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Aerodynamika, cz. |

opracowala mgr inz. E. Lewalskq

Opory szkodliwe

Opor szkodliwy samolotu jest to suma oporow wszystkich czesci

nienognych, czyli: kadiuba, gondol, podwozia, chtodnic szln”mwyc;l
3 innych drobnych czescet, znajdujigcych si¢ na zewnqtrz — JaK
antena, rurki Pitota, nadajnilki predkosciomierzy itp.

Wzor ogolny, okreslajacy wspotczynnik oporu szlcodliwego moina

nik oporu gomndoli Cy ,., — wspbiczynnik opory Podwoz;

ez i i a
Cychi— wspotczw’m.zk oporu chtodnicy, 3 C xd — WSp6tezynnik ool
ru drobnych czesci. }

OPOR KADLUBOW

napisa¢ w postuci: W pierwszym przyblizeniu mozna kadtub potraktowaé jako
i - b . iej jest gtédwni i
Sea % odg p e Sod chl+ zdca.lnq bryte obrotowq. Opdr takiej bryly jest gtéwnie wywolany
Ca sz = Cxk — + Cxg + Cx pod x cht tarciem.
S Sp
XCxa Sod Cak = Cj* % ma* =
S L . .

. ) gdzie: C,———wsz.)ulczynnzlf .‘o‘por?i. réwnonosénej plaskiej Dlytki,
gdzie: C, — wspitczynnik oporu kadtuba, S,; — POwa,ZChm“ ’}1\15‘1‘1‘j’zqudnf“ wpltyw Scisliwodct, 5, — uwzglednia opér ksztatty,
odniesienia czgici, § — powierzchnia skrzydia, C»\-g — wspotczyn- S;, — powierzchnia boczna.

TRESC ZESZYTU CENTENLS
str. . page
: L . The IVth Congress of Polish Technicians, and USSR Expe-
IV Kongres Technikéw Polskich a doswiadczenia 5 éfg(gAér}‘RTffhg;c?ll Pro;lgress Realization . 161
Zwigzku Radzieckiego Przy wprowadzaniu postepu o Foghe gad ot a sailglane during brutal
qzZK 161 controlable {flight, part II . 162
technicznego . . . . - . . . . " A. KOWALEWICZ — Inlet diffusers operatnon in varlable con-
o PN i o 7. ditions, part II 16
J. SANDAUER — Obcigzenie usterzenia wysokosei 163 I AUERBACH — Seléction of ‘ethod for Drontalion T e 65
szybowca podczas brutalnego sterowania, cz. IT . bration frequency in turbine engine blades . 159
— ; - . M. RABENDA — A simplified method for the computatnon or
A. KOWALEWICZ Praca dyfuzoréw wlotowych 165 conical shells loaded by uniformly distributed pressure 11
w zmiennych warunkach, cz, IT . . . . I A. SKARBINSKI — Problem of screws applied in glider con-
I. AUERBACH — Wybdér metody obliczania czestoéci struction . . $ousi e w s e n o ow ooy 198
. ol . R 169 Technical News 181
drgan wilasnych topatek silnikow turbinowych . . 9 s, SULIKOWSKI — Aviation 1mp1e5510ns from Czechoslovakia 18
_ 3 s - Chronicle S A @ o o oo o4l W oW w4 19
M. .RAB.ENDA. U.pI.'OSZC.ZOH.a meto.da .Obhczanl.a pOWlO Aviation Dot‘umentatlon Rev1ew 191
ki StOZKOWOJ obcigzonej réwnomicrnie rozlozonym Desigher’s Data sheets — W. LEWALSKA: Aerodynamles
ciSnieniem . ; O . . 174 part I, Harmful resistance . . . . . . on cover
A. SKARBINSKI—Problem srub %tosowanych w kon— ~ COAEPIRAHNE
strukcjach szybowcowyeh . . . . . . . . 173 erp.
181 IV Kourpece [loanckux Texunwon, a ouwnrtwl CoBercroro Cowsa npn
Nowo$ci techniczne . . . . ’ PU3BUTHI TEXHEYECKOr0 NpOTpecca ) NG 161
S. SULIKOWSKI — Lotnicze wrazenia z CLOChOSIO- J. SANDAUER — larpyaka pyis BhICOTH nnanepa BO npe\m p€3h0l‘0
= yupagaeuns, gacth IT. .o 162
wacji . . s v 2 185 A KOWALEWICZ — Pacora nxo;mux JmM}yaopos B HaMensexux
Z lotnictwa komumkachncgo S s s 188 yCAOBHAX . .o s G5 L6 165
T. AUERBACH — Bm(np \1eT0;umu pac‘wm cO6CTBEHHOI JACTOTH
Kronika ’ L 3 . . > . : 5 & ! . 190 BUGPALNA JOHRXRTOK TYPOHUMBIX JBuratejed . . . . . .+ . . 163
Przeglad Dokumentacyjny Lotnictwa . i . . 191 M. RABENDA — Ynpomenkas MeTo/{HKS paciera KORYCHOi 060104k
narpymenune it PABHOMEDHO DA&CHPEJTOJNEeHHLIM JIARJIeHNEN . . 17
Pomoce konstruktorskie — E. LEWALSKA: Aede)- A. SKARBINSKI — Upoﬁne\m BIHTOB Npe;iHA3NAYeNRBIX llM KonC- .
namika, cz. I, Opory szkodliwe « & u okl TPYRIUN IRHEpOR . e . 18
TexuHyecKne HOBOCTH . . ® vow 181
S. SULIKOWSKI — \mu\uuommm uplmmenu,x Hs ‘le\ocnonamu 153
Xpomgra . . T L .. .. 190
ﬂnh)uenTnunnnnmu nhwn)annaunn . .19
KonerpyRToperute nocoGust — W, LEWALSKA— —\3pnzumu\|ma ‘m('rl.I
Bpejunae conpornrienis SRV :
Z INNYCH REDAKCJI
LETECKY OBZOR
NASZA OKEADKA Roénik IV, 11.10.1960, ¢islo 9
Komora spalania silnika . o Z obsa.hu: .
turbinowo-odrzutowego Letisté CSSR v piistich letech Vyznam tropopauzy w letectvi
., Pirna 013" Dalkova letadla blizké budouc-
nosti Svétla na drahach
Boj proti unavé letce O zvyseni vyl\onnosti chemickych
leteckych praci
Kam s nim Jak dal ve svétové tarifni politice
10 Kotveé Reduta HIluk a prava
Pod branami MVB Wstanou z mrtvych?
Nova letadla SSSR Na cestach Kk novym druhim pa-
liva
Mistii odvahy _
TECHNIKA LOTNICZ\(} l— Dw?mxeSéeczmk Sekeji IL.otniczej Stowarzyszenia Inzynieréw i Technikéw Mechanikow Polskich
ydawnictwa zasopism Technicznych NOT. Redagu Redakeyjn
Redaktor naczelny — mgr inz. Stefan Sulikcwski. red g aguje Komitet akeyjny.

aktor techniczny: Zbigniew Samborski, Jarostawa Ber?yiska
Adres Redakcji: Warszawa, Czackiego 3/5, tel. 674-61.

Adres Administracji: Administracja Czasopism Technicznych NOT Warszawa, ulica Mickiewicza .8, tel.
Cena pojedynczego zeszytu 12.— zi Prenumerata roczna 72.— zt

sckretarz redakeji:

33-01-11

33-11-72 i
Pélroczna 36— 21

Wydawnictwa Czasopism Tcchnicznych NOT.

Warszowa 1960 r. Ark. wyd. 10,3. Ark. druk. 4. Format A4. Nakilad 700 egz.
Papier druk. sat. kl. IV, 70 g, 61X8G. Maszynopis oddanc do sklad. 9.VIII.60. Druk ukonczono w grudniu 60 r. Cena egzemplarza 12 7!
Wroclawska Drukarnia Dzielowa — Zam. 292/A — H-14




DWUMIESIECZNI
INZYNIEROW 1|

o

10K XV

TECHNIKA LOTNICZA

K SEKCJILOTNICZEJ STOWARZYSZENIA
TECHNIKOW MECHANIKOW POLSKICH

LISTOPAD — GRUDZIEN 1960 R.

ZESZYT 6

IV Kongres Technikéw Polskich a doswiadczenia Zwigzku Radzie-
ckiego przy wprowadzaniv postepu technicznego

Rade Glowna NOT postanowila, w porozumieniu z PAN
CRZZ i Radz} do SQraW Techniki, zwotlaé IV Kongres Tech—’
aikow _Pol;klch. Qlownym terpatem obrad Kongresu, ktéry
uibedzie sie W dniach 12, 13 i 14 lutego 1961 r. we Wrocta-
Ihoioh ma e sehwat i1 Besaa pErE e, St
K azdu i
IVi V Plenum KC PZPR. ! F8, 8 szgeepoinie
Podstawowe cele Kongresu sa nastepujace:
- ocena aktualnego stanu techniki,
—~okreslenie posta\\_‘y i roli technika wobec koniecznosci
planowego rozwoju techniki,
-ak!y\\'izac:]'a spole(:zna i zawodowa inteligencji technicz-
nej wokpl _zadan planu S-letniego, ze szczegélnym
u\\'zg_ledl_neme‘m planow rozwoju nauki i techniki,
—qkres_!emc najbardziej skutecznych srodkéw i metod rea-
lizacji tyeh zadan. i

Tematyk_a Kongresu zostala podzielona pomiedzy 14 gtéw-
nych sekeji problemowych. Zagadnienia, interesujgce inzy-
nierdw i technikéw lotniczych obejmuje tematyka sekcji
problemowo-ogolnych I do V oraz sekcji problemowo-bran-
iowych VI ,Podstawowe urzgdzenia gospodarcze: trans-
port, tacznosé, gospodarka komunalna, gospodarka wodna”
iX ,Przemyst maszynowy i elektrotechniczny”.

Prezydium ZG SIMP podjelo uchwatle wlgczajgcg catle
Stowarzyszenie do prac przygotowawczych do Kongresu,
unajac te dziatalno$¢ za najwazniejsze zadanie dla wtadz
Stowarzyszenia, oddziatéw, kol zaktadowych i sekeji facho-
wych. Przedstawiciele SIMP zostali wydelegowani do pra-
wie wszystkich gléwnych sekcji kongresowych.

Sekcje przyvstgpity do opracowania swoich tez, stanowig-
tych materiat wyjsciowy do szerokiej dyskusji inzynierow,
technikow i robotnikéw na naradach przedkongresowych.
Wkoncu pazdziernika 1960 r. pierwszy etap prac przygoto-
wawczych do IV Kongresu Technikéw Polskich zostal za-
koiczony. Tezy wszystkich 14 sekcji zostaly opracowane
i przestane w teren. Akcja przeniosta sie do komitetow
wojewodzkich oraz do fabryk i zakladow pracy. Dyskusja
medkongresowa w zaktadach pracy i osrodkach ruchu sto-
warzyszeniowego, organizowana wspOlnie ze zwiazkam; za-
wodowymi, musi by¢ przeprowadzona sprawnie i zakonczo—'
na do 15.XI1.1960 r. ,

W tym drugim etapie najistotniejsze jest, aby ngczyc ’do
dyskusji nad tezami jak najszersze Trzesze INZynierow
itechnikéw, aby w wyniku szerokiej dyskus’ji i w oparciu
opoglady aktywu technicznego i opinie zatoég fabrycznych
mstapito dalsze rozwiniecie tez Komitetu Organizacyjne-
woraz, aby w wyniku pelnego rozwinigcia tez .dopI.'owa—
#i¢ do najbardziej prawidtowych referatow, c_)gzlzwwr’medla—
atyeh konkretne i skuteczne sposoby realizacji planow roz-
0ju techniki w latach 1961—65. ) )

Wnioski kongresowe nie powinny by¢ w zadnym przy-
wiku powtérzeniem znanych juz i ustalonych w mnym
hie rozwazan generalnych kierunkow planu 5—letp1ego,
nwinny natomiast wskazywa¢ drogi wyboru w we}znych,
le rozstrzygnietych jeszcze alternatywach rozw1a,zan’£ecg-
liczno-gospodarczych, przyczyniajac sie w ten sposob do
Wijecia trafnych decyzji przez nasza administracje prze-
tystowg .

Prede stkim jednak dyskusja przedkongresowa DO-
¥inna dop‘:‘lcs)\zvyadzié dJo wiekszego, osobistego zaangazowania
biynierow i technikéw do trudnych zadan planu 5-letnie-
3 i i innymi 100%0 wzrost produkeji
W, przewidujgcych miedzy 1nny t oy do Elamm
tkladow przemystu maszynowego W S osunku koi 500/
ecnego, przy zatozonym wzroscie Wyda]n05c1 0 OGIO’O t:).
ozyto sie bardzo korzystnie, ze wezwanie .k’owr;’ef,;_
bmitety Qrganizacyjnego IV HKongresu Techni ovl;zl ox}
kich do rozpoczecia dyskusji nad tezami sekcji problemo

“:Ych w zakladach pracy i osrodkach ruchu stowarzysze-
niowego zbieglo sie z 43 rocznica Wielkiej Rewolucji Paz-
dziernikowej.

Zestawiony przy tej okazji bilans postepu technicznego
w Zwigzku Radzieckim jest doskonatg zachetg do akeji pro-
pagowanych przez program Kongresu i przeglgdem naj-
bardziej skutecznych $rodkéow i metod realizacji postepu
technicznego.

Rewolucja Pazdziernikowa stata sie przede wszystkim
punktem wyj$cia dla imponujgcego, nie spotykanego w dzie-
jach rozwoju sit wytworezych. Czynnikom kumulacji po-
ziomu technicznego w krajach kapitalistycznych — kraje
socjalistyczne mogg przeciwstawi¢ coraz efektowniejszg
przewage w liczbie szkolonych i zatrudnionych kadr tech-
nicznych.

Giownym jednak atutem we wspdlzawodnictwie z kraja-
mi kapitalistycznymi jest szybsze tempo rozwoju gospodar-
czego Kkrajow socjalistycznych. Produkcja przemystowa
w ZSRR wynosita w 1917 r. mniej niz 3%, w 1937 r. ok.
10%0, obecnie za$ udzial krajow socjalistycznych przekracza
jedng trzecig $wiatowej produkcji przemystowej i przekro-
czy w 1965 r. potowe tej produkcji. Zwigzek Radziecki wy-
przedza kraje kapitalistyczne nie tylko pod wzgledem tem-
pa wzrostu produkcji przemysiowej, ale i w zakresie syste-
matycznego postepu technicznego, a szczegélnie w produk-
cji doskonalych i ekonomicznych maszyn i urzgdzen. Plany
wprowadzania do przemystu osiggnie¢ nauki i techniki
opracowane na XXI Zjezdzie KPZR wypelniane sgznad-
wyzkg. Na podkre$lenie zastuguje masowy udzial ludzi ra-
dzieckich w pracy nad rozwojem nauki, techniki i organi-
zacji pracy. W ubieglym roku z wtasnej inicjatywy pracow-
nicy z roéznych dziedzin zgtosili ponad 5,5 mln projektoéw
racjonalizatorskich, z ktérych okoto 1 mln zostal natych-
miast zastosowany w produkcji.

Szybki rozwdj przemystu radzieckiego opiera sie na nie-
ustannym wdrazaniu postepu technicznego. W ciggu pierw-
szych 18 miesiecy biezgcej siedmiolatki wykonano w ZSRR
ponad 2300 wazniejszych modeli maszyn | aparatury.
W tymze czasie zastosowano w produkcji ponad 2000 poto-
kowych linii automatycznych i poétautomatycznych.

Automatyzacja produkecji, dajgca moznos$¢ szybkiego
zwiekszenia wydajnosci pracy i rownoczesne skracanie dnia
roboczego dajg w efekcie pelne zatrudnienie przy stalym
wzroscie stopy zyciowej ludzi radzieckich.

Zadziwiajgce osiggniecia radzieckie w dziedzinie astro-
nautyki byly nie do pomys$lenia bez najwyzszego poziomu
nauki i techniki. Potwierdzaja to, miedzy innymi, ogélnie
znane sukcesy techniki radzieckiej w budowie samolotow
odrzutowych, atomistyce i energii jgdrowej.

Zacheceni sukcesami Zwigzku Radzieckiego w tej dzie-
dzinie, inzynierowie i technicy polscy powinni dokladnie
zaznajomié¢ sie w okresie dyskusji przedkongresowych ze
stosowanymi tam metodami organizacyjnymi i produkcyj-
nymi i racjonalnie wykorzysta¢ je na naszym terenie,L Gwa-
rancjg slusznoéci tej metody jest powszechne przeswiadcze-
nie, ze bez dotychczasowej bratniej pomocy Zwigzku Ra-
dzieckiego, jego nauki, techniki, jego wybitnych uczonych
i technikéw, nie odbudowaliby$my tak szybko kraju i nie
osiggneliby$my wspoétczesnego poziomu budownictwa socja-
listycznego w Polsce Ludowej.

Zarzad Sekcji Lotniczej SIMP, jako jedyny przedstawi-
ciel lotniczej kadry inzynieryjno-technicznej w Polsce, zgod-
nie z apelem Zarzadu Glownego NOT, zwraca sie¢ do wszyst-
kich inzynieréw i technikow, zainteresowanych lotnictwem,
aby wlaczyli sie jak najaktywniej do dyskusji nad tezami
sekcji kongresowych, jako do ogniwa akecji wprowadzania
postepu technicznego do polskiego lotnictwa.
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Obcigzenie Usterzenia wysokosci szybowca podczas brutalnego
sterowania, cz. |l

W zeszycie poprzednim podaliSmy teoretyczne podstawy obliczgnia obcigzeniq
usterzenia wysokos$ci szybowca podczas brutalnegp sterowania. Obecnie
przyklad liczbowy przeliczony dla trzech rodzajow brutalnego sterow

pOdajemy
J h e ; ania orqz
metody pomiaréw w locie dla okre$lenia rzeczywistych przebiegéw wych

yleit stery,
Przyklad liczbowy

Wowezas:

W celu uzyskania danych liczbowych, charakteryzujg- (Aa)p = 0,083 [1 — 1,155 sim (8,0t + 1,05)]
cych opisane trzy rodzaje brutalnego sterowania, przeli-
czono przebiegi A n (t)

C i A4PH(t) dla wysokowyczynowego
jednoosobowego szybowca Zefir przy dwoch skrajnych po-

fozeniach $rodka ciezkoéci — przednim (Xs.c)p = 26,20 la
i tylnym (xs.c.)r = 36,4%0 la-

Dane techniczne:

(Ao)¢ = 0,087 [1 — 1,2e-45¢ sin (6,7t + 0,98)]
(An)p = 3,87 [1 — 1,15e-45t sin (8,0t + 1,05)]

(An)t = 4,05 [1 — 1,2e-46t sin (6,7t + 0,98)]
Q=375 kG S=14 m? 1,=087Tm i§= 1,92 m?

Obcigzenie usterzenia wysokosci:

de, de (JPH)p = 13 — e-46t [119 sin (8,0t + 1,05) + 71 cos (8,0t + 1,03)]
Li=41m Syg=15 m? =5,35 — = 0,14
™ da (AP1)¢ = 43 — e-45t [129 sin (6,7t + 0,98) + 66 cos (67t + 098]
dc,y degy " e o 3
=35 = 2,44 Andop =4,5 quro? steru do potlozenia wyjSciowego po czasie i od-
doyy ’ ds powiadajgcym ustalonemu wyrwaniu:
s.c. przedni| s.c. tylny (An)p = 4,45e-456(t-t) sin [8,0 (t —t;) + 1,05]
e, S (An); = 4,86e-4.5(-t) sin [67 (¢ —t,) + 0,98]
— = —0,23 — 0,12 .
de, 0 (APi)p = e-4.5(t-t) {119 sin [8,0 (t — t,) + 1,05] +
de + 71 cos [8,0 (t — t;) + 1,05]}
_Mmskrz _ 0,3 0,8
da

(APH); = e-4.8(t-t)) {129 sin [6,7 (t — t;) + 0,98] +

7 (t —t)+ 0,98
Obliczenia zostaty wykonane dla predkosci maksymalnej + 86 cos [6,7 ( ) I

V =220 km/h = 61 m/sek q =233 kG/m?

Liniowy przyrost kata wychylenia steru w czasie ¢t = 0,2 sek

Wspbiczynniki réwnania [10]: Z wykresu 4b:
K, = 9,15 o gl
sz o 85 Kzf =65 (~o)p 1;13 (>o)t e 111
K; = —475 .

a wiec:
Przyrost wspolczynnika obcigzenia: An = 46,6 da.
y . poiczynni ‘ 13z 1’ . a (48), = — 0,152 (48) = — 0,120

Przyrost sily na usterzeniu wysokosci: APy = 1224(1,36 Aa +

+0,077 o + 0,7 A6).

