przed falą

z równań [1.16] i [1.17] otrzymuje się:
w 

Ma fu 

się fali 

[1.17] 

[1.18] 

idzie Matu jest l_ic�bą 1:'lacha fali uderzeniowej. 
stosune� gęstosc1 za 1. _Pr�ed falą uderzeniową może być

0rzedstaw10ny w funkcJ1 liczby Macha strumienia przed
�ą i równanie [1.18] przybiera wówczas postać: 

fl 

ni 2 

Maf(k-1)+2 

Ma2-11 

�ś dla parametrów krytycznych: 

ni 

M ,� 
Ma*2--1 l 

[1.19] 

[1.20] 

W przypadku przepływu przedstawionego na rys. 3 prze­
mieszczenie normalnej fali uderzeniowej wywołujące zm ia­
tę wydatku masowego może zajść wskutek zmiany pola 
orzekroju krytycznego. Zgodnie zatem z oznaczeniami na 
iys. 3 zachodzi równość: 

,u = I A• • '2 a• [1.21] 

przy czym dla _;, > O . 1 A" > O, fala przemieszcza się „w dół" 
przepływu, zaś dla .i� < O I A• < O i fala przemieszcza się 
.w górę" przepływu. 

I'✓ 
------

Rys. 3. Rucil normalnej fali udE'rzcniowe.i w kanale o stałym polu 
pmkroJu. Przekr0je I 1 2 oznaczają kolejno położenie fali ude-
aeniow0 j pr ·ect i po zmianie> pola przekroju krytycznego (z A* 

na A* I A*) 

Dla omawianego przypadku przepływu równanie [1.20] 
ma postać: 

Ma•2-1'
1 

[1.22] 

która wskazuje na fakt. że prędkość przemieszczania się 
fali uderzeniowej jest proporcjonalna do zmiany pola prze­
kroju krytycznego kanału. 

2. ANALIZA PRZYPADKÓW PRZEPŁYWU
PRZEZ DYFUZOR 

Poniżej przeprowadzona zostanie analiza przypadków 
przepływu przez dyfuzory: 1) bez ciała centralnego 
Io sprężaniu zewnętrznym i wewnętrznym) oraz 2) ze stoż­
kowym ciałem centralnym. 

Dyfuzor bez ciała centralnego 

Schematy dyfuzorów, 0 których mowa poniżej, zosta�y
przedstawione na rys. 4, przy czym r1s_- 4a ?r�edstaw1a
dyfuzor, w którym w przypadku pr�dkosc1 na?dzw:1ękowych
sprężanie zachodzi w normalne.1 fali uderze_n10:,veJ (z uwa­
gi na to bywa nazywany dyfuzorem o spręz_anm zewnętrz­
nym), zaś rys. 4b _ dyfuzor, będący odwr:o�oną d?sz_ą de
Lavala, w którym przy określone_j prędkosc1 nad_dz�1ęl:o­
Wej (na którą dyfuzor jest zaproJektowany) spręzam: z1:­
chodzi bez fal uderzeniowych (tzw. dyfuzor o spręzam_u
Wewnętrznym). Ostatni przypadek dyfuzora ma znaczenie

tylko _ teoretycz1:e, ponieważ ze względu m.in. na skłonność 
d_o �1! �stateczneJ pracy nie bywa stosowany jako element 
s1lnikow odrzutowych [lit. 3, 4, 6]. 

Celem dokonania przeglądu różnych przypadków prze­
pływ_u _ P�zez dyfuzor przedstawiony na rys. 4a, należy 
przr�ąc, ze w pewnej odległości za przekrojem wylotowym 
mozhwa .1est regulacja pola przekroju przepływu (przekrój 

a) 
0 1 2 m 

�--1;---,� �?-1· 
I :;,, 

b) 

O 1 

Jl_ __ �;-
m 2 
I 

I 
� / ,,,, 

//y 

;l- lł,'60-IN 

Rys. 4. Dyfuzory bez ciała centralnego a) o sprężaniu zewnętrz­
nym (w normalnej fali uderzeniowej), b) o sprężaniu wewnętrznym 

(odwrócona dysza de Lavala) 

ten na rysunku zaznaczono linią przerywaną i oznaczono 
przez „m"). Analiza przepływu przeprowadzona będzie 
łącznie dla obu rodzajów dyfuzorów bez ciała centralnego; 
przekrój wylotowy dyfuzora przedstawionego na rys. 4a, 
w którym dławiony jest przepływ, gra tę samą rolę co 
przekrój krytyczny dyfuzora na rys. 4b. W dalszym ciągu 
pole tego przekroju oznaczane będzie przez A171 oraz 
przez A*111 , jeśli prędkość w tym przekroju równa jest 
prędkości dźwięku. 

Przypadki prędkości poddźwiękowych (rys. 5) 

a) Ma0 < Ma05, tzn. liczba Macha przepływu niezaburzo­
nego jest mniejsza od pewnej wartości Mans, przy której 
w przekroju krytycznym (dławienia) pojawia się prędkość 
dźwięku (11171 = a*). 

o 1 

• Ma0 <Ma05 

a) A0 ; A 1 

Ma0
=!'1a0, 

b} A0 �A, 

Ma0
>Maos 

C) A
0 

<:_A, 

2 m 

-�- u

<�

��_J
J

W
'-;<; Um =a

"' 

- -
I: 
' 

/ --....c..:.._ I -� 

---�[ilt1J' _ Urn"'__� 

-! I -:,,, 
n 14/tn ll5 

Rys. 5. Przypadki przepływu przez dyfuzor bez ciał.a centralnego 
0 sprężaniu zewnętrznym przy Ma

0 
< 1. Schematy przepływu 

prze, dyfuzor o sprężaniu wewnętrznym (rys. 4b) są analogiczne. 



138 
TECHNIKA LOTNićźA WRżEStEN-PAŻDZlERNIK

W tym przypadku Ao = A1 oraz m = mop/, czyli prze­
wężenie strumienia jest równe zeru (cp0 = 1), a wydatek 
ma wartość ,optymalną. Współczynnik przewężenia cp0 nie
zależy od liczby Macha Mao . 

b) Mao = Maos
W przypadku tym m = mmax i wydatek ograniczony jest 

przez pole przekroju krytycznego (dławienia) dyfuzora. 
Współczynnik przewężenia cpo staje się funkcją liczby Ma­
cha Mao : 

1 
[2.1) 

W obliczeniowych warunkach pracy dyfuzora zaprojek­
towanego dla prędkości naddźwiękowych (Mao> 1), z uwa­
gi na Ao = Ai (fala uderzeniowa znajduje się w przekroju 
wlotowym) zgodnie z równaniem [1.11] zachodzi związek: 

A: fJ(Ma
D

) 
� = -&(Ma

D ) = a(Ma
D

) = (9 (Mao) [2.2) 

gdzie Mao jest liczbą Macha, na jaką projektowany jest 
dyfuzor, zaś a (Mao)= 1, gdyż założono, że przepływ mię­
dzy przekrojami O i m zachodzi bez strat ciśnienia (nie 
ma fal uderzeniowych oraz czynnik jest nielepki - stąd 
nie ma tarcia). Z równań [2.1) i [2.2) oraz uwzględniając 
równanie [1.14b] otrzymuje się: 

-&(Ma
D ) 

%
= 

0(Ma0) 

Współczynnik przewężenia osiąga maksimum 
* * 1 

Po = (rpo)max = 1 dla Ma
0 

= Ma
08 

= --*-
Ma

D 

[2.3) 

Założenie odnośnie braku lepkości gazu nie pozwala
uwzględnić przypadku cpo > 1,. który ma miejsce w rze­
czywistości, gdy pole przekroju wylotowego dyfuzora jest
większe lub równe polu przekroju krytycznego (a zatem
w przekroju tym nie zachodzi dławienie). W przypadku
!Ym na wlocie do dyfuzora linie prądu zagęszczają się, tak
ze Ao> A 1.

c) Mao> Maos (Ma;> Ma;J
Dla powyższych wartości Ma0 zachodzi zawsze

a zatem: 

czyli: 
. 

. 

?n = mrnax < mopt 

(2.4) 

[2.5) 

oraz część wydatku, której „nie może pomieścić" wlot dy­
fuzora, opływa dyfuzor, przy czym jej względna wartość 
wynosi 

[2.6) 

W przypadku, gdy Mao -+ l, granica wyrażenia 
Ao , okre­
A1 

ślonego równaniem [2.3) wynosi: 

[2.7) 

czyli A0 -+ A: 

Jak zobaczymy, Ao -+ A: analogicznie w zakresie prędko­
ści naddźwiękowych. 

Omówione przypadki dotyczące prędkości poddźwięko­
wych przedstawiono na rys. 5. 

Przypadki prędkości naddźwiękowych (rys. S)

a) �a0 < lV!a_o, tj. Jiczba Mac}'la strumienia niezabu 
Jest mmeJsza mz ta, na ktorą projektowany był d

rzonego 
Yfuzor. 

a) O

c) 
Ma,>Ma0 

1 2 

Rys. 6: P_rzypadki przepływu przez dyfuzor bez ciała centralnego -
o spr":zaniu zewnętrznym przy Ma0 > 1. a) warunki podkrytyczne,

b) warunki krytyczne, c) warunki nadkrytyczne

Równanie ciągłości odnośnie przekrojów O i krytycz­
nego (dławienia):

A:n foUo 
- -=-.-* 
A

o ao (!o 

ale zgodnie z równaniem [1.7]

(!� p� pco 1 
-.-=-.-=--

=-
(!m pm Pcm 1P 

Równanie [2.8] przybiera więc postać: 

. . . [2.9] 

Z uwagi na to, że dla Mao = Mao A0 = A1 i {}(Man)= 
A: 

= 
�

, po uwzględnieniu równania [2.9). współczynnik

przewężenia na wlocie można napisać w postaci 

Po 

A
0 

A:n 
=-.-•--=A

m A1 
. . . . [2.10] 

a ponieważ {} (Ma0) > {} (Mao), cp0 < 1. czyli A0 < A1 . Nor­
m':lna fala _uderzeniowa musi znajdować się zatem w pew­
neJ odległc,sci od przekroju wlotowego; linie prądu rów­
:1oległe ,przed falą, za falą zakrzywiają się i rozchodzą tak, 
ze m < mop/. Warun½:i, o których mowa, noszą nazwę pod­
krytycznych warunkow ,pracy dyfuzora. Jeśli Ma0 ➔ 1, to 

lim A
o A* 

Ma - 1 -= -& (Ma ) = � • • • · · [2.11]
o A1 

D A, 

czyli Ao -+ A :n, o czym wspomniano przy rozpatrywaniu 
przypadków prędkości poddźwiękowych. 
b) Mao = Mao, tj. dyfuzor pracuje w warunkach, na jakie 

został zaprojektowany, czyli Ao = A1 i cp0 = I. Normal­
na fala uderzeniowa znajduje się w przekroju wloto­
wym d�fuzo_ra, linie prądu wchodzą równolegle do dyfu-
zor� � m = mopt- Warunki te noszą nazwę krytyczny�h: 

PonizeJ zostanie przeprowadzona analiza statecznosci 
P�acy w warunkach krytycznych obu omawianych dyfuzo­
row. _Badanie stateci;ności polegać będzie na określeniu 
skutkow małych zaburzeń, którym poddany zostanie prze· 
pływ. Zaburzeniami tymi będą: 
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I) przesuni�cie fali do wnętrza wlotu O wi lk , , d
l) p

rzyr ost liczby Macha strumienia niezaburzon:go
o

�
c . f' 1ość dMao, a w przypad�u dyfuzora o sprężaniu zewn
w

f:z= 
ny
m (rys. 4�) -, 3) z.i,;1iana pola przekroju dławieni! na

,ro]ocie O wielkosć dA (w przypadku konkretnego" il "k zmi·ana ta d • pracu-
•cego s ni a . 0 

, 
powia�a zmianie dławienia 

:�wodowanego zmianą wspołczynnika nadmiaru powie� 
1r1a). 

A. Dy fu z o r o s P r ę ż a n i u z e w n ę t r z n y m.

1_ dx > O; fal: )
ud

�
rze_niow_a przesunęła się do wnętrza 

oyf
�ora \

ł
rys.. c

f
· 1 

oniew
ł
az pole_ p�zekroju, w którym 

s!DleJSCOWi a się a a, w�o� �• na tęzenie fali również wzro­
;]o, a zatem stosunek cisnien ca�kowitych za i przed falą
illlalał. Spowodo'-':"al<_> to z kolei spadek ciśnienia przed
pilekrojem ?law1em�, _wob_ec cze_go wymagana wartość
oola przekroJu , dław1e:11a Jest większa niż rzeczywista.
fakt te� J�st rownowazny ze zmniejszeniem pola przekro­
;u d}aw1ema o- dA, a zatem zgodnie z równaniem [1.22]
;<o_ o:,az w< O i fala ude�zeniowa przemieszcza się
,w gorę . pr�eplywu. Zaburzem".1 powodują zatem impuls
irzeciwdz1ałaJący tym zaburzen10m, stąd układ jest sta­
:eczny. 
2. dMao > O: li�z�a Macha strumienia niezaburzonego

fzrosła do wartosc1 Mao =Mal)+ dMa 0 i przypadek ten 
oezpośrednio sprowadza się do poprzedniego. 
3. dA' > O; przyr?st pola powierzchni przekroju dławie­

oia powoduje, że .u> O oraz w > O. ale przesunięcie się
fali „w dól" przepływu wywołuje tendencję do zmniejsze­
nia pola powierzchni omawianego przekroju, a zatem 
impuls o działaniu przeciwnym, co świadczy o stateczno­
�i układu w warunkach krytycznych. 

B. Dyf u z o r o s p r ę ż a n i u  w e'v\'.n ę t r z n y m
1. dx > O; fala uderzeniowa umiejscawia się w prze­

kroju o mniejszym polu, a stąd fala jest słabsza, co w efek­
cie równow ażne jest z w> O. Impuls zatem wywołany 
orzez zaburzenie wzmacnia je, czyli praca dyfuzora w wa­
runkach krytycznych jest niestateczna. 
2. Przypadek dMao > O bezpośrednio sprowadza się do 

przypadku poprzedniego.
Z analizy powyższej wynika, że przepływ przez dyfuzor

o wzrastającej powierzchni pola przekroju poprzecznego
w kierunku przepływu jest stateczny w krytycznych wa­
runkach pracy, zaś przepływ przez dyfuzor, będący od­
wróconą dyszą de Lavala - niestateczny. Powyższy wzgląd
przemawia za niestosowaniem tego ostatniego dyfuzora do 
,ilników przepływowych.
c) Mao > Mao, dyfuzor pracuje przy większej liczbie Ma­

cha niż ta, na którą został zaprojektowany. Warunki
te noszą nazwę nadkrytycznych. Wydatek masowy
przez dyfuzor jest ten sam, jak w przypadku pracy
w warunkach krytycznych. Fala uderzeniowa usytuo­
w ała się wewnątrz dyfuzora.

Omówione przypadki przepływu przy Mao >_ 1 przed­
sławiono na rys. 6.
W przypadku dyfuzora bez ciała centralnego warunki

Podkrytyczne lub nadkrytyczne mogą być realizowane za-
A *niwn o przez zmianę wartości ;_� w stosunku do krytycz-.

ne j, jak i zmianę liczby Macha Ma0 w stosunku do ob_li­
izeniowej. Analogicznie jest w przypadku dyfuzora z cia­
łem centralnym. 

Dyfuzor ze stożkowym ciałem centralnym 

Analiza pracy dyfuzorów ze stożkowym ciałem central­
iym w zmiennych warunkach może być przeprowadzana
analogicznie jak dla dyfuzorów bez ciała centralnego, przy
rzym i w obecnym przypadku rozróżnić m<_>żna dyf�zory
z minimalnym (krytycznym) przekrojem, lezącym m1ęd�y
wlotem a wylotem dyfuzora. oraz b�z tego przekro�u
(rys. 7a i b). Dla omawianych dyfuzorow pol� pr�ek_r�JU
wlotowego rozumieć należy jako pole przekroJU p1ersc1e­
n,ia prostopadłego w każdym punkcie d? linii prądu i prze­
cmaiącego krawędź osłony zewnętrzneJ dyfuzora. 
Poniżej zostaną krótko omówione krytyczne, podkry­

lyczne i nadkrytyczne warunki pracy dyfuzora bez prze-
kroiu krytycznego. . 
W warunkach krytycznych stożkowa f�la uderzemow�

dochodzi do krawędzi osłony zewnętrzneJ dyfuzo�a, zas
normalna fala uderzeniowa znajduje się w przekroJu wlo-

towym ( • • 
W d 

minimalnym) dyfuzora (rys. 7a) a stąd cp = 1
w�ó����n��sow

� osiąg� optymaln_ą wart�ść, podobni; jak
tyczn h . d 

o zyskania c1smema. W warunkach kry­
k . yc mię zy polem przekroju dławienia i polem prze-roJu wlotowego zachodzi następująca zależność:
A

: = e (Mai) 
= ( 

A:n
) 

1 1P A1 kr 
[2.12] 

gdzie Mai jest średnią liczbą Macha d d • prze normalną falą u erzemową (fala ta nie jest falą płaską!) w przekroJ·uwlotowym. 

a) 
o 1 2 

p 1 m 2 

Rys. 7. Dyfuzory ze stożkowym ciałem centralnym; a) bez prze­
kroju krytycznego (A

1 
= Am), b) z p'rzekroJem krytycznym między 

przekrojem wlotowym a wylotowym. Schematy przepływu doty-
czą warunków krytycznych 

W podkrytycznych warunkach A:n < ( A;i) , normalna 
A1 A1 kr 

fala uderzeniowa znajduje się w pozycji wysuniętej przed 
krawędź osłony dyfuzora (rys. 8a). W przypadku Ma0 = 

ul 
/ 

b} 

·--
"1a< 1 

/½·/1//2 
- ,- -·¼

Rys. a. a. Schemat przepływu przez dyfuzor w warunkach pod­
krytycznycl1 b. Schemat przepływu przez dyfuzor w warunkach 

nadkrytycznych 
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MaD, cpo < 1 oraz wydatek mniejs�y niż. optymalny. W wa­
runkach tych z reguły przepływ Jest mestatecz_ny, _o; czy'.11 
będzie mowa w p. 3. Współc�);'nni_k odzyskam'.1. c1smema 
całkowitego może mieć wartosc rowną lub mzszą (przy 
pracy niestatecznej) niż w warunkach krytycznych. 
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Rys. 9. Wykres współczynnika odzyskania ciśnienia call,owitego 
w funl,cJ1 stosunku wydatku rzeczywistego do krytycznego dla 
dyfuzora o stosunku długości do średnicy L/D = 29,8 i kącie mię� 
dzy prostą przeprowadzoną przez wierzchotek stożka i krawędz

osłony zewnętrzne.i a osią " = 48, 1 ° 

Rys, ·10. Zdjęcie ((schlieren) przepływu przez dyfuzor w warunl{ach 
podkrytycznych. Krzyżykami zaznaczono przepływ niestateczny 

Mgr inż. TADEUSZ MISSALA 

W warunkach nadkrytycznych 
A

:i > (A�) a A A , norma\.
1 1 kr 

na fala uderzeniowa znajduje się poza przekrojem \ 1 t wym „w dół" przepływu (rys. Sb). W p_rzypadku M
a

o�
= M<:D, cp0 � 1 1 wydat�k ��z:z ?yfuzor Jest maksymaln Wspołczynmk odzyskania c1snienia całkowitego w dyf Y. 
rze jest mniejszy niż w warunkach krytycznych i mu

!
zo-

a eie
ze wzrostem dławienia przy Mao = const, lub przy Am "' 

= const i wzroście Mao, 
A1 

Wykres współczynnika odzyskania ciśnienia całkowi! 
w funkcji stosunku wydatku rzeczywistego do krytycz�!� 

Rys. 11. Zdjęcie przepływu przez dyfuzor w warunkach nadkry­
tycznych 

go dyfuzora ze stożkowym ciałem centralnym przedsta­
wiono na rys. 9. N.a rys. 10 i 11 przedstawiono zdjęcie 
(schlieren) dyfuzora w warunkach podkrytycznych i nad­
krytycznych, przy Mao

= MaD. 
Przejście od warunków krytycznych (na jakie dyfuzor 

jest projektowany) do pod- lub nadkrytycznych może zajść 
tylko wskutek zmiany stopnia zdławienia (w przypadku 
konkretnego silnika realizowanego przez zmianę pola 
przekroju dyszy lub zmianę współczynnika nadmiaru po­
wietrza), lub zmiany liczby Macha Mao. 

Dokończenie w nast. zeszycie, 

Stabilizacja napięcia częstotliwości prąd n ie przetwornic lotniczych 

1. Wstęp

Rozwój współczesnego lotnictwa, zwiększanie osiąg�"'. 
samolotów, polepszanie ich sprawności bojowej i pewnosc1 
w obsłudze ruchu pasażerskiego i towarowego, uniezależ­
nianie się od pory dnia i warunków atmosferycznych w pro­
wadzeniu lotów, zwiększanie ich bezpieczeństwa - wszystko 
to jest ściśle związane z rozwojem konstrukcji osprzętu 
lotniczego. Wymieńmy niektóre: dokładne busole, sztuczne 
horyzonty, radar, radiobusole, radiowysokościomierze, auto­
piloty, ILS oraz anonsowane ostatnio aparaty do automa­
tycznego lądowania.· Wszystkie one, jak również wiele 
spośród nie wymienionych, są w całości lub części urządze­
niami elektrycznymi lub elektronicznymi. Wszystkie 
dla swego działania potrzebują zasilania w energię elek­
tryczną o określonych parametrach. Właściwe rozwiązanie 
zasilania osprzętu elektrycznego samolotu w energię elek­
trycz_:2ą jest więc sprawą pierwszoplanową. 

Czasy, gdy akumul ator był jedynym źródłem energii elek­
trycznej na samolocie, należą bezpowrotnie do historii. 
Zwiększenie mocy zainstalowanej odbiorników spowodowało 
potrzebę zasilania sieci pokładowej z prądnicy prądu sta­
łego. Wprowadzenie giroskopów o napędzie elektrycznym 

postawiło na porządku dziennym rozwiązanie zasilania w 
energię prądu zmiennego. Nowoczesne urządzenia radiowe 
i radiolokacyjne, wymagające zasilania prądem zmiennym, 
zaostrzyły to zagadnienie. Samo zaś wprowadzenie maszyn 
elektrycznych, jako źródeł zasilania, s,powodowało powsta· 
nie nowych problemów technicznych, z których jednym 
jest stabilizacja ich napięcia oddawanego i częstotliwości. 