Szczegblowe obliczenia wykonano dla przedniego polo-
zenia $rodka ciezkosci:
Nagle wychylenie steru

2
K, — -
4 /p

t
Jak widaé dla obu potozen $rodka ciezkosci otrzymuje “"=4»0[
sie ruch periodyczny:

log ~ 054 + 062e-tst [sin (8.0t + 1,05) sinB,Ot]}

dla t << 0,2

t

K da = 10,0855 [t _ -4,6t [sin (8,0t + 1,05 —sin8,0t]l

64 (K2~_f) = 44 ’ 10’2 0,54 + 0,62e [Sln( d ,05) J
t

ﬁ =" 4.6l vp =38 v = 6,7

APy = — 37 + 64t + e-4,5t {65 [sin (8,0t + 1,05) — sin 8,0t]
(&0)p = 1,16

1 3 = 8,0t]y;
Eo) = 111 9 [cos (8,0t + 1,05) — cos 8,0t]}
Dla jednostkowego wychylenia steru (46 = 1): dlat >0,2

(da)p = — 0,56 [1 — 1,15e-45t sin (80t + 1,05)]

Aa = 0,0855 + e-4,6(t-0,2) [— 0,057 cos 8,0 (t —0,2) +
(o) = — 0,73 [1 — 1,2e-45t sin (6,7t + 0,98)] +0,0078 sin 8,0 (t — 0,2)]
Wychylenie gte owodu; : : An = 4,0 + e-48t-0,2) [— 266 cos 80 (t — 02) +

clagoniz Andop =r‘1il,5p ujgce przyrost wspoiczynnika ob-
(40)p =

+ 0,36 sin 8,0 (t — 0,2)]
= —0,148 (48)¢ = — 0,119

APH = 13 + e-48(t-0.2) [52 sin 8,0 (¢ — 0,2) — 65¢0s8,0(t ~ 02
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powrét steru w czasie /It

0,2 sek - L.
(g0 po czasie t, odpowiadaj do potozenia wyjscio-

acym ustalonemuy wyrwaniu:

Kt 0,2
An=106,16 —20(t — t;) — 2,48e-4,5(t-1,) {5in [8,0 (t — t) +

T 1,03] — sin 8,0 (t — ¢}

4Py =50 — B4 (E = 1) — e=5-)) {65 5in [8,0 (¢t — t,) + 1,05] —
~ 65 5in.8,0 (¢

1,03}

t1) + 39 cos [8,0(t —t) +
39 cos 8,0 (t — ¢t,))

l>{1 + 0,2
In = e-8(t-4,-0.1) [2,66 c05 8,0 (t ~ ¢, — 0,2) +
0,36 sin 8,0 (t — t, — 0,2)]

JP“ e~4,6(t-tl-0‘2) [65 Ccos 8,0 (t i tl - 0’2) +

52sin8.0(t —t, — 0,2)]

Sinusoidalne wychylenie steru

Poniewaz wielkosci (wn)p = 9,2 i (wn)¢ = 8,0 nie roznig sie
pytnio, obliczenia szczegétowe wykonano dla przedniego
plozenia Sr. cigzkosci.
Jak wynika z rozwazan w cz. I artykulu wielkos$é¢é ob-
dgzenia usterzenia wysokosci jest zalezna od predkosci
wychylania okreslone; wielkoScig w.

" . .. . T
Przyjmujgc przez analogie do liniowego wychylenia — =

4

=(,2 sek, otrzymuje sie: w = 17,8,

=10,85.

e

"

Pomimo ze tak obliczona wielko$¢ wydaje sie wystarcza-
jieo duza, do dalszych obliczen przyjmuje sie naprzod

w
=92, — =1,
""n
w . Kl . .
Z wykresu dla T 1 i i 1,0 otrzymuje sie: M =1,
n Yn
_ T
ll‘_' e
2

Dla jednostkowego wychylenia steru (A4d = 1):

de=—0,56 [sin (Q,Zt— Zf) + Ae— 46t sin (8,0t + go')]

dn=—26,1 [sin (9,2t—-% ) + Ae— 46t sin (8,0t + 99’)]
‘Z warunkéw brzegowych da(0) =0 i «’(0) =0 znajduje
i ¢ =105 A= 1,15.

T i
Maksimum kata J« przypada dla t~—2— = 0,34 sek. Wow-

us pierwsze wyrazenie w nawiasie kwadratowym przy-
it wielkoé¢ maksymalna, to jest 1, a drugie — 0,14,
oyli:
Afimax (48 = 1) =~ —26,1°0,86 = — 22,5
Dla uzyskania przyrostu wspotczynnika obcigzenia Anmax=

*43 potrzebne wychylenie steru wynosi Ad0max = —0,20
Wowczas:

ht< 0,34
=52 [sin (9,2t—--§') + 1,15~ 46t sin (8,0t + 1’05)]

Bt>034

h=e1s (00 [2,0 sin 8,0 (t — 0,34 T 4,5 cos 80 (¢ —0,39)]

Obcigzenie usterzenia wysokosci:
dla ¢ < 0,34
APy = —74 sin 9,2t—187 cos 9,2t + e-46t [160 sin (8,0t +
+1,05) + 97 cos (8,0t + 1,05)];
dla t >0,34

APy = e-48 (1039 [—19 sin 8,0 (t—0,34) + 152 cos 8,0 (t—0,39)]

D_la poréwnania przedstawiono na rys. 6 wykres An(f) i

APH(t) dla: @ = 6,0, = 0,65.
ud .
g 92 04 05 08 10 12 w4 16 I8
—— ; : A { ) P}

e =

-2 % e Wychyl nagle S.C. przedni
—-— —— -~ SC tylny
——— —u— liniowe S.C.przednt

Lan < —u— sinusoid. =92 SC przednl

—e W60 —i—

A

A

-100%

-1501

TL-29/60-R6

Rys. 6

Pomiary w locie

W celu okreslenia rzeczywistych przebiegéw wychylen
steru wysokosci podczas brutalnego sterowania przeprowa-
dzono pomiary w locie na dwumiejscowym szybowcu wy-
czynowym ,,Bocian”. W szybowcu zamontowano na osi ste-
ru wysokosci rejestrator wychylen, a w okolicy $rodka
ciezko$ci szybowca przyspieszeniomierz piszgcy oraz giro-
skopowy rejestrator predkos$ci kgtowej pochylania. Na ta-
blicy pilota zamontowano elektryczny zegar czasowy, syn-
chronizujgcy zapisy przyrzgddéw rejestrujgcych oraz przy-
spieszeniomierz informujgcy pilota o wielko$ci obcigzenia.

Program préb przewidywal realizowanie za pomocg bru-
talnego sterowania przyspieszen normalnych w locie pros-
tym, mie przekraczajgcych wielko$ci dopuszczalnych w za-
kresie predkosci powyzej 2V min., to znaczy powyzej
120 km/h. Pilot wykonywal zadanie wychylajgc drgzek ste-
rowy jak najszybszym (niestopniowanym) ruchem jednej
reki.



TECHNIKA LOTNICZA

164 LISTOPAD—GRUDZ1Rfy
Anb AN
A HSA 5 X
4 — 4 ] 4
/ i Y =15E kro/t | / \\_L_‘ W, =168 kin/h 3
3 L = Iy
o— \\ 2 > < 2
/ N / L ,
! d ! <
1 2\ tlsehl  » / 1 2’ 3 f[“"‘l.i— o
| , /A / |

M
N
N
/

=
N\

™N

\ \J 7 12
1 , -4 —T 1 ]
— 3
K-_- — ! -16] L 40 71-29/60-R7
16 X
A8 1 28 Rys. 7

Typowe wykresy wychylen 45 (t) i odpowiadajgce im
przebiegi 4An(t) sa pokazane na rys. 7. Zwraca uwage fakt,
ze we wszystkich pomiarach duza cze$¢ wychylenia realizo-
wanego przez pilota ma przebieg zblizony do liniowego;
w koncowej fazie predkos¢ wychylenia nie jest stata i szyb-
ko maleje, co jest spowodowane obawg przed przekrocze-
niem dopuszczalnego obcigzenia szybowca. Wychylenie rze-
czywiste moze wiec byé aproksymowane albo liniowo, albo
sinusoidalnie. v

Jak wynika z pomiaréw, predkos¢ wychylania steru Tt

maleje ze wzrostem predkosci lotu, ale poniewaz maleje
rowniez kgt wychylania, czas At ulega w poszczegdlnych
pomiarach tylko niewielkim zmianom. Dla szybowca ,,Bo-
cian” mozna by przyjaé¢, ze minimalna wielko$§¢ At wynosi
okoto 0,3 sek. +

Nalezy podkresli¢, ze przeprowadzone pomiary majg cha-
rakter wstepny i dotyczg na razie tylko jednego szybowca
o stosunkowo duzym gradiencie sily na sterownicy wzgle-
dem przyspieszenia. Poza tym zadanie dotyczylo tylko wa-
riantu brutalnego sterowania — ,,unchecked manoeuvre”
(rys. 2b). W nastepnej kolejnosci zostanie zbadany na szy-
bowcu ,,Bocian” wariant drugi — ,,checked manoeuvre”
(rys. 2c¢), a nastepnie zostang wykonane analogiczne pomia-
ry na Kkilku innych szybowcach.

Whnioski

Obliczenie obcigzen usterzenia wysokos$ci szybowca pod-
czas brutalnego sterowania w zakresie dopuszczalnych
obcigzen skrzydia jest uzaleznione od przyjetego przebiegu
wychylenia steru w czasie. Parametrem odgrywajgcym
pierwszorzedng role jest Srednia predko$¢ wychylania ste-
ru. Poniewaz predko$¢ ta nie moze byé¢ nieskonczenie du-
za, obcigzenie usterzenia jest w rzeczywistosci zawsze
mniejsze od obcigzenia odpowiadajgcego nagiemu wychyle-
niu (4t = 0).

Rézne przebiegi wychylenia steru podczas brutalnego ste-
rowania mozna dla celéow obliczeniowych aproksymowac
przebiegiem liniowym 1 sinusoidalnym. Powyzsze twier-
dzenie zostalo poparte wynikami pomiaréw w locie. Jakkol-
wiek dotychczasowe skgpe pomiary nie pozwalajg okresli¢
ani minimalnego czasu /It wychylenia liniowego, ani ma-
ksymalnej predkos$ci w wychylenia sinusoidalnego, jednak
porownanie wielko$ci obcigzen usterzenia wysokosci dla
obu przypadkéw oraz dla przypadku /At = 0, wykazuje, ze
przyjecie wychylenia liniowego o odpowiednio krétkim cza-
sie 4t powinno najprawdopodobniej catkowicie pokry¢
przypadek wychylenia sinusoidalnego. Powyzsze dotyczy
zarowno maksimum ujemnego, jak i dodatniego.

Wydaje sie, ze przyjecie do obliczen wychylenia nagte-
go (4t = 0), aczkolwiek w pewnych szczegdlnych przypad-
kach mogltoby byé¢ usprawiedliwione, prowadziloby do prze-
wymiarowania konstrukcji.

Wobec powyzszego, zagadnienie obliczenia wymiarujgcego
obcigzenia usterzenia wysokosci podczas brutalnego stero-
wania sprowadza sie do okre$lenia minimalnej wielkosci

46
At lub maksymalnej wielkosﬁci‘z;. Nalezy przy tym zwro-

ci¢ uwage na fakt, ze dla roéznych typoéw szybowcoéw wiel-

ko$ci te mogg byé¢ rdézne, co powinno ewentualnie znalei¢

swoje odbicie w przepisach budowy szybowcéw. Pomimo

ze dla okre$lenia maksymalnej predkosci wychylania steru

niezbedne bedg dalsze pomiary w locie, mozna przypusz-

czaé, ze wielkosSci At bedg rzedu 0,1=-0,2 sek. Przyjecie sta-
J

tej wielko$ci At, a nie E’ jest uzasadnione faktem ze

duze wielkos$ci 4J odpowiadajg malej predkosci lotu, a wow-
czas predkos¢ wychylania steru jest duza, podczas gdy przy

Ad
duzych predkosciach lotu _ALT jest odpowiednio mniejsze.

Ao
W obu wiec przypadkach wielkosci —At—sa rézne, ale wiel-

ko$ci At sg do siebie zblizone. Powyzsze rozwazanie doty-
czy rowniez gwaltownego powrotu steru do neutrum, kto-
rego czas moze by¢ wiec dla uproszczenia obliczen przyj-
mowany jako rowny czasowi wychylania.

Przyjmujgc do obliczen obcigzen usterzenia wysokosci
szybowca podczas brutalnego sterowania schemat wychyle-
nia jak na rys. 2b, zakladajgc minimalny czas 4t, oraz
obliczajgc A5 z warunku nieprzekroczenia Angop, Otrzymuje
sie 2 maksima sily aerodynamicznej — dodatnie i ujemne.
Nastepny krok, to obliczenie sil masowych, poniewaz w oko-
licy obu maksimo6w sil aerodynamicznych wystepujg przy-
spieszenia liniowe m-g i katowe #”. Wyznaczanie przy-
spieszen liniowych zostalo w poprzednich rozdziatach szcze-
gélowo omoéwione i nie wymaga objasnien; do wyznaczania
przyspieszen kgtowych wykorzystujemy “zalezno$¢ [9]:

dc, S
P = g 4 —= a-q——
de mvV

Jak juz uprzednio zostalo powiedziane, dalsze prace win-
ny pdéjs$¢ przede wszystkim w kierunku doswiadczalnego
ustalenia dla roéznych kategorii szybowcdéw minimalnych
czasdOw wychylen steru At, przy czym wielkosci At winny
pokrywaé¢ przypadek wychylenia sinusoidalnego. Wyniki
badan pozwolg na sprecyzowanie odpowiedniego warunku
w przepisach budowy szybowcédw. Ze wszech miar celowe
wydaje sie rowniez podobne potraktowanie przypadkéw
brutalnego sterowania sterem Kkierunku i lotkami.
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Praca dyfuzoréw wlotowych w zmiennych warunkach, cz. |

w pierwszej cz¢sci art

bomocnicze dig b
przeptywu bez ci

ykulu, zamieszczonej w zeszycie 5/60, wyprowadzono funkcje

adania przeptywu przez dyfuzor oraz przeanalizowano przypadki

ata centralnego oraz z : i iniej
S2Ym zeszycie omd g e stozkowym ciatem centralnym. W niniej-

rystyki dyfuzor

3. NIESTATECZNA PRAC

A D ~
W STRUMIEN A DYFUZOROW

IU NADD ZWIEKOWYM

padania nad statecznoscia pracy dyf 5 7
wa msadnicze rodzaje drgan: drganiayOuz\)?/;z\(f)vkie\yyéczaz?}y
jwosei 1 malf.’] amplitudzie oraz drgania o sto]s"n‘?g -
gskiej CZQStO!ll\\'OSCi i znacznej amplitudzie [lit. 1 4J 7\ vlvoo
1 12, }3]_ Pierwszy rodzaj drgan nie powoduie ’ist’otr; "'h’
klocen W pracy silnika, drugi natomiast — okreéli’;y
janem .,buzz” — jest bardzo grozny, powoduje bowiem
giodyczne zmiany ciggu silnika oraz moze wywotaé wy-
senie komory spalania. Zakresy wystepowania wymie-
onych postaC} drgan zostang podane nizej na przyktadzie
mikdw badan, przeprowadzonych nad dyfuzorami ze stoz-
wym cialem centralnym, umieszczonym w naddzwicko-
gm ustalonym strumieniu powietrza [lit. 1]. Efekt zm'en-
el warunkc’)_w pracy uzyskiwano przez diawienic cdyfu-
ga Na wylocie.

Przy calkowicie zdlawionym przeplywie majg miejsce
gania o niskiej amplitudzie i czestotliwosci rzedu 600 Hz.
my stopniowym oddiawianiu i wzroscie wydatku powie-
ma przez dvfuzor wystepuje nadal wymieniony rodzaj
igan, ale niezaleznie od nich pojawia sie nowa postaé
fgan o Wyzszej amplitudzie i znacznie wiekszym okresie.
My dalszym oddlawianiu dyfuzora drgania te staja sie
tWrdziej wyrazne i przyijmujq charakter zjawiska okreso-
itgo, przy czym okres ich ros$nie. Drgania wysokiej czesto-
liwosci okresowo zostajg stlumione; wystepujg one w spo-
b periodyczny grupami, przy czym czestotliwos$¢ ich nieco
®nie. Przy wydatku réwnym ok. 419 wydatku krytyczne-
0 okres drgan niskiej czestotliwosci jest rzedu 0,04 sek,
& czestotliwo$¢ drgan o matej amplitudzie wzrosta do ok.
0 Hz. Przy wydatku powyzej 66°0 wydatku krytycznego
Igania niskiej czestotliwosci przybierajg posta¢ charakte-
gtyczng dla typowych zjawisk okresowych (por. lit. 13).
Viestateczna praca dyfuzora — ,.buzz’” — trwa przy dal-
gym oddlawianiu i wzroscie wydatku do wartosci odpo-
fidajgcej krytvcznym warunkom pracy dyfuzora. Wplyw
mydatku na czestotliwo$¢ i intensywnos$¢ ,buzzu” zostanie
méwiony pédzniej. Oscylogramy cisnienia otrzymane przez
kileya w pelnym zakresie podkrytycznych warunkéw pra-
7 przedstawiono na ryvs. 12. Cztery wykresy ci$nienia na
aidym oscyvlogramie odpowiadaja kolejno ci$nieniom mie-
wnym w przekrojach zaznaczonych na szkicu urzadzenia
© badania dyfuzorow. stosowanym przez Daileya i przed-
fawionym na rys. 13. W nadkrytycznych warunkach pra-
7 ,buzz” znika i istnieja tylko drgania wysokiej czesto-
lwosci, przy czym wartoéé czestotliwosci jest mniejsza niz
vprzypadku bardzo niskich wydatkow [lit. 4].

Analiza drgan wysokiej czestotliwosci

Organia te maja miejsce w catym zakresie pracy dyfu-
M z stozkowym cialem centralnym, przy czym ich czg-
dliwoé¢ w zaleznoéci od warunkoéw pracy wa}}a sig
igranicach 400--900 Hz ([lit. 1,41; zaobserwowgno rowniez
‘@ania o czestotliwosci 1400 Hz, nakladajace sie na drga-
% niskiej czestotliwosci ok. 120160 Hz (przy wydatku
Woym 0,72 wydatku krytycznego) [lit. 13]. W warunkach
®nacznie nadkrytycznych (pPrzy mak_sym'a'lnych wydat-
ah powietrza przez dyfuzor) czestotliwos¢ omaw1ar}ych
Wi jest rzedu nizszej granicy podanego przedziatu,
mlituda za§ zalezy od potozenia przekrOJ’ut W ktc_)rym
rpne jest ci$nienie. Najwigksze wartosci amplitudy
%aca miejsce w przekroju tuz za kr’awedua OS'}Onl}\,T ie-
Wirznej; w kierunku przeptywu amplituda maleje. D
list przeptyw w przedniej C€Zz€SCl dyfuzora - W O 3 y
brachotka stozka wewnetrznego przed krawed]z;a osk?.ny
Metrznej jest stateczny. W przypadku wyso PY}ad fﬁ:
tnej pracy dyfuzora przeplyw w przedniej czesci dy

Wiono przypadki niestatecznej pracy dyfuzoréw oraz charakte-
@ jako elementu silnika przeptywowego.

zora jest stateczny, oscylacje ci$nienia dajg sie zauwazyé
doplel_'o w przestrzeni rury za cialem centralnym. Ampli-
tuda i czestotliwos$¢ tych drgan sa tego samego rzedu, jak

w phrzypadku drgan w warunkach nieznacznie nadkrytycz-
nych.

W warunkach podkrytycznych pracy dyfuzora drgania te
zachodzy w calym obszarze przeptywu przez dyfuzor; ich
charakter i posta¢ zostala opisana powyzej.

{H) So/S0r =098

Rys. 12. Oscylogramy cisnienia w czterech punktach dyfuzora, za-
znaczonych na rys. 10, otrzymane przez Daileya w zakresie pod-
krytycznych warunkow pracy dyfuzora

on
4 2 4 °
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Szkic dyfuzora badanego przez Daileya z zaznaczonymi
punktami pomiarowymi ci$nienia

Rys. 13.

Przyczyna i mechanizm powstawania tych drgan nie zo-
stata dotychczas jednoznacznie w $cisty sposéb wyjasniona.
W celu zbadania wplywu objetoéci rury, bedagcej przediu-
zeniem ostony dyfuzora (w przypadku silnikéw strumienio-
wych — komory spalania), na omawiane drgania Dailey
przeprowadzit badania dyfuzoréw ze stozkowym cialem
centralnym i z wydtuzong cylindryczng ostona zewnetrz-
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¢¢ rury byla zmieniana w zakres?e l/D=lB—:—26}
Sva Lf;dtil‘ll%gsyrcm stgum:iyeniu powietrza. W wym}m ,t’ych bad_an
stwierdzono wplyw wartosci /D na czestotliwos¢ oma_\zna-
nego rodzaju drgan, zwlaszcza w”przypadku cz}lkovw‘ego
zdlawienia dyfuzora. Czestotliwosc tth drgan posiada
wartoéé w zakresie 400800 Hz i jest kllkakrotqle wyzsza
od czestotliwo$ei drgan podstawoyvych stupa powwtrza wy-
pelniajgcego piszczatke o obu kpncach zamknietych, za k‘_co-
ra w przyblizeniu przyjag¢é mozna rure, bedacg przedh’lze-
niem ostony dyfuzora. W przypadku dyfu;or_o_w z krotka
rurg (I/D ~ 16), ktéry to przypadek jest najblizszy dyfuzo-
rowi silnika strumieniowego w zakresie zbadgnych 1/D cze-
stotliwoéé badanych drgan byla 8-+9 razy_wxeks_za ot;l cze-|
stotliwoéci drgan podstawowych piszczalki. Poniewaz Czg-
stotliwo$é drgan wlasnych stupa powietrza we“{natrz dyfu-
zora jest kilkakrotnie wyzsza niz czesto$¢ drgan podstawo-
wych, jak réwniez z uwagi na fakt, .ie dyfuzor padany byt
przy statej liczbie Macha strumienia naplywajgcego po-
wietrza (Mao = 2) oraz stalej liczbie Reynoldsa, (')dmes.lo—
nej do $rednicy ostony (Re~ 0,73 10°), wysungé mozna
hipoteze, wg ktérej przyczyna badanych drggn sg zawiro-
wania powietrza wywolane przez krawedz ostony ze-
wnetrznej na wlocie do dyfuzora [lit. 1].

Nalezy zwréci¢ uwage na fakt, Ze obecnos¢ drgan Wyso-
kiej czestotliwosci ma miejsce i w przypadku dyfuzoréw
bez stozkowego ciala centralnego w przypadku niskich
w stosunku do krytycznego wydatkéw powietrza prlzep¥y.-
wajacego przez dyfuzor [lit. 1, 13, 14.]. lf‘akt ten réwniez
sugeruje stuszno$é wyzej wspomnianej hipotezy.

Analiza drgan niskiej czestotliwosci — ,,buzzu”

Drgania te zostaly po raz pierwszy wykryte i opisane
przez Oswatitcha w r. 1944 przy badaniu osiowosymetrycz-
nych dyfuzoréw naddzwiekowych ze stozkowym ciatem
centralnym [lit. 7].

Jak wspomniano drgania niskiej czestotliwoéci wystepuja
w zakresie podkrytycznych warunkéw pracy dyfuzora, zwia-
szcza w poblizu warunkéw krytycznych.

Opis zjawiska

Przebieg jednego cyklu ,buzzu”, w przypadku dyfuzora
ze stozkowym cialem centralnym oraz dyfuzora bez cialta
centralnego o polu przekroju wzrastajgcym w Kkierunku
przeplywu, przedstawi¢ mozna jak nastepuje:

Za poczatek cyklu przyjmijmy chwile, w ktérej normal-
na fala uderzeniowa na wlocie =zaczyna przesuwaé sie
w kierunku odwrotnym do kierunku przepiywu. Ruch ten
odbywa sie ze stosunkowo duzg predkos$cig. Na skutek
przesuniecia sie fali uderzeniowej ,w goére” przeplywu,
wydatek powietrza przez dyfuzor spada, w zwigzku z czym
pojawiajg sie drgania wysokiej czestotliwosci, charaktery-
styczne dla matych wydatkéw. Faza ta charakteryzuje sie
spadkiem $redniej wartosci cisnienia w dyfuzorze. Po osig-
gnieciu najdalej wysunietego ,,w goére’” przeplywu poloze-
nia, fala uderzeniowa zaczyna przesuwaé sie z powrotem
w kierunku przeplywu, drgania wysokiej czestotliwosci za-
nikaja, a ci$nienie wewngtrz dyfuzora rosnie. W okresie
tym przeplyw ma charakter quasi-ustalonego przeplywu
podkrytycznego. Normalna fala uderzeniowa, poruszajgca
sie ze znacznie mniejszg predkoscig niz w przypadku ru-
chu ,,w gére” przeplywu, przybiera posta¢ charakterystycz-
ng dla warunkéw nadkrytycznych pracy dyfuzora. W okre-
sie od chwili spadku Sredniej warto$ci ci$énienia w dyfuzo-
rze do chwili, gdy zaczyna ona wzrastaé, tzn. w czasie wy-
stepowania drgan wysokiej czestotliwo$ci .wydatek powie-
trza vs{yplywajacego z dyfuzora jest mniejszy, niz wydatek
odpowiadajgcy przeplywowi ustalonemu w rownowadze.
Fakterq .tym‘ nalezy tlumaczy¢ przyrost masy powietrza
Wypelniajgcej dyfuzor oraz wzrost S$redniego ciénienia

W dyfuzorze w okresie przesuwania sie uktadu fal ,do
tytu”. i
Przyrost ci$nienia w dyfuzorze w czasie tzw. okresu ,, na-

Peiniania” powoduje z kolei przyrost predkosci .

pOWiet}'za w prgekroju wylotowym, copjgst réwnvggr?algzgeu
z zgaklocemem rownowagi wydatku wplywajacego i wyply-
wajgcego na korzys¢ tego ostatniego. Nagly ruch normalnej
fali udgrzemowej »W gore” przepltywu, w wyniku ktérego
nastepu}e spadek wydatku powietrza wplywajacego do dy-
fuzora 1 nowe zaklécenie réwnowagi o charakterze przeciw-
Nym niz w okresie ,,napelniania’ oraz nagly spadek s$red-
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niej warto$ci cisnienia w dyfuzorze rozp
kolejny cykl ,buzzu”.

Opisany wyzej nieustalony przeplyw sktada sie 2 )
relaksacyjnych, zachodzacych okresowo, miedzy kt(’)cyklg
pojawia sig ustalony przeptyw podkrytyczny. Tymi

Z badan przeprowadzonych przez Daileya
wynika wniosek, ze przejscie od quasi-ustalon
podkrytycznego na wlocie do dyfuzora — do
o wysokiej czestotliwosci oscylacji, nie moze
zaburzeniami w przestrzeni rury (komory),
plywu, bowiem czas potrzebny do przeniesienia sie zap
rzen z Przestrzeni rury do przekroju wlotowego dyfuzou-
jest znacznie wigkszy, niz czas, w ktoérym zachodz g Il‘a
spadek cis$nienia, charakterystyczny dla przejscia oq g
runkéw quasi-ustalonych do nieustalonych. wa-

Oczynaja nowy

1 Trimpieg,
€go Przeplyw,
n1eustalonegy
by¢ wywolane
W I!dole” prze

Czestotliwosé i intensywnosé ,buzzu”

Czestotliwodé ,,buzzu” lezy na ogdt w zakresi
Hz i przy Ma, = const zalezy glownie od stos
przekroju diawienia na wylocie z dyfuzora do
kroju wlotowego. Zalezno$¢ te przedstawiono
wykresu na rys. 14, na ktérym mozna zaobserwowaé spa-
dek czestotliwosei z oddlawianiem dyfuzora, co jest réwgo-
znaczne ze zblizaniem sie do warunkéw krytyeznych, Cha-
rakterystycznym faktem jest wzrost czestotliwoici drgan
po przekroczeniu punktu krytycznego, w zakresie nadkry-
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Rys. 14. Czestotliwo$é ,.buzzu” w funkcji stopnia zdlawienia dyfu-
zora na wylocie. Map — liczba Macha, na ktorg zaprojektowano

dyfuzor, Ma, — liczba Macha, przy ktérej przeprowadzono préby

tycznych warunkéw pracy dyfuzora, do 200400 Hz, przy
czym czestotliwo$é tych drgan roénie w miare zwigkszania
stopnia zdlawienia. .
Mianem intensywno$ci drgan okre$lono stosunek ampli-
tudy drgan od $redniej wartosci ci$nienia. Na rys. 15 przed-
stawiono intensywnos$é¢ ,buzzu” w funkeji stosunku pola
przekroju diawienia na wylocie z dyfuzora do pola prz-
kroju wlotowego. Jak widaé na wykresie, intensywnos
,buzzu’’ maleje szybko ze wzrostem stopnia diawienia
w poblizu punktu krytycznego, zaréwno w zakresie wa-
runkow podkrytycznych, jak i nadkrytycznych.

Przyczyny i przeglad tcorii zjawiska niestatecznej Pracy
dyfuzora

Istnieje szereg teorii niestatecznego przeplywu przez dy-
fuzor oraz pogladéw na przyczyny tego zjawiska. Ponize)
zostanie dokonany ich krétki przeglad. : .

A. Ferri i M. Nucci [lit. 2] podaja, ze ,buzz’ rozpoczynd
sie z chwila, gdy powierzchnia poslizgu, wychodzaca z Pul
ktu przeciecia sie sko$nej i rormalnej fali uderzen}i(z“;gilv
wchodzi do wnetrza ostony zewnetrznej dyfuzora. Ra, £
ma miejsce w przypadku przepltywu p9dkrytycz%eg% g
Przy o <1, gdy normalna fala uderzeniowa znajcul= '
przed przekrojem wlotowym. Istnienie obszaréw 0 TOZ
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edkoéciach i eptropi’ach Po obu stronach owier i

jizgu oraz zawirowan, wynikajgcych ze Z&iennozsccrim;io-
ania fali uderzemong, poyvoduje zdlawienie dyfuzora VA
docie. Fakt ten uwazany jest za Przyczyne ,,buzzu” e
¢. Dailey [lit. 1] za przyczyne powstania t;’ . ;

jlawienie nyuzora W przeKkroju wlotowyn’{ uszgswolégvv?/;a
¢ oderwaniem s_trumlema,_ wskutek oddzia,lywania war:
Wy pl..zysmermej na powierzchni stozka wewnetrznego
Jechanizm powstania ,,buzzu” przedstawia Dailey naste-.
wjaco:

"Reeczywisty uktad fal na wlocie do g
ptymalnego wyidealizowanego ukladu; w miejsce fali nor-
galnej pojawia sie uklad fal: silnej fali normalnej i stabej
gosnej, tworzacych konfiguracje Macha w ksztalcie litery i

yfuzora rézni sie od

iy
Przeplyw krgtyczny dic: Mo, <254 | ]
Ma, =3,00 ' l
Ma, =200 I l I
08 Ll
I
:}ll \ l } I
4
* os ol 8 :
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fys. 15. Intensywnos$é ..buzzu’’ w funkcji stopnia zdtawienia dyfu-
zora na wylocie

tys. 16). Jakakolwiek zmiana ciSnienia za falg wywotuje
ruch tej fali ,w goére” przeptywu lub ,w dé1” przepilywu,
v zaleznodci od tego, czy impuls ci$nienia byl dodatni czy
yemny. W przypadku przesuniecia sie fali 2 do przodu,
linie pradu powietrza przechodzgcego przez te fale zostajg
ochylone bardziej od powierzchni stozkowej ciata cen-
fralnego i powiekszajg martwy obszar oderwania, powodu-
i jednocze$nie zmniejszenie efektywnego pola przeptywu
v prekroju wlotowym dyfuzora. Zdlawienie dyfuzora na
wlocie powoduje nagle, wyrazne zmniejszenie wydatku po-
wietrza przez dyfuzor, czemu towarzyszy pojawienie sie
frgan malej czestotliwos$ci, o ktérych byta mowa uprzed-
1io; ruch inercjalny stupa powietrza wewnagtrz dyfuz_ora
W dél” przeptywu powoduje spadek cisnienia, wywotujacy
tkolei ruch fali ,,w doét” przeplywu, nastepstwem czego
ist oddlawienie przekroju wlotowego i powrét do stanu
Wisciowego.

Diiley nie podaje matematycznego opisu niestateczr}ej
mey dyfuzora, jedynie wyprowadza zaleznosci, pozwglaga;
t w przyblizeniu obliczy¢ czas okresu ,napeitniania
"oparciu o teorie jednowymiarowego ruchu gazu.

W. H. Sterbentz i J. C. Evvard [lit. 10] podjeli} probe.wy—
#nienia problemu ,.buzzu’ na gruncie_akustykl_, przyjmu-
it dyfuzor i przestrzen rozciggajgca sie za stozkiem cen-
mlnym w rurze, bedaca przedluzeniem ostony zewnetrz-
%, 72 rezonator Helmholtza. Wyniki ba@ar’l wykonanych
¥ dwu dyfuzorach silnikéw strumieniowych 200 mm
00 mm w zakresie liczb Macha 1,5-2,0 zgodne s z prze-
Widywaniami teoretycznymi. .
Uzipelnienia wymienionej teorii dok.onali Sterbentz i Jt.
Wis (lit. 11], w $wietle ktérego mozna wyjasnic WZros
mplitudy , buzzu” ze zmniejszaniem slg wydatku pox};{me—
Ta przeptywajgcego przez dyfuzor ’pomz(,a] .wartos.m ry-
ftmej. Przeprowadzone przez autorow dosvyladczema_, ma-
e na celu okre$li¢ zaleznosé am}?htu(.i,y‘l g:zestothw}c;sq
gafl oraz wspélczynnika odzyskania cisnienla W thm.CJ:
“bj‘itOéCi komory spalania silnika strumieniowego, potwier
ly wnioski teoretyczne. e bussw za
R. L. Trimpi [lit. 12] dla opisania zjawiska ,,D -
{sowat trel(r)rr]iF;;l j[el(litnowgrmiarowego n'ieustalor}ego przeptywu
ﬂ&orig charaktervstvk), krytykujac jednocze$nie stosowang
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przez Sterbentza i Evvarda teorie rezonatoréw Helmholtza,
opart.a na falach sferycznych, z uwagi na fakt, ze proporcje
Wymiarowe przemawiaja za traktowaniem przepltywu jako
Jednowymiarowego; Trimpi uzyskal potwierdzenie obliczen
te.oretycznych przez doswiadczenie. W pézniejszej pracy
[lit. 1_3] Trimpi przedstawil przyblizong teorie opisujgca
drgania o matlej amplitudzie, wyprowadzong na podstawie
modelg zlinearyzowanego przeplywu jednowymiarowego.
Zgodnie z tg teorig stateczno$é przeplywu zalezy od nie
ustalonych wartosci wydatku masowego i wspoiczynnika
odzyskania ciénienia. Za jedng z przyczyn pojawienia sie
,,buz.zu” Trimpi, podobnie jak Ferri i Nucci, uwaza wejscie
powierzchni pozlizgu do wnetrza dyfuzora, w wyniku czego
nastepuje przyrost grubosci warstwy przysciennej na we-
wnetrznej powierzchni ostony dyfuzora i ciala centralnego
(stozka), ewentualnie oderwania, co powoduje zdlawienie
dyfu‘zora w przekroju wlotowym i ruch normalnej fali ude-
rzeniowej ,w gére” przeplywu. Poniewaz jednak znane sa
przypadki, w ktérych powierzchnia poslizgu nie wchodzi
do wnetrza dyfuzora, a ,buzz” ma miejsce, fakt ten nie jest
wylaezng przyczyng /,,buzzu”.

Pewne nowe ujecie zjawiska ,buzzu” dyfuzoréw ze stoz-
kowym ciatem centralnym podali R. Herman i S. T. Hsu
[l}t. 4], nie podejmujac jednak proby przedstawienia nowej,
rownolegtej do juz istniejacych teorii. Ujecie to polega na
przyjeciu modelu przeplywu przez dyfuzor jako przez uktad
o dwu przekrojach diawienia (,,two— throat system”), z kt6-
rych pierwszy odpowiada minimalnemu przekrojowi wlotu,
drugi zas — wylotu dyfuzora. Zjawisko niestatecznego prze-
plywu zalezy od stosunku wymiaréw pél obu wymienionych
przekrojow, warunkujgcego okre§lony uktad fal na wlocie
do dyfuzora.

Wzajemny wplyw spalania i ,,buzzu”

Dilawienie dyfuzora na wylocie, spowodowane spalaniem
paliwa, doprowadzonego do przestrzeni cylindrycznej komo-
ry, utworzonej przez oslone zewnetrzng dyfuzora (bezpo-
$§rednia analogia do. komory silnika strumieniowego), po-
woduje przesuniecie ,,do przodu” ukladu fal uderzeniowych
na wlocie dyfuzora, co obniza stopien nadkrytycznosci jego
pracy w poréwnaniu z przeptywem ,na zimno’”. Zmniejsza-
nie wspétezynnika nadmiaru powietrza w przypadku spala-
nia, przy statej predkosci strumienia niezaburzonego przed
dyfuzorem, obniza stopienn nadkrytyczno$ci pracy dyfuzora.
Tak wiec efekt spalania powieksza ,,sktonno$é¢” dyfuzora do
,buzzu” zwiekszajac obszar niestatecznej pracy. Obecnos¢
spalania nie zmienia charakteru i zasadniczych cech ,buz-
zu” [lit. 1].

Oddzialywanie ,,buzzu” na spalanie ma miejsce wskutek
okresowej zmiennos$ci wydatku powietrza, przeptywajacego
przez komore, od zera niemal do warto$ci maksymalnej,
a co za tym idzie zmienno$ci wspdélczynnika nadmiaru po-

Rys. 16. Uklad fal na wlocie do dyfuzora (Wg Daileya). Linig przery-
wana zaznaczono potozenie ukiadu fal przy wydatku mniejszym
niz krytyczny (¢, <1

wietrza. Nagly spadek ci$nienia, rozpoczynajacy okres ,,buz-
zu”, ktéremu towarzyszy zdiawienie przekrqu Wlotowego
dyfuzora, zachodzi réwnoczesnie ze zdmuchr}lemqm ploml'e—.
nia, spowodowanym przekroczeniem granicznej wgrto§c1
wspo6lczynnika nadmiaru powietrza od strony bogatej mie-
szanki.

Metody ustatecznienia fali uderzeniowej na wlocie
do dyfuzora

Jedna z metod ustatecznienia fali uderzeniowej‘ na Wlocie
do dyfuzora o nieregulowanych polach przekrOJow i tym
samym rozszerzenia zakresu statecznosci jego pracy polega



168 TECHNIKA

LOTNICZA LISTOPAD—GRUDZIER

na umieszczeniu cienkiego pierscienia cylindrycznego przed
wlotem do dyfuzora [lit. 8, 9]. Schemat dyfuzora z picr-
Scieniem ustateczniajagcym przedstawiono na rys. 17. Za-
stosowanie pierscienia nie tylko rozszerza zakres stateczno-
$ci dyfuzora, ale réwniez powoduje zwiekszenie wspoOlczyn-
nika odzyskania cisnienia w warunkach podkrytycznych,
poczagwszy od pewnej warto$ci stosunku zditawienia, oraz
w warunkach nadkrytycznych. Wykres wspoéiczynnika od-

Rys. 17. Dyfuzor z pierScieniem ustateczniajacym

zyskania ci$nienia catkowitego w dyfuzorze z pier$cieniem

ustateczniajagcym i bez pier$cienia przedstawiono na rys. 18.
*

AT < 0,75,)
A,
straty ci$nienia w dyfuzorze z piersScieniem ustateczniajg-
cym sg wieksze niz w przypadku dyfuzora bez pierscienia,
a to z uwagi na obecno$¢ przed pier$cieniem silnej normal-
nej fali uderzeniowej. Przy pewnej okreslonej wartosci
zdlawienia dyfuzora fala ta przeskakuje do wnetrza pier-
Scienia i w postaci fali sko$nej umiejscawia sie na wierz-
chotku stozkowego ciata centralnego. Oczywiscie ostra kra-
wedz pierscienia wywoluje powstanie fali uderzeniowej, ale
o stabym natezeniu. Taki ukltad fal uderzeniowych na wlo-
cie do dyfuzora jest korzystniejszy, z uwagi na wspodlczyn-
nik odzyskania ci$nienia, niz w przypadku bez pierscienia.
Jak wida¢ na wspomnianym wykresie wspolczynnik odzy-
skania cisnienia dyfuzora z piersScieniem posiada niemal
stalg i maksymalng wartos¢ w do$¢ znacznym przedziale
stosunku zdlawienia (ponizej wartos$ci krytycznej), podczas
gdy wartos¢ wspéiczynnika odzyskania cisnienia dyfuzora
bez pier$cienia maleje szybko w warunkach podkrytycz-
nych.

W przypadku jednak, gdy stosunek zdiawienia ma war-
tos¢ zblizong do warto$ci odpowiadajgcej przej$ciu nor-
malnej fali uderzeniowej do wnetrza pierscienia, przeptyw
jest niestateczny, fala uderzeniowa oscyluje, przeskakujgc
przed pier$cien i cofajgc sie do jego wnetrza.

W przypadku silnie zdiawionego dyfuzora(
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Rys. 18. Wykres wspoétczynnika odzyskania ci$nienia calkowitego

dyfuzora z pierScieniem ustateczniajgcym i bez piersScienia.
MaO = 1,83

Najbardziej skuteczng metodg unikniecia niestatecznych
warunkow pracy dyfuzora w przypadku zmiennych predko-
$§ci strumienia niezaburzonego jest zastosowanie cigglej
regulacji pél przekrojéw dyfuzora, co zwigzane jest jednak
ze znacznymi trudno$ciami konstrukcyjnymi [lit. 5,8, 15].

4. CHARAKTERYSTYKI DYFUZORA WLOTOWEGO
JAKO ELEMENTU SILNIKA PRZEPLYWOWEGO

Ponizej zostanie krotko omoéwione zagadnienie wsp9dipra-
cy dyfuzora wlotowego z silnikiem przeplywowym w zmien-
nych warunkach.