2. Stabilizacja napięcia prądnic prądu stałego

2.1. P o t r z e b a  s t a b i l i z o w a n i a  nap i ę c i a  

Prądnica lotnicza jest normalnie napędzana z walu silni­
ka samolotu poprzez przekładnię, gdyż jej prędkość obro­
towa, wynosząca od 2500 do 12000 obr/min jest więks�a. od prędkości obrotowej wału silnika tłokowego, zaś mme1sza 
od prędkości obrotowej turbiny silnika turboodrzutowego 
lub turbośmigłowego. Silnik samolotu nie pracuje przy sta· 
łej prędkości obrotowej; przeciwnie, prędkość obrot�w_a Jeg� 
wału zmienia się w szerokim zakresie, jeżeli wz!ąc_ po 
uwagę przedział od prędkości minimalnej, przy ktore_J sil· 
nik zostaje uruchomiany do maksymalnej prędkości do· 
puszczalnej. Ta zmienność prędkości obrotowej silnika na· 
pędowego określa charakter pracy prądnicy. 
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Na rY___s. 1 P:Ze';!ta;:;:iono rodzinę kr�r:vych E o = f(Im )przy n:-con_st i I O con_st, przedstaw1aJącą charaktery­
styki biegu Jałowego prądnicy bocznikowej. Podobny prze-
bieg mają charakterystyki obciążenia u = f(I ) d t • • • 111 , prze s a-
wiające �ap1ęc1e na zaciska�h obciążonej prądnicy, jako
funkcJę JeJ prądu w_zbudzen1a. Jak widać z powyższego 
rysunku, SE� prądnic_y przy _stałym prądzie wzbudzenia
zależy w duzym stopniu od JeJ prędkości obrotowej. Stąd

n�5900 

to 

O Jm, Jm 
n.-,�/60·1< 

R)'S, 1. Charakterystyki E
0 

= f (1 171) przy n = const. I = o= const. 

wniosek, że gdyby prądnicę lotniczą włączyć bezpośred­
nio do sieci pokładowej, zasilałaby ona tę sieć napięciem 
0 warto'ci zmieniającej się w bardzo szerokim przedziale 
(a1 az, przy czym np. Oa2 = 2,5 Oa 1 ). Ponieważ zaś tak duża 
zmienność napięcia jest niedopuszczalna ze względu na pra­
cę odbiorników energii elektrycznej, wyłania się koniecz­
ność stabilizowania wartości napięcia oddawanego przez 
prądnicę. 
Na rys. 2 przedstawiono charakterystykę zewnętrzną prąd­

nicy, to jest zależność wartości napięcia oddawanego od 
wartości natężenia prądu obciążenia. przy stałych: natężeniu 

u 

7J 

Rys. 2. Charakterystyka zewnętrzna u = f (I) przy n = const., 
Im = const. 

prądu wzbudzenia i prędkości obrotowej. Jak wynika z tego 
rysunku, wartość napięcia oddawanego do sieci przez obcią­
żoną prądnicę zależy znacznie od jej obciążenia. Ponieważ 
ta ostatnia wartość zmienia się w szerokich granicach, po­
woduje dodatkowo wzrost zmienności napięcia prądnicy 
iwskazuje na konieczność stabilizowania jego wartości. 

2.2. Z a s a d a s t a b i l i z a c j i n a p i ę c i a 

Rozpatrzmy rysunki 3 i 4. Przedstawiają one charakte­
rystyki obrotów i regulacji prądnicy prądu stałego. Jak 

Jm 

Rys, J. CharaktErystyka obro­
tów n= 1 (Im)• przy U= const., 

I = consL 

Jm 

Rys. 4. Charakterystyka regu­
lacji 1111 = f (I), przy U = const, 

n� const 

Rys. 5. Schemat pracy wi­
bracyjnego stabilizatora na­

pięcia. Wariant 1 
Rys. 6. Schemat pracy wi­
bracyjnego stabilizatora na­

pięcia. Wariant 2 

widać z rys. 3, jeżeli utrzymujemy stałe wartości napięcia 
oddawanego przez prądnicę i jej obciążenia, to zachodzi 
z��eżność: im wyższa jest prędkość obrotowa prądnicy, tym 
mzsza musi być wartość jej prądu wzbudzenia. Z rys. 4 
widać, że aby utrzymać stałą wartość napięcia oddawanego 
prze� prą�nicę przy stałej wartości jej prędkości obrotowej, 
nalezy zwiększyć wartość jej prądu magnesującego w miarę 
wzrostu jej obciążenia. Analiza tych wykresów wskazuje 

Rys. 7. Schemat włączenia najprostszego wibracyjnego stabilizatora 
napięcia 

wyraznie, że stabilizacja wartości napięcia oddawanego 
przez prądnicę winna odbywać się przez automatyczną zmia­
nę jej prądu wzbudzenfa. Zależnie od sposobu rozwiązania 
tego zagadnienia rozróżniamy dwa główne rodzaje stabi­
lizatorów napięcia: wibracyjne i zmiennooporowe, z których 
najważniejsze są stabilizatory ze stosem węglowym. 

2.3. S t a b i 1 i z a t o r y w i b r a c y j n e 

Są to najstarsze, dziś już rzadziej w lotnictwie używane, 
aparaty. Stosuje się je dla prądnic o mniejszej mocy, do 
ok. 1500 W. Zasadę pracy takiego stabilizatora przedstawia­
ją rysunki 5, 6, 7 i 8, pokazując jednocześnie różne możli­
wości wykonania. 

u 

o 

Rys. 8. Charakterystyka U = f (t), przy n = const, . I "." const 
prądnicy z wibracyjnym stabilizatorem napięcia 

dla 

Wibracyjna metoda stabilizacji napięcia polega na włą­
czeniu szeregowo z uzwojeniem wzbudzaiącym prądnic_y 
opornika dodatkowego stałego, przy jedno<?z.e�nym zbocz1:n­
kowaniu tego opornika (rys. 5), lub uzwoJerna "':'zbudzaJą­
cego (rys. 6) drgający11; styk:iem. Spro��dza się ona do 
okresowego wywoływania zmian opornosc1 ?bwodu wzbu­
dzenia .prądnicy, a zatem do _wywoływani': okresowyc,�zmian wartości prądu magnesuiącego, prą�rncy. O�o:nosc 

obwodu wzbudzenia może przyjmowac dwie wartosc1 dla 
schematu z rys. 5 - Tm i Tm + Td, zaś dla sche:natu z rysµn­
ku 6 - Tm + Td i oo, co odpowiada osiąganm przez prąd 
magnesujący dwóch krańcowych wartości: dla układu we­
dług rys. 5 - 11111 i 11112 , zaś dla układu według_ rys. 6_ .­
Inn i o. Ze względu na uproszczenie rozumowania pomiJa-
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my wpływ indukcyjności uzwojenia wzbudzenia i oporu 
dodatkowego, gdyż pomimo że są one istotne dla charak­
teru zachodzących zjawisk, nie mają istotnego wpływu na 
wynik rozumowania. 

Schemat włączenia i działania stabilizatora przedstawia 
rys. 7. Odpowiada on schematowi ideowemu z rys. 5. Za­
zadniczym jego elementem jest przekaźnik nadmiarowo­
-napięciowy P, składający się z cewki z rdzeniem żelaznym 
i z kotwicy poruszającej jedną parę styków (lub dwie pary 
połączone równolegle, o ile mają przez nie przepływać pr�­
dy o większym natężeniu). Regulacji przekaźnika dokonuJe 
się za pomocą sprężyny S, i to w ten sposób, że kotwica 
zostaje przyciągnięta z chwila. gdy napięcie na zaciskach

1 
cewki osiągnie wartość Urn + 

2 
LI U (patrz rys. 8), zaś zwol-

1 

niona, gdy spadnie ono do wartości Urn -
2 

L1U (LIU wyno-

si ok. 2 V). z chwilą, gdy przekaźnik zwolni kotwicę, jego 
styki zwierają się. Oporność obwodu magnesuiacego wynosi 
Tm, natężenie prądu magnesującego osiąga większą spośród 
swych wartości granicznych, napięcie prądnicy wzrasta, 

1 

dochodząc do wartości Urn + - .dU. Teraz przekaźnik przy-• 
2 

ciąga kotwice i rozwiera styki. Oporność obwodu wzbudze­
nia wzrasta do wartości Tm + Td, nateżenie orądu magnesu­
jacego spada do wartości mniejszej sp0śród swych wartości 
r:r:rnicznych i napięcie prądnicy spada do wartosci Urn -

1 

--1IU. Teraz przekaźnik zwalnia kotwicę i cykl pracy 
2 

powtarza się. 
Niech okres omawianych drgań wynosi tw (rys. 8). Niech 

czas, w którym napięcie wzrasta wynosi t2 , zaś czas. w któ­
rym napięcie maleje, tp. Czasy te zależą od budowy prze­
kaźnika i prądnicy oraz od prędkości obrotowe.i prądnicv, 
przy czym tw maleje, o ile prędkość obrotowa prądnicy 

t
p rośnie. Jeżeli oznaczymy -rp = - - względny czas malenia 

tw 
tz 

napięcia -r
2 

= - - względny czas wzrastania napięcia, to 
tp 

dla wartości zastępczej oporności obwodu wzbudzenia otrzy­
mamy zależności: 
dla schematu według rys. 5 Tm = + Tdr,, ; dla schematu we­

Tm 
dług rys. 6 --+ TJ; 

'p 
Tak wystabilizowane napięci� nie posiada wartości do­

kładnie stałej; jego wartość waha się w przedziale U 71,±aU, 
gdzie oU jest amplitudą pulsacji napięcia. Wynosi ona oU = 

łiU I 1 

= -
T 

i:z -f-, gdzie f w= - jest częstotliwością drgań styków
w w tw 

stabilizatora, zaś Tw stałą czasu obwodu wzbudzenia. Czę­
stotliwość wibracji styków wynosi we współczesnych sta­
bilizatorach 90 do 140 Hz, co osiąga się między innymi przez 
włączenie szeregowo z uzwojeniem stabilizatora, opornika 
przyśpieszającego. Rys. 9 przedstawia odpowiedni schemat 
połączeń. 

l1t 

Rys. 9. Sche_ma_t stabilizatora napięcia z opornikiem przyspieszają­
cym 1 uzwoien1em wyrównawczym: r 

O 
- opornik przyspieszający, 

2w - uzwojenie wyrównawcze, z r - uzwojenie stabilizatora, s -
sprężyna zwracająca. 

Opornikiem przysI?i:szającym . je�t część opornika dod kowego, a mianowicie Tp. Jezeh styki stabili"zat 
at-

. . . t ł ara są zwarte, to uzwoJenie Zr Jes w ączone na pełne n .. 
prądnicy (pomijamy nie_�ielki spadek napięcia wy!�ęcie 
przepływem prądu stabilizatora przez opór r ). z h

any
rozwarcia styków napięcie, przyłożone do u"zwoJ·e�· 

wiłą

u 

nmax n 
'1.•t!J/�r.'ł/6 

1a Zr, 

R_ys. 10. Krzywa wz_budzenia gen_eratora, współpracującego ze t . 
b11Izatorem z opornikiem przysp1esza3ącym. LI U - nleczułoś· 

s a 
gulacji c re-

zmniejsza _się_ do wa:tości: Ur = _Uor-:--To_(iw+ib); gdzie
U0

r - napięcie na zaciskach prądnicy; iw, tb - prądy we­
d!ug oznac-ze� na r?'�· 9. Szybkie zmalenie napięcia na za­
C1Skach cewki stabilizatora powoduje szybkie zmniejszenie 
�ię stru_mienia. magnet?'czn�go, sz!bkie zwo�nie,nie kotwicy 
i zw�rcie styko�, ;!ZYh zwięk�zeme częst?tll;Vosci wibracji. 
Nalezy zaznaczyc, ze w układzie tym zaleznosć wartości na­
pięcia wystabilizowanego od prędkości obrotowej prądnicy 
w obszarze stabilizacji, nie jest funkcją stałą (rys. 10). Róż'. 
nica wartości napięcia wystabilizowanego przy największej 
i najmniejszej prędkości obrotowej wynosi do 1 V. Róż­
nicę tę zwiemy nieczułością stabilizacji. Dla jej usunięcia 
stosuje się uzwojenie wyrównawcze Zw, B"udowę jednego 
z typów wibracyjnego stabilizatora napięcia przedstawia 
rys. 11. Jego obwód magnetyczny składa się z korpusu 1, 

IS 

Rys. 11. Budowa wibracyjnego stabilizatora napi�cia 

specjalnych rdzeni 2 i 3 oraz kotwicy 6. Rdzeń 2 jest wkrę­
cony w korpus 1 i zabezpieczony nakrętką 5. Rdzeń 3, 
umieszczony wewnątrz rdzenia 2, może poruszać się wzdłuż 
osi wskutek pokręcania pokrętłem 4 wkręta 15. 

Wykonana ze stalowej blachy kotwica 6 jest przymoco­
wana do płaskiej sprężyny 8 za pomocą wkręta 7. Na jego 
główkę nalutowano wolframowy styk 11. Sprężyna 10 służy 
do ograniczenia amplitudy drgań kotwicy oraz dla uzyska­
nia żądanej charakterystyki momentu zwracającego. Nie­
ruchomy styk 9 jest ,umieszczony na wkręcie 12, w kręconym 
we wsporniku 13; ten ostatni jest odizolowany od korpusu]. 
Cewka 14 jest umieszczona na rdzeniu 2. Posiada ona 
3 uzwojenia: napięciowe, kompensacyjne i wyrównawcze.

Regulacja stabilizatora odbywa się poprzez pokręcenie 
pokrętłem 4, co powoduje przesuwanie się rdzenia 3 i zmia· 
nę szczeliny powietrznej pomiędzy rdzeniem i kotwicą. 

Kompensacja wpływu zmian temperatury odbywa się_-n a
dwóch drogach: poprzez specjalny opornik kompcnsacyJnY, 
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włączony w obwód cewki napięciowej stabilizatora (R, na
r,s. 9), pol?rzez b�aszkę 16, wykonaną z materiału O więk­
szym w społc zy�mku rozszerzalności liniowej niż współ­
czynnik m ateriału. korpus 1:1; g_dy tempera tura otoczeniaw-zrośnie, _bl�szka się wydłuza ."".1ęcej niż korpus i powoduje jegO ��g1ę�1e, przez co zmn_1e1sza się naciąg sprężyny 8 
i zmnieJs_zaJą . się a_ mI?erozwo1e , potrzebne do przyciągnię­
cia kotw��y,. 1 n�pię�ie, potrzebne do tego celu pozostaje
�• przybhzemu 01ezm1enne. 
ze względ:1 na osz�zędność �1e1sca, stabilizatory napięcia

umiesz cza się na ogoł we wspolnej obudowie z przekaźni­
kiem nadmiarowym . i przekaźnikiem zwrotnym, stanowią­
cymi ochronę prądmcy przed przeciążeniem i przemagne­
sowaniem. 
Wibracyjne stabilizatory napięcia posiadają szereg wad,

z których najważniejsze są: 
_ mała obciążalność prądowa, o ile ma być zachowana 
lekkość konstrukcji, co nie pozwala na stosowanie ich do 
prądnic o większej mocy; 
_ niepewność działania, wynikająca z istnienia styku drga­
jącego, który jest podatny na uszkodzenia, na przykład skle_ janie się styku: 
_ wytwarzanie za kłóceń radioelektrycznych. 

(kg) 

f-.s,{a ściskaJO,ca stos Wf'}/ 
R • opar slos11 1t�lo1te90 

R 

(Q 
n-1$/f,o--.t1z 

Rys. 12. Charakterystyka statyczna stosu węglowego

Przy toc zonych wad na ogół nie posiadają stabilizatory
zmiennooporowe. 

2.4. S t a b i 1 i z a t o r y z m i e n n o o p o r o w e z e s t o­
sem węg  1 o w y  m 

Stanowią one nowsze, pew01e1sze i wygodniejsze w eks­
ploatacji rozwiązanie konstrukcyjne zagadnienia stabilizacji 
napięcia prądnic lotniczych. Z asadniczym elementem stabi­
lizatora jest stos, złożony z kilkudziesięciu płytek o gru­
bości 0,5 do 0,7 mm, wykonanych z materiału elektrogra­
filowego. W stabilizatorze wykorzystujemy nieliniową za­
leżność oporności ta kiego stosu od wartoś�i siły �ciskają_­
cej płytki w kierunku prostopadłym do �eh P0"'.'71e�zch01. 
Zale ż ność tę przedstawia rys. 12. Jak z mego w1dac, _ st�­
bilizator musi być tak skonstruowany, by wzrost napięcia 
prądnicy powyżej wartości dopuszczalnej po""'.odował ma�e

-: 

nie siły ściskającej stos, co wywoła wzrost Je�o op�rr:osc1 
oraz zmniejszenie prądu wzbudze�ia prą_dn�cy 1 zm01e1sze­
nie wartości oddawanego przez nią nap1ęc1a. 
Budowę jednego z typów reguła tora przedstawio�o n� 

rys. 13. Stos węglowy 1 jest umieszczony w ceram1c�neJ 
lub anodowej rurce 2, ta zaś w użebr?wanym _korpusie 3,

wykonanym ze stopu aluminiowego. Uzebrowa1;11e korpusu 

ma za zadanie polepszyć chłodzenie stosu, w ktorym w cza­
sie pracy wywiązuje się znaczna ilość _ ciepła. Płytka 11

służy do przymocowania rurki w korpusie. Płaszcz magne­
tyczny cewki 5 jest połączony z korpuse� za �o:n�cą 
trzech szpilek 7. Połączenie wykonano w sposob �mozlJwia­
jący wzdłużne przesuwanie się korpusu; zapew01a to_ kom

-: 
pensację zmian długości korpusu wywołanych zmianam�
jego temperatury i zabezpiecza stos ":'ęgl_ow:Y przed szk'4
liwym działaniem sił, wywołanych ZJaw1sk1em rozsz�rza

9�
ności cieplnej. K otwica 6 jest przyciągana do \dzema 

n� 
Przeciwdziała temu sprężyna 16, umocowana �z ?":'n? 

18 kotwicy i opierająca się o niemagnetycz�y p1ersc1en 
l 

. 
Ona też zapewnia niezbędny _wstępny docisk stos� wę� o=
Wego. Na kotwicy znajduje się uchwyt 17 ze stykiem . ę 
glowym O który opiera się jedna strona stosu. D ruga J_e�o
I ' 

1 1r zna1·du1·ący się w gmez-srona opiera się o styk węg owy .,, 
• 1 dzie wkręta regulacyjnego 13. S!yki węglowe są 120 owane

Od korpusu regulatora i od kotwicy. 
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Rys. 13. Budowa stabilizatora napięcia ze stosem węglowym 

Pokrywa 8 stanowi zamknięcie obwodu magnetycznego 
stabilizatora. Rdzeń 9 jest z nią połączony za pomocą gwin­tu. Wkręty 20 służą do zabezpieczenia rdzenia przed obro­tem. 

Cewka 4 posiada trzy uzwojenia: napięciowe, wyrównaw­cze i kompensują•ce wpływ zmian temperatury. Całość jest umieszczona na tekstolitowej podstawie 22, posiadającej amortyzatory, ochraniające aparat przed działaniem drgań i wstrząsów. Na niej znajduje się również regulowany opor­
nik 23, służący do dostrajania stabilizatora w czasie eks­
ploatacji. 

Rysunki 14, 1-5 i 16 przedstawiają kolejno: schemat elek­
tryczny jednego z typów stabilizatorów ze stosem węglo­
wym, schemat blokowy tego stabilizatora oraz uproszczony 

C,., 

l, Ulłil napiecio"'t 
Z, UN fomp t,emp 
l 3 Ul'W Wl/lOłtnOWCl(? 
(mur. Wlbudz.pradu 
.QI opom1J:, obwodu 
fi, komp. temp 
R, apam,k requlocwn1/ 
C kondensator 
G lworn,k pradmcy 

f-f 

Rys. 14. Schemat układu stabilizacji napięcia prądnicy z regula­
torem węglowym 

U1wo1eme 
,-:zbud,en,a 
pradnicy 

Twom1k 
pradmcy 

Xa = U1tf�rtoSC rzec1qw1slll nap1ec1a pro.dniclJ/ 

Xz.::: Un-war/oSt zadana (nap,�,� znamionowe .�tabi/1.:owC!ne) 
1- odchyleml'; y- naslaw,eme; x -tXfpow,eaz 

Rys. 15. Schemat blokowy układu stabilizacji napięcia prądnicy

s 

S-sprężgna zwraca.jo.ca ird-opor
reguloCIJfnq. rerz!a oznaClJ?fi Jaft
I( rlj5 14 n-i,/sa-,,. 

k• tyczny stabiliza-
16 Uproszczony schemat elektryczno- 1nema 

Rys. • 
tora ze stosem węglowym 
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schemat elektryczno-kinematyczny. Omawiany układ sta­
bilizacyjny regulacji automatycznej składa się z trzech za­
sadniczych członów: węglowego regulatora (stabilizatora)
napięcia, nastawnika, którym jest uzwojenie wzbudzenia
prądnicy i przedmiotu regulowanego, którym jest twornik
prądnicy. Ponadto mamy obwód zasadniczego sprężenia
zwrotnego. Wartością zadaną układu jest wartość znamio­
nowanego napięcia, na które jest wyregulowany stabilizator.

Odpowiedzią układu jest rzeczywista wartość napięcia od­
dawanego przez prądnicę; zostaje ona doprowadzona do
cewki napięciowej regulatora. Amperozwoje cewki napię­
ciowej magnesują obwód magnetyczny regulatora i powo-

• dują powstanie siły przyciągającej kotwicę. Siła ta, pro­
porcjonalna do napięcia prądnicy (odpowiedzi układu), zo­
staje_ porównana z siłą naciągu sprężyny_ reprezentującą 
wartość zadaną układu. Wynikiem tego są: od powiednia
zmiana oporności stosu węglowego i impuls prądu wzbu­
dzenia (nastawienie), który poprzez zmianę strumienia ma­
gnetycznego prądnicy zmienia oddawane przez nią napięcie.