Wykres na rys. 19 przedstawia charakterystyki dyfuzora
o nieregulowanych polach przekroju, obliczonego na liczhe
Macha Mao = Map, we wspotrzednych bezwymiarowych:

_7?’7._—_]/7‘(,‘0 . ( ml/Tco ) oraz c2 | (Pc_g
P ’ Peo Mo, = May, Bog P, Mao=MaD

co

(punkt, na ktéry dyfuzor jest zaprojektowany, okre$lony
jest oczywiscie wspélrzedmymi: (1,1). Linie, ma ktérych
Ma, = const i mir = const, wychodzace z krzywej krytycz-
nej i lezace w obszarze nadkrytycznych warunkéw pracy
dyfuzora, opadajg (wzgledny wspolczynnik odzyskania cj-
$nienia maleje) tym stromiej im wyzsza liczba Macha lotu

"Ma,. Na liniach poziomych, lezgcych w obszarze podkry-

tycznym i wchodzacych do krzywej krytycznej, wzgledny
stosunek odzyskania ci$nienia jest prawie staly, za$
_;//ié/
Feo "/ Pro /Ma,=Ma,
1.0 . g
Linig / Charakterystyki
krytyczng ~ 4 5 |dTawienia Slinika
i B o przy oc=const
| -
08 ' bR
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Rys. 19. Charakterystyki dyfuzora jako elementu silnika przepty-

wowego

Ma, 7 const. Od lewej strony linie te ograniczone sg krzy-
wg graniczng stateczno$ci przeptywu. Liniami przerywa-
nymi zaznaczono charakterystyki silnika (krzywe dtawie-
nia), na ktoérych stosunek po6l powierzchni minimalnego
przekroju dyszy i przekroju przeptywu za turbing (w przy-
padku silnika strumieniowego — komory spalania) oraz
stosunek paliwa do powietrza, odpowiadajgcy punktowi
obliczeniowemu, sg stale. Z wykresu wynika, ze ze spad-
kiem liczby Macha lotu ponizej wartosci obliczeniowej, wa-
runkiem zachowania krytycznego przeptywu przez dyfuzor
jest powiekszenie pola minimalnego przekroju dyszy przy
stalym stosunku paliwa do powietrza, jak dla warunkéw
obliczeniowych; osiggng¢ to mozna réwniez przez zmniej-
szenie stosunku paliwa do powietrza przy stalym minimal-
nym polu przekroju dyszy. Poczgwszy od pewnej warto$ci
liczby Macha lotu zredukowany wydatek krytyczny nie
wzrasta juz ze spadkiem liczby Macha i linia krytyczna
jest réwnolegla do osi rzednych, poniewaz w przekroju
wlotowym dyfuzora predko$¢ osiggneta warto$é predkosci
dzwieku.

Wykres na rys. 20 przedstawia nalozone na siebie cha-
rakterystyki silnika turbinowo-odrzutowego i linie krytycz-
ng dyfuzora o nieregulowanych polach przekrojow we
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m} Te, S m I/TCO dyfuzora osiggneta warto$¢ predkosci dzwieku i wydatek
P b | e
co

nie zalezy juz od liczby Macha Mae,. W przypadku tym
. . L Mao, = Map. wspotczynnik odzyskania ci$nienia jest niski oraz dyfuzor
Lwykresu tego wnioskowa¢ mozna o

gratury otoczenia na warunki

‘spélrzgdnychi Ma, i

wplywie zmian tem- posiada duzy opoOr zewnetrzny.

bracy dyfuzora. Spadek Analogiczny, lecz odwrotny efekt posiada ci$nienie oto-
QI czenia na wspoiprace dyfuzora z silnikiem.

S
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o s 11) W. Sterbentz, J. Davis: ,,Amplitude of Supersonic Diffuser
mperatury przy Mao = Map do wartosci to = tp powo- Flow Pulsations”, NACA TN 3572, 1955
iuje, e dyvfuzor pracuje w warunkach nadkrytycznych, 12) R. Trimpi: ,, An Analysis of Buzzing in Supersonic Ram Jets
2 wzrost do wartosci to > t) — w warunkach podkry— %};‘éAMongxegsg(gnem; Dimensional Nonstationary Wave Theory”’,
seznych, przy zatozeniu, ze P, = const. W pierwszym przy- 13) R. Trimpi: ,,A Theory for Stability and Buzz Pulsation Ampli-
pdku krytyezne warunki pracy dyfuzora mozliwe sa przy tude in Ram-Jets and an Experimental Investigation Including
3 . : . y _ Scale Effects’”” NACA Report, 1265, 1956
Voo < Map, zas$ w girugxm przy Mao > Map. Przy. sta 14) L. Viaud: ,,Interpretation des Essais de Prises d’Air Superso-
) temperaturze rownej temgperatlurze standartowej, na

niques’, Air Intake Problems in Supersonic Propulsion, Per-
#r3 obliczony zostat silnik, praca dyfuzora w warunkach gamon Press 1958

. . . . .qe . . i i i »” i
;'rytycznych przy obnizone] liczbie Macha lotu mozliwa jest 15) D. Wyatt: ,,A Review of Supersonic Air Intake Problems’”, Air

| ; ~ . Intake Problems in Supersonic Propulsion, Pergamon Press,
wynie w przypadku, gdy predkos¢é w przekroju wlotowym 1958

3| B
S Przeplyw ™~
S N podkrytyczny

l Linta
t Lkrytyczna

Ygr inz. IRENA AUERBACH

Wybér metody obliczania czestosci drgan wlasnych lopatek
silnikéw turbinowych

W artykule krétko omowiono zagadnienie drgan topatek silnikéw turbinowych,
przytoczono podstawowe metody obliczania czesto$ci drgan wlasnych oraz metody
bardziej doktadne, a mianowicie metode Rayleigha, Ritza, Myklestada i@ metode
Rayleigha z pomocniczymi tabelami Birgera, wskazujqc na te ostatniqg jako majbar-
dziej zalecang w pewnych przypadkach do stosowania.

Wstep Drgania lopatek i obroty ich przekrojow poprzecznych
odbywajg sie wokc}l gtownych osi b_ezwladnoﬁci przekroju.
Waing pozycje w obliczeniach wytrzymatosciowych lopa- Poniewaz najmniejszg czesto$¢ majg drgania wokét osi

¢k silnikow turbinowych zajmuje okreslenie czestosci drgan  z najmniejszym wzgledem niej momentem bezwtadnos$eci —
#asnych. . .

W czasie pracy silnika szereg czynnikow povs_/odgjg po-
wtawanie drgan wymuszonych lopatek. Najwazniejsze
tych czynnikdw sg nastepujace: ) '

1) istnienie lopatek kierownicy i zastrzalow, powoduJage
lerownomiernos¢ strumienia gazu, nzplywajgcego na wi-
B pake: d technologicz
) nieréwnomierny wydatek, spowodowany lechn cz-
¥mi roznicami v wymiarach kanatow mledzylopatkow_')ch
gerownicy;

3 niewywazenic wirnika. ) . i
Kiedy nastepuje rezonans dr.gan wlasnychll Y}Zimlrls?)(i)e
yeh, topatka ulega zniszczemu..1 lelcamame opa
wwodowaé zniszczenie calego slinika. ) . )
fretne i gietno-skretne. Przy oblicza Date 0 >
?O(ieuwagegt(:ylko drgania gietne, gdyz czestos¢ ich jest naj
lisza. : .

Przy obliczaniu drgan gietnych I:OZpatruJeniselsPi{oi{)cpzitnkiz
ko belke umocowanag jednym koncem, O

/-\‘\/’\’
e e” e SN

ielkiej ilosci i : h (rys. 1), z ktorych nye 1
ielkiej iloci postaci drgan wlasnyc e e = B |
B oy o2 Z?c?écézelrzlt?)rg;a}j{g"cczr(');ivna czestosci  skutek 1rninimalnej sztywnosci — one wtasnie sg przedmio-
4 postacig jest ta, czgstOosc <& t oa_gzastolel  SkuiEl AR o ' :

g wmusonyen o x}\,/leslﬁlriix'lg;nol)sgz‘,,s\&sje rezonans. W obliczeniach nie uwzglednia sie skrecenia piora lopat-
! pewnych warunkach prac

Rjczescie] . iest pierwsza posta¢ drgaf, Przy ki, gdyz ma ono wplyw tylko na czestosc wyzszych r2g-
wre; s:rls;utt?xdgocsiggf 2 Wiec 1 naprezenia sa najwigksze.  dow [lit. 3].
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e
) . ] e t 2 !
Wykaz oznaczen jacoyg-ome rozwigzanie 1€go rownania ma wyglad nastepy-
Jdst — ugiecie statyczne Y = A eosipt B sinpt
¢ — sztywnos$¢ lopatki . . . e
n g . . gdzie A i B — wspolczynniki, wyznaczane 2 i
g : ﬁrgyjpleszeme ziemskie brzegowych Warunkow
S et t—eras
s 2 27
1} - gzgztgzg }éi};gga Wiedzgc, ze okres drgan 1= = i czestos¢ f = 1.
fst — statyczna czesto$¢ drgan otrzymuje sie: %
dvn — dynamiczna czesto$¢ drgan 1 g
E — modul sprezystosci ] FE== —
I — moment bezwladnoéci przekroju 27 Ogt
I, — moment bezwtadnosci przekroju
przy podstawie Jest to wzdér okreslajgcy czesto$¢ drgan wiasnych belki.
Iv — moment bezwladnos$ci przekroju Dla belki o stalym przekroju, z momentem bezwladnosci I
przy wierzchotku o diugosci 1, obcigzonej na koncu silg @, ugiecie wynosi: ’
q — ciezar jednostkowy
y — ciezar wtasciwy QL3
o — gestos¢ Ost = 3EI
1 — diugosé lopatki
F — pole przekroju stad
F, — pole przekroju przy podstawie 1 3Elg
F. — pole przekroju przy wierzcholku ) il QI3
Fsr — pole przekroju dla /2 1 GEL
nse,f, _ lelgéggiao?{ggtquczﬁg sekunde Czesto$¢ drgan wtasnych z uwzglednieniem cigezaru lopat-
U — energia potencjalna ki mozna obliczy¢ za pomocg wzoru Rayleigha.
w — predko$é kgtowa tarczy
R, — promien podstawy lopatki 1 140 EIg
a;, az... — wspbiczynniki f= 2_ ﬁ
?,(x), Pz’ --- — funkcje, speiniajace warunki brze- & Q
gowe 1 nadajace si¢ do przedsta- Wzdér ten zostal wyprowadzony przy zalozeniu ksztaitu
wienia postaci drgan linii ugiecia belki dla pierwszej postaci drgan, na podsta-
Ty = kmatsa = wie ktérego obliczono ugiecie belki, energie Kkinetyczng
Ia — X4 ug1?c1ab tadnosei Kroj i czesto$é drgan. Przy podstawieniu do tego wzoru 1 w cm,
ro— g’lgnﬁf eézwiadnoscl  przexroju g _ kG/cm: I w cm?, y w kG/em? i F w cm?, otrzymuje
@Pn’ @Mn— kat wugiecia belki obcigzonej silg si¢ nastepujacy przyblizony wzor:
\ P =1 lub momentem M =1

dPn’dMn_ ugiecie belki, na koncu
silg P=1 lub momentem M =1
;f,p.,,, e s O¢n» 9p— Wwspbiczynniki amplitudowe,
lezne od kata ugiecia

n n
G ™= k.
yn mw® 9oy G, = m;e* g;

i=n,

obcigzonej

nieza-

i=n
n-+41 n-+41
’ — : { J—
G(pn E li qui Gn E li Gi
1=n; i=n,

1. PODSTAWOWE METODY OBLICZEN CZESTOSCI
DRGAN WEASNYCH EOPATEK

Belka o stalym przekroju

Poczagtkowo rozpatrzy sie topatke jako niewazkg belke
o diugosci 1 i stalym przekroju. Na koncu lopatka obcigzo-
na jest skupiong silag Q, ktéra powoduje ugiecie statyczne:

5., = —=
st e

Rownanie réwnowagi w tym przypadku wyglagda w spo-
s6b nastepujgcy:

Q rs
— Yy +cy=0
g

¢
lub, oznaczajgc: — g = p?

Q

yu +p2y =0

118 \/E_I
I? yF

Jest to czesto$¢ statyczna pierwszej postaci drgan.
Wzoér, dajacy dokladng warto$é tej czestosci rozni sig tyl-
ko wielkos$cig wspdiczynnika:

;o 11s, fm
' yF

Mozna jeszcze na marginesie zauwazy¢, ze przy jednako-
wych rozmiarach nie gra roli materiat, z jakiego wykona-

na jest lopatka. Tlumaczy sie to tym, ze stosunek — dla

réznych materialéw ma zblizone wartosci.

Belka o zmiennym przekroju

Z kolei
kroju.

a. Lopatka o przekroju i momencie bezwiladnosci zmie-
niajgcych sie liniowo:

= L
Fx—l'p l—cl

_ (__x_
I =1, [1—¢7

zostang rozpatrzone topatki o zmiennym prze-

gdzie:

x — indeks dowolnego punktu.

W tym przypadku czesto$¢ okresla sie wedlug wzoru
S. Timoszenki:

] By
12 7Fp

gdzie a — wspbiczynnik zalezny od c.
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Lopatka o przekroju i

: . Mmomencie bezwladnosci i
uajﬂcym sie¢ wediug ponizszych wzorow: Rl

. Y 2
Fp(l‘m lf’—m, sin nL )

e
FP—Fw 1 Fp -+ F.,
m = y My = — | — —F
Fp Fp P) sr)
L~ 1 (I + 1,
n = n, = — e 9
Ip Ip 2

(zesto$¢ wyraza sie wzorem:

axy 04 /ETPE
d 1 \ yFy
drie:

1—0,193n — 0,493n,
a, = 3,515 \/ L
1—0.807m — 0,493m,

Dla ogolnego przypadku ltopatki
q0Zna stosowa¢ wzor przyblizony:

f~‘;2__,5\/?

Xy

0 zmiennym przekroju

jizie

X =

1 i
B V(i — k)2
F; —
d d Iy

i Ki=1

i k—numery odcinkéw:

itlxy—pole w cm? i moment bezwladnosci w cm* dla
mekroju wzietego posrodku k-go (lub i-go przy drugim
amowaniu) odcinka,

lwzglednienie wplywu sit odsrodkowych i temperatury na
czestos¢ drgan wlasnych

Podane wyzej wzory pozwalajg wyznaczy¢ tylko wa'rtosc1
fayezne. Przy obliczaniu lopatek wirujgcych komecgne
ot uwzglednienie wplywu sit odérodkow:,:ch_, a dla turbiny
iostatnich  stopni sprezarki rowniez i 'tempe'ratury.
Ttym przypadku czesto$é drgan wtasnych oblicza sig zna-
%pujgcego prostego wzoru:

fdyn = ]/ fﬁti‘ + Bntgex

(E)zo"c

L. : - irve ch
W literaturze mozna znalezé kilka wzordéw empiryczny
la okreslenia B. Oto jeden z nich (dla topatki o stalym
lekroju):

d
B=0’8T—l

file d — érednia $rednica wienca lopatek.

Warto tu podkresli¢, ze dla lopatek sprezarkowych Wpig;f
Ioiodkouyeh na cuestoit reah Joul PROCen D, R
e wi iz dla lopatek tUrsinowyL

mniejgzszs}ile zrtlelzwzrostem Czestobs/c = irgvg;rg]éll?isen}é%h 2%)%1)12/‘:211«:’
D czestoéé 100 Ysek przy 100 ob/sek wzIf 4
Jatom?a;gsccze?coé/ése%g 1/syek wzroénie juz tylko do okoto
WYsek,

2. METODA RAYLEIGHA

Opis’ana nizej metoda Rayleigha pozwala na obliczenie
czestosc_i drgan wtlasnych z uwzglednieniem zmiennoéci
przekroju i wplywu sil odsrodkowych.

'VV( metodzie tej zaklada sie postaé linii ugiecia, wyznacza
sie najwiekszg warto$¢ energii potencjalnej U, prace sit od-
srodkowych C i najwiekszg wartosé energii kinetycznej T
przy przejSciu przez polozenie $rodkowe. Réwnanie bilansu
energii jest nastepujgce: T = U + C.

quleigh wykazal, ze wszelkie przyblizone zalozone po-
stacie drgan dajg czestosci wyzsze od rzeczywistych. Dla-
tego tez spos$rod kilku postaci drgan y = @ (x) wybiera sie
te, ktéra daje najnizsze wartosci. Przy wybranej postaci
drgan y = @ (x), wyrazenia dla U, Ci T sg nastepujgce:

1
E dy\*
U=—f1x( y) dx
2 dE?

o]

1 X
_yw2 ,dy 2
C = ng f(dx) dx Fx(Rp-f-x)dac
o o
1

| F_y® dx
29 ff =Y

o

Podstawiajgc te wyrazenia do rownania bilansu energii

i rozwigzujac je wzgledem kwadratu czestosci, otrzymuje
sie:

1
dy\2
flx (d—xz) dx
Eg -

472y 1
f F y* dx
o

1 X
dy\?
f f(a) dx | F, (Rp +.7:)dx
w 2@0 o 3
e
27

Réwnanie powyzsze mozna tez napisa¢ w sposob naste-
pujacy:

fz =fzdyn=

: .
foyz dx
o

2 — 2 w\)z—z 2
f —f1+B Z = fi +Bn2

gdzie

1 o
f1='2_ ]
7 yfoy"’dx
1 x d N
y\2
S (G) aelre®y +oras
o o
B=

1
fFIy2 dx
o

3. METODA RITZA

Metoda Ritza jest udoskonaleniem metody Rayleigha.
Przyblizong posta¢ linii ugiecia okresla sig za pomocg pa-
rametrow, dobieranych tak, aby czestos¢ sprowadzi¢ do mi-
nimum.
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Zasade tej metody mozna wyjasni¢ na przykitadzie drga-
jgcej struny. Niech postacig drgan bedzie X. Wowczas
y = Xcos pt. Najwieksza energia potencjalna

1
ax\?
U=sf(‘—) dx
dx
o

gdzie s — napiecie struny.
Najwieksza energia kinetyczna

1
2
T =?-qu2 dx
g
[e]
Wychodzgc z zalozenia U = T i rozwigzujgc to réwnanie

wzgledem p? otrzymuje sie:
1
)
—) dx
x

95 5

33—
B 1
f X? dx
o
Nastepnie podstawia sie:

X = a;p1(x) + aapa(x) + azpa(x) + ...

Wobec tego. ze p ma by¢ jak najmniejsze, bierze sie po-
chodne p? wzgledem wszystkich &, i przyréownuje sie je

do 0.
1
(&)
—| dx
dz
d o _
da 1
" fX2 dx
o

0

Stad po pewnych przeksztalceniach otrzymuje sie:

1
9 ax\?* 2
o ST -
da,, dax gs

(o]

ktore jest uktadem roéwnan liniowych i jednorodnych wzgle-

dem a,, a;... Uktad ten ma rozwigzanie nietrywialne tylko

wtedy, jezeli wyznacznik uktadu jest réwny zeru. Warunek
ten stanowi tzw. réwnanie czestosciowe, z ktorego pier-
wiastkOw oblicza sie czestosci réznych postaci drgan.

Metoda powyzsza jest czesto stosowana przy obliczaniu
drgan lopatek.

Pomijajgc szczegbélowe wyprowadzenie wzoréow oblicze-
niowych podano ponizej tylko zalozenia, na ktérych oparta
jest metoda Ritza dla belek utwierdzonych jednym kon-
cem.

1. Miejsce geometryczne $rodkéw ciezko$ci przekrojow jest
prostg o kierunku promieniowym.

2. Zaniedbuje sie skrecenie, tzn. zaklada sie, ze glowne
osie bezwtadnosci wszystkich przekrojow lezg w dwu
prostopadlych ptaszczyznach, a przemieszczenia nastepu-
ja w kierunku normalnym do ptaszczyzny najmniejszej
bezwiadnosci.

3. Drgania sg sinusoidalne

y(r,t) = y(r) sin (27 ft)

gdzie y(r) — postaé drgan.

Wplyw sit odsrodkowych w metodzie Rayleigha — Ritza
uwzglednia sie piszgc bilans energii U+ C —T =0 i po-
stepujgc identycznie, jak w przypadku metody Rayleigha.
Rozwigzanie réwnania daje czesto$¢ drgan podstawowych
i czesto$¢ pierwszej wyzszej postaci drgan.

Bezposrednie zastosowanie metody Rayleigha — Ritza dla
obliczenia czestosci wyzszych postaci drgan wymaga bardzo
mozolnych obliczen, Nalezytg dokladnos¢ osigga sie tylko
przy obliczaniu postaci podstawowej i pierwszej] wyzszej.

————

Dla wyzszych trzeba sie ucieka¢ do specjalnych u
co zn6w wplywa niekorzystnie na dokladnosé.
nymi do takich uproszczen nalezy metoda
wtasnosci ortogonalne postaci drgan.

p‘I'OSZCzeﬁ'
Miedzy in-
wykorzystujaca

4. METODA MYKLESTADA

Istniejg metody, pozwalajagce na bezposrednie obliczeni
czestosci wyzszych postaci drgan. Do nich nalezy mi?.dze
innymi, metoda Holzera (wyprowadzona dla drgan skr t):
nych) i metoda Mpyklestada. Z2 wzgledu na ich podobieeﬁ-
stwo wystarczy opisa¢ tylko te ostatnig.

Ogéblna zasada polega na tym, ze jezeli przylozye site 1ub
moment, wzbudzajace drgania wymuszone, i wyrazi¢ .
w postaci funkeji czesto$ci, to miejsca zerowe funkeji da-
dzg wartosci czestoSci drgan wilasnych (rys. 2). Dla lopatki
obliczenie to wyglada w spos6b nastepujgcy:

@)

Y

Rys. 2

Dzieli sie belke na n odcinkéw (rys. 3), obcigzajac sta-
tycznie kazdy odcinek sitami bezwiadnosci m p2y.

Sita poprzeczna na lewo od mn-go punktu jest sumg

n
S,= D, mip'y

i=1

Moment gngcy w n-tym punkcie:

n
M, Z mp-y; (xi —x,)

i—t

e

Rys. 3
Kat ugiecia %nti i ugiecie Ynia (rys. 4) wynosza:

%nty = @n — Sp Oprn — Mn OMn

Yn+1 =¥,—1 — Sndpn — Mndpia

n n ”’n-H

Na swobodnym koncu zaktada sie: a; = @; y, = 1, gdzje@

jest dowolnym kgtem przy koncu. Po podstawieniu do row-

nan dla apy,1 Y, wartosci S, 1 M, i wykorzystujace linio-
wy charakter zagadnienia, mozna napisaé¢: .