Zależności, z jakimi mamy do czynienia w stanie ustalo­
nym układu, można, w przypadku uproszczonego schematu 
z rys. 16, opisać następująco 

Wprowadzamy oznaczenia: 
cp - wartość strumienia magnetycznego jednej pary bie­

gunów prądnicy, 
n - prędkość obrotowa prądnicy,

Im - natężenie prądu magnesującego (wzbudzenia) prąd­
nicy, 

Eo - SEM biegu jałowego prądnicy, 
U - napięcie oddawane przez prądnicę, 

LIU - spadek napięcia wywołany przepływem prądu obcią­
żenia przez uzwojenia prądnicy, 

I - natężenie prądu obciążenia prądnicy, 
Rm - oporność obwodu wzbudzenia prądnicy, 
Tm - oporność uzwojenia wzbudzenia prądnicy, 

Tsw - oporność stosu węglowego, 
F - wy,padkowa siła ściskająca stos węglowy, 

Fs - siła naciągu sprężyny zwracającej, 
Fe - siła elektromagnetyczna, wywołana amperozwojami 

uzwojenia napięciowego prądnicy, 
B - indukcja magnetyczna w szczelinie powietrznej re­

gulatora, 
Imr - natężenie prądu płynącego w uzwojeniu napięcio­

wym regulatora, 
Tmr - oporność uzwojenia napięciowego regulatora, 

Td - oporność regulowanego opornika dodatkowego, 
C1, a1, b1, c, Co, k, Cf1, Cf, az, b2, c; - odpowiednie stałe 
lub współczynniki proporcjonalności, 

W oparciu o powyższe mamy: 
E0 = c, • i/) • n;

a ponieważ, jak wynika z (Lit. 3) mamy: 
P = a1 • arctg b1 • lm ; 

oraz U = Eo - LIU, 
to: U = c ·n· arctg b 1 • lm - c0 • I 

u 

Im = - a ponieważ Rm = r111 + rsw 
Rm' 

u 

to: Im =---­
rm +sw 

1 
rsw = kF (patrz rys. 12)

F = Fs - Fe ; 

. [l] 

[2] 

[3] 

Fe = Cft • B2; lecz według (Lit. 3) mamy B = a2 • arctg b 2 • Imr; 
u 

oraz: Imr = 
+ 

; z czego wynika: 
rmr rd 

Fe= Cf1 • 0 22 • arctg2 • b2 ---- =Cf • arctgz c; •. U;
rmr +rd 

skąd: F = Fs - cr • arctg2 c; · U; [4] 

_Zależności [l], [2], [ 3], [4] pozwalają nam na prześledze­me pracy układu. 
J�ż�li wzrośnie prędkość obrotowa silnika napędowego tozgo me ze wzorem [l] wzrośnie SEM biegu jałowego prąd-

� 

n_icy i wzrośnie również :V'�rtość oddawanego napi . 
nie ze wzorem [ 4] zmnteJszy się wartość siły 

�c_ia. Zgod· 
stos_ węglowy i wzrośnie jego oporność (wzór [3

��iskaJącej 

duje to zmalenie prądu wzbudzającego prądnicę [2
] �Powa­

lenie wartości napięcia oddawanego [1]. Po Upływ· 
1 zma­

ga czasu, określonego stałymi czasu elementówie Pbewne­
ustali się nowy stan równowagi, przy czym oporn 

?. Wodu, 
węglowego przyjmie taką wartość. aby napięcie 0

�s� stosu
przez prądnicę posiadało wartość równą warto'ci 

aw ane
Analogicznie, jeżeli silnik napędowy zmniejszy �

w 
�adanei. 

kość obroto""'.ą,_ zm_aleje n_apię_cie oddawane przez
°
l\Pręd­

cę [l], wzrosnie siła doc1Ska1ąca stos węglowy w
p ą�ni­. , • 

l • t · • , zrosn1e Jego opornosc, zma eJe na ęzeme prądu wzbudzenia 
nicy, zmaleje wartość oddawanego przez nią napięc · 

P:ąd­
chwili ustali się nowy stan równowagi. 

ia 1 po 

Jeże[ll
il wzro

1
ś1:ie obc1

t
·ą��nie

dd
prądnicy, to zgodnie ze wzo.

rem zma eJe war osc o awanego przez nią nap· . 
Sp�woduje to wz�o�t siły ściskaj�ce,1 stos węglowy [4), ��:­
leme �ego opo_rnosc1: wzrost natęzei:11� prądu magnesujące • 
prądmcę [2] 1 [3] 1 wzrost wartoscr napiecia odda,"an 

go 
d • [1 J p • . ' ego p:zez prą . mcę . o pewnyl'l;. czasie ustali się nowy stan

rownowag1 , przy czym o pornosc stosu węglowego przyjm• 
taką wartość, by wartość napięcia oddawanego była rów�

e 

wartości zada:1ej: Analogicz:1ie, jeżeli obciążenie prądnic;
zmaleJe. ustal! się nowa, __ większa wartość o porności stosu
węglowego tak, by wartosc oddawanego napięcia była rów. 
na wartości zadanej. 

Zjawiska posiadają omówiony wyżej przebieg pod warun­
kiem, że układ jest stabilny, to znaczy, że wytrącony z jed. 
nego stanu równowagi przyjmuje nowy stan równowagi 
odpowiadający nowym warunkom zewnętrznym (obciąże'. 
nie, prędkość obrotowa). Analiza matematyczna stanów nie­
ustalonych układu przekracza ramy niniejszego opracowa­
nia. Zainteresowany Czytelnik znajdzie ją w literaturze 
[Lit. 2]. Należy wszakże zaznaczyć, że nie wszystkie u�lady 
stabilizacyjne z regulatorami węglowymi mogą obyć się bez 
dodatkowych urządzeń, tak zwanych korektorów, popra­
wiających ich stabilność dynamiczną. Jako korektory są 
używane oporniki stabilizujące lub transformatory stabili­
zujące. Ich zadaniem jest wytworzenie sygnałów, tłumią­
cych drgania układu. Odpowiednie schematy przedstawio­
no na rys. 17 i 18. Układy stabilizacyjne z regulatorami wę-

u 

Rys. 17. Schemat włączenia regulatora węglowego z opornikierr 
stabilizacyjnym: r< 1 - opornik stabilizacyjny 

u 

fm 

Rys. 18. Schemat włączenia węglowego regulatora napięcia z trans­

formatorem stabilizacyjnym 

gl�wymi pozwalają utrzymać napięcie prądnicy w pt�e:
dziale, na przykład od 26 do 29,5 V przy zmianach prędko�ci
ob�otowej silnika napędowego, wynoszących do 2200/o JeJ 
naJ niższej wartości, zmianach na tężenia prądu obciążenia 
od O do wartości znamionowej i zmianach temperatury oto· 
czenia od -60 do +50 °c. 
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l. stabilizacja , arto-ci n3:pięcia i częstotliwości przetwornic
prądu stałego na prąd zmienny o podwyższonej częstotliwości

3.1 Po t r z e b a s t a b i l i z a c j i  p a r a m e t r ó w

Warun_k! pracy. pr:zetwor:nic . lotr:iiczych charakteryzują się 
zmien nos,c,ią n�pi�cia �asi�anta � zmiennością obciążenia. 
zmien n osc_ r_iap1ę_cia z�s1l_an1a wy1'.1ka z ograniczonej dokład­
ności stabihzacJ1 _naJ?1<;c1a prą:In1cy za�ilającej sieć pokła­
dową oraz _ ze zn:11emaJąc:rc� się spadkow napięcia w sieci
ookładoweJ, co Jes_t _wy_mk1_em zmieniającego się w szero·­
kich gram_cach obc_1ą�ema s1ec1. Zmienność obciążenia prze­
twornicy Je�t ,wynikiem charakteru pracy zasilanych przez
aią o dbiormkow. T_ak na przykład przetwornica zasilająca
radiostacJę, w czasie gdy pracuJe nadajnik, jest obciążona
prakty�znie \\' 10�0/o, podcz�s gdy pracuje sam odbiornik
zaledwie, _w ok. 30 "·. Te zmienne warunki pracy powodują
zmjennosc parametrow przetwornic. 

n 

M= 'f(Jp·) o 

Rys. 19. Charak erystyka obrotów szeregowo-bocznikowego silnika 
prądu stałego: n = f(/\1). gclzie:11 ,, (Inr> przy u�const, 1 111 =const, 
10, jest prądem obciążenia prąclnicy. nr1pędzanej przez silnik
Rys. 20. Charakterystyk ., n = f (U). przy M =,,(Inr)= const, 

R,11 const 

Na ogół, przetwornice lotnicze są przetwornicami dwuma­
;zynowymi (pomimo zmontowania w jednym korpusie). 
Składają się z silnika szeregowo-bocznikowego prądu sta­
łego, napędzającego prądnicę synchroniczną. Rozważmy nie­
które charakterystyki pracy tych maszyn. 
Rysunki 19 i 20 przedstawiają charakter'ystyki obrotów 

silnika szeregowo-bocznikowego prądu stałego. Wskazują 
one, iż prędkość obrotowa silnika maleje w przypadku 
wzrostu stałego obciążenia napędzanej przezeń prądni­
cy oraz rośnie w miarę wzrostu napięcia przyłożone­
go do jego zacisków. Ponieważ częstotliwość napięcia 
prądnicy jest wpro t proporcjonalna do prędkości obro­
lowej i:nika napędowego, zmienia się ona analogicznie, 
w zależności od napięcia zasilania i obciążenia. Napięcie 
oddawane przez prądnicę jest wprost proporcjonalne do 
częstotliwości, więc jej zmiany powodują zmiany ;1apię�ia 
prądnicy. Jednocześnie, jak wynika z rys. 21, przy r_ne _ z�1e­
niającej się prędkości obrotowej prądn_icy, je.) n_ap1ęc1e _Jest
mocn o zależne od jej obciążenia. PowyzeJ omo�10na �mien: 
ność napięcia i częstotliwości przetwornicy me _moze _byc 
lolerowana z punktu widzenia zasilanych przez mą odb10r­
ników, dochodzi bowiem w niektórych przypadkach ?O �O:
a naw et 503'0 napięcia znamionowego i 200/o częstot�1:"'osc�
mamionowej. Zachodzi więc oczywista potrzeba s�ab1lrzacJ1
omówionych parametrów. 

3.2. Z a s a d y s t a b i 1 i z o w a n i a 

Weźmy pod uwagę zależności: 

p a r a m e t r ó w  

dla częstotliwości napięcia prądnicy: 
p·n 

f=-

60 
.. [5] 

dla wartości SEM wzniecanej w uzwojeniu twornika prąd­
nicy: E

0 
= 4.44 • f • z2 ' </.> • 10-� [V] · • • · · • · · • [6]

oraz rys. 22 i 23, 
gdzie p - liczba par biegunów prą�nic�; . , . 

n _ prędkość obrotowa prądmcy 1 Jednoczesme sil-
nika napędowego; . . 

22 - liczba zwojów uzw0Jen1a twornika prądnicy
(1 fazy); d · biegunów 

rJJ - strumień magnetyczny je neJ pary 
prądnicy, 

_Z powyżs_zego wynika, że stabilizacja częstotliwości prąd­n_1c)'. Jest rownoznaczna ze stabilizacją prędkości obrotowejsilm�a napędowego. Możemy to osiągnąć poprzez oddziały­wame na prąd wzbudzenia silnika, jak to wynika z rys. 23.

Rys. 2 1. Charakterystyka ze­
wnętrzna maszyny synchronicz­
nej U = f (I), przy 1111 = const , 

n = const , cos 9. = const 

u 

o ]zn ]zw J 
Tt· 15/60-fl.21 

Stabilizacja napięcia oddawanego może odbywać się po­
przez oddziaływanie na jego częstotliwość [6] 1ub strumień 
magnetyczny prądnicy. czyli na jej prąd magnesujący 
(rys. 22). Wyżej omówionej stabilizacji możemy dokonać po_ 
przez układy. stabilizujące z regulatorami węglowymi lub 
z regulatorami transduktorowymi. Omówimy typowe układy 
obu rodzajów. 

3.3. St a b i l i z a c j·a n a p i ę c i a  p r z e t w o r n i c y  z a  
p o m o c ą  u k ł a d u z r e g u l a t o r e m  w ę g l o w y m  

Schemat ideowy układu jest przedstawiony na rys. 24, 
a schemat blokowy na rys. 25. Budowa i działanie samego 
regulatora węglowego sa zasadniczo identyczne z opisanym 

Jm n 

n. 

Jm 

o o 

Rys. 22. Charakterystyka regulacji maszyny synchronicznej 1111 � 
= f(I), przy U = const, n = const, cos 'P = const = 0,8 

Rys. 23. Charakterystyka n = f ([111 ) dla silnika prądu stałego 
o wzbudzeniu szeregowo-bocznJkowym, przy U = const, M = const, 
n

0 
= prędkość obrotowa odpowiadająca samemu wzbudzeniu sze-

Rys. 

regowemu 

u, 

Vt 

v----�---+-------,-----

/J ri•1� '60·Rtl, 

24. Schemat układu stabilizacyJnego nap1ę1cia przetwornicy
z regulato.rem węglowym 

Schemat blokowy układu �tabilizacyjnego automatycznej
r.egulacji napięcia przetwornicy 
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w P. 2.4. stabilizatorem napięcia prądnicy. Zajmiemy się

więc tylko opisaniem układu. . .. 
Rozważany układ stabilizacyjny automatyczne) regula

1
cJi 

składa się z trzech zasadniczych członów: regulator� węg r
wego, nastawnika, którym jest uzw?jenie _wzbudzen!a prą -
nicy i przedmiotu regulowanego, ktorym Jest twormk

ł 
prąd-

. Mamy dwa sprzężenia zwrotne: podstawowe, ączące mcy. • • ·ęciowym reguła-wyjście przetwornicy z uzwoJemem nap1 . . 
tora i pomocnicze, łączące uzwojenie wzbudzen_ia prą?n:cy
z regulatorem poprzez transformator (przekładmk napięc:0-
wy) stabilizujący układ. Wytwarza on sygnały propor�J<?­
nal�e do prędkości zmian natężenia prądu , � . obwo zie
wzbudzenia prądnicy, jest więc korektorem r?z_mczkow_ym. 
Ponadto na schemacie blokowym pokaza_no mie�sc� wn�ka­
nia zakłóceń do układu i źródła zakłócen. Są 1:im1: zmi�n­
ność napięcia zasilania uzwojenia wzbudzema �rąd�icy •
zmienność prędkości obrotowej silnika napędowep? i zmien­
ność obciążenia na wyjściu prądni_cy._ Wartos_c1ą zadai;�
układu jest znamionowa wartosc napięcia prą�mc�, na kto . 
rą wyregulowano regulator węglowy. Odpowiedzią układu 
jest rzeczywista wartość napięcia oddawaneg? J?rzez_ prąd­
nicę; zostaje ona doprowadzona do cewki napięc10:":eJ regu­
latora i powoduje powstanie w 1:im . amperozwoJow mag­
nesujących, które z kolei wy:,vołuJą . siłę elektrof!lagnetycz­
ną, przyciągającą kotwicę. Siła . ta Jes� prop_orcJonalna ?o 
napięcia prądnicy (odpowiedzi) 1 _ zostaJe P�r:ownana z siłą 
sprężyny zwracającej, repr�zentuJącą wa_rtosc �adaną u�ła= 
du. Uzyskujemy jako wymk owego por:o�nama odpow1ed 
nią zmianę oporności stosu węglo"'."ego i �ml?u�s prądu m�-:­
gnesującego prądnicę (nastawieme) zmieniaJący wartosc 
wyjściowego napięcia układu. 

Zjawiska, jakie wys!ępuj� w stani� ustalonym układu, 
możemy opisać zależnosciami, opartymi o uproszczony sche­
mat z rys. 24. 

Wprowadzamy oznaczenia poza omówionymi w p. 2.4. 
i 3.2. . . kl d· U1 -wartość napięcia prądu stałego zas1laJą�ego u '.'1. , 
Ttrz - oporność uzwojenia wtórnego przekładmka stabilizu-

jącego; . 
U

P 
- wartość napięcia wyprostowanego (W obwodzie sprzę-

żenia zwr.); 
Cm , a 3 , b 3 , a 4, b 4, Cfp, Cp - odpowiednie stałe lub wspólcz. 

proporcj. 
Mamy więc: 

(71 

oraz podane poprzednio: 
Eo = 4,44 f Z2 ifJ 10�8 [V]. [6] 

p·n 
i f = --

60 [5] 

; e na podstawie [Lit. 3] mamy: cp = CT3 arctg b3 Im ; więc 

Eo = Cp n arctg b3 Im [8] 

zaś napięcie wyjściowe pod obciążeniem będzie: 

U= Eo - !::, U= Cp n arctg bł Im = Co I [9] 

prąd magnesujący prądnicy możemy obliczyć według wzo­
ru [2], zaś oporność stosu węglowego według wzoru [3]. 
' Analogicznie do wy-wodów w p. 2.4. otrzymamy dla siły 
wypadkowej, działającej na stos węglowy, wyrażenie: 

F = Fs - Cfp arctg2 c; U [10] 

przy czym dla prądu magnesującego regulatora jest ważne 
następujące wyrażenie 

Imr 
= 

rmr + rtrz 
(11] 

zaś: Up
= Cn U. 

Przytoczone zależności pozwalają nam na prześledzenie 
pracy układu w sposób jakościowy, w przypadku zaistnie­
nia zakłóceń zewnętrznych. Jeżeli zmaleje obciążenie ukła·­du, wzrośnie prądkość. obrotowa silnika napędowego i wzro_ 

śnie częstotliwość f napięcia prądnicy. Zaznaczy si" t d t t,. • • u �en en cja do wzros u war osc1 napięcia , co spowoduje 
prądu magnesującego _reg�latora Imr, wzrost siły elek�rost
gnetycznej Fe, zmalenie _s1�y wypadkowej F, ściskając:J°�a­
węglowy, wzrost opornosci stosu węglowego i zrnalen· 

os
du wzbudzE;nia prądni�?'- Us�a�a się nowy. stan ró��!:ą�
układu, taki, by wartosc stabilizowana napięcia u pozo t f stałą (w granicach dokładności stabilizacji). 8 a a 

Jeżeli wzrośnie obciążenie układu, zmaleje prędkość o b  towa silnika napędowego i zmaleje częstotliwość nap· r� 
· z · t d • d 1 • ięcia prądnicy. aznaczy s�ę en enc�a o zma ema wartości na. piecia U, co po�od1;1Je: zmalenie prądu magnesującego re­gulatora, zmaleme siły Fe, wzrost wypadkowej siły F zrn _ lenie oporności stosu :Węglowego i w_zrost prądu wzbudz!. nia prądnicy. Ustala s1e nowy stan rownowagi układu tak'aby wartość napięcia U pozostała stałą. ' 1 

Jeżeli przy stał)'.m obciąż�?iu zmaleje 1;a�ięcie U 1 , zasila­jące układ, zmaleJe prędkosc obrotowa silnika napędoweoo a tym samym zmaleje częstotliwość napięcia prądnicy. P'a: 
nadto zmaleje wartość prądu magnesującego prądnicy. Za­
znaczy się 1:endencja do zmalenia wartości napięcia u co wywoła: zmalenie prądu magnesującego regulator 1111,, z�a­
lenie siły Fe, wzrost siły wypadkowej F, zmalenie oporności 
stosu węglowego, wzrost_ prądu . magnesującego prądnicy. 
Ustali się nowy stan . rown0\:7ag1 układ�, odpowiadający, 
podobnie jak poprz.ednio stałe1. w granicach dokładności 
stabilizacji, wartości napięcia U. 

Jeżeli przy stałym obciążeniu wzrośnie napięcie U1, wzr1r 
śnie prędkość obrotowa silnika napedowego, a zatem i czę­
stotliwość napięcia prądnicy. Ponadto wzrośnie prąd mag­
nesujący prądnicy. Zaznaczy się wiec tendencja do wzrostu 
napięcia U, co wywoła: wzrost prądu magnesującego regu­
latora Imr, wzrost siły Fe, zmalenie wypadkowej siły F, 
wzrost oporności stosu węglowego _ zmalenie prądu wzbu­
dzenia prądnicy. Ustali się nowy stan równowagi, taki, aby 
naoięcie U zachowało swoją stałą wartość. 

Opisane zjawiska ulegają pewnemu zniekształceniu wsku. 
tek istnienia histerezy stosu węglowego, to znaczy - wsku­
tek tego, że zależność rsw = f (F) nie jest funkcją jedno ­
znaczną. Zależnie od tego, czy Imr rośnie. czy też maleje, 
otrzymujemy przy tych samych wartościach Imr , a więc 
przy tych samych wartościach siły F, różne wartości opor­
ności stosu węglowego (histereza magnetyczna obwodu ma­
gnetycznego regulatora nie ma większego wpływu, została 
więc pominięta). Tym samym, w identycznych warunkach 
zasilania i obciążenia. ustalają się różne wartości napięcia 
wyjściowego U. Stanowi to zasadniczą wadę o mawianego 
układu. Dla zmniejszenia histerezy stosu węglowego stosu­
je się tak zwaną stabilizację cieplną, polegającą na wstęp­
nym obciążeniu regulatora i nagrz,ewaniu stosu węglowego. 
W przypadku stosów węglowych niezbyt dobrej jakości, sta­
bilizacja cieplna musi trwać długo (kilkanaście, a nawet 
kilkadziesiąt godzin). 

Dostrajanie układu odbywa się za pomocą oporników R1 
i R2 , uwidocznionych na rys. 24. Omówiony układ, jak rów­
nież "inne podobne pozwalają na stabilizację wartości na­
pięcia wyjściowego z dokładnością do ± 30/o, przy zmienno­
ści napięcia zasilania w przedziale ± 100/o i zmienności 
obciążenia w przedziale (300/o, 1000/o). Układ nie zapewnia 
stabilizacji częstotliwości napięcia wyjściowego. 

3.4. S t a  b i 1 i z a c j a n a p  i ę c i a p r z e t w o r nic Y z a 
p o m o c ą u k ł a d u z r e g u l a t o r e m t r a n s d u k t o­
r o w y m  

Schemat elektryczny układu jest przedstawiony na rys. 2�, 
zaś schemat blokowy na rys. 27. Układ składa się z ezie· 

�--------�-------------

1st 

LJ -.-,d'fl·""' 

Rys. 26. Schemat ideowy układu stabilizacyjnego napi�cia prze• 
twornicy z regulatorem transduktorowym (R) 
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rech zasadniczych członów: regulatora (dławi·k ·1 "k t • a nasycane-go), s1_ m a prze wori:-1cy o wzbudzeniu szeregowym i obc m prądnicy przetwornicy - synchroniczne· · d f Y ? 
i zmiennego obciążenia. Układ posiada 

J
dw 

Je no az_ow�J 

zwrotne: zasadnicze i pomocnicze Do układ � t
pr

;
ęzema 

kłócenia ,v;' trz�cł: pun�
l
tac?: do

. 
regulatora 

u 
i 

o
�o 

o 
:iin�:� 

(zmiennosc nap1ęc1a zas1 ania) oraz do prądnicy (z · , , obciążenia). 
m1ennosc 

Wartością zadaną układu jest napięcie stabilizowane105 V prądu st_ałego, 0\rzymywane ze stabilizatora jarzenio­
wego. !ar1;mkiem_ kome

f
znym dla zadziałania stabilizatora

jest po �me na Jeg? e ektrody napięcia przekraczającego
1!5 y, ktore otrzymuJemy z prądnicy poprzez podwajacz na_pięcia P,. 