@y = tony— 1
Yn = ""Epm®P t 2,

Dlaa1=(piy1=lmamy:f¢1=l L=
8p1 =0 g =1
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Tabela I
Wartosé funkcji 1
e T o —— ===
i - ] e Wartosei 1 przy réznych warto§ciach n
o= —_— \ —_ 2 3 4
~ o ‘ 0,2 | 0, 0,6 0,8 | I
/1»—|7 2 80 ] 02 0,4 | 0,6 | 0,8 0 0,2 | 0,4 ] 0,6 | 0,8 0 | 0,2 l 0,4 | 0,6 l 0,8
0 7,246 | 7,389 | 7,53 7,668
0,2 | 5385 | 5,491 | 5,595 | 5,70 ggg 3’333* ‘2;*,’;1 7,225| 4,47 | 7,71 | 5,478* 6,641 | 6,987| 7,317| 7.634| 4,90* | 6,371 | 6,797| 7,197| 7,576
(| 04 | 4472%| 4,564 | 4,65 | 4,735 | .82 | 3es1* | o’ 5,3691 5,55 | 5,73 | 3,873%| 4,90* | 5,192 5,437 5,672 3,464%| 4,634 | 5,051| 5,348 5,630
06 | 3873%| 3,987 4,063 | 40139 | 4’91 | 3'yegr| o086, | 4:462| 4,613 | 4,76 | 3,162*| 4,00* | 4,315| 4,519| 4,714| 2,827°| 3,742¢| 4,198| 4,444| 4,679
08 | 3464*| 3.588 | 3.655 | 3,72 379 | SaS2.1 374271 3,90 | 4,031 | 4,159 | 2,828*| 3,464% 3,77 | 3.948| 4,12 | 2,449¢| 3,316°| 4,669| 3.885| 4,089
i St S I 2 . E828__3.347_ 3,507 | 3,624 | 3,74 | 2,443* 3,1* 3,39 | 3,533 3,705| 2,21* | 2,94° | 3,30 | 3,493 3,678
12,72 [12,98 13,23 13.48
02 | 645 | 656 | 6:68 | 680 ‘2'3;5' 19 | 1218 112,70 113,13 113,54 10,25 |11,67 | 12,28 | 12,86 | 13,42 | 9.181%/11,18 | 11,95 | 12,49 | 13,30
01 | 473* | 496 | 5038 | 5151 | o041 Soage | 00186 16,412 | 6,63 | 6,84 | 4,582+ 580 | 6,20 | 6,493| 6,775| 4,10 | 550* | 6,032| 6,386 6,723
! g5 | 40190 | 21155 | 41235 | 41313 | 3380 3oes | 88674858 | 6,017 | 5,177 | 3,316%| 4,32¢ | 4,692| 4,915 5,128| 3,05* | 4,12% | 4,565| 4,734| 5,089
08 | 3418° | 3,645 | 3715 3'78 )5l e 3,882% | 4,063 | 4,201 | 4,333 | 2,828 3,594*| 3,929| 4,116| 4,93 | 2,55* | 3.310%| 3,822| 4,047 4,261
9 i == = i _ _|_ i 3,394* | 3,565 | 3,685 | 3,803 | 2,48* | 3,143* 3,447| 3,61 | 3,766 2,236*| 3,00* | 3,354 3,551| 3.638
| | | | =
I 20,21 20,
H Al T kg2, 238 |18.35 119,07 119,76 120,42 121,08 [16,73* 18,17 | 19,11 | 20,01 |20.88 [14,97* [17,44 | 18,60 | 19,69 | 20,74
04 | 4834 5096| 5194 | 5289 | 5384 5,575% | 6,594 | 6,834| 7,06 | 7,289 | 4,829*| 6,109%| 6.608| 6.92 | 7.22 | 4,32* | 5,796*| 6,429| 6,707| 7,166
s 06 | 4057*| 4206 4,286 | 4.365 | 444 4,0267| 4,766 | 4,83 | 5,152%| 5,315 | 3,489%| 4,312%| 4,82 | 5,05 | 5,265 3,120* 4,186°| 4,688| 4,963/ 5,226
"% | 3427* | 3.662| 3732 380 ' 3,212% | 3,819%| 4,112| 4,251%| 4,387 | 2,828%( 3,63* | 3,98 | 4,165 4,345 2,56* | 3,342°| 3,869| 4,096 4,313
| 08 | 94277 S.662] 3,732 | 3,80 | 3,87 | 2,88* | 3,307* | 3,581| 3,701%| 3,82 | 2,493*| 3,16* | 3,463| 3,63 | 3,28 | 2.231%| 3.00* | 3,369 3.567| 3,756
q . 2
Uwaga: Gwiazdkami oznaczone sa wartosei 4, odpowiadajace funkcji y = (3)
1

Po dokonaniu szeregu prostych przeksztalcen otrzymuje
je nastepujace wyrazenia dla wspdiczynnikéw amplitudo-
sych:

+6_G,  +6

'
f'r (m+1) fffn pnTpn Manm

f(n—%—l) - f‘n + @pnGn + @MnG"n

’

QG

G Mn  ¢pn

I9pm+1) ~ Yon T nfy agn 19%n Con ™

’

g(n—H) = 9n +in f(n+1) - Can Gn - dMn G’n

Obliczenia nalezy zaczgé od wolnego konca belki iprze-
powadza¢ stopniowo w kierunku do podstawy.

W przypadku belki jednym koncem utwierdzonej (w na-
aym przypadku lopatki) warunkiem rezonansu jest an = 0.
Pp obliczeniu wspoéiczyvnnikéw amplitudowych otrzymuje

. ___
|

T
3
| y ¢
(n
\ #=1
==y 7
s
L /n

Rys. 4

 u, w postaci funkcji czestosci. Wykreslajac funll.{ncijeejséi
Tzaleinoici od P otrzymuje sie wykres, ktorego

*row ia czesto$ci wlasne. o )
Metgdglxcznacchzgé?ai anje teoretycznie _mozhwo§c.1 é%%vgizj
Aczeniu i obliczeniu funkcji) okreslenia gzestosm Ol
Wstaci drgan, nie jest wygodna W uzyciu ze Wzgl&

i3 pracochtonno$é i mata doktadnosc.

5. METODA RAYLEIGHA Z POMOCNICZYMI
TABLICAMI BIRGERA

Ogoélnie rzecz biorgc, wszystkie opisane wyzej metody sg
bardzo pracochionne. Dlatego zastugujg na szczegbélng uwa-
ge opracowane przez prof I. Birgera pomocnicze tabele
i wykresy [lit. 2, str. 367+372] do obliczen metodg Ray-

leigha. Sprowadzajgc wz6r Rayleigha dla czestosci sta-
tycznej
1
fEIy”’dx
.p:=° —
i
| y?oFdx
o
do postaci
1 EI
p=2 e P
1 ng
stad
b A1 EIp
st .. 13
27 12 ng

Majgc tablice wartosci wspdiczynnika 4, wykresy dla wy-
ktadnikéw poteg m i n (dla zmiennych przekrojéw i mo-
mentéw bezwtladnosci) w zaleznosci od charakterystyk geo-
metrycznych przekroju, obliczenie sprowadza sie do wyko-
nania kilku zaledwie dzialtan matematycznych. Sporzgdze-
nie kilku dodatkowych wykreséw dla 4 daje moznos$é¢ bar-
dzo szybkiego, dokladnego obliczenia czestosci statycznych
drgan wtiasnych.

Wartosci funkcji 4 podane sg w tabeli I

Wspdtczynniki 7 i ¢ oblicza sie z nastepujgcych wzorow:

Fw
r1=—
Fp

e
IP

m —wyktadni potegi krzywej zmiennosci pola przekroju;
n — wyktadnik potegi krzywej zmiennosci momentu bez-
wiadnosci.
Dla lopatek sprezarki mozna przyjag¢é m = 1.
Dla dokladnego okreslenia m i m korzysta¢ mozna z wy-
kresu przedstawionego na rys. 3: n znajduje sie dla war-

I ér i :
tosci —Ig—ri e, m — dla wartoci —— i 7. Nastepnie odnaj-
p p
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I wartoéé 4 dla m, m, z i & Po podsta-

je sie w tabeli .
e otrzymuje sie znaczenle CZg-

wieniu tej wartosci do wzoru,
stoéci drgan wiasnych.

Dla lopatki o stalym przekroju (7 =1, ¢ = 1) funkcja
A = 3,52.

6. POROWNANIE WYNIKOW ‘OBLICZEN STATYCZNEJ
CZESTOSCI DRGAN WELASNYCH LOPATKI ROZNYMI
METODAMI Z WYNIKAMI POMIAROW

Obliczona zostala lopatka silnika turbinowo-odrzutowe-
go. Dane geometryczne i materialowe lopatki:

Fp, = 0,67 cm?
F, = 0,407 cm?

I, = 0,0059 cm? ’
1,, = 0,00219 cm?
I¢ = 0,00328 cm?

l = 6,656 cm

E = 0,735-105 kG/cm?

o = 0,2824-105 kG/sek?/cm?*

Przekroj lopatki zmienia sie liniowo.
W rezultacie obliczen otrzymano nastepujgce wyniki:

Metoda Rayleigha — Ritza — 645 Ysek
Metoda Rayleigha z tablicami Birgera — 652 Ysek
Metoda Mpyklestada 506 Ysek

Przy pomiarach, wykonanych dla kilkudziesieciu lopatek,
otrzymano wyniki w granicach: — 580—624 Ysek.

Znaczny rozrzut wynikéw pomiaréow czestosci tlumaczy
sie réznicg w sztywno$ci zamocowania i w wykonaniu po-
szczegblnych lopatek. Ro6znice miedzy wartoSciami obliczo-
nymi dla warunkow teoretycznych (sztywne zamocowanie
i brak tolerancji wymiaréw) i rzeczywistymi, uzyskanymi
przy pomiarach, wynikajg z tych samych przyczyn.

Whnioski koncowe

Rozpatrujgc przytoczone w artykule metody obliczen cze-
sto$ci drgan wtasnych lopatek i poréwnujgc wyniki otrzy-
mane za pomocg tych metod z wynikami pomiaréw za naj-
korzystniejszg nalezy uzna¢, przy obliczaniu czesto$ci pierw-
szej postaci drgan, metode Rayleigha z pomocniczymi ta-
belami Birgera, Obliczenia tg metodg odznaczajg sie duzg

Mgr inz. MARIAN RABENDA

—

prostota i malg pracochionnoscia; pod wzgledem doki

noéci metoda ta nie ustepuje pozostalym metodom. Wpraad-
dzie za jej pomocg oblicza sie tylko statyczne Crest W
drgan, lecz wplyw sit odSrodkowych mozna uwzgl gsgl
z dostateczng dokladnoscia, postugujac sie wzorami Soél;é
nymi w rozdziale ,Podstawowe metody obliczen Czestog.-
drgan wtasnych lopatek”. Cl

Jar, Esr
)

—
|
|
i ———
| I I
| | |
4 02 o [X] 03§ Tt
Rys. 5
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Uproszczona metoda obliczania powloki stozkowej obcigzonej
rownomiernie rozlozonym cisnieniem

UWAGI WSTEPNE

Praca niniejsza polega na poréwnaniu wynikéw obliczen
wytrzymato$ciowych powloki stozkowej, obcigzonej ciénie-
niem réwnomiernie roziozonym, otrzymanych za pomocg
roéznych schematow obliczeniowych. Praca ma na celu uta-
twienie wyboru schematu obliczeniowego pod wzgledem
jego dokltadnosci i stopnia trudno$ci.

Poréwnanie przeprowadzono wykonujgc obliczenia liczbo-
we dla pewnego konkretnego przypadku powloki utwier-
dzonej na obu brzegach wg nastepujgcych schematow obli-
czeniowych:

1) jednostronnie nieskonczona powloka cylindryczna;

2) powloka cylindryczna o skonczonej diugosci;

3) powioka stozkowa.

Otrzymane wyniki pozwolg wyciggngé praktyczne wnios-
ki dla obliczania powlok stozkowych, spotykanych w réz-
nych konstrukcjach, miedzy innymi w silnikach odrzuto-
wych (dysze, komory spalania itp.).

1. Obliczanie powtlok cylindryeznych

RoOwnania wyj$éciowe

W pierwszym przyblizeniu zastepuje sie powloke stozko-
wg przez powloke cylindryczng, raz o promieniu réwnym
promieniowi najwiekszemu, drugi raz — promieniowi naj-

mniejszemu. Schematy obliczanych powlok podane s3 na
rysunku 1. Réwnanie roézniczkowe okre$lajgce przemiesz-
czenie promieniowe powloki cylindrycznej o skonczonej
diugosci jest nastepuigce:

2V i —p 2 (e )_0
ag T (w B "

gdzie: R — promien powtloki,
w — przemieszczenie promieniowe,
2
§ = —- — odleglo$ci badanego przekroju od zamocowania
R
(w postaci bezwymiarowej),
xr — odleglo$¢ badanego przekroju od zamocowania
u — liczba Poissona,
0 — grubo$é powtoki,
E — modul Younga,
p — ci$nienie zewnetrzne (patrz rys. 3).

Rozwigzanie tego rownania przyjmuje sie w postaci:

9,

4
w = e=¢f (C, cos c& + C, sin c&) + ecs (C; cos c§ + Cysin cd) + B6
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c=l1/3(1“(02) ]/~£
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¢, Car Cs, C, — state catkowania,
W prgypadku powloki jednostronnie nieskonczonej C, =
=0y = 0. o

Sity i momenty s3 funkcjami

gochodnyCh rys. 2 pPrzemieszczenia ,,w” i jego

1 2
M1=*M2=£.dw
122 R? a2
3
N, =D dw
R3 4&s
Ty =~—R8 i3
R
T,=0
D E6? szty ¢ pt
jo D=—""— wnos$é
sdzie 12(1— ) plytowa.
Warunki brzegowe

Dla powlok cylindrycznych jednostronnie nieskonczonych
nzpatruje sie zamocowanie typu sztywnego:

Wes=9=0

glzie w — przemieszezenie promieniowe.

W przypadku c¢bliczania powtloki stozkowej jako powloki
glindrycznej o skonczonej dtugosci, powloke stozkowg
Gieli sie na dwie rowne czesci, lewg i prawg, o dilugoscil/s

a)

o c)
mocniczy lewej czesci

o 5 at po
Rys. 1. a. Powloka stozkowa. b. Schemat p T ezesei powtoki

powloki. ¢. Schemat pomocniczy prawe

odpowiednio najw'ieksze_mu
powtloki stozkowej. Mpzr}a
at nachylenia linii ugigcia
u. W zwigzku z tym, wa-

tazda i o promieniu réwnym
I najmnijejszemu promieniowl
rzyja¢, ze w przekroju /= Kk
isity poprzeczne réwnajg sig zer

Rys. 2. Sitly i momenty w powtloce

=20, o

xg=56 O=1€5

Y= 94

Xg =165

§)
Xs=265_ |
L w-as
(- 438 348
Rys. 3. Schemat pomocniczy powloki stozkowej

runki brzegowe dla =zastepczych powlok cylindrycznych

o skonczonej dilugosci we wspomnianym przekroju przyjmu-

ja postaé:
dw
— i 1 . 0
dfé /e=—

2R
d3w
L) =0
ag ) g=L
2R

gdzie: 1 — dlugo$¢ powloki stozkowej (rys. 3),
R —promien odpowiedniej powtloki cylindrycznej.
Warunki brzegowe dla przekrojow zamocowania zastep-

czych powlok cylindrycznych o skonczonej diugosci przed-
stawiajg sie, jak ponizej:

We—9=0
(1@3) -
s Je=o
Dane liczbowe
Dla lewej czesSci powloki:
R = 165 mm
I = 438 mm
=2 mm
p = 3,76 kG/cm?
E =2,1°10% kG/cm?
D = 1535 kG/cm
w=103

Dla prawej czesSci powtloki:

R = 73 mm
1 = 438 mm
d =2 mm
p = 3,76 kG/cm?
E = 2,1-10% kG/cm?
D = 1535 kG/cm
w =03
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= Tabela 1
Zestawienie wynikéw obliczen
= T ———
Nr x i M, T, M, a1 a, w
Metoda obliczenia lgrz?- mm | kG/cm kG kG/em kG kG/em® kG/cm? i
roju
5 . == —1,16 582
Powloka cylind. niesk. L — 3,875 1,5 s 181 =
Powloka cylind. skon. L[ 0 0 — —3,8175 1,27- 10— | —1,174 232 176 | —5.10—0
Powloka stozkowa —24,25 | —3,26 —17,3 —0.981 10 184 0,959
: - _ = 0,2355 17,6 57 .
Powtloka cylind. niesk. L 0,784 44,4 s , 2 18,07
Powtloka cylind. skon. LI I 20 - 0,78 —45,9 9 Sato L17,0 266 18,13
Powtloka stozkowa —24,3 0.673 —44,4 0,214 222 254 | 14,12
- = ) S o R 2 2 [ =
Powloka cylind. niesk. L — —0,545 - 10 —2 —63,68 —0,1635‘10-f' 81,710 — 321 25,66
Powloka C};qlmd_ Skloﬁ_ Ll II 56 — —0,505 + 10 —2| —65.18 —0,165-10 —i 75,7:10 —2 396 25,66
Powloka stozkowa —22,55 | —0,50 - 10—2 | —59,8 —0,312-10—* | 113 298 19,18
. . . _ e . —0,813-10—% | 40.7-10—* -
Powloka cylind. niesk. L 0,0027 61,89 g , ) 310 | 25,04
Powloka cylind. skon.  L|III 94 | — —0,272-10—% | —63,4 —0,8:10—" " | 40,8-10~2 317 | 24,98
Powtoka stozkowa —20,68 | —0,263-10—* | —55,1 —1,53-10— 104 275 | 16,78
) — _ . » ! ==
Powloka cylind. niesk. L o —4,56-10 —* \ —62 1,37-10 0,685-10 — 310 25
Powloka cylind. skon.  L| IV |165 | — —4,63:10—° | —63,5 —1,38-10~* 0,68:10—* | 317,5 | 25
Powtoka stozkowa —17,1 |—111,9-10—7 —49,6 —107-10— 85 248 | 13,65
Powtoka cylind. niesk. L —_ 1,578-10—° | —63,5 0,478-10 —°¢ 0,236-10—* 317,5 | 25
Powloka cysiind. skon. P | IV'|218 — 5,88-10—1 | —27,3 1,78-10 —* 0,882-10—* 1365 | 4,75
. — =, .10—* & —
Powtloka cylind. niesk. P — —2,02-10 —* 27,4 0,612-10 3,03:10— 137 4,75
Powtloka cylind. skon. P v 265 \ = Lo 10 [t —0’595'10_58 2,95-10—¢ 136,5 | 4,75
Powtloka stozkowa —11,6 —1,07-10—° | —41,6 —1,07-10— 58 208 9.83
Powloka cylind. niesk. P — 6,44-10—* | —27,39 1,95-10—* 9,65-10—* 187 4,73
Powtloka cylind. skon. P VI 365 = 6,44-10 —* —217,30 1,95'10—‘ 9,65-10—2 136,5 4,75
Powtoka stozkowa —5,4 —4,9-10—* —33,6 —8,75-10— 217 168 6,66
Powtoka cylind. niesk. P sl —1,662 —0,1 o —0,504 249,5 6 0
Powloka cylind. skon. P | VII | 438 — —1,66 9,2-10— —0,502 249 75 1,6:10—0
Powtloka stozkowa —0,753| —1,78 —0,2 —0,530 270 81 1/2-10—
L —lewa cze$¢ powloki P — prawa cze$¢é powloki
U wa ga: w przekrojach 0 i VII przemieszczenia promieniowe w i sily obwodowe T: powinny
sie rownaé zeru. Podane w tabeli wartosci sg wynikiem niedoktadnosci obliczen
(przyp. redakcji)

Wyniki obliczen zostaly podane w tabeli 1 oraz omoéwio-
ne we wnioskach.

2. Obliczanie powloki stozkowej

Rownania wyjsciowe

Réwnania réwnowagi posiadajg nastepujgcg postac:
Nty
L (U) + R-V—EdV

U

L) —iy =—
R D

(S. P. Timoshenko ,, Theory of Plates and Shells” str. 457)

gdzie: 4 — liczba Poissona,
E — modut Younga,
d — grubos¢ powtoki,
D — sztywnos$¢ piytowa,
R — promien biezgcy.

Operator L (..) posiada nastepujgcg postaé:

L(.)=t @Xii 2 X (
g IX % dX ...)

gdzie: U i V sg funkcjami pomocniczymi ulatwiajgcymi za-
pis rownania réwnowagi oraz ich rozwigzania,
a 2 ©® — kat wierzchotka stozka (rys. 3). O§ X bieg-
nie wzdiuz tworzgcej powtloki (patrz rys. 3).
W niniejszej pracy skorzystano z uproszczonych wyrazen
podanych przez S. P. Timoszenke przy zatozeniu:
a) réwnomiernego rozkiladu cisnienia zewnetrznego

. p=aX + po = Po
czyli a=0

b) braku obcigzenia osiowego przy X = X,
T+ Nyp*tg O=0

gdzie wskaznik ,,1” okresla kierunek dzialania sity, a wskaz-
nik ,,0” miejsce jej przylozenia (X = X,).