Przed?1iotem re�ul?wanym_ jest przetwornica, której sil­
nik posiada UZ:"'70Jenie steruJące, zasilane z regulatora po­
przez prostownik P1. 

Regulatorem (su�'.'1-torem i wzmacniaczem odchylenia) jest
transduktor o szescm uzwojeniach. 

Zasad_nicze sprzężenie zw�ot�e uzyskujemy przez dopro­
wadzeme do �egu�atora nap1ęc1a wyjściowego prądnicy, bę­
dącego _ odpow1edz1ą układu. Pomocnicze sprzężenie zwrotne
uzyskuJemy przez doprowadzenie do regulatora- impulsupropor�J�nalnego ?O prądu płynącego w uzwojeniu sterują­
�ym s1lmk,�, czyli do n':1-st�wienia układu. Impulsem tymiest wartosc spadku napięcia na oporniku R2• 

r 

ZakTdcenie II. 
zr,11enne nap. 

zasi/an,a 

S,!n,k ,----l P,·adn,ca 
przefworn. przetwornicy 

X•I .... _________ < Prostownik.
rt·t5/60·RZJ 

Rys. 27. Schemat _ blokowy układu stabilizacyjnego napięcia prze­twornicy z regulatorem transduktorowym 

Stabilizację napięcia wyj"ściowego przetwornicy uzyskuje_ 
my przez oddziaływanie na wzbudzenie silnika napędowego, 
a więc na jego prędkość obrotową. 

Omówimy pokrótce zasadę pracy układu. 
Wartość napięcia wyprostowanego, stanowiącego nastawie­

nie układu y, a zasilającego uzwojenia sterujące silnika, 
jest funkcją dwóch wielkości: wartości napięcia zmiennego, 
będącego napięciem wyjściowym prądnicy i parametrów 
punktu pracy dławika, określonych wielkością przepływu 
nasycającego. Ten ostatni określa zaś suma algebraiczna 
amperozwojów czterech uzwojeń nasycających. działających 
jak następuje: 

Uzwojenie 6 jest zasilane z jarzeniowego stabilizatora na­
pięcia napięciem o wartości 105 V, stanowiącym wartość 
zadaną układu. Uzwojenie to służy więc do wprowadzenia 
wartości x, do sumatora. 

Uzwojenie 5 jest zasilane z prostownika P2, włączonego 
na napięcie wyjściowe prądnicy, będące odpowiedzią ukła­
du, Uzwojenie to ma za zadanie wprowadzenie odpowiedzi 
x, do sumatora, jest więc częścią obwodu zasadniczego 
sprzężenia zwrotnego układu. 
Uzwojenie 1 jest zasilane napięciem sieci prądu stałego, 

zasilającej cały układ. Zmienność tego napięcia stanowi za­
kłócenie zewnętrzne 21. Omawiane uzwojenie służy więc do
wprowadzenia wartości zakłócenia Z1 do sumatora, celem 
zrównoważenia jego wpływu. 
Uzwojenie 2 jest zasilane napięciem proporcjonalnym do

wartości prądu płynącego przez uzwo_jenie sterujące silni�a,
1est więc zasilane napięciem proporcJonalnym do nastawie­
nia y. Stanowi ono element obwodu pomocniczego sprzęże­
nia zwrotnego. 

Wartość wyjściowego napięcia prądnicy zostaje ponadto
�rowadzona do regulatora za pośrednictwE;m prostowni­
Ka P1 i uzwojeń 3 i 4. W obwodzi� _tym �?s_taJe wytworzone
nastawienie układu czyli wartosc wyJsc10wa regulatora.
Jest ono zależne od' wartości wyjściowego napięcia prądni­
cy, iak również od parametrów określających nasycenie
rdzenia dławika.

Omó:-vimy _ zasadę p owstawania nastawienia w naszymu
f

ła?zie. NaJprostszy schemat nasycanego dławika przed­
�9 

a:-via rys
_. 

�8, zaś wy_krE:SY j.ego pracy są podane na rys.1 30. Jez,eh do uzwoJenia Z2, poprzez opór obciążający Zn 

Rys. 28. Zasada pracy dławika nasycanego mentu transduktorów 
podstawowego ele-

przyłączymy _napięcie U~, to w obwodzie tym popłynieprąd I~, ktorego natężenie będzie miało wartość:
U~ U~ I = --=--------

z R� + ( wL + xnV

gdzie: Ro - jest sumą wartości oporności czynnych uzwo­
jenia Z2 i obciążenia, 

cu - jest pulsacją napięcia U~,
Xn -· jest opornością bi-erną obciążenia, 

L - Jest indukcyjnością własną uzwojenia Z2 , za­
leżną. od ·przenikalności magnetycznej rdzenia 
żelaznego dławika. 

Mamy: 

0,4n·z� • 10-8 

L=------

R
ff' 

0,4n·2� • 10-8 
_ 0,4 •n• �S

fł, • 10-B

� - �
=ff,~; 

.ii~ sf'. 

gdzie: 22 - jest ilością zwojów uzwojenia Z2 ; 

S - jest pol,em przekroju poprzecznego rdzenia; 
• 11,, - jest średnią długością drogi strumienia mag­

netycznego w rdzeniu. 
Z rysunków 29 i 30 .widać, że jeżeli natężenie prądu na­

sycającego jest równe zeru, a do uzwojenia 22 przyłożymy 
napięcie zmienne sinusoidalnie o wartości U~, to z dużą 
dokładnością możemy przyjąć (pomijając straty), że stru­
mień magnetyczny i indukcja magnetyczna też zmieniają 
się sinusoidalnie. Natężenie pola magnetycznego H ~ jest 
proporcjonalne do indukcji B ~, zaś przenikalność mc1gne-

B � 
tyczna rdzenia osiąga pewną wartość ,u ~, 

8-- 8 

2 --'\ -

___ J_ 

n•tS/t;O·ll.1tł 

Rys. 29. Wykres wyjaśniający pracę dławika nasycanego 
Rys. 30. Wykresy ." ~ = f (I=); L

2 = f U=) dla dławika nasycanego

Jeżeli za pomocą uzwojenia nasycającego Z1 wytworzy­
my w rdzeniu pole magnetyczne o natężeniu H= i jed­
nocześnie przyłożymy do uzwojenia Z2, to samo co po­
przednio napięcie U ~, to średni punkt pracy przesunie się
z O do N, to  jest o odcinek H= od osi rzędnych i znajdzie
się na nieliniowej części charakterystyki magnesowania
rdzenia. Identycznym co poprzednio amplitudom B ~ będą
odpowiadać znacznie większe amplitudy natężenia pola
H ~2, wskutek czego przenikalność magnetyczna ,u ~2, obli-

B~ 

czona z zależności: /ł~z = -- będzie mniejsza niż po­
H ~2 

przednio. Analogicznie zmaleje indukcyjność własna L 
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obwodu uzwojenia Z2 wzrośnie natężenie prądu płynące­
go w tym obwodzi,e. 

W rozpatrywanym przez nas układzie stabilizacyjnym 
automatycznej regulacji napięcia przetwornicy natężenie 
pola nasycającego H= jest, jak to już zaznaczono, sumą 
algebraiczną na tężeń pól magnetycznych, wytwarzanych 
przez poszczególne uzwojenia nasycające. Mamy więc: 

Zależności pomiędzy interesującymi nas wielkościami mo­
żemy przedstawić symbolicznie w następujący sposób: 

nastawienie: y = f (H=, U) = F (U 1, Xz, U); 
prędkość obrotowa silnika: n = cp (y, U1); 
napięcie wyjściowe: U = 'tj.i (n, Is); 
prąd silnika: Is

= cp (V 1 , I). 
Rozpatrzmy wpływ poszczególnych zakłóceń na pracę 

układu. Z uwagi na to, że podanie dokładnej anali_zy m�­
tematycznej przekracza ramy niniejszego opracowania, omo­
wimy w sposób przybliżony jakościową stron� zja�isJ:c .. Jeżeli wzrośnie napięcie zasilające U 1 przy me zm1emaJ_ą-: 
cym się obciążeniu (I= const.), nastąpi wzrost _P:ędko:c1 
obrotowej silnika napędowego, wzrost częstotliwosc1 napię­
cia prądnicy, wzrost jej prądu wzbudzenia i pomimo zma­
lenia wartości prądu pobieranego przez silnik, to jest pły­
nącego przez drugie uzwojenie magnesujące prądnicy, na­
pięcie wyjściowe ma tendencję do zwiększenia swej war­
tości. Powoduje to wzrost H1 i H;, więc wzrost H=, I~, 
I,1, a dalej wzrost H2 i dalsze zwiększanie się H=, I~, 
Ist• Następuje malenie prędkości obrotowej silnika i male­
nie napięcia oddawanego. Ustala się nowy stan równowagi, 
taki, aby napięcie wyjściowe prądnicy zachowało stałą war­
tość. 

Jeżeli przy nie zmienionej wartości napięcia zasilania 
wzrośnie obciążenie prądnicy, nastąpi zmniejszenie prędko­
ści obrotowej silnika napędowego, zmniejszenie częstotliwo­
ści napięcia prądnicy i - pomimo wzrostu prądu silni­
ka - napięcie wyjściowe prądnicy ma tendencję do zmniej­
szenia swej wartości. Powoduje to zmniejszenie wartości 
Hs, H=, I~, Ist i H2, a zatem dalsze zmniejszenie wartości 
H=, I~, 1s t, Następuje wzrost prędkości obrotowej silnika 
napędowego i wzrost wartości napięcia wyjściowego. Usta­
la się nowy stan równowagi, zapewniający stałość wartości 
napięcia U. 

Układy z regulatorami transduktorowymi zapewniają sta­
bilizację wartości napięcia wyjściowego z dokładnością 
± 30/u, przy zmienności napięcia zasilania ± 10�/11 i obciąże­
nia od O do 110°/o, przewyższają więc wyraźnie stabilizatory 
z regulatorami węglowymi. 

3.5. S t a b  i 1 i z a c j a c z ę  s t o  t 1 i w o ś c i  n a p  i ę c i  a 
w y j ś c i o w e g o  p r z e t w o r n i c y  z a p o m o c ą  u k ł a­
d u z r e g u l a t o r e m t r a n s d u k t o r o w y m  

S chemat elektryczny układu jest przedstawiony na ry­
sunku 31, zaś schemat blokowy na rys. 32. Układ składa 
się z czterech zasadniczych elementów: regulatora, którym 
jest pięciouzwojeniowy transduktor, silnika napędowego 
o wzbudzeniu szeregowym i obcym, prądnicy synchronicz­
nej trójfazowej, wzbudzanej magnesem trwałym i zmien­
nego obciążenia. Posiada on trzy obwody sprzężenia zwrot­
nego: dwa równoległe obwody zasadniczego sprzężenia
zwrotnego i jeden obwód sprzężenia pomocniczego. Obwody
zasadniczego sprzężenia zwrotnego służą do doprowadzenia
do regulatora sygnału proporcjonalnego do wartości skoja­
rzonych wyjściowych napięć prądnicy. Każdy z nich za­
wiera dławik o regulowanej indukcyjności i prostownik.
Obwód pomocniczego sprzężenia zwrotnego służy do dopro­
wadzenia do regulatora sygnału p·roporcjonalnego do pręd­
kości zmian natężenia prądu pobieranego przez silnik na­
pędowy, jest więc obwodem stabilizującym układ. Zawiera 
on przekładnik prądowy. Każdy z obwodów sprzężenia 
zwrotnego zawiera jedno z uzwojeń regulatora; obwody 
sprzężeń podstawowych zawierają uzwojenia 1 i 5, zaś 
obwód sprzężenia pomocniczego - uzwojenie 2. Uzwojenie 
3 i 4 stanowią wyjście regulatora i są połączone z przed­
miotem regulowanym, to jest silnikiem przetwornicy, a mia­
nowicie z jego uzwojeniem wzbudzenia obcego (uzwojeniem 
sterującym). 

Wartość zadana układu (częstotliwość znamionowa) i jego 
odpowiedź (częstotliwość rzeczywista) są wprowadzone do 

układu w ten sposób,. że napięcie wyJsc1owe prąd . .
ściśle do nich proporcJonalne, co wynika ze wzoru 

n
[�j Jest

założeniu ć_P = const. Założenie to jest spełnione /rzy
wzbudzenia prądnicy za pomocą magnesu trwałeg:'s Ulek

Wartość natężenia prądu w obwodzie uzwojenia cego silnika zależy, jak to już było omówione w 
s;eruią­

wartości na tężenia pola magnetycznego, nasycają c�· •4•. 0� 
regulatora. To natężenie H= jest sumą algebraiczną

go �dze�
pól wytworzonych przez uzwojenie 1, 2 i 3 : H= == H 1 izen
±H2; przy czym mamy H1 = F(Uuv)=F1 (f); H;== 

1
(U i! 

dl 

) 
rp uw)-

= cpi (f); H2 = 1p ( d: ;

Rys. 

+-----r----------------

.5 
=-

�==========::===+==j:t===+=====�====±===�=u-------......._ ____ .._-,-_._ __ L.. __ 
rt•rM,o·PJJ 31. Schemat układu stabilizacyjnego częstotliwości z regula­torem transduktorowym 

w, �en sposób H� j�st funk�ją częs�otliwości napięcia 
wyJsc10wego prądnicy 1 w czasie trwama stanów nieusta­
lonych - pochodnej wartości natężenia prądu silnika wzglę­
dem czasu. 

Rozpatrzmy w sposób przybliżony, jakościowy, prac ę 
układu w przypadku powstania zakłóceń. 

Jeżeli przy nie zmieniającym się obciążeniu wzrośnie na­
pięcie zasilania, to wzrośnie prędkość obrotowa silnika na­
pędowego, wzrośnie częstotliwość napięcia wyjściowego oraz 
wzrosną H1, H;, H=, co spowoduje wzrost n atężenia prądu 
w uzwojeniu sterującym silnika i spadek jego prędkości 
obrotowej. Ustali się nowy stan równowagi, taki, by często­
tliwość napięcia wyjściowego zachowała stałą wartość. Je­
żeli przy nie zmieniającym się napięciu zasilania wzrośnie 
obciążenie prądnicy, to nastąpi zmniejszenie się prędkości 
obrotowej silnika napędowego, zmniejszenie częstotliwości 
napięcia wyjściowego oraz zmniejszenie się wartości Hi, 

Rys. 32. Schemat blokowy układu stabilizacyjnego częstotliwości 

H "' H=, co spowoduje zmniejszenie się wartości, ?atęże��:
prądu sterującego silnika i wzrost jego prędkoSCJ obro . 
wej. Ustali się stan równowagi, zapewniający zachowanie
stałej częstotliwości napięcia wyjściowego. , . • . • t lei· wartosc1 Omow10ny układ pozwala na utrzymanie s a 
częstotliwości napięcia wyjściowego w grani�ach ±.J°/°+ )�!i: 
zmienności napięcia zasilania w przedziale zn -
i obciążenia w przedziale (0,2 I,n, Izn).

4. Zakończenie

Omówione przykłady układów stabilizacji n_apięcia i
r;�f;stotliwości prądnic i przetwornic lotniczych me ;yc�e by

oczywiście całości zagadnienia. Jest ono zbyt O t\ją' one mogło zmieścić się w ramy jednego artykułu. Ws az 



WRZ
'..'.:'.
ES
::::
I
:.EN_' -_P_Aź_D_Z_IE_R_N_IK _______ T _E_C_H_N_I_K_A_L_' _O_T_N_r _c_z __ A ________________ 1_49

dencję rozwojową w konstrukcji układów stabiliza­
na_ te;h idącą od wibracyjnej zasady stabilizacji napięcia 
cyJn�ez' regulatory węglowe _do regula_t?róv._r transduktor:o­popr Te ostatnie zapewmaJą stabil1zacJę parametrow 
wych-_szerszym zakresie dopuszczalnych zakłóceń zewnętrz­
w n;J Na zakończenie trzeba ,podkreślić wagę omawianego 
:;adnienia w całości problematyki osprzętu samolotu. 
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Zmiana pozorne1 twardości tar·czy przez regulację prędkości przedmiotu

Większość częsc1 silnikó:v _ lotniczych, przyrŻądów, ospr:zę­
lu ciężkiego, a nawet_ częsc1 płatowcowych, podlega szllf<;>­
waniu. Obróbka ta zaJmuJe silną pozyCJę w wykonawstwie
lot niczym. Wymagania stawiane częściom szlifowanym są
bardz o wysokie z uwagi na charakter ich pracy i prze­
znaczenie. Dotychczas_o�e wykorz_ystai:ie . możliwości pro­
cesu szlifowania 1 szlifierek w ogole me Jest zadowalaJące
zarówno pod względem technicznym, jak i ekonomicznym. 
Techniczne i ekonomiczne wyniki szlifowania zależą od 

właściwego doboru parametrów skrawania, jak również od 
prawidłowego do_�oru ta_rczy ściernej: Parametry szli_fowa­
nia moż na znalezc w w1elu podręcznikach, dlatego me bę­
dzie tu omawiana sprawa ich doboru. Nie zostanie też tu 
omawiana sprawa doboru tarcz szlifierskich w zależności
od materiału szlifowanego i od rodzaju obróbki z tych
samych względów. . Konieczne jest jednak omówienie pewnego specJalnego
zagadnienia, bardzo istotnego w każdym niemal rodza�u
produkcji, poza masową. Wiadome że dla każdego rodzaJu
materiału i jego stanu istnieje jedna najwłaściwsza twar­
dość tarczy. Jednakże twardość dobrana właściwie dla da­
nego materiału do obróbki, np. zgrubnej, nie jest najlepsza
dla obróbki wykańczającej i na odwrót. W celu zachowania
więc najlepszych warunków szlifowania dla każdej operacji
trzeba by dobierać inną tarczę ścierną, lub mieć do dyspo­
zycji tyle szlifierek z różnymi tarczami, ażeby właściwy
przedmiot trafił na właściwą obrabiarkę. Zarówno pierwszy,
jak i d rugi sposób w warunkach produkcyjnych jest nie­
możliwy do zrealizowania. Drugi np. wymagałby olbrzy­
miej ilości szlifierek, co byłoby nonsensem produkcyjnym.
�atomiast każdorazowa zmiana tarcz wymagałaby dużej
straty czasu potrzebnej na zdjęcie i zamocowanie tarczy,
wyważenie Jej i diamentowanie. Te straty czasu znacznie
przekraczałyby efektywny czas pracy i z punktu widzenia
ekonomicznego byłyby zjawiskiem niekorzystnym. 
Na j dogodniejszy byłby przypadek polegający na stosowa­

niu tarcz o zmiennej twardości, regulowanej w miarę po­
trzeby. Takich tarcz jak dotychczas nie ma i nic nie za­
powiada ich ukazania się. 
Mimo to, ten kierunek działania uwieńczony został pew­

nym powodzeniem. Jak wiadomo, przez twardość tarczy ro­
zumiemy jej odporność na wykruszanie ziarn. Ziarna są 
łatw o wykruszane z tarcz miękkich - określa się to, że 
tarcz e  się „sypią". Tarcze twarde wymagają dużych na­
cisków dla wykruszenia ziarn. Jak wiadomo, miękkie ozna­
czone są przeważnie początkowymi literami alfabetu, śred­
nie zaś środkow ymi i twarde - końcowymi. 
Jak wynika z podanego poprzednio określenia twardości,

wykruszanie się ziarn zale:ż.y od nacisku jednostkowego, 
a więc „sypanie" się tarczy w czasie procesu szlifowania 
będzie zależało nie tylko od twardości tarczy (jej marki), 
ale również od rzeczywistego obciążenia ziarn. Tu właśnietkwi źródło możliwości korekcji twardości tarcz ściernych. 
Ta. sama tarcza pracująca w warunkach większych obcią­zen będzie łatwo gubiła ziarna, a więc pozornie będzie sta­wała _ się tarczą miękką, ale przy mniejszych obciążeniachbędzie stawała się jak gdyby „twardsza". Regulując więcobciąż enia tarczy zmieniamy jej twardość. To zjawiskozmiennej podatności na wykruszenia nazywa się pozornązmianą twardości tarcz ściernych. 
Opierając się na pewnym podobieństwie między szlifo­waniem obwodem tarczy a obróbk ą  frezem walcowym, moż-

na przeprowadzić analizę porównawczą zmiany obciążeń
jednostkowych w procesie szlifowania. 

O kazuje się, że największy wpływ na zmianę wielkości
obciążeń jednostkowych mają: zmiany prędkości tarczy
ściernej (prędkość skrawania) i prędkości przedmiotu, na­
tomiast znaczenie (prawie trzykrotnie) mniejsze - głębo­
kość szlifowania (grubość warstwy materiału zdejmowana
jednym przejściem). Trzeba tu zaznaczyć, że regulacja pręd­
kością skrawania powoduje dwojakiego rodzaju przeciw­
stawne zjawiska: 

a) zwiększenie prędkości obwodowej tarczy zmniejsza
obciążenie statyczne (mniejszy przekrój jednostkowego
wióra), 

b) jednocześnie wystąpi zwiększenie obciążeń od uderzeń
dynamicznych. 

Pierwsze zjawisko zwiększa pozorną twardość tarczy,
a drugie ją zmniejsza. Wpływ czynnika pierwszego jednak­
że dominuje. Ten sposób, przez zmianę prędkości skrawania,
nie może jednak być rozpowszechniony, ponieważ większość
szlifierek ma stałą liczbę obrotów tarczy, co powoduje trud­
ność zmiany prędkości skrawania. Są jeszcze inne poważ­
ne przeciwwskazania dla tego sposobu. 

Możliwości kinematyczne szlifierek, możliwości zmiany
liczby obrotów przedmiotu oraz skuteczność zmiany tego
parametru przemawiają za wykorzystaniem „pozornej twar­
dości tarcz" poprzez zmianę liczby obrotów przedmiotu,
a więc prędkości „posuwowej". 

W celu ustalenia właściwej prędkości przedmiotu został
sporządzony wykres (rys. 1) wiążący ze sobą średnice szli-
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fowanego wałka, prędkość przedmio�u i . jeg_o obroty. D�a
uzyskania równomiernego zagęszczenia sia tk1 na . wy kresie
i wygody odczytu, wykres wykonany został w skali logaryt­
micznej. 

za podstawę sporządzenia wykr�su przyjęto następujące 
obrabiarki o charakterystyce obrotow podanych w tabeli 1. 