W wyniku rozwigzania réwnan rownowagi otrzymuje sie
dla sit momentdéw i przemieszczen promieniowych wyraze-
nia zalezne od funkcji Schleichera i ich pierwszych po-
chodnych, ktorych przyblizong warto$¢ mozna znaleit
w ksigzce. W. Fliigge ,Statik und Dynamik der Schalen”
r, 1934, str. 163.

Warunki brzegowe

Warunki brzegowe dla zamocowania sztywnego s naste-
pujace:

Wx—x,~ 0 Vx=x,~0

X =Xmax

wX:X v

gdzie funkcja V charakteryzuje kgt ugiecia. Innymi stowy,
ugiecia oraz kagty ugiecia réwnajg sie zeru.
liczbowe

Dane

~ Dane liczbowe obliczonej powtoki stoikowej sg nastepu-
jace:

2 @ = 23°30 min
Xo = 354 mm
Xmax = 801 mm
min = 73 mm
Rmax = 165 mm
p = 3,76 kG/ecm?
E = 2,1°10¢ kG/cm?

Wyniki obliczen podane zostaty w tabeli 1.
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3. Obliczanie naprezen

Dla obliczenia napreiefl,normalnych W powtloce korzysta

sie z nastepujgcych wzorow:
T

0-1 = 7L i ,,6M1

0 52
T

0, = —2 + 6M2

J T g2

gdzie: 0y — napreg‘en_ie normalne w kierun

0, — naprezenie normalne w kierun
Znak wybiera sie taki,
naprezen.

ku osiowym,
ku obwodowym.
aby otrzymaé¢ najwieksza wartosé

4. Opracowanie otrzymanych wynikéw

Wynlki Obll.CZeI’l Otrzymane réinymi dl‘o ami osta y =i
. ) 1.' 1 ’
. g zostat Ze,

Poréwnujac poszczegdélne wyniki mozna stwierdzié, ze
roznice miedzy naprezeniami i odksztalceniamiprzy oblicze-
mu powloki jako cylindra jednostronnie nieskonczonego
i cylindra o skonczonej dilugosci jest nieznaczna. Nie ma
wiec potrzeby korzystaé z bardziej pracochtonnego sche-
matu (cylinder o skonczonej diugos$ci) polepszajgcego wyniki
tylko w minimalnym stopniu.

Nalezy wiec przeprowadzi¢ poréwnanie schematow pierw-
szego (cylinder jednostronnie nieskonczony) i trzeciego
(stozek). Schemat trzeci daje niewgtpliwie doktadniejsze
wyniki, ale wymaga duzego nakladu pracy. Dla celéw po-
rownawczych sporzgdzono wykresy przemieszczen promie-
niowych i naprezen normalnych, uzyskanych za pomocg
dwoch powyzszych schematdéw obliczeniowych.

Przemieszczenia promienicwe ,w” (rys. 4)

Otrzymane za pomocg schematu uproszczonego wielkosci
przemieszczenia sg wieksze od wielkosci uzyskanych za
pomocg schematu dokladniejszego (powloka stozkowa)

s Przemieszczenia prsmieniowe w powloce Cylindryczrey jecnostr. nieskoncz. L | W
o Drzemieszczenma promieniowe w powtoce cylindrycznej jednostr nieskoncz. P | (]
o Dreemieszczenia promieniowe w pewloce stoZkowes 30
= Wykres preemieszceen promieniowych w powtoce stozkowej otrzymany
| wmax meloda uproszczong

Iz

<k

W Almm] i

n S
~k
e, |
2

Rys. 4. Wykres przemieszczen promieniowych

v przypadku przyjecia R = Rmax. Liczac p_owlolge sto?kowq
jako powloke cylindryczng jednostronnie nieskoriczona
0 promieniu réwnym najwiekszemu promieniowi, otrzymuje
sie wyniki zwiekszajgce wspblczynnik bezpieczenstwa. ’

Na podstawie wynikoéw obliczen dwc’)ch_powlok cylin-
irycznych (o promieniu réwnym R = Rmax i R = Rmin) 20-
stat zbudowany przyblizony rozktad pr;emleszczer‘x‘wzdluz
osi powtoki stozkowej. Przyjeto nastepujacka m'etode. .

a) D1 éei srodkowej powtloki. Na wykresie przemiesz-
czegx piorcrf?;giowych poizvloki cylindryczneg 0 promieniu
townym R = Rmax (lewa cze$¢ powloklls@zkoweg), zazna-
czono punkt wmax maksymalnEJ.\melkosm przemlesz}c{gema
{punkt B). W punkcie x =1 odlozono wmax dla pOCWIOO}L cy-
lindrycznej o promienu rownym R = Rmin (punktP). : r%}’é
mane punkty B i C potgczono ze sobg prostg. Prosta

charakteryzuje w sposéb uproszczony i z pewnym zapasem
rozklad przemieszczen w czesci srodkowej powtloki.

b. Dla cze$ci skrajnych powloki. Gdy zbudowana prosta
BC przecina wykres przemieszczen dla powloki cylindrycz-
nej jednostronnie nieskonczonej — rozkiad przemieszczen
od przekroju zamocowania do tego punktu nalezy przyjaé
taki, jaki otrzymano dla powtloki cylindrycznej jednostron-
nie nieskonczonej. Dla rozwazanego przykitadu takim punk-
tem jest punkt B. Krzywa AB charakteryzuje wiec rozkiad
przemieszczen przy lewym przekroju zamocowania powloKi.
W ten sposéb otrzymano tamang krzywag ABC, przedsta-
wiajgcg przyblizony rozkilad przemieszczen wzdiluz calej

G, . G
%Gjeme] | © Mopreienia w powloce cylindrycznej jecnostronnie nieskariczM L kG /c'm’]
© Naprazenia w powtoce cylindrycznef jednostronnie nieskcriczone) P
© Naprezenio w powloce stozkowef
= Aukres naprezen w powloce stoZkowej olrzymany melrdq uproszczong
00 2 700
o {600
S0 )
400
300
zm i
| & 6,=125kG/cm?

100

e
W' v 7

X [mm]

Rys. 5. Wykres naprezen normalnych e,

osi powloki. Wielkosci tej krzywej sg wieksze od odpo-
wiednich wielko$ci przemieszczen obliczonych dla powtloki
stozkowej, co daje pewien zapas bezpieczenstwa.

Naprezenia o, (rys. 5).

Naprezenia dajg wielkosci nieco za niskie. W zwigzku
z tym poleca sie wprowadzi¢ poprawki:

a) dla srodkowej czesci powtoki,

b) dla skrajnych czes$ci powloki.

ad a) — Wielkos$ci otrzymane przy obliczeniu powtoki
cylindrycznej jednostronnie nieskonczonej nie wykazujg na-
prezen osiowych. Jest to wynik nieuwzglednienia stozko-
watosci powtloki. Na podstawie uproszczonego rozumowania
mozna stwierdzi¢, ze cis$nienie dziatajgce na stozek daje
sile osiowg rowng:

P=7t(R2

2 ax— Riun) D= 7 (1657 — 7,39 - 3,76 = 2590 kG

Sita ta obcigza powloke dodatkowym naprezeniem osio-
wym réwnym:

% (anaz_ anin) b
2w rd

Aoy =

Jezeli zamiast r podstawia sie Rmax, otrzymuje sie do-
datkowe naprezenie dziatajgce w przekroju o promieniu
najwiekszym:

(R

2Rmaz

—Rlun)P (16,57 —17,3)
2.16,5-0,2

Aa, = 125 kG/cm?

Nanoszgc te warto$¢ na wykres, wida¢, ze jest ona wiek-
sza od naprezen o, obliczonych dla stozka. Jako kryterium
wielko$ci naprezen osiowych o; w czes$ci srodkowej powtoki
mozna wiec przyjaé¢ wielko$¢ 4o, dla 7 = Rmax.

ad b) — Naprezenia o, na brzegach powtoki obliczone za po-
moca schematu przyblizonego 1) sga o 5% i 8% (odpowiednio
dla lewego i prawego brzegu) mniejsze od tych, jakie wy-
kazuje dokladniejsze obliczenie za pomocg schematu 3).
W zwigzku z tym poleca sie podwyzszyé uzyskane wartosci
o 15--20%%, co powinno daé¢ wyniki pewniejsze z punktu
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widzenia wytrzymatosci (proponowany wspblezynnik bez-

pieczenstwa k = 1,15-+1,20). ,
Dla zbudowania rozkladu naprezen o; wzdluz osi x-OwW

nalezy wiec postgpi¢ jak nastgpuje: ] N

— obliczyé poprawke 4o, uwzgledniajgcg stozkowatos¢ po-
wtloki i nanie$¢ te wielko$¢ na wykresie (prosta BC);

Gz

G,
[k6/cm?] [%G/em?)

& Naprezenia w powloce Cylindryczney jeanostronnie nieskoriczongs L
© Naprezenia w powloce cylindricenej jedaosironnie nieskonczongj P
ok ° NapreZenia w powloce stozkowe/ 400
== Wykres napreZen w powtoce stoZkowej ofrzymany metada uproszczong

(-3 - w |
300 ;

300

200 200

Gymar
100

100

L L L L 1

7 7 ] w w' v

i xfom] W

Rys. 6. Wykres naprezen normalnych a,

— przemnozy¢ wielko$¢ naprezen o, na brzegach powtloki
(przy =0 i x=1) przez wspbiczynnik k = 1,15=+1,20.
Nanie$¢ te wartosci na wykresie (punkty A i D);

— zaznaczy¢ na osi x-6w punkty, przy ktoérych o, osigga
wielko$¢ zerowa. W naszym przypadku (patrz rys. 5) sg
to punkty oznaczone II i VI;

Inz. ADAM SKARBINSKI

Problem s$rub stosowanych w

Produkcja szybowcowa jest matoseryjna, stad wytania
sie problem zaopatrzenia zakitadu w $ruby, co ponizej zo-
stanie omoéwione.

W szybowcach konstrukcji drewnianej i mieszanej sto-

suje sie $rube, jako podstawowy element, 1gczgcy dwie
cze$ci ze soba. Sruba w dokumentacji szybowcowej speinia

najczesciej role sworznia gwintowanego, pracujgcego na
$cinanie; decydujgcg wielkoscig jest tu tak zwany Scisk
(rys. 1).
(3
N
N
[ o e ]
- 7
N N
3 . 3
sctsk
L)
- {4 Ca!‘kout't‘anl
= |
Rys. 1. Podstawows wielkoscig dla $ruby szybowca konstrukeji

mieszanej jest ,,$cisk”

Czes$¢ gwintowana $ruby, przy ustalonym typie nakretki
i podkiadki, jest wielkoscig stalg dla danej $rednicy. Diu-
g0$§¢ catkowita $ruby ! réwna jest diugosci Scisku i statej
czesSci gwintowanej.

Wykaz s$rub stosowanych w konstrukcjach szybowcoéw:
Sroka, Jasko6tka i Mucha Standard, budowanych seryjnie,
pokazuje, ze powtarzajg sie Srednice M4, M5, M6 i MS8;
inne wymiary wystepuja wyjatkowo. Ten wiec jedynie
asortyment $rub, wykonanych w klasie dokladnos$ci H 11

LISTOPAD—GRUDz5
e

— potlaczyé prostymi punkty A i B z odpowiednimj
tami o, =0 (II i VI), Punkty przeciecia tych pr

z prosta 4o, beda punktami zalamania rozklady

zen. Na wykresie punkty te oznaczono prze;

Krzywa ABCD bedzie przyblizonym rozkladem p

osiowych o.

Poszczegolne wielkoSci otrzymanej krzywej sg wi
wielkosei otrzymanych za pomocg schematu trze
daje wiekszy wspoélczynnik bezpieczenstwa. Dl
konstrukejli z jeszcze wigkszym zapasem bezpi
w wyrazeniu dla Ao, zamiast 7 = Rjpax mozna p

Punk.
ostych

Napre-
Bic
aprezen

gksze o
ClegO, 0
Uzyskaniy
ecZeflStwa’
TZy jaé
Ti— Rlgy= Rmax + Rmin

2

Naprezenia oz (rys. 6)

Na podstawie wynikow obliczen za pomoca schematy 1)
zbudowano wykres naprezen obwodowych g, wzdhy osi
powtloki. Dla zbudowania krzywej o; zastosowano podobny
sposéb co w przypadku krzywej przemieszczen. Otrzymany
wykres daje nieco wieksze wartoSci naprezen w pordwna-
niu z wynikami uzyskanymi przy obliczaniu powloki sto;.
kowej.

5. Wnioski

Wszystkie powyzsze rozwazania dotyczg tzw. powtlok diu-
gich, ktoérych diugos¢ jest kilkakrotnie wieksza od $rednie-
go promienia. Jezeli ten warunek jest speiniony, powloke
stozkowg mozna obliczaé w pierwszym przyblizeniu, jako
powloke cylindryczng jednostronnie nieskonczong, uwzgled-
niajgc nastepnie poprawki w sposdéb podany w rozdziale 4.
Bardziej dokladne obliczenia, ktére sg bez pordéwnania pra-
cochtonniejsze, nalezy przeprowadzi¢ tylko w przypadky,
gdy sie okaze, ze konstrukcja znajduje sie na granicach
wytrzymatosci.

konstrukcjach szybowcowych

bedzie przedmiotem rozwazan. Ilosci $rub zastosowanych
na jeden szybowiec zestawié¢ mozna na wykresie (rys. 2).

szt 160
qi\ o ="Sroka"
140 A o0 ="Jaskbtka"
N < ="Mucha St."
120 N

2 8 8
Ya
A
?/
L4

e ‘\
I S I - _,\\
40_ | &__ \‘
\\
N\
N\
L y. "L
M4 Ms 115 HE
Rys. 2. Wykres ilosci §rub zastosowanych w szybowcach budo-

wanych seryjnie

Dla kazdej $rednicy $rub, wystepujacych w danym Sz
bowcu, wyznaczono iloéci sztuk o danej diugosci. Pnyk’a‘f
tej analizy dla $§rub M5 podano na rys. 3. Nastepnie zest?)
wiono w tekstach asortyment rub wedtug diugosci (tab.1)-
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144 2 po3 :
2131 415161 T e Fdl24 2223242562 T2 62 P33 AIFI A lasa 505 8 iz %

8
Sroka

——ﬁﬂ__q__ XX x| |}xx{x |x X [« |« X |x| 14| s8
Jask6lka a4 X T

1T

1 /mm/ 7

|
lxiré !

- X| X X XXX X X| X| X| X X | X 16 67
Mucha St.
L L} XXX ®x |xx X | X X X x x| 13| s4
. i I
razem | | | 44N A X A0 x [Axx{nn |x XI X X| 24| 100
Tab. 1. Tabelaryczne zestawienie asortymentu diugosci Srub MS
TE 10 3 KN Tr Iy I 1
/nn/17 | 8] Ot 411 211 301 411 501 611 7H 8h 9 ol 4|2 2l 3 BL .5 0 (I TR
224254262 T2 82 3 0P 1(32B33 4P 53613 7D ol 314 5.4 74 8l o ob6l5 8 9701702 r. asort./»
WG 1*12] |2]291]8]496 |d4 (18297 | (34 |7[s| |1]|xfs| [4 8 64| 25 |57
W42 1121216 |2 24w 16128!8| [6|76]s5[s]3 g
l; 1d 1 2| |14 181 24 |57
M6 | 418 4 8l6|s 1
1 891991 |21 (8] |15 8[134 (4 (132 [2(2]5|3[1] |1]2]| 191| 29 |66
i 3 1 4| |2]2
g 6j2 41 2| |1 36| 12 |7
44 rézne diugosci = 400
Tab. 2. Wykaz diugosci i ilosci $rub .
Sroln, Jlaslkoéslfcla sli‘ulecaggosgz\;ixé);sg w szybowcach:
1/om/ ' i T T 116588
78| Ma1412H 1414 51601 41 81 2024222 4252627EJQQD031)23;384J4 4850 é dzﬁ —— lRaum
Sroka . T 2l [ 1 R 1 14_. 6 nisne
i 8 ERCAENRL RERE T 1311 [ 9% norme ] 28
4 4 2 1 11125 |6 [4 & 4 6 1 N 6
Jaskélka }_T» 2 L 159458 I 118 1 34 nlenormy g
L. L L2417 3 44 2 24 4 a3 | 27
Mucha St. |—r et e e AB A S 49 42[11.1,95;5:.:!_1 54
SN N T - N B . |
Ragem Lﬁm 2 B F -4 «11 : o 181
Tab. 3. Wykaz asortymentu diugosci Srub M5
Kazdy szybowiec posiada rozbudowany asortyment diu- Pod wzgledem asortymentu rozpatrywanego indywidual-
gosci $Srub (nawet w obrebie jednej $rednicy), lecz asorty- nie dla danej éredniej $ruby oraz danego szybowca — ilo§é
ment ten poszerza sie znacznie przy zestawieniu kilku szy- zmniejszyta sie (np. dla M5 w szybowcu Sroka z 14 rodza-
bowcéw razem. Ten przypadek ma miejsce w przedsiebior- jow diugosci — na 11 normalnych itd.). Cyfr tych nie moz-

stwie, ktére buduje réwnoczes$nie kilka typéw. Tak wiec na na jednak braé bezkrytycznie, bowiem moze sie zdarzyé
rzyktad asortyment dilugosci srub M5 szybowca Sroka taki skrajny przypadek, ze wszystkie nienormalne diugosci
(14 rodzajéow) stanowi 58°0 calego asortymentu $rub, po-  zostang zastgpione normalnymi, to znaczy, ze rzad dlugosci
trzebnego do 3 szybowcdédw (24 rodzaje dlugosci: 10-12, 15-25, $rub przesunie sie jedynie na zestawieniu w prawo (diu-
27-32, 38, 48, 50 i 58 mm).

Przy zestawieniu diugosci $rub dla wszystkich rodzajow .1 L e
(M4, M5, M6 i MS8) otrzymuje sie ogromny asortyment | EEENE I R S 6 _
44 diugosci (tab, 2). - ~ S
Zagadnienie asortymentu diugosci srub byloby niepelne L Sred.d2¢r.=26
bez wykazania ilo$ci srub, przypadajgcych na dang diugosé B
(tab 3) 2 =~ o -":Sroka"

o - Juskélka"”
Tabele zestawione dla M4, M5, M6 i M8 obejmowaé¢ mogg 0 n i - » ~"ilucha St.
réwnocze$nie dalsze zagadnienie. Mianowicie w Szybowco- T L SN I
wym Zakladzie Dos$wiadczalnym postanowiono uwazaé¢ za E-%A ST PN
normalng diugo$é¢ $ruby te, ktéra konczy sie na cyfry 0, 2, s [ 1o i P -
51 8%*. We wspomnianych tabelach mozna postawi¢ pod L_J L] [l T
dilugosciami s$rub, wystepujgcymi w konstrukcji szyboweca, ¥ 1 T f N
dlugo$ci tak zwane normalne (por. tab. 3). 5 1 1 e -
Analiza pierwszego zagadnienia, a mianovyicie. ilosci $rub, +-|— _l&_ I
wystepujacej przy danej dlugosci, wykazuje, ze czesto s3 oz « 26 2@ o @ % 36 W 0w ® =

to minimalne ilosci sztuk dla jednego szybowca, a rowno- e
czeénie diugosci te nie pokrywaja sie z innyml, nawet przy  Rys. 3. Wykaz $rub M5, zastosowanych w poszczegélnych typach

zestawieniu trzech szybowcéw (np. dla Mé¢—1= 16 mm Wy- SZYBOWCIW:

stepuje raz tylko dla szybowca Sroka). A wiec, niezaleznie

od omawianego poprzednio ro;budowanego. asortymentu diu- gosci podcigga sie zawsze pod diuzsze, normalne), a ilosé
goci, otrzymuje sie w niektorych pozycjach karykatural-  §pygosci nienormalnych i normalnych pozostanie nadal ta
nie malg ilo$¢ jednakowych diugosci. Co otrzymuje sie¢ PO sama. W takim przypadku nie otrzymuje sie zadnej ko-
podciggnieciu érub do najblizszych wigkszych dtugosci nor-  rzysei z przemiany $rub nienormalnych na normalne. Jest
malnych? to jednak pozorne, bowiem przy podcigganiu diugos$ci pod

normalne, podcigga sie pod takie, ktéore bedg rownoczes$nie
9 s ahstwew na  Zeah 18tni wykorzystane dla innych szybowcdéw w obrebie jednej sred-
pr_Zf_rsezgmo zgodny z norma P 3 sruby - lotnicze  nicy, a nawet wszystkich érednic i szybowcow.
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1 11.|11. of |
Vom/| gt oyt 2 o azopzz5283(323538@4214%&5 52555 #07078928r .| asort.| /° |
i
14 | 9| |6]3651%|20%|D|7 [8]16(1 8 364 13 79 |
M5 1 (6 [1 |12]20[34| 3313147 | (19 12 T 181 14 6~‘.—'3
16 484 8.113959 1715 (214 | 172 ] 4 gl 4 |1[2]191 19 36 |
: 1
M8 3 4 A|4 gl [6]2 |4 1 al 1 36( 14 5oi
) _ 22 rézne diugobci =400 %
Tab. 4. Wykaz znormalizowanych diugosci i ilosci §rub w szy-

bowcach Sroka,

W zestawieniu ogélnym dla danej $rednicy S$ruby asor-
tyment znacznie sie pomniejszy! (np. tab. 3 — dla Mb5:
z 24 na 14). 3

Zestawienie dtugoéci normalnych wszystkich $rednic $rub,
wystepujgcych w szybowcach podaje tab. 4.