T.:.bela 1 

Dozwolony zakres średnic
tarcz odpowiadający za-
kresowi prędkości obwo- Obroty 

Szlifierka Obroty dowej tarczy przedmio-tarczy/min. tu/min Min. Maks. 
28,0 misek 33,0 m/sel, 

A 1250 430 mm 500 mm 95, 130. 170
lB 1280 420 mm 495 mm 95, 130, 170 

C 1030 500 mm 610 mm 60, 95, 125, 220 
D 830 650 mm 760 mm 75, 120, 193, 310 
E 1600 330 mm 390 mm 60; 80; 100; 

120; 150; 180; I240; 300; 360. 

Posługiwanie się wykresem zostanie objaśnione na dwóch
przykładach. 

Pr z y k ł a d  1 

Dobrać właściwe obroty przedmiotu szlifowanego orat
odpowiednią obrabiarkę do zgrubnego i wykańczającego
szlifowania przedmiotu o średnicy 31 mm z prędkością
7,5 m/min. 

Należy wyjść z osi średnic od v.,artości 31 i prowadzić
linię pionową do przecięcia z linią poziomą odpowiadają­
cą wartości prędkości przedmiotu 7,5 m/min. 

Z punktu przecięcia przeprowadzić linię równoległą do 
linii skośnych i odczytać obroty. W tym przypadku obroty
wypadają między 75 i 80, a więc odpowiednia będzie szli­
fierka D lub E. Do szlifowania wykańczającego tą samą
tarczą trzeba obniżyć prędkość przedmiotu. jak to wynika
z zalecenia pktu 5 (patrz tabela 2). Dlatego z punktu prze­
cięcia średnicy 31 i prędkości 7,5 należy przeprowadzić li?ię
pionową w dół do przecięcia się z najbliższą linią obrotow.
W naszym przypadku będą to obroty 60 i odpowiednia pręd­
kość 6,8 m/min. Obrotami 80 i 60 dysponuje tylko szlifierka
E i ona jedynie nadaje się do wykonania tych dwóch ope­
racji jedną tarczą. 

Pr z y k ł a d  2 

Znaleźć potrzebne obroty przedmiotu, odpowiednią szli­
fierkę dla szlifowania zgrubnego i wykańczającego wałka
stalowego o średnicy 35 mm. 

Mgr inż. WITOLD SOŁTYK 

Linia pionowa pop:ow�dzona z: średnicy. 35 przecina dwie linie obro�ów odpowiadaJące �O 1 60 obnll:1�, jakimi dyspo­nuje szlifierka E,. c? odpowiada prędkosc10m przedmiotu8 8 m/min i 6,6 ITu mm. 
'Zależnie od przyjętego rodzaju tarczy ściernej należy dobrać obroty przedmiotu i tu można iś� dwiema drogami: 
a) przyjąć. w:yższe obrotY: 80 dla s��1fowania w1kańczają­

cego przy uzycm tward�zeJ tarczy m� �arcza, ktora ·powin­
na prawidłowo pracowac przy prędkosc1 przedmiotu 7 m/min, 

Tabela 2 

Wskazówki: 
1. Miękkie gruboziarniste t_arcze, . nadają się lepiej w większościprzypadków do szhfowama stall. 
2. Wykończenie powierzchnf _(glad_kość) zależy w większym stopniu od prawidłowej głębokosc1 wwra (_dosuwu tarczy) oraz ostrości tarczy niż od jej_ drobnoztar'.11st�śc1 (wazn_e z wyJątk1e m szlifo­wania mosiądzu 1 innych m1ękk1ch metali ). 
3. Tarcze gruboziarniste miękkie powinny pracować dużym posu­

wem wynoszącym 0,5-0,75 szerokości tarczy na jed�n obrót
przedmiotu. 

4. Charakter pracy tarczy:
wyjściowa 

prędkość tarczy 
lub jej średnica 

Zmniejszona 
Tarcza pracuje jak gdyby
była 

miększa 

Zwiększona 
Tarcza pracuje jak gdyby
była 

twardsza 
5. Wyznaczenie prędkości przedmiotu: 

Szlifując zgrubnie stal przy pomocy tarczy stosun­
kowo miękkiej i gruboziarnistej przy prawidłowej
prędkości przedmiotu należy prędkość przedmiotu

zmniejszyć 
używając tej samej tarczy do
wykończenia. 
Tarcza będzie pracowała, jak
gdyby twardsza dla uzyskania
lepszego wyko11czenia powierz­
chni . 

zwiększyć 
używając do wykończenia tar­
czy twardszej i mniej poro­
watej niż do szlifowania
zgrubnego. 
Tarcza będzie pracować jak 
gdyby miększa, dla łatwiej­
szego skrawania. 

a szlifowanie zgrubne wykonać przy obrotach 60, jak gdy­
by tarczą „miększą'�. 

b) użyć do szlifowania zgrubnego przy obrotach 80 tarczy
miększej niż tarcza pracująca poprawnie przy pręd:
kości przedmiotu 7 m,"min, a wykończenie przeprowadzac
przy obrotach 60, wtedy tarcza będzie pracowała pozornie
jako twardsza. 

Należy pamiętać, że wybranymi obrotami musi dyspono­
wać jedna i ta sama obrabiarka, w omawianym przykładzie
szlifierka E. • 

Perspektywy pracy przemysłu lotniczego 

W jednym z zagranicznych czasopism lotniczych ukazał 
się parę miesięcy temu artykuł: ,,Czy zmierzch lotnictwa?".
Artykuł ten, napisany przez wysokiej klasy dzienikarza,
w bardzo sugestywny sposób prorokuje koniec lotnictwa.
Narobił on wiele hałasu i szereg mało krytycznie nastawio­
nych umysłów wprowadził w błąd. Co gorsze, nawet w gro­
nie specjalistów lotniczych dał się zauważyć nastrój pew­
nego rodzaju paniki. Czy słusznie? Technika nie znosi dyle­
tantyzmu, powierzchowności. Tylko szczegółowa, sumienna
analiza pozwala na stworzenie sobie właściwego poglądu
na stan rzeczy i tylko realna ocena sytuacji może być pod­
stawą do powzięcia takich czy innych decyzji. W artykule
tym postaramy się naświetlić aktualny stan i kierunki roz­
woju techniki lotniczej. Zagadnienie dzieli się na zasadni­
cze dwa tematy: lotnictwo cywilne i lotnictwo wojskowe. 

Lotnictwo cywilne rozwija się aktualnie z punktu widze­
nia techniki w kilku zasadniczych kierunkach wyrażnie
sprecyzowanych, dostosowanych do specyfiki zadań eks­
ploatacyjnych. Jeden zasadniczy kierunek reprezentują sa­
moloty przeznaczone do utrzymywania regularnej komuni­
kacji lotniczej, drugi - samoloty użytkowane przez indy-

widualnych eksploatatorów w celach komunikacyjnych, 
sportowych lub turystycznych, trzeci - samoloty o prze­
z11aczeniu specjalnym, jak gospodarcze, fotograficzne itd.
Oddzielnego omówienia wymagać będzie grupa samo�otów
przeznaczonych specjalnie do transportu oraz lotnictwo
szybowcowe. 

Sprzęt lotniczy regularnych linii lotniczych wykrys�ali­
zował się wyrażnie w dwu kierunkach: samoloty dalek!ego
i samoloty średniego zasięgu. Samoloty dalekiego za�ięgu
stanowią jedno ze szczytowych osiągnięć tE:chniki lotniczeJ.
U schyłku stosowania znajdują się obecnie samoloty � na­
pędem silnikami tłokowymi, których przedstawicielami ty­
powymi mogą być Super Constellation czy Douglas DC6. Są 
one obecnie wypierane zdecydowanie przez samoloty tur­
bośmigłowe i przez sprzęt z napędem odrzutowym. Szer_

eg 
przyczyn złożył się na· taki stan rzeczy. Przede wszystki�napęd turbośmigłowy pozwala na zainstalowanie większyc 
mocy w jednostce silnikowej, niz jest to możliwe w przy­
padku napędu tłokowego. Jednocześnie korzystna konfigr 
racja z punktu widzenia aerodynamiki, niższy koszt pa i­
wa, spokojniejsza praca (bez drgań) wpłynęły zdecydowanie 
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bkie rozpowszechnienie się tego typu napędu. Koszty
na s:Yatacyjne samolotów z napędem turbośmigłowym
eks�iesieniu do pasażem- czy tonokilometra) są znacznie
(,� ze niż odpowiednie wielkości dla samolotów z napędem
ni� 

wym. Jeśli chodzi o samoloty z napędem odrzutowym,tło .0 

a śmiało powiedzieć, że przeżywamy obecnie okres na­
m;; odrzutowego. J�dna z wy�itny�h ?sobistości w świ�­
:e komunikacji lotn�czeJ wyraz_1ła się, z� g_dyby nie to,, ze

nabudowano już duzo _samoloto
t
w
k 

tur
k
bosm_1głowy

t
ch, ktore 

zą się zamortyzowac, wszys ·o ws azuJe na o, że je­
:us 

m napędem w komunikacji lotniczej dalekiego i śred­
yny zasięgu byłby dziś silnik odrzutowy. Okazuje się, żeniego . . d t ) . t 

, 
k oloty tej kategor11 (o rzu owe są Jeszcze ansze w e  s-

�:tacji niż maszyn� z napę?err:1 t_urbo_ś�igłowym. No
p c zywiście nie nalezy zapommac, ze s1lmk odrzutowy
1 

�"ala na uzyskanie zakresu prędkości, nieo,siągalnegopo.... d 1 ·1ny rzy innych rodzajach napę u. I tak samo ot z s1 1 iem
iłokowyrn operować mógł z pręd�ością 450-600 kmih, zaś
dla samolotów z silnikiem turbośmigłowym ten zakres pręd­
kości wzrasta do 600-700 kmih. Dopiero silnik odrzutowy
;tworzył dostęp  do prędkości bliskiej prędkości dźwięku.
Typowymi samolotami dalekiego zasięgu z napędem tur­

bośmigłowym są Bristol Britannia· (rys. 1) i Tu 114. Samoloty 
tej klasy to duże jednostki, zabierające 90-200 pa�a_że:ów. 
Ciężar w locie 60-100 . ton. Za typowych przedstaw1c1elt �a:
molotów dalekiego zasięgu z napędem odrzutowym uwazac 
można Boeing 707 (rys. 2), DC8, Comet IV. Ciężar tej klasy 
samolotów wynosi w locie 70-120 ton. Prędkość przelotowa 
sięga 800-1000 km/h. Zabierają 70-130 pasażerów, zależnie 
od wyma g anego komfortu lotu. 

Rys. I. Samolot dalekiego zasięgu z napędem turbośmigłowym 
Bristol Britannia 

Budowa samolotów powyższych możliwa jest tylko 
w krajach o potężnym przemyśle lotniczym. O ogromie za­
gadnienia świadćzy fakt, że dla budowy tej klasy samolo­
tów firma Boeing rozporządza halą montażową o wymia­
rach 70X2500 m o konstrukcji wolnonośnej. Odpowiednio do 
wielkości samolotów stosowane są również specjalne obra­
biarki monstrualnych wprost wymiarów, 
Jeśli chodzi o dalszy rozwój tej klasy samolotów, to prze­

widuje się, że pójdzie on zdecydowanie w kierunku bardzo 
poważnego zwiększenia prędkości lotu do trzy- a nawet 
pięciokrotnej prędkości dźwięku (rys. 3 i 4). Przewiduje się, 
ie wprowadzenie tej klasy samolotów mieć będzie miejsce 
w latach siedemdziesiątych. Maszyny tej klasy operować 
będą na wysokości 18-24 OOO metrów. Jednym z powodów 

Rys, 2- Samolot dalekiego zasięgu z napędem odrzutowym Boeing 707 

Rys, 3 i 4. Samoloty hipersoniczne 

ku temu, oprócz przesłanek natury aerodynamicznej, będzie 
konieczność uniknięcia szkodliwego działania silnych efek­
tów dźwiękowych, wywołanych pracą potężnych silników. 
Samoloty tej kategorii stosowane będą na trasach rzędu 
4000-5000 km. Ciężar w locie wynosić będzie 200-300 ton. 
Miejsc pasażerskich 150-200. Charakterystyczne jest zagad­
nienie zapotrzebowania na tej klasy samoloty. Okazuje się, 
że USA - zamiast 300 obecnie potrzebnych samolotów od­
rzutowych klasy DC8 - potrzebne będzie tylko 80 maszyn 
hipersonicznych. Oczywiście, zdawać sobie trzeba sprawę 
z tego, że opracowanie konstrukcji tej klasy samolotów wy­
magać będzie znacznie większych nakładów finansowych 
i pracy, niż miało to miejsce dla konstrukcji dotychczaso­
wych. Dla zobrazowania tego zagadnienia wystarczy wziąć 
pod uwagę, że opracowanie DC6 kosztowało 740 OOO robo-

110 

90 

IO 

70 

00 

,o 

40 

JO 

,o 

10 oc.v 

19)6 

8-)77 L-741 
• 

D;>f'" 

er 
L-O�t 

·---

··t•'·? OO ? I I '� 

--1---
8
1

°

);.���-o 
Li1■11 °:!--, I 

V•nguo,d 

DC-7��
� • 

l-1049: -� ll>L-1649 - r-- --f--
DC-68 •

i-,,-, 

fr.>! F-17 
�+ 

..-- ViuGunt ,oo 

----

I 

Rys. 5. Zmienność nakładów finansowych na budowę samolotów 

czogodzin inżynierskich. Dla DC8 pracochłonność ta wzrosła 
do 6 600 OOO roboczogodz.in, a dla samolotu o prędkości 
MA = 3 przewiduje się 10-15 milionów roboczogodzin. Je­
śli chodzi o nakłady finansowe na budowę samolotów, to 
zagadnienie to ilustruje wykres na rys. 5. 

Drugą grupą sprzętu przeznaczonego do obsługi regular­
nych linii lotniczych są samoloty średniego zasięgu, Do tej 
grupy należą samoloty o ciężarze w locie 20-50 ton. Zabie­
rają one od 40-100 pasażerów. Służą do obsługi linii lot­
niczych rzędu 2000-3000 km. Ich prędkość przelotowa wy­
nosi 500-900 km/h. Jako napęd stosowane są silniki turbo­
śmigłowe bądź odrzutowe (wypierają one szybko, analo­
gicznie jak w maszynach dalekiego zasięgu, napęd tłokowy). 
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Typowymi przedstawicielami tej klasy sprzętu mogą być 
Vickers Viscount, Lockheed Electra, Douglas DC9 (rys. 5a). 
Bardzo charakterystyczna dla tej grupy konstrukcji jest
wyraźnie zaznaczająca się tendencja do powiększ:1nia 
udźwigu, wymiarów, ciężaru własnego oraz prędkości lotu. 

Rys. 5a. Samolot średniego zasięgu z napędem odrzutowym Dou-
glas DC 9 

Należy się spodziewać, że w niedługim czasie napęd turbo­
śmigłowy zostanie całkowicie wyparty przez napęd odrzu­
towy. 

Trzecią grupę samolotów stanowią maszyny przeznaczone 
do bliskiej komunikacji. W krajach o wysokiej stopie ży­
ciowej i dużym nasileniu komunikacji naziemnej daje si� 
zauważyć bardzo charakterystyczny objaw: lotnictwo blis- �
kiego zasięgu traci charakter regularnych linii a staje się 
komunikacją o charakterze indywidualnym_ Bardzo typowy
może być w tym względzie przykład stosunków panującyc\1 
w USA, gdzie samoloty komunikacji indywidualnej wyla­
tały w ubiegłym roku przeszło 1,5 raza więcej godzin ni,':
samoloty linii regularnej komunikacji lotn1ezej. Znamiennr:
jest, że w USA eksploatowanych jest obecnie ponad 28 OOO
samolotów komunikacji ina.ywidualnej, przy czym od roku
1958 (t.zn. w ciągu dwóch lat) przybyło 4000 samolotów.
Trzeba przyznać, że jest to poważna pozycja. Bardzo cha­
rakterystyczny jest rodzaj eksploatowanego sprzętu. Główne
nasilenie koncentruje się (z wyraźną tendencją wzrostową
w tym kierunku) na samolotach 4-6-osobowych, jedno- lub
dwusilnikowych. Mniejszy udział mają samoloty dwum iej­
scowe i duże jednostki powyżej dziewięciu miejsc pasażer­
skich. Kilka typowych samolotów •ej klasy pokazano na
rys. 6, 7 i 8. Sprawa ta kształtuje s,ę nieco odmiennie n,
kontynencie europejskim. Tutaj lotnictwo eksploatacji indy-­
widualnej nosi raczej charakter lotnictwa sportowego. Stąd
też spotyka się dużo samolotów dwumiejscowych o ko'.1-
strukcji bardzo nieraz uproszczonej, przystosowanej często­
kroć do wykonania drogą majsterkowania własnoręcznie
przez właściciela. Często polega to na montażu z elemen­
tów przygotowanych przez wytwórnię (tzw. ,,samolot w pu­
dełku"). Przykład takiego samolotu o prostej konstrukcji
podaje rys. 9. 

Napęd tej klasy samolotów stanowią_ silniki tłokowe. 
Ostatnio obserwuje się pierwsze próby użycia silników od­
rzutowych. Znajdą one na pewno szerokie zastosowanie do 
szybkich maszyn o większej ilości miejsc, jak to ma obec­
nie miejsce w samolocie Jetstar. Jeśli chodzi o zagadnieni:: 
wytwarzania tej grupy samolotów, stwierdzić trzeba, że 
głównymi producentami są niewielkie stosunkowo 7.akładv. 

Za poważną jednostkę liczy się wytwórnię zatrudniającą 
500 pracowników. Oczywiście wyposażenie i możliwo�c i 

technologiczne tych zakładów nie przypominają w naj -
mniejszym nawet stopniu wytwórni samolotów średniego 
czy dalekiego zasięgu. Ciekawą rzeczą jest cena sprzed :1ż­
na tej klasy sprzętu. Kształtuje się ona następująco: samo­
loty jednosilnikowe, czteromiejscowe 20 000-25 OOO dolarów, 
pięcio- sześciomiejscowe - 50 OOO dolarów, sześcio-, sied­
miomiejscowe, dwusilnikowe - 120 OOO dolarów. 

Bolączką samolotów o tradycyjnym układzie jest to, że 
uzyskiwaniu dużych prędkości towarzyszy długi start i dłu­
gie lądowanie. Im większy samolot i im większa jego pręd­
kość, tym start i lądowanie będą miały wielkości bardziej 

• RNIK

uciążliwe dla użytkownika. Stąd pojawiła s· 
aby znaleźć takie rozwiązanie, które niedogoJę _t_enden cja, 
nie. Pozwoliłoby to na zmniejszenie długości 

no�c tę usu­
wych i przybliżenie lotnisk do centrum mias�

asow starto.
mają spełnić samoloty krótkiego startu. Powst fadanie to
reg konstrukcji, lee� ja)c doty�hczas, zagadnieni: t 

cały sze­
szło poza zakres prob 1 badan i nie znalazło je 

O nie wy.
sowania eksploatacyjnego. Jest to więc muzy;zcze zasto­
ści". Kilka projektów ilustruje rys. 10. " a przyszło-

Lotnictwo nie ogranicza się tylko do zadań kom 'k . h . , un1 acy nyc - przewozu pasazerow. Szerokie zastosowa · J-zło ono w zakresie transportu towarów. Dla spra;ie znała­
konania tych zadań powstał cały szereg konstrukcj�

e
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nych, przystosowanych właśnie do transportu a w

special-
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, ię c roz porzą zaJącyc o powie mo o szernymi ładowniam· · t • k t k • kt • • 1· • 1 1 akąons ru cJą, ora umoz 1w1a szybkie, sprawne zal d • • ł d k S t • • a owa-nie 1 wy a une . ą o przewazme samoloty duże O c· • rze w locie 20-120 ton. Wyposażone są w silniki tlo�ęza­
a w nowszych konstrukcjach __ - w . turbośmigłowe (rys_
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SpecJalną_ grupę konstrukcJ1 lotniczych stanowią samo\j'.tY_ do z:3-dan gospodarczych, �zn. do zwalczania szkodni­kow lesnych 1 rolnych, wysiewania nawozów sztucznych,

Rys. 6, 7 8. Samoloty dla komunikacji indywidualnej 
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Rys. 9. Samolot sportowy o bardzo uproszczonej konstrukcji 

nasion traw i zbóż, oraz lotnictwo sanitarne. Sprzet do te­
go rodzaju zadań, spotykany na rynkach Ś'Niato·,,;ych, ba­
zuje przeważnie na adaptacjach samolotów projekhwanych 
z przeznaczeniem dla komunikacji. Wiadomo jest jednak, 
że naprawdę dobre właściwości eksploatacyjne uzyskać 

·można jedynie wówczas, gdy projektuje się sprzęt special­
nie dla określonych zadań. Konstrukcji takich nie ie-st jed-
nak wiele. Typowy przykład samolotu rolniczego ilustruje 
rys. 12. 

Ostatnią wreszcie dziedziną konstrukcji lotniczych cvwil­
nych, którą trzeba omówić, jest szybownictwo. Snort. szv­
·b owcowy, dzięki swemu Pięknu i niskim nakładom finan­
rsowym, zyskuje coraz więcej zwolenników. Podstawowym 
'czynnikiem w nowoczesnej konstrukcji s,:ybowców jest z·er­
wanie z drewnem, jako podstawowym tworzywem, a prze­

-rzu cenie się zdecydowanie na stopy lekkie i masy pla::tycz­
Żne. Zapotrzebowanie rynków światowych na ten sorzet iest 
'dość znaczne i jakkolwiek cena sprzedażna rzędu 2000-
-3000 dolarów za sztukę nie jest wysoka, jednak przy du­
żym zapotrzebowaniu może stanowić poważną pozycję han­
dlową.

Zastanówmy się pokrótce, jaka na tym tle możf' i powin­
na być rola polskiego przemysłu lo,tniczego. Wyda ie się 
słuszne skoncentrowanie naszych prac na samolotach ma­
łego i średniego tonażu, to znaczy w zakresie 10-20 ton 
ciężaru w locie, oraz na szybownictwie. Rozporządz:cJ.my bo­
wiem środkami. pozwalaiacyipi na opracowanie odpowied­
nich konstrukcji i szybkie wprowadzenie ich do produkcji 
seryjnej. Punktem wyjścia dla aktywizacji przemysłu lot­
niczego musi być stworzenie mocnej podstawy 'N nowych 
i nowoczesnych konstrukcjach. Niezbędnym do tego warun­
kiem jest ożywienie działalności i rozszerzenie możliwości 
pracy biur konstrukcyjnych prototypowych. Praca tych 
biur powinna się opierać na następujących zasadach: 

1) właściwy dobór tematów.
2) koncentracja wysiłków nad niewielką liczbą temat.ów,

1 3) zorganizowanie bardzo operatywnego ·warsztatu proto­
ctypowego. 

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

Jeśli chodzi o rynek wewnętrzny, jest on w stanie wchło­
nąć pewną ilość samolotów bliskiego zasiegu dla celów ko­
munikacji wewnętrznej. Zagadnienie to wymaga specjalne­
go omówienia. Słyszy się często argumentację, że przy dzi­
siejszym stanie komunikacji kolejowej (elP.ktryfikacji linii) 
i sieci autobusowej, komunikacja lotnicza jest zbędna, a na 
dodatek bardzo kosztowna. śmiało można stwierdzić, że 
pogląd taki nie jest słuszny. Bez wątpienia nie jest celowe 
stosowanie komunikacji lotniczej na trasie Warszawa-Łódź, 
Warszawa-Poznań .:.zy Warszawa-Katowice. Tu knmuni­
kacja pociągiem motorowym czy elektrycznym bedzie do­
statecznie szybka. Są jednak w Polsce trasy, na których po­
łączenia kolejowe pozostawiają i będą jeszcze długo pozo­
stawiać wiele do życzenia. Chodzi tu przede wszystkim
o trasy długie, których przebycie koleją wymaga dużo c�a�
su i skomplikowanych połączeń. Jako przykład posłuzyc
mogą np. trasa Wrocław-Szczecin, Kraków-O_lszt�n,. K�­
towice-Białystok, Rzeszów-Gdańsk, itd. Aktyw1zacJa zycia
gospodarczego, zacieśnienie kontaktow har,1.dlow�ch,. prze� 
myslowych i kulturalnych między poszczegolnyrr:1 reJ?namr
kraju wymaga zwiększenia możliwości komumk_acyJnyc�.
Oczywiście linie te, aby były rentowne, muszą byc ob�ługi-­
wane przez właściwie dobrany sprzęt. Nie byłoby racJonal­
ne wprowadzenie tu do eksploatacji ciężkich �ieloosob�­
wych samolotów odrzutowych. Właściwe natomiast będzie

zasto_sowanie sa�o_lo_tów tanich o prostej konstrukcji, wy­
posazonych w silmki stosunkowo małej mocy, gdyż wyma­
gana na tych trasach prędkość nie musi być wielka. Wyda­
je s_ię: �e rozsądną granicą będzie tu 250-400 km,'h. Przy 
własci�ie d<;>branym typie sprzętu cena przelotu nie powin­
na_ byc wyzsza niż koszt biletu kolejowego pociągu po­
spiesznego . 

�rugim typem samolotów dla rynku wewnętrznego bę­
dzie sprzęt sportowy i treningowy. Nie jest słuszne zasila­
nie aeroklubów samolotami importowa�ymi, podczas gd) 
własny przemysł może dostarczyć pod dostatkiem doskona- -
lego sprzętu własnej konstrukcji. 

Rys. 10 

Rys. 10 10a. Samoloty startu pionowego (doświadczalne) 

.\ 

Rys. 11. Samolot transportowy z napędem turbośmigłowym 

Rys. 12. Samolot rolniczy 
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Trzecią dziedziną zapotrzebowania na sprzęt lotniczy jest 
tzw. lotnictwo gospodarcze i ratunkowe. Obejmuje ono 
aparaty przeznaczone do walki ze szkodnikami, współpracy 
z jednostkami rybackimi (tropienie ławic) itp. oraz samo­
loty sanitarne. Oczywiście wszystkie te dziedziny zastoso­
wania lotnictwa nie wchłoną zdolności produkcyjnej prze­
mysłu lotniczego. Zachodzi konieczność i możliwość wyj­
ścia ze sprzętem na rynki zagraniczne. Jest to dla przysz­
łości przemysłu problem pierwszorzędnej wagi. Podstawą 
ekonomiczną do takiej akcji jest fakt, że sprzęt lotniczy 
naszej produkcji jest o wiele tańszy od odpowiedniego ja­
kością sprzętu zagranicznego. Analiza wykazuje, że przy 
eksporcie samolotów dolar kształtowałby się w wysokości 
25-45 zł. 

Zagadnieniem pierwszorzędnej wagi staje się sprawa wła­
ściwej organizacji i przygotowania rynków zbytu. Jest tu 
kilka warunków, które muszą być spełnione, aby działal­
ność mogła być uwieńczona pełnym sukcesem: 

1) znajomość potrzeb rynku; 
2) właściwie postawiona reklama; 
3) szybkie dostarczenie zamówionego sprzętu, 
4) utrzymanie wysokiej jakości wykonawstwa, 
5) zapewnienie sprawnej obsługi reklamacji i napraw. 
Jaki rodzaj sprzętu moglibyśmy oferować? Będą tu 

wszelkiego typu szybowce, samoloty sportowe, treningowe, 
turystyczne, małe i średnie komunikacyjne oraz transpor­
towe z napędem śmigłowym i odrzutowym w układzie kon­
wencjonalnym_ jak również konstrukcje skróconego lub 
krótkiego startu, gospodarcze, sanitarne, ratunkowe. Jakie 

Mgr inż. WALERIAN KORDZIŃSKI 

kraje mog� stać się rynk_iem zbytu? Zapotrzeb o 
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noczesme z JedneJ strony duze odległości z dru g_ :1e Jed­
czenie dróg stwarzają poważne trudnośc'i komu�� 

zatlo­
Trzeba jednak wyraźnie zdać sobie sprawę z te 

a�YJne.
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Podstawowym zagadnieniem· jest tu bez wątpienia w! 
sc1wie postawiona reklama. Nie wystarcza bowiem raz 

a
­

dwa razy do roku na targach międzynarodowych poka�
z
� 

par� plansz czy m�deli._ Reklama musi być aktywna. Klie�: 
towi pr?dukt m�s1 byc prezentowany w sposób systema­
tyczny . i zorga;1izo":'any. Na reklamę nie należy żałować 
pracy i nakładow fmansowych. 

Silnik dwuprzepływowy General Electric CJ805-23 

Silniki turbinowo-odrzutowe przeznaczone do napędu sa­
molotów komunikacyjnych powinny spełniać pod względem 
swych osiągów i wskaźników kilka zasadniczych wyma­
gań, a mianowicie zapewniać możliwie jak największy ciąg 
startowy, odpowiednio mniejszy ciąg, bez potrzeby znacz­
niejszego dławienia silnika, w warunkach przelotowych 

kowy, to jego obniżenie byłoby możliwe przez podwyższenie 
tef1:-peratu�y _ przed turbiną, lecz pociągnęłoby t o  za s obą 
zwiększ.enie Jednostkowego zużycia paliwa. 

Wy�ie�ioz:1e_ na wstępie wymagania spełniają w znacznym
�topniu_ silniki dwyprzepływowe, których zasadniczą cech� 
Jest duza sprawnosc napędowa. Wynika to z istnienia wtór-

Rys. i 

(przf Ma = 0,8 - 0:9), _małe jednostkowe zużycie paliwa oraz powmny od_znaczac się małym ciężarem jednostkowym. Zwyk�e, J_ednoprzepływowe silniki turbinowo-odrzutowe wykazuJą m�korzystny stosunek _ciągu startowego do ciągu przelotoweg?· ""'. przypadku wystarczająco dużego ciągu startowego ich cią� ":' �arun_kach przelotowych jest większy od wymaganego; J ezeli dobierze się silniki do warunków przelotowych, to w c�as�e startu będą one wytwarzać (bez dodatkowych urządzen, Jak dwupołożeniowa dysza wyloto­wa lub wtrysk cieczy sio_ wl?tu sprężarki) zbyt mały ci _ 
Pod_ w�ględ�m sprawnosc1 ogolnej silniki jednoprzepływo�eznaJduJą . się n� granicy swych możliwości w zwią?kuz czym me nal�zy_ ocze�iwać dalszego zmniejs;enia ich j�d­nostkowego zuzycia paliwa. Jeżeli chodzi O ciężar jednost-

nego, zewnętrznego strumienia powietrza, nie przep!ywa­
Jąc�g? przez komorę spalania i mającego dzięki temu 
mmeJszą prędkość wylotową 1). Powoduje to znaczne zwięk-

, '.> Jak wiadomo sprawność napędowa (zwana rówrnez sprawna• 
scią zewnętrzną) wyraża się następującym wzorem: 

2 

'lnap_=---
i+ c

W 

V 

gdzie V jest prędkością lotu, a c,v - prędkością gaz9w wyloto­
wych, 
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sz enie _ cią?u w zakresie rnr:i,iejszych prędkości lotu, a więc 
głównie ciągu �ta:toweg?, 1 tym samym zmniejszenie jed­
no stkow ego zuzyc1a . p_al!wa. Silniki dwuprzepływowe wy­
kazują poza ty� rnmeJszy cię��r �ednostkowy, co jest zwią­
zane z faktem, ze znaczna częsc ciągu silnika wytwarza ka­
nał powietrza wt�rr:ie�o,_ w któ�ym, poza wentylatorem (lub 
spr ężarką o małeJ 1losc1 stopm), nie ma ciężkich zespołów. 
Dodatkową zaletą tel50 rodz'.3-ju �ilników, bardzo ważną 
w przyp�d_ ku _s_amolotow . p"'.sazersk1ch, jest znacznie mniej­
sza hałashwosc ?r_acy s1lmka; dzięki ternu, w przypadku 
większych wartos�1 stosunku wydatku powietrza wtórnecro 
do pierwotnego, me trzeba stosować uciszaczy, które zwięk-

Rys. 2 

szają c1ęzar silnika i powodują straty ciągu. Do wad należy
zaliczyć zwiększony przekrój czołowy silnika, co nie po­
zwala na pełne wykorzystanie możliwości silnika, związa­
nych ze zwiększonym ciągiem i zmniejszonym jednostko­
wym zużyciem paliwa. 

Do licznej obecnie grupy silników dwuprzepływowych
należy m.in. amerykański silnik General Electric CJ805-23,
pokazany w przekroju na rys. 1. Silnik ten powstał z sil­
nika CJ805-3, który jest cywilną wersją silnika J79, stoso­
wanego na wielu amerykańskich samolotach wojskowych.
Przeróbka silnika na silnik dwuprzepływowy polegała na
umieszczeniu za 3-stopniową turbiną silnika podstawowego
,,dwupiętrowego" wirnika, którego dolna część wieńca sta­
nowi ołopatkowanie turbiny _ a górna - ołopatkowanie wen­
tylatora, pracującego w kanale powietrza wtórnego. Wir­
nik t en pokazano na rys. 2. Obudowa wirnika składa się
z dwóch części - przedniej i tylnej - i mieści wewnątrz
dwa łożyska, w których są osadzone czopy tarczy wirnika.
Cały ten dodatkowy zespół jest zamocowany do obudowy
turbiny silnika podstawowego. 

Prace nad przeróbką silnika rozpoczęto w 1953 r., przy
czym początkowo przeprowadzano próby z wentylatorem 
umieszczonym z przodu silnika (podobny układ zastosowa­
ła później firma Pratt and Whitney, przerabiając silnik J57
na silnik dwuprzepływowy, oraz firma Bristol Siddeley, pro­
jektując rodzinę silników „BE"). Rozwiązanie takie wyka­
zało j ednak szereg wad. Łopatki wentylatora umieszczon�­
go z przodu silnika dostarczają powietrze zarówno do ka­
nału zewnętrznego, jak i do wlotu sprężarki, wskutek cze-­
go, dostosowując geometrię łopatek do wymagań sprężarki, 
otrzymuje się mały wydatek powietrza wtórnego; chcąc go
zwiększyć trzeba wydłużyć łopatki, co stwarza znaczne trud­
ności pod względem aerodynamicznym i wytrzymałościo­
wym (powoduje m.in. silne drgania łopatek). Wpływ przed­
niego w entylatora na obieg termodynamiczny silnika pod­
stawowego zmusza do wprowadzania zmian w zespołach
silnika. Ponadto, przeprowadzone próby wykazały. że zmia­
na warunków na wlocie do sprężarki powoduje obniżenie
sprawności sprężarki, straty wydatku i drgania łopatek; 
wywiera to również niekorzystny wpływ na pracę komory 
spalania i turbiny. Umieszczenie wentylatora z tyłu silnik3.
Jest znacznie korzystniejsze, tym bardziej, że wówczas nie
mu�i on być połączony mechanicznie z zespołem wirującym
silnika podstawowego, do którego może być dobudowany
l�ko oddzielny zespół; odpowiednio zaprojektowana kierow­
nica turbiny wentylatora zastępuje dyszę wylotową silnika 
Jednoprzepływowego, dzięki czemu parametry na wylocie 

�torr:ory �pałania nie ulegają zmianie - pozwala to m.in.
osiąganie tych samych przyspieszeń co w silniku podsta­

wow;�- Zastosowa17-ie tego układu w opisywanym silniku 
przy_pieszy�o P�zer�bkę silnika CJ805-3 i zmniejsz ło ·e· 
kos_zty, pomewaz głowne_ zespoły silnika, łącznie z układ�� 
pahwo:"'ym, pozostały me zmienione. 

-�al�zy przypomnieć, że poprzednie próby zbudowania sil­
t a 

l't�
.vuprz�pływowego o podobnym układzie (silnik Me-

r�po '. an - Vickers F. 5) skończyły się nieoowodzeniem 
głownie z powodu konieczności zastosowania - dwustopnio­
wego ':"'�ntylat?ra,_ który komplikował konstrukcję i zwięk­
szał c1ęzar. _Firmie General Electric udało się zbudować 
w�ntyl�tor_ Jedn?stopniowy, który zapewniał wymagane
os1ąg1 1 mogł byc zastosowany do przerabianego silnika. 

Parametry wentylatora wybrano w oparciu o analizę
wpływu _ stosun1<:u wydatku powietrza wtórnego do wydat­
ku powietrza pierwotnego na osiągi silnika w warunkach
startowych i przelotowych dla danych parametrów obiegu 
termo?ynamicznego silnika podstawowego, tj. dla sprężu 
13 : 1 1 _temperatury przed turbiną 950 °C. Wpływ stosunku
wydatkow na Jednostkowe zużycie paliwa (wyrażone w pro­
centach Jednostkowego zużycia paliwa silnika podstawowe­
go) w_ :"arunkac_h . startowych dla różnych wartości spadku
entalpu w turbinie wentylatora przedstawiono na rys. 3.

Z rysun_ku tego widać, że zwiększanie stosunku wydatków
powoduJe stały spadek Jednostkowego zużycia paliwa. Po­
nieważ godzinowe zużycie paliwa nie zmienia się ze zmianą
stosun_ku wydatków, jednost�owe zużycie paliwa jest od­
wrotnie proporcJonalne do ciągu, w związku z czym krzy­
we po�azane na rysunku przedstawiają równocześnie przy­
rost ciągu startowego w miarę zwiększania stosunku wy­
d'.3-tl�ó":'. Jeżeli chodzi o wpływ stosunku wydatków na osią­
gi s1lmka w warunkach przelotowych, to z wykresów -poka­
zanych na rys. 4 i rys. 5 widać, że przy większych warto­
ściach stosunku wydatków jednostkowe zużycie paliwa za­
czyna ponownie wzrastać (ciąg maleje), przy czym wzrost 
ten rozpoczyna się przy tym mniejszych wartościach sto-·
sunku wydatków, im mniejszy jest spadek entalpii w turbi­
nie wentylatora. Dwa ostatnie wykresy odnoszą się do sil­
nika zabudowanego, tj. uwzględniają straty na wlocie sil­
nika i opór spowodowany gondolą silnikową. 
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Biorąc pod uwagę ciąg startowy i ekonomię silnika w wa­
runkach przelotowych za najkorzystniejszy stosunek wy­
datków uznano stosunek 1,56 przy spadku entalpii w tur­
binie wentylatora równym 19,4 kcal,'kG. Spadek entalpii
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w turbinie wentylatora (przypadający na 1 kG czynnika

przepływającego przez turbinę) określa równocześnie, przy
danym wydatku wentylatora, spręż wentylatora. W danym

przypadku wynosi on 1,6 : 1. 
Jeżeli chodzi o zagadnienia konstrukcyjne nowego silni­

ka, to poważne trudności stwarzało ołopatkowanie wirnika

wentylatora, które musi spełniać równocześnie zadania

wentylatora i turbiny_ Szczególnie obawiano się gradientu
temperatury wzdłuż łopatek, wywołanego faktem, że górna
i dolna część ołopatkowania pracuje w różnych tempera­
turach: przez łopatki wentylatora przepływa powietrze
o temperaturze otoczenia, podczas gdy przez łopatki turbi­
ny - gazy o temperaturze 590 °C. V-l związku z tym na po­
czątku prac nad silnikiem przeprowadzono dokładne bada­
nia laboratoryjne ołopatkowania, przy czym pomiary wy­
kazały, że rzeczywiste temperatury łopatek wentylatoro­
wych są dosyć różne od temperatury strumienia powietrza, 
w którym pracują (rys. 6). Dolna część łopatek wykazuje 
podwyższone temperatury, co tłumaczy się przechodzeniem 
ciepła z łopatek turbinowych i niewielkimi „przeciekami" 
gazów przez przednie uszczelnienie labiryntowe półek ło­
patek. Dzięki temu gradient temperatury nie jest grożny 
i przypuszcza się, że powodowane przez niego naprężenia 
nie są duże; dokładne ich obliczenie nie jest możliwe ze 
względu na skomplikowany kształt łopatek. Poza tym, p::i- • 
nieważ końce łopatek są swobodne, łopatki mogą rozszerzać 
się we wszystkich kierunkach, co również zmniejsza naprę­
żenia cieplne. W laboratorium próby przeprowadzono na 
pojedynczej łopatce, przy czym poddano ją trzem rodzajom 
obciążeń: 1) osiowemu - naśladującemu siły o:lśrodkowe; 
2) drganiom; 3) uderzeniom cieplnym. Mimo to, że wa­
runki prób były cięższe niż warunki pracy w silniku, nie
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? no�c osiągów silni­a z o iczemami. w wyniku przeprowad�onych następnie udoskonalen udało się zw· , , . tęK-

_szyc . c'.ąg , �tartowy O 6,60/o 
1 zmmeJszyc Jednostkowe zuży 
c!e . pali�a- o 30/o, przy czy� 
c1ęzar s1lmka nie uległ zmi· _ 
nie. Silnik ten otrzymał ozn!­
czenie CJ805-23. 

. Obe�nie w "'.'ytwórni w Cin­
cma th znaJduJe się w różnych 
fa�ach prób siedem silników, 
ktore do 1 stycznia 1960 r, 
przepracowały łącznie 2200 go­
dzin. Zas�dniczym celem prób 
J�st_ o�re�lenie charakterystyk 
s1lmkow 1 dostarczenie danych 
na temat pracy osprzętu i skła­
du sterowania. Trwałość zespo-

Rys. 6 łu wentylatorowego określono 
, za pomocą specjalnych, krót-

ko_trwa�ych prob całego silnika i za pomocą wspomnianych 
JUZ pr?b l�bo_ra�oryJny�h. Przeprowadzono również próby 
przyspieszen s1lmka, ktore wykazały, że czas przyspieszanh 
od prę_dkości obrotowej bieg� luzem do prędkości startowej 
wynosi 5,6 sek., a od prędkosci podchodzenia - 2 6 sek 

W celu spra"':dzenia. osiągów silnika zabudowa�ego, ·prze­
pro:"'a_dz?no proby st01skowe silnika umieszczonego w gon­
doll s1lmkoweJ, przeznaczonej do samolotu Convair CV600 
(rys. 7). W czasie tych prób zbadano również właściwości 
aerodynamiczne gondoli i rozdział powietrza w k anałach 
Ostatnio rozpoczęto próby w locie na samolocie Dougla� 
B-66. 

Porównanie danych silnika CJ805-23 i silnika podstawo­
wego CJ805-3 przedstawiono w poniższej tabeli: 

� 
C]805-3 CJBOS-23 

Ciqg startowy [kG] 5080 7300 
]zp przy ciqqu startowym [k6/k6h} 0,806 0,558 
Największy ciqg trwaT!I [k6] 4310 6214 
Jzp.przy ciągu trwaT1Jm[k6/k6h] 0,738 0,520 
Naiwiększy ciąg prze/otowi) [k6] 4014 6030 
Jzp przy ciqqu przelotowljm [k6/k6h] 0.728 0,504 
Największycia,q przelotow/J na WIJS 10640 m [k6] 7720 
J.z.p. w warunkach przelot. na wys.f0640m[k6/k6h} 0,834 
Wydatek powietrza [ko/sek] 76 194 

Ciężar (k6] 1447 1735 
DTugos'c [ mm} 4798 3658 
Srednica [ mm] 806 1346 
] zp. -Jednostko vie ZUŻl)Cie paliw:.: 

Zwi�kszony ciąg startowy silnika CJ805-23 m ożna wyko·
rzy�tac,. przy danym ciężarze całkowitym samolotu, albo do
skr?cema startu albo do zwiększenia ciężaru płatnego lub
z�s1ęgu przy _nie zmienionej długości startu. Zwiększony 
ciąg wz1:osz�m� skraca czas wznoszenia na wysokość prze­
lotową 1 dz1ę�1 . temu zmniejsza zużycie paliwa na mnieJ· 
szych W_Ysokosc1ach. Warunki pracy silnika w czasie prze­
lotu moz_na_ tak. dobrać, aby przy nie zmienionym w stosun­
ku d� silnika Jednoprzeplywowego wydatku paliwa dawał 
on wię!(�zy ciąg i umożliwiał w ten sposób lot z większą 
prędkosc_1ą, lub ab;y przy nie zmienionym ciągu (i prędkości 
lot1:1) zuzy_wał mmeJ paliwa i pozwalał dzięki temu na 
zwiększenie z�si�gu. Poza tym korzystniejsza charaktery­
sty.�a mocy silnika dwuprzepływowego zwiększa elastycz­
nosc_ ekspl?atacji samolotu pasażerskiego, pozwalając na 
dokonywanie przelotów, bez nadmiernego zmniejszenia ich 
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Rys. 7 

A�GIELSKIE SAMOLOTY DOŚWIADCZALNE DO BADAŃ 
ZAGADNIEŃ ADŻWIĘKOWYCH PRĘDKOŚCI LOTU 

Firma Bristol buduje samolot doświadczalny Bristol 188
o prędkości lotu 2500 km/h, który ma dostarczyć danych
potrzebnych przy projektowaniu naddźwiękowych samolo­
tów pasaż erskich. Ze względu na duże prędkości lotu zasto­
sowano konstrukcję całkowicie stalową (konstrukcje ze sto-

pćw a!uP.1inium stosuje się tylko do samolotów o pred­
kościach nie przekraczających Ma = 2,2!:l), pr;,,y czym po­
krycie samolotu ma być powleczone warstewką ze stopu 
mklu, w celu zwiększenia jego odporności na wysokie tem­
peratury. Samolot będzie napędzany dwoma silnikami De 
Havilland „Gyron Junior" DGJ. 10 R, które z dopalan'em 
(temperatura dopalania ok. 1700 °C) dają ciąg 6400 kG. 
\� celu zapewnienia poprawnych warunków wypływu ga­
zow w szerokim zakresie prędkości lotu, zastosowano dysze 
wylotowe o zmiennym przekroju i kształcie: przy pręd!rnś­
c1ach poddźwiękowych dysze są zbieżne, przy prędkościach 
naddźwiękowych rozwierają się i przy pełnej prędkości 
lotu przybierają kształt zbieżno- rozbieżny. 