Poréwnujgc te warto$ci z danymi tab, 2 wida¢, ze ilosé
asortymentu srub nienormalnych (44) zmalata przy $rubach
normalnych do polowy. Wytypowany szereg diugosci srub
pozvsala wiec na produkowanie duzej ilosci $rub przy sto-
sunkowo nieduzym rozbiciu na poszczegolne diugosci.

Interesujgce jest, jaka cze$¢ $rub — przewidywana przez
konstguktora — musi ulec dodatkowej przerdbce warszta-
towej ze wzgledu na inng ditugo$é. Tabela 5 podaje ilosci
sztuk $rub normalnych i nienormalnych z wykazéw po-
szczegblnych Srednic (por. tab. 3). Wyliczony procent od-
nosi sie do udzialu $rub normalnych w ilosci caltkowitej,
przypadajacej na dany szybowiec. Procent ten waha sie
od 584 dla Jaskolki, do 87% dla Sroki. Srednio dla wszyst-
kich 3 szybowcdéw — 68%. Znaczy to, ze okolo /s wszystkich
srub nalezy podda¢ dodatkowej obrébce.

N4 M5 M6 M8 Razenm
£ Mid N[ pian|2|s|meln W [shan(2| 2|8 %
Sroka 120m [ 91| 38 6 [32 j9a|60[ 11|49 82|17 3 [14]83|23520M87
Jasko6tka [15457 (97 |63 84 31| 5865|86| 46|40 wu7|12( 9 | 3 (25| 34119858
Mucha St. | 9d2a |66 [?73 54 27 2750|45| 20|25 [s5| 7| 2 | 5|71 [196h2%63
Razem 364092 27275 81 6811765191 77| 11460 | 36 14R2 |61 77a[525iss
Tab. 5. Wykaz §rub normalnych (N) i nienormalnych (Nie) .

Przy podcigganiu $rub do diugosci normalnych, obowig-
zywata zasada dobierania do najblizszych diuzszych S$rub.
Szereg 0, 2, 5 i 8 daje mozliwos¢ zwiekszenia diugosci do-
wolnej jedynie o 1 wzglednie 2 mm (np. gdy wystepuje
diugosé¢ 21 — to najblizsza normalna bedzie 22 mm, dla
23 — bedzie 25 mm). Na podstawie wykazu asortymentu
dtugosci srub (tab. 3) mozna teraz dla M4, M5, M6 i M8
sporzgdzi¢ wykazy normalnych $rub do przerobienia na
zgdanie dla szybowcow (np. dla M5 — tab. 6).

Przerobienie warsztatowe $rub bedzie polegato na ucie-
ciu 1 wzglednie 2 mm diugosci i dogwintowaniu o te samg
wartoseé.

Z przytoczonej
wnioski:

1. Nalezy wprowadzi¢ zasade, ze konstruktor stosuje diu-
gosci srub normalne, to znaczy konczgce sie na 0, 2, 5 lub
8. Mozna to osiggngé przez wprowadzenie do konstrukcji
odpowiedniej dtugosci $cisku $ruby. Scisk ten ze stalg diu-
goscig cze$ci gwintowanej da normalng diugo$é sSruby.

analizy mozna wyciggngé nastepujgce
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2 »Wesolych Swiat” i ,Dosiego Roku” wszystkim
sympatykom lotnictwa zyczy

Jaskétka i Mucha Standard

2. Zaktad powinien posiada¢ pelen asortyment $rub nor-
malnych. Jak wida¢ z tabeli 4 — $ruby normalne wystepu-
ja w peilnym zakresie od 10 do 38 mm (10-12-15-18 mm, 20-
-22-25-28 mm, 30-32-35-38 mm) oraz rzadziej od 40 do
92 mm.

3. Zaklad powinien byé wyposazony w narzedzia, ktére
pozwolg — po obcieciu jednego lub dwoéch milimetrow —

A8zt = 1=120bcigé nz11,czyliimm

2 ="<= =18 <"

<"=16 <"_ 2-".
2 <"a 218 =M~  Maq Nl qon_
2 ="= =20 ="= "1Q onl qong
18 =" =22 Mo w2y me qon
12 ='= 225 «"e <"l23 "o oom
B =" 225 -"m _m_24 _m. q_n_
5 -"a 228 ="~ NL27 L qan,
5 == =30 -"a .29 LMl qew,
. " 232 Ve Lwa3] e qow,

Tab. 6, Wykaz normalnych $rub M5 do przerobienia na zadanie

dla szybowcéw: Sroka, Jaskéika i Mucha Standard

dogwintowaé¢ $rube powtdérnie na diugos$é staly dla danej
$rednicy, wynikajgcg z wysokosci normalnej podktadkiina-
kretki.

W ten sposéb mozna calkowicie zatatwié¢ ciezki problem
$rub w konstrukcjach szybowcowych.

Przy okazji rozpatrywania problemu $rub od strony pro-
dukcyjnej, mozna uzyska¢ dane dla ciezaréw $rub, przypa-
dajgcych na jeden szybowiec. Tabela 7 podaje przeliczone
cigzary s$rub stalowych.

M4 MS M6 8
1=20;0=3,0|1=26;0=5,4 |1=32;0=8,9 1=30;0=15 | Razea
~+. [Ciezar |I1. |Ciezar |I1. |Cigzar|Il.|Ciezad Il./Ciezar
sztd4 kG szt kG szt kG szt| «G szt kG

Sroka 1201 0,36 (38 |C,205 |60 (0,53 |17 |0,255 k35 1,352
Jaskolka |154 | 0,46 |89 |0,48 [86 |0,77 |12 |0,18 |41 1,867
Kucha 5t. 90 | 0,27 (54 (0,29 (45 |0,40 ? 10,705 96 | 1,064

Tab. 7. Wykaz cigzar6w s$rub zastosowanycn w szypbowcach

Dla poszczegdlnych s$rednic $rub obliczona zostata ,$red-
nia diugos$¢” Sruby (por. rys. 3). Te diugosci przyjeto do
przeliczenia ciezaréw. Z zestawienia wynika, ze szybowiec
Jasko6ltka wozi prawie 2 kG $rub stalowych.
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WSPOEPRACA PRZEMYSEU ANGIELSKIEGO
IFRANCUSKIEGO W DZIEDZINIE NADDZWIEKOWYCH
SAMOLOTOW PASAZERSKICH

Anglia i Francja nawiazuja wspdlprace w dziedzinie
rzwoju naddiwiekowych samolotéw pasazerskich. Firmy
Vickers i Hawker przystapily do projektowania samolotéow
o duzym zasiegu, o Predkosciach réwnych 2000 i 3200 km/h.
Koszty prac rozwojowych majg pokrywaé wspdlnie oba
paistwa. Ponadto firmy Sud-Aviation i Marcel Dassault
pracuja .nad.samolotem o Srednim zasiegu, o predkosci od-
powiadajacej Ma = 2. Ma to byé¢ samolot ,,Super-Caravelle”,
mopatrzony w  cztery silniki, prawdopodobnie produkciji
angielskiej. Przypuszcza sie, ze samolot ten bedzie miat
mozliwo$¢ pionowego, a przynajmniej krétkiego startu i l1g-
dowargia. Proby prototypu w locie majg rozpoczaé¢ sie
w 1963 r.

W.K.

SAMOLOT PIONOWEGO STARTU O PREDKOSCI Ma= 2

W stadium projektowania znajduje sie samolot piono-
wego startu Bell D-188A, ktéry w locie poziomym bedzie
rozwijal predkos¢ odpowiadajgcg Ma = 2. Samolot bedzie
zaopatrzony w osiem silnikow turbinowo-odrzutowych Ge-
neral Electric J85 o ciggu ok. 1200 kG; cztery z nich beda
zamocowane na koncach skrzydet, dwa w $rodkowej czesci
kadtuba i dwa w ogonie, Wszystkie silniki majg byé¢ za-
mocowane w sposéb przechylny, dzieki czemu bedg mogty
stuzy¢ zarowno do wytwarzania wyporu, jak i do napedu
samolotu w locie poziomym.

W .K.

MOZLIWOSC POLEPSZENIA OSIAGOW
PIERSCIENIOPLATOW

Prof. dr E. A. Eichelbrenner z uniwersytetu w Poitiers
stwierdzit mozliwo$é znacznego polepszenia aerodynamicz-

nych witasciwosci pierscienioptatéw przez zakrzywienie
profilu pier$cieniowego skrzydia. Wyniki rozwazan teore-
tyznych zostaly potwierdzone pomiarami tunelowymi

wniemiecko-francuskim instytucie badawczym w St. Louis.
Pomiary te wykazaly, ze maksymalny wspoéiczynnik wypo-
Il mozna w ten sposéb zwiekszyé o ok. 33% przy réwno-
tzesnym zmniejszeniu wspoélczynnika oporu rowniez o oko-
lo 33%. W zakresie mniejszych katéw natarcia, ode\_vi.ada-
jacych predkosci przelotowej, mozna uzyskaé zmniejsze-
ne oporu o ok. 15%. )
Zwiekszenie doskonato$ci skrzydita umozliwi levie}qzer.ne
tiezaru uzytecznego projektowanych obecnie pierscienio-
platdbw oraz skrocenie drogi przejscia od lotu pionoyv;go
do lotu poziomego (we weczesniejszych projektach cigzar
uiyteczny musiano ograniczac gléwnie ze wzgled}l na wa-
runki przechodzenia od jednej fazy lotu do drugleJ)‘.NK

POLACZENIE SAMOLOTU O KROTKIM STARCIE
Z ,PODUSZKOWCEM”

Amerykanska firma Vertol zaprojektowata i przebadata
W tunelu aerodynamicznym samolot zaopatrzony — podob-
nie jak ,poduszkowce” — w obudowany wentylator. Przed
startem wentylator unosi samolot na wysokos¢ 60—90 cm,
po czym samolot startuje W spos6b wilasciwy samplotom
krotkiego startu, W celu skrocenia startu z krawedzl sply-

: iwane powietrze,
wu skrzydel jest wydmuchi p e

SAMOLOT KOSMICZNY ,, DYNA-SOAR”

i i i firmg Boeing
Am ¢ 1 owietrzne zawarty z 1l ;

Umowzry;{aar:-f)};;sé;ljybgdowe jedenastu §amolotow kosmicz-
nych ,Dyna-Soar”. ,Dyna-Soar” ma byé samolotem o ukia-

S W NOWOSCI TECHNICINE

dzie waskiej ,,delty’”, zaopatrzonym w naped rakietowy; be-
dzie on wystrzeliwany z Ziemi za pomocag rakiet nosnych.
Predkos¢ samolotu ma dochodzi¢ do 25000 km/h. Rozwaza
sie mozliwos¢ zastosowania samolotu ,Dyna-Soar” jako
bombowca zdalnie sterowanego.

Trzy z zamoéwionych samolotow bedg uzyte do préb na
ziemi, cztery — do prob w locie bez zalogi i cztery — do
prob w locie z zatogg. Poczatkowo bedg one wystrzeliwane
za pomocg rakiet ,Titan”, nastepnie — za pomocg rakiet
,Centaur” lub ,Saturn”, ktére umozliwig osiggniecie pred-
kosci orbitalnej. Proby z zalogg przewidujg wystrzelenie
samolotu z przylgdka Cape Canaveral, okrgzenie Ziemi
w czasie 90 minut i lgdowanie lotem S$lizgowym w Kali-
fornii.

Pierwszy lot, bez napedu, planuje sie na rok 1962, przy
czym ,Dyna-Soar” zostanie wypuszczony z samolotu B-52.
Pierwszy podorbitalny 1lot nie nastgpi wecze$niej niz
w 1964 r. Czes$¢ programu rozwojowego bedzie polega¢ na
badaniach zagadnien predkosci dochodzgcych do 24 000 km/h,
poczagtkowo bez zaltogi, poézniej z zatogg. Dotychczas na roz-
woOj samolotu przyznano 53 mln dolaréw; catkowity koszt
ma wynie$¢ 200 mln dolaréw.

W.K.

KONCEPCJA WYKORZYSTANIA SAMOLOTU F-105
DO CELOW KOSMICZNYCH

M. A. Zipkin i J. M. Nucci uwazajg, ze samolot mysliw-
sko-bombowy Republic F-105 , Thunderschief” moébgitby zo-
sta¢ uzyty do wystrzeliwania dwustopniowych rakiet o cie-
zarze 4700 kG, za pomocg ktérych mozna by umieszczaé na
orbicie satelity o ciezarze 54 kG. Samolot ten mogitby réw-
niez stuzy¢ do wystrzeliwania rakiet-sond na wysokosé
550 km, w poréwnaniu z wysokos$cig 310 km w przypadku
wystrzelenia rakiety z Ziemi.

W.K.

WIATRAKOWIEC ZE ZBIORNIKIEM SPREZONEGO
POWIETRZA DO NAPEDU WIRNIKA W CZASIE STARTU

W kanadyjskiej wytworni Avian Industries skonstruowa-
no wiatrakowiec Avian ,,Gyroplane”. Jest on zaopatrzony
w tréjlopatowy wirnik i obudowane $migto pchajgce. Cechg
charakterystyczng wirnika jest sterowanie za posrednic-

twem pomocniczych klapek, umieszczonych w poblizu kon-
coOw topat. Dzieki zamocowaniu klapek w duzej odlegtosci
od osi topat uzyskano duzg statecznos¢ dynamiczng, brak
drgan i mate sily sterowania. Stalowe tlopaty wirnika sg
chronione przed wplywami atmosferycznymi pokryciem
z tworzywa sztucznego. Z tytu kadiuba, za dwumiejscowg
kabing, zabudowany jest silnik Lycoming, napedzajgcy
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obudowane $émiglo. Ten rodzaj $migta wybrano ze wzgledu
na mozliwoéé uzyskania wiekszego ciggu i lepszej sterow-
noéci samolotu; obudowane $miglo zmniejsza poza tym
halas i niebezpieczenstwo wypadku. W celu skrocenia star-
tu i lgdowania zaopatrzono wiatrakowiec w zbiornik spre-
zonego powietrza (zbiornik jest wykonany z tworzywa
sztucznego); sprezone powietrze napedza wirnik uchpdgac
przez dysze, umieszczone na koncach lopat. Naped w1rmk_a
sprezonym powietrzem, dajgcym moc ok. 250 KM, umoz-
liwia — poza startem i lagdowaniem na malej przestrzeni —
wykonywanie w czasie lotu pionowych, 60-me'§rowych ,,sko-
kéw’”. W czasie lotu poziomego cze$¢ mocy siln'lka (ok. 5 KM)
jest wykorzystywana do napgdu sprezarki, ktéra ttoczy po-
wietrze do zbiornika.
wW.K.

UCISZACZ DO SMIGLOWCOW

W Niemeczech zbudowano urzadzenie do uciszania tioko-
wych silnikéw $émigloweéw, ktore zmniejsza hatas wytwa-
rzany przez $miglowiec co najmniej o 75°/q. Wynala_zek, ten
ma szczegblne znaczenie w przypadku uzytkowania smi-
glowecéw na terenach gesto zaludnionych. WK

SZYBOWIEC Z NAPEDEM ODRZUTOWYM

W oparciu o szybowiec wyczynowy H 30 zbudovyar‘m
w Niemeczech Zachodnich szybowiec zaopatrzony w silnik
turbinowo-odrzutowy B.M.W.8025 o ciggu 36 kG. Nowy
szybowiec, noszgcy oznaczenie H 30 TS, ma zwiekszong roz-
pieto$é skrzydet (15,0 m zamiast 13,6 m), dzigki czemu pb—
ciazenie jego powierzchni nos$nej nie ulegio zmianie, to jest
wynosi 33 kG/m2 Szybowiec z silnikiem wazy 320 kG, bez
silnika — 225 kG. Po wybudowaniu silnika szybowiec
H 30 TS moze byé¢ stosowany, jako szybowiec H 30 S, w kla-
sie ,,Standard”.

Silnik zostal zabudowany za siedzeniem pilota, w srodku
ciezkosci szybowca i oddzielony od zbiornika paliwa i ka-
biny pilota $ciang ogniowg. Powietrze do silnika jest do-
prowadzane przez zamykany klapg wlot, umieszczony za
ostong kabiny. Duze wyciecie w dolnej cze$ci kadluba umoz-
liwia szybkie wybudowanie silnika; wyciecie jest zamyka-
ne blaszang pokrywg z lekkiego stopu. Silnik uruchamia
sie — na ziemi i w powietrzu — za pomocg elektrycznego
rozrusznika, ktéry czerpie prad z akumulatora pokiado-
wego. Czas rozruchu i przyspieszenia silnika do peinej
predkos$ci obrotowej nie przekracza 40 sek.

Pelny zapas paliwa — 20 1 — pozwala na osiggniecie wy-
soko$ci 2500 m, lub na czterokrotne, po starcie i nabraniu
wysokosci 500 m, wzniesienie sie w czasie lotu na wysoko$¢
500 m. Biegunowa predkos$ci opisanego szybowca wskazuje,

ze w czasie wznoszenia najkorzystniejsza predkosé po torze,
umozliwiajgca osiggniecie najwiekszego zasiegu w przy-
p;adku przelotu o charakterze ,,wznoszenie — lot $§lizgowy”,
réwna si¢ 112 km/h; najwieksza predkoéé wznoszenia wy-
nosi 2,5 m/sek przy predkosci po torze 108 km/h, najmniej-
sza predko$¢ opadania — 0,60 m/sek przy predkosci po
torze ok. 80 km/h.

Zastosowanie silnika mialo na celu przede wszystkim za-
pewnienie szybowcowi samodzielnego startu; silnik umoz-
l_1w1a ponadto ,przeskakiwanie” obszaréw atermicznych
i un_ikanie ladowania, w razie koniecznosci przerwania lotu
w nieodpowiednim terenie oraz pozwala na powroét szybow—'
ca po dokonanym przelocie. Szybowiec z silnikiem moze

wykppywa(: ekonomiczne przeloty metodg ,,wznoszenie —
lot slizgowy”.

—————

W pordéwnaniu z silnikiem tlokowym zalet
binowo-odrzutowego w zastosowaniu do nape
jest mniejszy ciezar zabudowy silnika, a prz
mozliwo§¢ umieszczenia silnika w kadtubie, co pie .
doskonatosci szybowca i nie odbiera wlasciwego my g}lll]e
rakteru. Nalezy zaznaczy¢, ze zastosowany ng SzybOWa-
H 30 TS silnik zostal przerobiony z silnika Przemysiow cu
B.M.W.6002 i w zwigzku z tym nie moze by¢ pelnoWartiggo
ciowym napedem szybowca, gdyz ma stosunkowg duze w )
miary i duzy cigzar wynoszacy 38 kG. Bardziej Odpowied}rll'
do tego celu bylby opisywany juz w ,Nowosciach Tech.l

4 Silnika tur-
du szybowegy
ede wszystkin

nicznych” (Technika Lotnicza’ zesz. 5) amerykanski silnik
Williams Research Corp., ktéry przy ciggu 32 kG wazy
tylko 10 kG.

WK.

NOWOSCI Z DZIEDZINY ,PODUSZKOWCOW”

Ze wzgledu na duzg role, jakg pojazdy poruszajace sie na
poduszce powietrznej moga odegrac¢ na obszarach pozbawio-
nych drég i linii kolejowych, sg one przedmiotem Wwzrasta-
jacego zainteresowania. Do prac w tej dziedzinie przyste-
puje coraz wigcej firm lotniczych. Nalezy do nich m.n
firma Vickers, ktéra na podstawie umowy z firmg Saun-
ders Roe ma rozpoczgé prace nad dwoma typami »podusz-
kowcow”. Podano réwniez do wiadomosei, ze firma Hawker-
-Siddeley wyznaczyla podlegla jej wytwoérnie Folland Air-
craft jako osrodek rozwojowy tego rodzaju pojazdéw.

Przeprowadza sie studia teoretyczne nad mozliwo§ciami
zastosowania ,,poduszkowcoéw’; rozwaza sie m.in. mozliwos¢
budowy ,,poduszkowcoéw’ transatlantyckich, przy czym za
podstawe przyjmuje sie hypotetyczny pojazd o predkosci
230 km/h, mogacy przeby¢ Atlantyk w ciggu 24 godzin. Ko-
szty eksploatacji takiego pojazdu bylyby znacznie nizsze
od kosztéw eksploatacyjnych samolotéw. Obliczono réw-
niez, ze ,,poduszkowiec”, o ciezarze 1000 T, uzyty do ruchu
na kanale La Manche, méglby zastgpi¢ pie¢ statkéw o wy-
pornosci 3500 T; koszty eksploatacyjne w przypadku pred-
ko$ci 130—185 km/h nie bylyby wyzsze od kosztéw eksploa-
tacyjnych statkéw o predko$ci 30—35 km,h. Koszt budowy
1000-tonowego ,,poduszkowca” bylby cztery razy wyiszy od
kosztu budowy statku o wypornoéci 3500 T.

Budowane obecnie ,,poduszkowce” majg na celu spraw-
dzenie ich zachowania sie nad réznymi rodzajami terenu,
zbadanie sterownosci, wplywu wiatru i warunkoéw klima-
tycznych, kwalifikacji wymaganych od Kkierowcy, wygody
pasazer6w oraz okre$lenia kosztow eksploatacyjnych.

Gléwna trudno$¢ w dalszym rozwoju ,poduszkowcow”
stanowi duza strata mocy na wytwarzanie ostony powietrz-
nej woké6! poduszki noénej. Gdyby udalo sie rozwiazaé to
zagadnienie, znikneloby réwniez niekorzystne zjawisko po-
wstawania wok6t pojazdu chmury kurzu lub rozpylonej
wody.