Firma Handley Page buduje mały samolot doświadczalny
o �znaczeniu H.P. 115, który umożliwi przeprowadzanie ba·­
dan nad zachowaniem się samolotów naddzwiękowych 
w warunkach małych prędkości lotu. Jest to samolot jed­
nomiejscowy, ze skrzydłem „delta" o małym wydłużeniu 
1 dużym skosie, napędzany silnikiem Bristol Siddeley „Vi­
�e_r". Mają na nim być przeprowadzane badania stateczno­
sc1, sterowności i właściwości pilotażowych przy małych 
Prędkościach lotu, w celu określenia zachowania się samo­
lotu. nadd�więkowego w czasie startu, podchodzenia i lądo­
wa�ia, ktorego nie można przewidzieć na podstawie obli­
czen teoretycznych i badań tunelowych. Samolot ma latać 
Jeszcze w bieżącym roku. 

Podobnie jak w przypadku samolotu Bristol 188, budowa 
sa�olotu H.P. 115 jest ściśle związana z pracami firmy nad 
P_roiektem naddźwiękowego samolotu pasażerskiego. W cza­
:
1e tych prac zastosowano nowe osiągnięcia techniki badań 
unelowych, jak np. sprężyste modele, co dopomogło do 
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)'. SO osc1 lotu oraz powo-
wietrzu. czasie wyczekiwania w po-

Siln_iki General Electric CJ805- 23 molotow pasażerskich Convair CV60�
ą _przeznacz_on� do sa­

ravelle VII". Pierwszy ma roz o , l Sud Aviat1on „Ca­
dru_gi - w 1962 r. Silniki za?uiząc regularne loty w 1961 r.,
maJą być wyposażone w odwrac 

owane_ na tycł; samolotach
pewniać około 2700 kG ciagu od 

ac_ze ciągu, ktore będą za-
N l · . wroconego a ezy wspomnieć, że ostatn. , . • . . . 

Electric J85 przerobiono na silnW� ��u
m

::e 
silnik General

dobnym układzie co silnik CJ805 23 . p pływowy o po
­Silnik ten wytwarza około 1800 k

-
G 

� o oznaczeniu CF700.
ciągu. 

LITERATURA 
l. Fioretti A p D l rn58 

• • - ., eve opment of the CJao5.21„ Int . .
? W · 

· , erav1a, nr 12, 
-· eymouth Richard E. - General El and testing the CJ805-?3" 'shell A . t 

ectnc turbofan. Designina
3. Wilkinson Paul H. _ -Ai�·craf• 1 

via ion News, May, 1960. 0 

4 .. ,Aero engines 1960"' Flight < 1•8• eMlgrnes of the world 1958/59" 
' , arcll, 1960. 

określenia prędkości krytycznej ze względu na flatter i uła­twiło badania . stateczności i sterowności. Przeprowadzono ponadto bad�nia_ tune�owe układów „delta" o dużym skosie, 
w ce_lu o�r�slema naJkorzystniejszego punktu umieszczania 
wlotow s!lmkowych i usterzenia. Mają być również badane 
1;1�de�e, pozwal�Jące na dokładne wyznaczenie rozkładu ci­
smema na całeJ powierzchni. 

W. K. 

KILKA INFORMACJI O SAMOLOCIE RB-47 

Głośna była niedawno w całym świecie sprawa niefor­
tunn�go lotu ameryka�·1skiego samolotu RB-47. 

R�-47 jest odmianą strategicznego samolotu bomboweg() 
Boemg B-47 „StratoJet" 1). Litera „R" informuje, że sa­
molot ten stanowi wersję rozpoznawczą (Reconnaissance) 
tego sześciosilnikowego odrzutowca. 

Zasadniczo samolot tego typu posiada obsadę 3-osobow<1 
oraz bogaty zestaw 7 kamer fotograficznych. Jedna kamera 
przeznaczona jest do zdjęć pionowych, zaś 6 do zdjęć ukoś-
1:YCh (z tego 2 kamery do pochyleń lekkich, 3 - do dużych, 
Jedna do zdjęć zorientowanych-do przodu) 2). 

Samolot RB-47, operując z wysokości 12 OOO m, może 
w c_iągu 3 godzin dokonać zdjęć obszaru 2,6 miliona k ilo­
metrów kwadratowych. Należy jeszcze wspomnieć, że ostat­
nią wersją bombowca Boeing B-47 stanowi QB-47, prze­
znaczony do lotów bez pilota. Samolot ten, wyposażony 
w aparaturę specjalną przez firmę „Lockheed" i .,,Sperry 
Gyroscope", o prędkości 965 km/h, jest kierowany sygnała­
mi radiowymi wysokiej częstotliwości w promieniu 320 km. 
Rozkazy startu i lądowania są nadawane ze stacji zabudo­
wanej na samochodzie. Nakazy do samolotu, będącego w lo­
cie, nadaje aparatura samolotu dyspozytorskiego. 

W. K. 

1) Jak wiadomo, Amerykanie kolejrio numerują samoloty o okre­
ślonym przeznaczeniu, przyjmując Jitere .. B" dla jednostek bom­
bowych, podobnie ja!, ,,F" dla samolotów myśliwskich. 

') Nie jest to zresztą najbogatsze wyposażenie fotograficzne ame­
rykańskiego samolotu, bowiem rozpoznawcza wersja transportowca 
Lockheed RC-130A „Hercules" posi acta 12 ];:amer. 
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AMERYKAŃSKI ODPOWIEDNIK SAMOLOTU 
BLACKBURN NA. 39 

Ujawniono niektóre dane nowego samolo!;1 amerykań=
skiej marynarki Grumman A2F-1 „Intruder , przezna�zo 
nego do działań' na małych wysokościach lotu._ Samolot Jest 
napędzany dwoma silnikami Pratt and Wh1t _ney J52-�-?
0 ciągu 3850 kG, które umożliwiają uzyskanie prędkosc1

Ma = 0,9 (na poziomie morza). Strumienie wyl?towe silni­
ków można odchylać do dołu, w celu uzyskania dod�,tko­
wego wyporu w czasie startu z lotniskowca. ,,Intruder �o­
stał wyposażony w urządzenie do optyczne%� przedstawrn­
nia celu we wszelkich warunkach w1docznosc1 1 w urządze­
nie do nawigacji oraz do przeprowadzania ataku - ,,DIA ­

NE". Urządzenie „DIANE" pozwala na całkowicie zautoma­
tyzowany lot po wyznaczonym kursie, nalot na_ cel, v.:ystrze� 
lenie pocisków i wyrwanie zgodnie _z ?any_m1 okreslonym1 
przez pilota. Załogę samolotu _stanowi p1l?t 1 operator rada­
rowy. Samolot ma być uzbroJony w lataJące bomby Temco 
,,Corvus". 

W. K. 

SILNIK TURBINOWO-ODRZUTOWY O CIĄGU 32 kG 

W Stanach Zjednoczonych (w Williams Research Corpora­
tion) zbudowano silnik turbinowa-odrzutowy o ciągu 32 kG
i ciężarze 10,4 kG. Silnik ten powstał z silnika turbinowego 

0 mocy 75 KM, wyposażonego w wymiennik c _iepła typu Wi­rującego i pr:zeznaczonego do napędu �odz1 mo�orowych.Odmiana turb1�ov.:o:-od_rzu tow a ma spręz _ar�ę. odsrodkową 
0 sprężu 4: 1, p1ersc1emową ko�orę spalania 1 Jednostopnio­
wą turbinę osiową. P;ę�kosc . ob;otow� wynosi 59 000 obr/min. Należy za�naczyc, ze zn�JduJące _ _  się obecnie w pró.
t�ach w Stanach ZJednoczonych 1 FrancJ1 małe silniki tur­
binowa-odrzutowe mają ciężar jednostkowy 5- lub 10-krot­nie większy od ciężaru opisanego silnika. 

Dzięki małym wymiarom silniki tego typu mogą być za­
budowane na końcach łopat w�rników śI1;1igłowców, mogą 
również służyć do napędu lata_Ją�y�h celow. Rozważa się 
możliwość zastosowania tych silmkow do napędu małych 

samolotów i szybowców, ponieważ mogą być z łatwością 
zabudowane w skrzydłach. Umieszczenie na samolocie kil­
ku silników pozwoli na sterowanie warstwy przyściennej
i na nadmuch klap w czasie startu i lądowania. 

W. K. 

KR�NIKA 
Realizujemy Uchwalę IV Plenum KC PZPR VIII Szybowcowe Mistrzostwa Swiata 

Pod powyższym tytułem daliśmy już w zeszycie 3/60 „Techniki 
Lotniczej" wzmiankę o podjętej przez Zarząd Sekcji Lotniczej i Za­
rząd Kola SIMP przy Zjednoczeniu Przemysłu Lotniczego akcji 
organizowania zebrai'l, poświęconych postępowi technicznemu w prze­
myśle lotniczym oraz zapoznaliśmy Czytelników z ustalonym w tym 
zakresie programem działania. Równocześnie podaliśmy sprawozda­
nie z pierwszej Narady Branżowej w WSK Dębica, poświęconej 
zagadnieniom rozwoju i postępu w osprzęcie lotniczym. 

W dniu 27 maja oclbyła się w Wytwórni Sprzętu Komunikacyjne­
go w Mielcu ·druga z kolei z planowanych narad - Branżowa 
Konferencja Budowy Płatowców, zorganizowana przez specjalny 
Komitet Organizacyjny i Zarząd Zakładowego Kola SIMP. 

W Konferencji wzięli udział: z ramienia Instytutu Lotnictwa -
dyr. J. Staszek oraz inż. T. Chylii'lski, z Wydziału Lotniczego 
Politechniki Warszawskiej - prof. dr. Wł. Fiszdon i z Politechniki 
Wrocławskiej - prof. dr J. Tesseyre, zaś ze strony Zjednoczenia 
Przemysłu Lotniczego - inż. Z. Toczek. Z WSK-Okęcie przybyli 
inż. Bogusz, \nż. St. Madeyski, inż. T. Pszenicki oraz inż. W. Sol­
tyk; WSK-Swidnik reprezentowali inż. Z. Kadlubaj i inż. J. Kotlii'lski. 

Gospodarzami ze strony zakładu mieleckiego byli członkowie dy­
rekcji i zarządu Kota SIMP. W naradzie wziął udział liczny aktyw 
techniczny, partyjny i związkowy zakładu. Ogółem w obradach 
uczestniczyło 65 osób. 

Po zagajeniu Konferencji przez przewodniczącego Komitetu Orga­
nizacyjnego i wyborze prezydium, przeclstawiciel OKL WSK-Mie­
lec, inż. Z. Sobolewski, wygłosił referat programowy. Następne 
referaty wygłosili przeclstawiciele pozostałych zakładów pla­
tówcowych. W referatach i dyskusjach podkreślano konieczność 
ustalenia długofalowego planu działania przemysłu lotniczego 
i wzmocnienia zakładowych prototypowych biur konstrukcyjnych. 
Podkreślono poza tym potnebę polepszenia organizacji zaktaclów. 
Wskazano również na możliwości rozszerzenia rynków zbytu sprzę­
tu lotniczego. 

Po wielogodzinnej dyskusji komisja wnioskowa sformułowała 
projekty uchwały i wniosków i przekazała na plenum Konferencji 
celem uchwalenia. Uczestnicy Konferenc.ii uznali materiał zawarty 
w wygłoszonych referatach i wnioskach koi'lcowych, wyłonionych 
w trakcie dyskusji, jako podstawę do działalności przemysłu lot­
niczego w dziedzinie postępu technicznego w wykonaniu postano­
wień IV Plenum Komitetu Centralnego PZPR i jako taki postano­
wili przestać do dyrektora generalnego Zjednoczenia Przemysłu 
Lotniczego, dyrektora Departamentu Techniki MPC, Zarządu Głów-
nego SIMP i Wydziału Ekonomicznego KC PZPR. 

z. 

.fok wiaclomo naszym Czytelnikom. w dniach 4-17 czerwca br. 
odbyły się w Kolonii w NRD VIII Szybowcowe Mistrzostwa $wiata 
FAI w klasie otwartej i w klasie standard. 

Piloci polscy: Edward Makuła, Jerzy Popiel : Adam Witek, na 
nowych szybowcach Zefir 2 i Foka. osiągnęli chlubne wyniki i je­
dynie niefortunne warunki atmosferyczne (burza podcza s przelotu 
po wyznaczonej trasie) przeszkodziły w uzyskaniu przez naszego 
pilota tytułu mistrza świata. 

Wyniki: Klasa otwarta 

1. Mossinger (Argentyna) - mistrz świata - ;5102.9 pkt 
2. Makuła (Polslrn) - 1 wicemistr7 świata - ;5079,1 pkt 
3. Popiel (Polska) - 2 wicemistrz świata - 5020,7 pkt 

Klasa standard

1. Ruth tNRF) - mistrz świata - 5619,l pkt
2. MUnch (Brazylia) - 1 wicemistrz świata - 5237,8 pkt 
:i. Wite!, (Polska) - 2 wicemistrz świata - 5201,9 pkt 

II Szybowcowe Mistrzostwa NRD 

Odbywające się w Schonhagen w okresie 4-19 czerwca br_. Szy• 
bowcowe Mistrzostwa Niemieckiej Republiki DemokratyczneJ rów­
nież przyniosły 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 zajęła Polka - Majewska z 4868,54 punktami. 
W klasie otwartej brali udział tylko zawodnicy NRD _(16 piloW\�) i czechosłowaccy (2 pilotów), przy czym 2 pierwsze m1eJsca zaJę 1 

Czesi: Zejda i Mestan. . 
W dniu 28 czerwca br. ·w Głównym Komitecie Kultury FizyczneJ 

i _Turystyki _odbyło się uroczyste wręczenie złotych medali :,za ;!: 
bitne os1ągn1ęc1a sportowe" polskim pilotom szybowcowym. E. . 
kuli, J. Popielowi, A. Witkowi, P. Majewskiej i H. Zydorczak0\\11. 
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HYDROAEROMECHAN!KA 

!09' 533.691.15 !Lot 
wardlaw R. L.; Eachern N. V.: Some aeroclynamic characteristics 
of wing - mounted lifting fans for VTOL applica!ionf. Pewne 
aerodynamiczne char:ikterystyk1 nośnych wentylatorow wmonto­
wanych w skrzydła dla zastosowań samolotów skróconego startu. 
canad. Aeronaut. J., 1959, t. 5, nr 3, s. 99-109, rys. 26, poz. 
bibl. 2. . . 
zastosowanie do samolotu o skroconym starcie wentylatora 

wbudowanego w skrzydło o odpowiednim wycięciu. Silnik turbo­
odrzutowy ma pracować dwojako: przy przelocie jako normalny 
silnik odrzutowy, przy locie unoszącym jako napęd cło wentyla­
torów skrzydłowych. 

z. Brodzl<:i 

210' 333.6.015.5.0015 ILol 
voepel H.: Die Freiflugtechnik der Hochgeschwincligkeitforschung. 
Technika lotów swobodnych w badaniach dotyczących dużych 
prędkości. Z. Flugwiss., 1959, r. 7, nr 4, s. 85-102, rys. 32. poz. 
bibl. 20. 

Artykuł omawia rozwój techniki cloświaclczeń w locie swobodnym 
w Anglii ze szczególnym zastosowaniem do zagadnień aerodynami­
ki dużych prędkości w obszarze trans- i supersonicznym. Obok 
opisu urządzeń i przyrządów podano sposób analizowania danych 
doświadczalnych. Na przyklaclach pokazano, jak się oblicza ruch 
podłużny i boczny z uwzględnieniem ich sprzężenia oraz przy­
spieszenia torowego poci kątem zapotrzebowania na najważniejsze 
aerodynamiczne współczynniki mocy, stateczności i sterowności. 
Podano wprowadzenie do dalszych zastosowań. mianowicie do za­
gadnień lotu nieustalonego do rozkładów ciśnień, temperatur i do 
pomiarów warstwy przyściennej. W zakończeniu uwypuklono wza­
jemne uzupełnianie się doświadczalnej techniki w tunelach aero­
dynamicznych z techniką lotów swobodnych. 

J. Nikol 

!li' 533.6.071.3 !Lot 
Rogers E. W. E.; Hall F. M.: Some experiments with static tubes
;\ transonic speeds in a slotted-wall wind tunnel. Doświadczenia 
z rurkami statycznymi przy prędkościach transonicznych w tu­
nelu 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

szarze prędkości transonicznych nastręcza duże trudności z powodu 
interferencji ścian przestrzeni pomiarowej. Dla oceny wpływu tej 
interferencji autorzy pracy zbadali naturę opływu za pomocą 
wizualizacji fal metodą schlieren. Zanalizowali oni zespól tworzą­
cych się fal początkowych. końcowycl1 i pośrednich oraz oclbitycl1. 
Na ;:>Odstawie licznych fotografii można zupełnie dobrze Żdać 
sobie sprawę, co się dzieje w przepływie transonicznym, w przy­
padku pięciu podobnych rurek statycznych, z których jedna miała 
pełn� skalę. Z _Pracy tej wywnioskowano, że na charakterystykę 
rurki statyczne; ma wpływ tylko niewielki zal<res liczb Macha
w pobliżu jedności i że poza tym zakresem można uważać model 
za wolny ocl interferencji. Zakres ten maleje. im mniejsza jest 
skala modelu. Ważne jest dalekie umieszczenie otworków sta­
tycznych od noska rurki. Wspomniany zakres liczb Macha wynosił 
0,99 do 1,015 dla najmniejszej rurki, której współczynnik blokowa­
nia wynosił 0,002 procent. Pewne korzyści daje ostrołukowy kształt 
noska rurki. Doświadczenia zostały wykonane w tunelu NPL 
1B X 14 m o zakresie 0,6 clo 1,2 Ma. 

� m.6m 
Nagamats!-1 H. T.; Geiger R. E.; Sheer 
tunnel. Hipersoniczny tunel uderzeniowy. 

J. Nikol 

!Lot 
R. E.: Hypersonic shock
ARS J., 19�9, t. 29, nr 5, 

s. 332-340 rys. 15, poz. bibl. 31. 
Opracowano hipersoniczny tunel uderzeniowy clla otrzymywania 

danych mechaniki przepływu przy wysokich liczbach Macha i ocl­
P0Wia�ających temperaturach spiętrzenia, występujących w Joci e 

poc1skow balistycznych i satelitów. Praca zawiera opis tunelu 
1 przedstawia kilka wyników otrzymanych w rurze napędowej 
i w dyszy_ Dla uzyskania silnych fal uderzeniowych zastosowano 
hsp alanie . wodoru i tlenu. w proporcji stechiometrycznej w obecności 
elu. Os1ągmęta prędkosc fah w powietrzu była rzędu 16 500 m/sek, 

a te _mperatura w rurze napędowej 16 000° Kelvina. vV przes' rzeni 
Pomtarowej, przypadającej na koniec dyszy, obserwowano wpływ 
wysokiej temperatury spiętrzenia na luźną falę uderzeniową pnecl
tępym_ ciałem oraz rozkład ciśnień na tym ciele. Odległość luzu 
znacz�1e malała przy wysokich temperaturach. Rozkład ciśnień 
n a _  POłkult był mniejszy niż obliczony za pomocą zmodyfikowa­
nei_ teorii Newtona. Obserwowano oclclzialywanie fali uclerzenio-­
WeJ n a  warstwę przyścienną na krawędzi nat;,rcia płaskiej płytki 
i okazal_o się, że wyniki są zgodne z przewidywaniem analitycz­
�Ym. Rownież obserwowano luźną falę uderzeniową przed tępym 
wuwymiarowym ciałem, w powietrzu o bardzo malej gęstości, 

Przy liczbie Macha wynoszącej około 19. 
J. Nikol 
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J. Nikol 

AERODYNY 

214* 629.135.4 !Lot Ve!koff H.: An evo!ution of the jet rotor he!icoptel". Rnwój śmigłowca z wirnil{iem odrzutowym. J. Amer. Helic. Soc., 1958, 
t. 3, nr 4, s. 3-11, rys. rn, poz. bibl. a5. 

_Analiza wart<?ści użytkowej różnych rodzajów napędów śmigłow­
cow_ ze sz_czegolnym uwzglęclnieniem napęclu bezpośredniego wir­
n1_kow . _nosnych. Jal,o parametr porównawczy przyjmuje autor 
w1elkos_c µracy bęcląc�j ilocz_ynem ciężaru_ użytecznego i zasięgu. 
Zestaw1e:11e_ parar:netrow 1�tnieJących w rożnych okresach rozwo­
Jowycl1 sm1głowcow clla rożnych napędów wskazuje, że ocl r. 1945 
clo 1958 został _dokonany bardzo duży postęp na polu napędu tło­
kowego I turb_mowego (z dostarczeniem momentu na wał), zaś na 
polu napędu stlrnl<am1 strumiernowymi i pulsacyjnymi nie tylko że 
ru e osiągnięto postępu, lecz miał miejsce regres. w związku z tym 
wyciąga autor wrno�ek. ze napęcl bezpośredni (z wyjątkiem t.zw. 
,.cyklu gorącego" obejmującego dopalanie w dyszach) nie ma więl,­
szych perspel,tyw. 

R. Witkowski 

215* 629.135.9 ILot 
Stępniewski W. Z.: Wings and vertical tlu·ust generators in VTOL 
aircraft. Uskrzydlenie i źródła ci�gu pionow1:go samolotów VTOL. 
SAE Trans., 1H59, t. 67, s. 326-334, rys. 10, tab.2, poz. bibl. 18. 

W samolotacl1 pionowego startu (VTOL) konieczny clo zawisu 
ciąg jest niewspóimiernie duży w stosunku clo ciągu niezbędnego 
clla prędkości przelotowej. Z drugiej strony przy zawisie włas­
ności uskrzycllenir1 odgrywają małą rolę i ustuzycllenie możemy 
dopasować clo pręctkosci przelotowe.i. Zasadniczym zagadnieniem 
jest jednak uzyskanie maksymalnego ciągu jednostkowego przy 
zawisie. Autor poda ie kilka sposobów, jak dopuszczenie malej 
prędkości postępowej (czyli już ni e idealny VTOL). dodanie po­
mocniczych s,;mJ<ów oclrzutowych oraz l{ilka sposobów nazwanych 
po angielsku by-pass, które polegają na wykorzystaniu _ gorących 
gazów odrzutowych (z turbiny) do napędu dodatkowego sm1gla lub 
wirnika. z wyjątkiem jednego przykładu są to sposol)y !1lezwykłe . 

J. Nikol 

216* 629.' 36.3 !Lot 
Van Eve1 y K. E.: Design problems of vtry high speed !light. 
Zagadnienia projelctowe dla lotów z bardzo dużymi prf'.!lkościami. 
SAE Trans., 1959, t. 67, s. 659-668, rys. 31, poz. bl1bl. 16. 

Opisano doświadczenia riiezbęclne clla przyszłego lo_!=u człowieka 
na satelicie lub pojeździe międzyplanetarnym. W 19�3 roku roz­
począł próby odpowiedni samolot clośw_iaclczalny D 5_58_-Ill (Douglas). 
przeznaczony do lotów na bardzo . duzych_ wysokosciac� : __ bard_zo 
clużą prędkością. Badano warunki grzania_ się konsti ukcJi, sta­
teczności i sterowności statku oraz wa,unk1 bytowe pilota. Grza­
nie aerodynamiczne może być . zmniejszone dzięki zastoc;owanlu 
tępych brzegów natarcia, izolac1ę pow1erzch111 _ oraz zm�lleJszenia 
rozległości obszaru turbulE;n_tne.1 . warstwy pr2ysc1enneJ. Zaga�l1le­
nie sterowności i statecznosci sta.1e się truclni e.1sze w miarę wz1_ ostu 
liczby Macha i wysokości. Do sterowania poza atmosferą_ nadaJą się 
odpowiednio rozmieszczone dysze odrzutowe: Dla _pt!ota cla.1e s,ę 
stworzyć odpowiednie warunki bytowe umi_eszcza.1ąc go . w spe­
cjalnej, klimatyzowanej k2binie, wyrzucaneJ w ra.de niebezpie­
czeństwa na spadochronie. J. Nikol 

217* 629. 135.4.073 !Lot
Opatowski T.: The stability of flying platform type l1elicopters. 
Stateczność śmigłowców typu latającej t�rczy. J. Hel1copt. Ass. 
Great Britam., 1958, t. 12, nr 5, �- 238-261, rys. 10. poz. bibl. 7. 



1 60 
T E C H N I K A  L O T N I C Z A WRZESIEŃ-PAŻDZIERNIK

Analiza stateczności dynami cznej m_ałych śmigłowc_ó w  j ednomiej­

scowych typu „ latającej tarczy", ktorych st�r_owame odbywa się

wychyleniami ciała pilota stojącego na . pomos�1e t':rczy_ Ra chunek

przeprowadzony klasyczną metodą ułozenia  rownan ruchu, rozpa­
trzenia współczynników równania charakterystycznego 1 Z?_adan1a
wyróżnika Routha.  Za zmienny parametr przy.Jęte, czas opozrnei:i �a 
reakcji pilota, nadając mu wartości od O cło 0, 1 5  sek i czas o poz­
nienia wektora ciągu za osią tarczy, zmieniany ocl - 0,2 c ło + o_, 2 sek .
Udowodniono,  ż e  opóźnienie reakcj i  pilota 0 ,15 sek sta nowi gra­
niczną wartość, powyżej której żadne wysiłki pilota nie mogą za­
pewnić  stateczności lotu. R . Witkowski

218* 629.135.4 ILot 

Hollis Wiliams D .  L . : The turbine hel i coptet' .  SmigłowiPc turbino­

wy. J. Helicopt. A„s. Great Britain, 1958, t. 12 ,  nr 5 ,  s .  213-237, 
rys. 16. 

Rozważania n a  ! C?mat wroblemów związanych z zastosowaniem 
silników turbinow,•ch do napędu śmigłowców ze szczególnym 
uwzględnieniem c2ch silników j ednowatowych i ze swobodna tur� 
biną. Zagadnienia •�onstrukcy_jne rozpatrzone są na tle cloświadczen 
f-my Westland z za,tosowar2iem silników obu podstawowych odmian 
w śmigłowcach \Vcssex i Westminster, które stanowią przeróbkę 
amerykańskich typów S-58 i S-56. 

219* 

CZĘŚCI AERODYN 

629 .13 .014 .7 ;  629.135.4 

R: 'Witkowski 

ILot 

Neal R.  H. :  Direct c1nalog method of a nalysis of the vertical flight 
dynamie charactel"istics of the lifting rotor with floating hub .  Bez­

pośrednia metoda analogowa analizy charakterystyki dynamicznej

wirnika nośnego _ z głowicą przegubową w warunkach lotu piono­
wego. J. Amer. Helic. Soc., 1958, t. 3 ,  nr  4, s .  35-49, rys. 19, poz. 
bibl. 12. 

Opis zastosowani;i metody analogowej do analizy dynamicznych
właściwości wirnil,ów śmigłowcowych w warunkach lotu pionowego . 
Podstawą metody j est przyj ęcie założenia, że w elektrycznym mo­
delu łopaty wirnika istniej e analogia z drganiami belek. Dodatko­
we obwody elektrvcżne naśladują działa nie sił odśrodkowych, sił 
aerodynamicznych, wpływu sterowań itd. Pełny model elektrycz­
ny pozwala n a  bezpośrednie naśladovvanie tak.ich warunkÓ\.V , jak  
flatter, r_eakcj a na ruchy sterownic i reakcja na obci ążenia okre­
sowo zmienne. 

R. Witlrnvvski

220* 629.13 .QH.7 ;  G29.135.4 ILot 

Hohenemser K. H._. Perishe C .  H. : An-3 lysis of the vertical flight 
dynamie characte,,1st1cs of the lifting rotor with floating hub anci 
o�f - S",t comng hm$eS. Analiza charakterystyki dynamicznej wir­
nik� nosn�go z gło,v1cą nrzegubo\vą i ,vyrówna,,vczy1ni przeguban1i 
poz1omym1 w warunlcach lotu pionowego. J. Amer. Helic. Soc. ,  
1958, t. 3 ,  nr 4, s .  20-34, rys. 21, poz .  bibl . 6.  

Omówienie wyników, pracy analitycznej podj ęte.i dla zwalczenia 
flatteru łopat wirnika p rzeznaczonego dla dużego przemiennopłata.  
Wll'111l, ten, oclb1egaJący konstrukc:i ą od typowych wirników śmig­
ło�cowych, stanowi! powiekszcnie wirnika przemiennopłata 
doswiaclczalnego XV-1, w którym zj awisko fl.atteru nie wystąpiło. 
Z�gactr11en1e r'?zw1ązane zostało . przy użyciu maszyn analogowych 
pi zy pom_ocy Kole.i no . wprowadzonych poprawelc konstrukcyj nych. 
Artykuł zilustrowany Jest wynikami oblicze!\. 

R. Vv"itkov,.rski
221 * 533 .662.6 ; 629 . 135 .4 ILot 
Coleman R.  P. ; Felngold A. M. : Theorv of self-cxcited 1nechanical 
oscillations of helicop!er rotors with r:-inged blaclcs. Teoria saino­
wzbudzan:;:ch mecl1an1cz1!ych oscylacji wirników śmigłowcowych z łopatami przeguhnwym1. NACA Reoort 1351 1953 s 39 1·ys 01 
poz. bibl. 3 .  ' • ' ' • , • v , 

. Zbiór trzech prac_ wykonanych w NACA w Jatacl1 1943-47 po­
sw1ęconych zagadn.1en1u . niestateczności \VirnikÓ\•V śn1igłowcóvv 
z pr?eg�boyvym za•..v1eszen1e1n ło_pat, jak ie  wyraża się n ietłu1ni ony.rni 
os_c_yl_ac,1 ami ".'al� (�--ezonons _ziemny). Rozpatrzone są przypadki wu n1ko� '!- t1 ze1., a 1 .ub \v1ęce.1 łopatan11 zan1ocowanyrni na podpo­�·ze �- n1erowno1nie_rne.i sztywnośc i _  \V płaszczyznach x i y, �w'"irników z dv-. 1 ema !opat� m1 „nad P?dp�rze 1zo_tropowej oraz \1/ i rn i ków 2-ł.opa­towJ'.�h na po�,po1 ze an,zoti opoweJ. \Ve wszystkich przypadkach a�1al1

_
za oparta . Jest 1:J ? zastoso-.vaniu ! .. Ó\vnań LangL·ange · a . U\vzględ­nwne są wp_lywy roznych parametrow konstrukcy ·j nych i tłumiel'l układu na rnestateczne zakresy prędkości obrotowyc6 w.ir-nika. 

222* 

STATRI PRZESTRZENI 

629.19 

R. Witkowski

ILot 
Inflata�le S<ltcilites. _Satelity napompowywane na wyr;ol<ości. Aero­P_la

1

ne, 20 hstopad 19b9, t._ 07, . nr . 2509, s. 518-519 ,  ry., .  7. Opis sateli­to" napelr11anycl1 po osiągnięciu wysokości do kształt, 1- 1 • t o Są one przeznaczone do badań wyższvch warstw -atmt f 
'C:·is e?_0 . 

dla polepszenia racliolączności .  • s er Y or az 

WYPOSAŻENIE AERODYN 

G29.1 .0G1 

J. Paczosl,i 

ILot 
�y.clraulic systems of . thrce B1:itish clviJ airc raft. t :  l<!acly hyd.rau­J1czne trzech_ samolotow bryty.1sl,1ego lotnictwa cywil nego. Compr.Au·. Hydraul1cs, 1959, t .  24,  nr 282, s .  300--303, rys. :i . 

Ogólny 0!)is instalacj_i hy_dra_ulic_znych samolotu 
Comet 4, Bristol 300 . Br1tannia i V1ckers Armstrong �e Havn1ana 
Z amieszczono szczc�ołowe schematy hydrauliczne . OO Viscount 
układów. rozpatrzonych 

W. Blocki 
SILNIKI LOTNICZE 

224* 621 .438 ; 629.13a.4 
!Lot 

Marley A. W . :  Gas turbines for helicopters. Turbin 
śmigłowców. J. Royal . Aeron. Soc., wrzes. 1958 t �azowe dla 
s. 646-654,  rys. 6, poz. bibl .  15. ' • 2- nr 513, 

Przegląd zagadnilc'ń konstrukcyjnych towarzyszących 
niu napędu turbinowego do śmigłowców i podstaw zastosowa. 
śmigłoy,rcowych silników . tur�inowych. w przegl dzfWYch . cech 
szczegolną uwagę na dwie glowne odmiany silnik6w· ej �vrocono 
wych i ze swobodna turbiną. Artykuł zawiera zestawie � nowaio. 
kich . naj b ardziej znanych �migłow�ów turbinowych św1�� 

wszyst­
ny1n1 zastosowanych napędow. Omow10ne sa aspekty zast 

a z da­
turbin do napędu wirników przez wał lub· bezpośredni 

oso\vania 
między silnikami turbinowymi samolotowymi i śmi"lowco,�y r

ozmce 
magania odnośnie przekładni, układów sterowtnia i za�\ wy. 
w śmigłowcu o raz sposoby k rótkotrwałego powiększania mo�y°'vy 

R. Witkowski 
225* 621 .455 !Lot· 
Kayser L. T. : Steuerungsmoglichkeiten flir Feststofftrieb . l\'Ioźliw ości sterowania silnilrnmi rakietowymi na paliwo stateike. 
ketentechnilc und R au mfahrt., . 1959, nr 3, s. 84-86, rys. 8_ e. Ra. 

Dokonano p rzeglądu rodzaJow sterowama pocisków napędza h sil nikami rakietowymi !'a paliwo sta!e : Są to : 1) sterowanie za
ny�­

mocą utrzyma111_a okresl(!neJ 1Jrędkosc1 przy końcu procesu s fia. 
rua,  2) sterowanie w1elkosc1ą ciągu, 3) sterowanie kierunkiem cfąg 
Każdy rodzaj m?że być wykonany kilkoma sposobami, których 2�'. 
Jety i wady_ C!mow10no. Zasacle1 cze sposoby zostały zobrazowane 2 
pomocą szk1cow. a 

A. Kowalewicz 
226* 629 .19 ; 621.45 ; 621 .499 !Lot 
Rayle Vt. : Plasma propulsion possibilities. Możliwości napędu 
plaz9mowefo· IRE �rans. o n  M1litary Electrorncs, 1959, t. MIL-3, nr 2, 
s. 4--45, rys. 4, poz. bibl. 10.  

Podział układów n apędu plazmowego na ustalone, zm,enn, 
i pulsacyj ne. Omówienie zalet i wad tych układów. Wskaza111a 102: 
woj owe. 

Z . Brodzki 
227* 629 .H ; 621 .45 ; G21.0�9.4 !Lot 
Maslen S. H. : Fusion for space propulsion. Reakcje łączeniowe dla 
napędu kosmicznego. IRE Trans. on Military Electror:ics., 1259, 
t. MIL-3, n r  2, s. 52-57, rys. 4, tab. 1, poz. bibl. 13. 

O�ówienie roli kontrolowanego reaktora termonuklearnego dla 
podrozy J-;:osm1c_znyc-h. Cztery sposoby _wytwarzania plazmy: stella­
tor, zastosowanie warstwy prowadząceJ ; pyrotron - czyli magne­
tyczne zwierciadło i a;;tron.  

Z. Brodzki

228* 629 . 1 9 ;  621 .45 ; 621.039.4 !Lot 

Kraft A .  E . :  Ast ronautics and propulsion. Astronautyl,a i napęd. 
IRE Trans. o n  Military Electronics., 1959, t. MIL-3, nr 2, s. 58-61, 
rys. 4, tab. 1, poz. bibl.  6 .  

Zestawienie i i·ozpatrzenie napędów statków kosmicznych. Ukła­
dy elektryczne dają małe przyspieszenie - omówiono drogi ici1 
ulepszema. Dla startu z ziemi lub innych planet może służyć jedy­
nie napęd chemiczny i n u klearna-grzejny. 

Z . Brodzki

229* 629 . 19 ;  621.45 : 621 .499 !Lot 

Doenhoff A. E . ;  );'remo D. A . :  A brief survey of direct cne_rg:,: 
convers10n devices for possib!e space-vehicle application. Krotki 
przegląd urządzeń do b ezpośredniej przemiany energii dla mozll­
wych zastosowa11 w statku Jcosmicznym. IRE Trans. on Milita1·, 
Electron1cs, 1959, t .  MIL-3, n r  2, s. 46-51, rys. 8 ,  poz. bibl. JO. 

Zasada _ �iększości tych u rządze11 polega na zastosowaniu pól­
p r�ewodmkow. Podano zasady generatora termoelektrycznego, ko­
morki . fotoel_ektrycznej , przetwornicy ter=ionowej i przetwormcy 
fotoe1n1syJ neJ . 

z. Brodzki 

230* 

SPRĘŻARIU SILNIKÓW LOTNICZYCH 

621.674 !Lot 

Mir?lubo_w i. w . :  Rasczot charaktieristik osiewych pnectnasosow 
O_bl1czen1e charakterystyk osiowych pomp wstępnych. Awiac. 
T1echn.  Izw. Wyssz. Uczebn. Zawied., 1959 nr 1, s. 81-88, rys. 7, 
poz. bibl.  4 .  " ' 

Autor podaj e metodę obliczania charakterystyki osiowej (ślima­
l�owe.1) pompy wstępnej . Podstawę do oblicze11 teoretyczne.1 ch�­
t akterystyki stanowi wzór na przyrost energii calkow1teJ, ctostai_­
czaneJ przez pompę .  W celu obliczenia rzeczywistej charakte1;YstY_k 1 

";Yko;·zystuJ e si� wartości współczynników uzyskane z bada!1. Sita! 
ala roznych typow takich pomp. z uwagi na to, że większosc cha­
r aktery?tyk pomp osiowych przedstawia linię prostą, wystarcz� 
obl1 czyc tylko dwa punkty chara kterystyki. Otrzymane z bad�n 

wartości współczynników strat sa zbliżone do odpowiednich wspol· 
czynników dla rur i kanałów. założenia te umożliwiają wykorzy­
stanie tej metody do celów praktycznych. J. Kolarzyk 

N_iniejszy Przegląd Dolrnmentacyjny zawiera jecl ni • • - · ., . • . . .  
tacJa ukazuje się w posta ci  kart dokumentac 

. Y e częsc a n«l t  • clokumentacyJnych publ!kaCJI z zakresu lotnictwa. Pełna ctokumen 
s iawa, Al .  Niepoclleglości 188) CIDNT . . )'.Jnych wydawanych przez Centra[ny Instytut Dolrnmentacji Naulrnwo-TechniczneJ (War­

tację i1aukowo-teclrniczną , j a!� i oddzi ,;i��YJj';:j' ·•izi��en��eratę_ ka r t . dok�mentacyjnycll która może . obejmować zarówno całą doJrnmen­

kosztow) fotokopie i mikrofilmy publ i kacJ· ·  b
.Y 

t 
u

h J?0�7:czego ln_e zagad111en\a I tematy techniczne . CIDNT wykonuie (aa zwrotem 
• · i O Ję yc zarowno Pr zeglądem Dokumentacyjnym, jak i kartam i  dolrnmentacyJnym1. 



• c otrzymano z rozkładu ciśnień na profilach 
"'artość cz 1 x . . • t · tr y " j 6 za prof1lam1. Wartosć momen u mozna o z -

i z pomiaru im
t P�ą

s
c w rozkłady ciśnień. Ponieważ zmiana c111 dla • plamme ruJ 

6 dl JllaC • • ielka wartości uzyskane z wykres w a różnych Re JeSt .m;w

przyJ·ąć i dla innych Re. Wzór na obliczenie1 5 mln. mozn . . �e "'.' • 
nika momentu jest następuJący .  �•spolczyn 

2 3 4 6 8 10
6 

Rys. 1 
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t, 

Re 

2 3 4 6 8 IO' 
r1.•Ją/so•k! 

a) 
,.o 9 

('(Jv,.)
1 

Cmt/4 = J ( ¼ - � ) Pg-Pa dx 
q= t 

gdzie t - cięciwa 
p

l!. 
- ciśnienie na grzbiecie profilu 

pd - ciśnienie na spodzie profilu 
q oo - ciśnienie w strumieniu niezakłóconym. 

Na wykresnch podano wartości ( 
V: r , tak że wstawiając oclpo­

wietlnio icl1 wartości dla grzbietu i spodu profilu można obliczyć 
cm t/4. Wykaz profili 

1. 

2. 
3. 
4. 

5. 
6. 

1. 

c, 

cz max (Re 1,5 ·10") (c z/Cx)max(Re 1,5·10') 

NACA 8-H-12 1 17 114 F. X. 1,rn 143 F X. 05-191 1, 15 120 F. X. 05-188 1,12 122 F. X. 08-S-176 1,29 150 F. X. 05-H-126 1,18 160 
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Zeitschrift fUr Flugwissenschaften nr 5, 1957, str. 228 F. X. Wort­
mann: ,,Experimentelle Untersuchungen an neuen Laminarpro­
filen flir Segelflugzeuge und Hubschrauber". 
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99. 572 0,214 0,057 0.(91 0.129 0,202 0,118 
98,296 0,678 0,20, 0,608 0.347 0,616 0,339 
96,19+ 1,/,39 0.278 1.242 0.'60 1,212 0,,91 
93.301 2,465 0.265 2,(Jl,3 0,1.54 1, 951 0,51.6 
89,667 3,861 0,007 3,161 0,097 2,891. 0,364 
�356 5.6" -01,59 4,452 -0532 4,012 -00!13 
8/}1,38 7671 -1,331 5,975 -f,526 5.338 -0,889 
75000 9825 -2/.16 7642 -2808 6878 -2{}1,3 
�11, 11,401 -3 ,856 9,128 -4,06' 8348 -3,28+ 
629'1 12325 -5.470 10,266 -5,099 9,797 -4,630 
56,5?6 12,842 -6,538 ff, 170 -5.929 10,87': -5,633 
50,000 13,015 -7,299 11,798 -6,557. 11,590 -6 3'8 
43,474 12,861 -7,585 12.09( -6,964 11 ,931. -6,807
3�059 12 421, -7,553 11,998 ·7083 1 1 ,865 -6.950 
30,866 11,730 -7.297 11,516 -6,918 11,462 -6,864 
25000 10,797 -6.8+0 10,713 -6,525 10,708 -6,519 
19.562 9,657 -6,222 9,6'8 -5,957 9678 -5 986
fi, 644 8,366 -5,492 8,399 -5,276 8,'41 -5.317 
10,333 6.980 -4.675 7,020 -4,510 7,069 -4,560 
6,699 5,1,lJI ·3.752 5.558 ·3,681 5,599 -3722 
3,806 t.,046 -2,876 4,141 -2,837 4,161, -2,860 
1 ,"104 2,556 -1,869 2,696 -1,968 2.705 -1.978 
O,t.28 1,313 ·f,027 1,1,01 -1.115 
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0 177 0.082 -0,013 -0092 
0,537 0.225 -0,019 -0,238 
1065 0.?70 0,055 -0,1.(TI 
1,736 0,184 0.232 -0568
2,596 -0.157 0,609 -0.753 
3,6'1, -0,770 f,200 -0,933 
1.,829 -1,519 2,038 -1,108 
6,208 -2120 3163 -1 249 
7.788 -2556 1.570 -1396 
9,4 93 -2,845 6,172 -1,530 

11,377 -3.116 7,889 -1,660 
13,118 -32'5 9,462 -1,798 
11.,162 ·3.231 10,,25. ·1,880 
14,462 -3,143 10,706 ·1,903 
1'.193 -3,tm 10,553 -1,93() 
13,1,38 -2.839 10,002 -1,861 
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