Ww. K.

MALE SILNIKI TURBINOWE ,PIRNA”

W Niemieckiej Republice Demokratycznej, w oSrodku roz-
wOjJowym VEB w miejscowoseci Pirna (znanym ze sl’(on-
struowania silnika turbinowo-odrzutowego ,Pirna 014'. do
samolotu pasazerskiego VEB 152), zbudowano trzy odmiany
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silnika turbinowego o mocy 130 eKM —
duja sie one w stadium rozwoju i préb
przeznaczone do zastosowania w lotnictwie j przemysle.
Pierwsza z tych odmian, 017A, zostata zbudowana jako
silnik doswiadczalny i nie byla produkowana. Podobnie jak
dwie pozostate odmiany ma ona sprezarke odsrodkowg i od-

',,P_irna 017”. Znaj-
Juz od 1955 r. i sg

dzielng turbine napedowg. Moc nominalna wynosi 130 eKM
przy 32000 obr/min i jednostkowym zuzyciu paliwa 0,640
kG/eKMh; wydatek powietrza — 1,4 kG,sek; sprez — 3,1;
cezar tacznie z rozrusznikiem i osprzetem — 120 kG, co
daje stosunek ciezaru do mocy ok. 0,92 kG/eKM.

Podczas prac nad silnikiem doéwiadczalnym zbudowano
pierécieniowg komore spalania z odsrodkowym wtryskiem
paliwa (wzorowang na komorze spalania silnikéw Turbome-
ca). Ponadto zaprojektowano wymienniki ciepta, majgce na
celu obnizenie jednostkowego zuzycia paliwa. Pier§cieniowg
komore spalania i wymienniki ciepla zastosowano w silniku
JLPima 017D, przenaczonym do celéw przemysitowych. Cie-
iar tego silnika wzrost do ok. 200 kG, a jednostkowe zuzy-
cie paliwa obnizylo sie o ok. 40%., to jest do 0,380—0,400
kG/eKMh. Moc pozostala nie zmieniona, to jest 130 eKM
przy 32 000 obr/min.

Odmiana 017E jest przeznaczona do napedu samolotéow
twiczebnych i urzadzen naziemnych. Moc wynosi 130 eKM,
jednostkowe zuzycie paliwa — 0,600 kG/eKMh, ciezar —
100 kG.

W. K.

SILNIK DWUPRZEPEYWOWY ROLLS-ROYCE R.B. 163

Podano pewne szczeg6ly dwuprzeplywowego silnika tur-
binowo-odrzutowego Rolls-Royce R. B. 163, przeznaczonego
do pasazerskiego samolotu De Havilland D.H. 121. Sprezarka
silnika skiada sie z 4-stopniowego zespolu niskiego ci$nie-
na i z 12-stopniowego zespoilu wysokiego ci$nienia. Spre-
iarka ta zapewnia wyjgtkowo wysoki sprez 16 = 1. Stosu-
nek wydatku powietrza w kanale zewnetrznym do wydatku
powietrza przez komore spalania wynosi 1,05, wydatek cal-
kowity — 92 kG/sek; ciezar silnika — 1050 kG. Silnik jest
wyposazony w odwracacz ciggu i uciszacz.

Osiagi silnika:

— cigg startowy — 4470 kG przy jednostkowym zuzyciu
paliwa 0,578 kG/kG/h;

— maks. cigg trwaty — 4290 kG przy jednostkowym zuzyciu
paliwa 0,570 kG/kG/h.

W warunkach lotu z predko$cig 875 km/h na wysokosci
600 m jednostkowe zuzycie paliwa wynosi 0,78—0,81
kG/kGh.

Proby pierwszego silnika maja rozpoczaé sie w listopa-
dzie br. Poczatek préb w locie przewiduje sig na listopad

1963 . W. K

NOWE MOZLIWOSCI ZASTOSOWAN SILNIKOW
PRZEPLYWOWYCH

Antonio Ferri podal propozycje wprowadzania satelitow
na orbity za pomocg pojazdu, ktéry w czasie startu i przy-
ipieszania do predkos$ci Ma = 3,5 byilby napedzany silnika-
mi turbinowo-odrzutowymi; silniki strumieniowe o spala-
il poddzwiekowym nadawalyby pojazdowi predkosé odpo-
wiadajgcg Ma = 7. Powyzej tej predkosci zaczynalyby pra-

cowa¢ silniki strumieniowe o spalaniu naddzwiekowym. Pa-
liwem i czynnikiem chiodzgcym silniki byiby wodér. Jak-
kolwiek przyspieszenia uzyskane za pomocg opisanego ukia-
du napedowego bylyby stosunkowo matle, koncowa pred-
ko$¢ réwnataby sie predkosci orbitalnej. Wedlug Ferriego
tego rodzaju uktad napedowy umozliwilby umieszczenie na
orbicie ciezaru uzytecznego réwnego 4500 kG.

Podobne pojazdy moglyby réwniez stuzyé¢ do wystrzeli-
wania rakiet balistycznych i rakiet-sond.

W. K.

PERSPEKTYWY ROZWOJOWE NAPEDOW
JADROWO-ELEKTRYCZNYCH

Zgodnie z przewidywaniami specjalistow napedy jadro-
wo-elektryczne majg odegraé powazng role juz w latach
1965—1970, jakkolwiek jeszcze przed dwoma laty sadzono,
ze tego rodzaju uklady napedowe bedg stosowane wznacz-
nie odleglejszej przysziosci. Pomy$lny przebieg realizacji
amerykanskiego planu budowy malego reaktora i pierwsze
proby matych silnikéw jonowych i plazmowych pozwolg
na zbudowanie w najblizszych latach ukladu uzytkowego,
ktéorym bedzie 30-kilowatowy ,,Snap 8”. Dowddztwo ame-
rykanskich sil powietrznych przewiduje mozliwos¢ rozpo-
czecia w najblizszej przysziosci badan nad ukiadami o mo-
cy 300 kW i wykazuje koniecznos¢é budowy jednostek o mo-
cy 1000 kW,

W uktladzie ,,Snap 8” ma byé¢ zastosowany reaktor, nad
ktéorym pracuje obecnie firma North American, oraz prad-
nica napedzana turbing; ten drugi zespét (tzw. konwertor)
rozwija firma Aerojet-General. Pierwszym silnikiem rakie-

towym, ktéry ma pracowaé w polgczeniu z tym ukiladem,
ma by¢ silnik jonowy o ciggu 0,045 kG. Po6Zniej ma by¢
zastosowany silnik plazmowy, nad ktérym wstepne prace
badawcze prowadzi, na zamowienie NASA, m.in. firma
Avco wspblnie z General Electric. Silnik bedzie dawat
cigg ok. 0,23 kG w okresie szeregu miesiecy, paliwo ma
stanowi¢ ciekly wodér podgrzewany za pomocg tuku elek-
trycznego.

Konwertor firmy Aerojet o trwalo$ci 90 dni ma byé go-
towy w ciggu 3,5 lat, nastepny o trwatosci jednego roku —
w ciggu 5 lat. Zespét ten, wazgcy 295 kG, bedzie sie skia-
dat z wezownicy, w ktorej bedzie podgrzewany przez re-
aktor ciekly metal (np. potas lub rubid), przechodzacy na-
stepnie przez boiler, przez ktéry bedzie przeprowadzona
wezownica zawierajgca, prawdopodobnie, rteé¢; pary rteci
beda zasilaé turbine napedzajacg pradnice. Do chiodzenia
rteci ma stuzyé chlodnica zewnetrzna o bardzo duzej po-
wierzchni (75-—80%0 ciepla pobranego z reaktora musi by¢
odprowadzone na zewngtrz).

Prawdopodobnie bedg istnie¢ dwie odmiany ukiadu
»Snap 8”: o mocy 30 kKW i 60 kW. Oba uklady bedg mieé
ten sam reaktor, lecz drugi bedzie wyposazony w dwa kon-
wertory. ,,Snap 8’ o mocy 30 kW .bedzie wazyl lgcznie
z ostonami 680 kG, o mocy 60 kW — 1360 kG. Ten ostat-
ni, zabudowany w satelicie o ciezarze 4100 kG wystrzelo-
nym na wysoko$¢é 490 km za pomocg rakiety ,,Centaur”,
moégiby w ciggu 40 dni wprowadzi¢ go na tak zwang orbite
»stacjonarng”, 24—godzinng, znajdujgcg sie na wysokosci
36000 km.
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Uktady jadrowo-elektryczne znajda rowniez ’za.stosowa—
nie jako napedy pomocnicze W satelitach prze_kazmkowych,
nawigacyjnych (typu ,,Transit”) i meteorolqglc;nych (typl}
,,Tiros”), a w dalsze] przyszto$ci — do zasilania urzgdzen
stacji miedzyplanetarnych. WK

»KIESZONKOWY” NAMIERNIK TELEFUNKEN

Firma Telefunken wykonata namiernik typu kieszonko-
wego PE 484, o duzym zakresie czestotliwosci i o btedzie
wskazan ponizej * 1°, Urzgdzenie to moze stuzyé¢ do odbie-
rania wiadomosci i sygnaléw, do okre$lania miejsca poto-
zenia nadajnikéw radiowych za pomocg metody najmniej-
szej styszalnosci, do poruszania sie w kierunku znanej ra-
diostacji nawigacyjnej oraz do celéw ratowniczych w goé-
rach. Urzadzenie jest zbudowane gldéwnie na tranzystorach
i jest wyposazone w wewnetrzng, ferrytowsg antene kie-
runkowg; w celu zwiekszenia dokladnosci wskazaf mozna
podlgczyé wiekszg antene. Zasilanie zapewniajg trzy minia-
turowe akumulatory, ktére umozliwiajg cigglag prace w cig-
gu 9 godzin. Do ladowania akumulatoréw stuzy mate pod-
reczne urzgdzenie. Caly zakres czestotliwo$ci jest rozdzie-
lony na 10 cewek, ktére mozna wymienia¢ w zaleznosci od

potrzeb. Do odbierania sygnaléw stuzg miniaturowe stu-
chawki.

Dane urzadzenia:

zakres czestotliwosci — od 57 kHz do 443 kHz i
od 0,498 MHz do 20,6 MHz
moc wyjsSciowa — ok. 1,12 kG.

Ww. K.

KOLA BEZ OGUMIENIA DO SAMOLOTOW
HIPERSONICZNYCH

Dla przysziych samolotéw hipersonicznych zwykle ogu-
mienie kOt nie bedzie odpowiednie, poniewaz juz przy
temperaturze 100 °C nie wytrzymuje ono obcigzen wyste-
pujacych przy ladowaniu. Samoloty te bedg narazone na
znacznie wyzsze temperatury, na przykiad samolot X-15
wchodzgc w gestsze warstwy atmosfery bedzie nagrzewat
sie do temperatury 550 °C, mimo chlodzenia pokrycia ze-
wnetrznego cieklym tlenem. W zwigzku z tym amerykan-
ska firma Goodyear wykonala kola z druciang, stalowg
,,szczotky” zamiast ogumienia, ktére wytrzymujg tempe-
ratury do 1090 °C. Pod wzgledem sprezystosci i wtasciwosci
tlumienia kota te odpowiadajg kotom z ogumieniem wyso-
koci$nieniowym. Kolo tego typu przeznaczone do samolotu
X-15 wazy 18 kG.

W .K.

NOWY SYSTEM PRZECIWOBLODZENIOWY

Firma D. Napier & Son zawarla umowe z amerykanskg
firmg Sierracin Corp. na wytlaczne prawa wytwarzania
i sprzedazy w Zjednoczonym Kroélestwie i Europie tworzy-
wa ,Sierracote”. ,Sierracote” jest tworzywem przezroczy-
stym i przewodzacym prad elektryczny, stosowanym pod
postacig cienkiej warstwy do elektrycznego ogrzewania
wiatrochron6w i oston kabin samolotéw. Zapobiega sie
w ten sposéb oblodzeniu lub skraplaniu sie pary wodnej
na wiatrochronach i ostonach. Tworzywem ,,Sierracote”
mozna pokrywac¢ zarowno szklo, jak i tworzywa sztuczne
stosowane na ostony kabin. Ostony mogg byé ksztaltowa-
ne przed lub po nalozeniu pokrycia.

Opisany system bedzie stanowié¢ uzupelnienie systemu
,,Spraymat”, dziatajgcego na podobnej zasadzie i uzywane-
go do zapobiegania oblodzeniu krawedzi natarcia skrzydet
i usterzen, $migiet i wlotéw silnik6w turbinowych.

W.XK.

PRZYRZAD REJESTRUJACY NA TASMIE
PRZYCZYNY KATASTROFY SAMOLOTU

Przyczyny wiekszo$ci katastrof lotniczych nie sg znane,
wiec brak jest danych dla zapobiegania tym katastrofom.
Dopiero ostatnio wykonano przyrzad elektronowy, zam-
knigety w skrzynce i polgczony ze wszystkimi urzadzenia-
mi samolotu, ktéry rejestruje stan samolotu do ostatniej
chwili przed katastrofg. W przypadku katastrofy samo-
l.otu skrzynka przyrzgdu zostaje automatycznie wyrzucona
i spada na ziemie wysylajac przez radio sygnal SOS.

ZXK.

LISTOPAD—GRUDZIEN

—

NOWE URZADZENIE NAWIGACYJNE

Amerykanska firma John Oster Manufacturin
dowala pokladowe urzadzenie nawigacyjne, kt
role trzech przyrzaddéw, okresla mianowicie o
molotu od nadajnika kierunkowego ,Tacan”
Navigation), azymut w stosunku do kierunku wigzki prowa.
dzacej oraz kurs samolotu. Wszystkie trzy wielkosci sa oq.
czytywane na jednym wskazniku. Ciezar urzadzenig wy-
nosi tylko 2 kG, diugos¢ — 235 mm, $rednica — 90

WK.

NOWY TYP WSKAZNIKA PREDKOSCI WZNOSZENIA
(WARIOMETRU)

'g Co. zhy-
Ore spelnia
dlegtosé sa-
(Tactical Aj;

Firma amerykanska Summers Gyroscope Co. opracowats
nowy typ wskaznika predkosci wznoszenia. Punktem wyj-
$cia dla tej konstrukcji bylo stwierdzenie, ze dotychezas
uzywane wskazniki, zbudowane na zasadzie aneroidowej
posiadajg zbyt duzg stalg czasu — ok. 1 min. na Wyso:
kosci 26 000 m n.p.m., co jest nie do przyjecia w nowoczes-
nych samolotach wojskowych. Nowo opracowany , wskaznik
chwilowej predkosci wznoszenia” (IVVI) posiada stala czasy
rzedu 100 milisekund: jest ona ponadto niezalezna od wy-
sokosci lotu. 1

Na rysunku przedstawiono schemat blokowy systemy
IVVI. Predkos$¢ wznoszenia jest wyliczana poprzez caiko-
wanie sygnalu wyjSciowego przyspieszeniomierza, umiesz-
czonego na wewnetrznej ramie przegubowego zawieszenia
giroskopowego pionu. Wstepny potencjal podany na siatke
lampy wzmacniacza eliminuje nominalng wartosé¢ przy-
spieszenia grawitacyjnego. W uktadzie nastepuje dodawa-
nie sie uchybdéw przys$pieszeniomierza, czujnika pomiaro-
wego i urzadzenia calkujgcego, totez aby uchyb catkowity
nie byl zbyt duzy, zastosowano uklad sprzezenia zwrot-
nego. Predkos¢ wznoszenia zostaje powtdrnie scatkowana,
przez co otrzymuje sie ,,obliczong wysokos¢ lotu”, ktorg
poréwnuje sie z ,,rzeczywista wysokoscig lotu”, pomierzong

GP - pion giroskopowy Pot - polencjometr
Pre -prayspieszeniomierz MW - mechanizm wlgcaaary ~ Wr - wysokosc reecaywista
Wz - wemacniacz Fk - fotokomorka L - tampa osw.folokomorke

Sc - silnik catkugey
K - autormat. preetgeentk

Pr - przestona
W - wysokoscrarniere

NUW - mastek vohybu wysokos:

aneroidowym wysokosciomierzem. Sygnal, proporcjonalny
do réznicy tych warto$ci, zostaje doprowadzony do wzmac-
niaczy obu stopni calkowania i jest wtasnie sygnalem
sprzezenia zwrotnego, korygujgcym wskazania urzadzenia.

Poréwnywanie wartosci ,wyliczonej” i ,rzeczywistej”
wysokosci lotu jest dalszg ciekawostkg urzgdzenia i odby-
wa sie nastepujgco: na walku wyjéciowym drugiego sil-
nika calkujacego umieszczono dzwignie z fotokomérka
z siarczku kadmu. Wychylenie dzwigni jest proporcjonaine
do ,,wyliczonej” wysoko$ci lotu. Na waltku wyjsciowym
aneroidowego  wysokosSciomierza umieszczono diwignie
z przestong. Jej wychylenie jest proporcjonalne do ,.rzeczy-
wistej” wysokosci lotu. Jezeli wartosci ,,wyliczonej” 1 ,rze-
czywistej” wysokosci lotu sg jednakowe, przesiona nie do-
puszcza do o$wietlenia fotokomoérki i sygnal nie powstaje.
Jezeli natomiast te wartosci sa roézne, przeslona niecatko-
wicie zaslania fotokomorke; $wiatlo padajgce na nig Wy-
woluje sygnat sygnat istnienia uchybu. Wynosi on
330 mV na 1 m/sek. uchybu.

Przy budowie urzadzenia pokonano ponadto kilka trud-
nosci konstrukcyinych, a mianowicie zbudowano czujnik
pomiarowy pradu stalego o ultra matym momencie tarci
oraz przekladnie o przelozeniu 10 000 :1. Przyrzad miesti
sie W puszce o tradycyjnych gabarytach tj. o 80 mm sred-
nicy zewnetrznej. .M
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Mgr inz. STEFAN SULIKOWSKI

LOTNICZE WRAZENIA Z CZECHOSLOWACJI

W okresie od 20 do 28 wrzesnia rb. bawitla w Czechosto-
wacji na zaproszenie warszawskiej Ambasady CSRS wy-
teczka Stowarzyszenia Dziennikarzy Polskich. W ramach
tej wycieczki wzieta wudzial grupa redaktorow Czasopism
Techricznych NOT, ktora rewizytowala réowniez w Pradze
kierewnictwo ,,Statni Nakladatelstvi Technicke Literatu-
1y”, celem dalszego poglebienia wspolpracy miedzy redak-
tjami czasopism technicznych obu krajéw, zapoczatkowanej
wizyta przedstawicieli SNTL w Polsce.

W ponizszym artykule podajemy sprawozdanie Redaktora
JJechniki Lotniczej” z tych odcinkow tej ciekawej i pou-
wajacej imprezy, ktore dotyczyly dziedziny lotnictwa i mo-
ga zainteresowaé naszych Czytelnikow.

II MIEDZYNARODOWE TARGI W BRNIE

Pierwsze zainteresowanie zwiedzajgcego Targi w Brnie
wywotuje architektura pawilonow wystawowych. Pawilo-
ny te, wykonczone dopiero w 1959 r., réznig sie od banal-
nych, starych pawilonéw, oglgdanych na Targach w Pozna-
nu i Lipsku, nowoczesnymi liniami i rozwigzaniami kon-
strukeyjnymi. Dwa z nich, pawilon C i Z (patrz zdjecie pa-
wilonu Z), posiadaig konstrukcje dachu wykonang z ele-
mentdow stosowanych do tej pory przede wszystkim w kon-
strukcjach lotniczych, to jest z rur i blach aluminiowych.
Wynikajgcy z niej bardzo maty ciezar dachu pozwolil archi-
tektorn czeskim na wykonanie kopul o bardzo duzej Sred-
nicy, bez stosowania érodkowych filaréw i na zmontowanie
ich obok budujgcego sie pawilonu, a potem przeniesienie
¥ caloéci za pomocg zurawi budowlanych na przygotowa-
le mury, co przyczynito sie do powazne) obnizki kosztow
tudowy, mimo stcsowania kosztowniejszego materiatu.

Na tegorocznych Targach eksponaty o charakterze $cisle
lotniczym wystawil tylko lotniczy przemyst Czechostowacji.
Wystawa mie$cita sie w pawilonie specjalnym i na otwar-
tym terenie koto pawilonu Z. Organizatorem wystawy byto
Towarzystwo Handlu Zagranicznego , OMNIPOL’. Do nie-
duzego stosunkowo pawilonu ciggneli zwiedzajgcy (przede
wszystkim czescy) diugg kolejkg, aby zapozna¢ sie z zywo
ich interesujgcymi ostatnimi osiggnieciami przemystu lot-
niczego. GoScie zagraniczni byli natomiast obstugiwani po-
za kolejnoS$cig, bardzo uprzejmie i wyczerpujgco przez per-
sonel stoiska, Poza eksponatami znajdujgcymi sie na wy-
stawie, ,,OMNIPOL” posiadal na Lotnisku Turzany pod
Brnem najnowsze samoloty, szybowce i wyciggarki, ktore
demonstrowal powaznym interesantom w czasie lotéw pa-
sazerskich i popiséw akrobacji lotniczej.

Wystawa data pelny obraz ostatnich osiggnie¢ czechosto-
wackiego przemystu lotniczego w dziedzinach objetych jego
specjalizacjg. Obejmuje ona male samoloty dla komunika-
cji i turystyki, samoloty treningowe i akrobacyjne, szybow-
ce, wyciggarki, $migta, osprzet i wyposazenie lotnicze oraz
nowoczesne urzgdzenia lotniskowe. Kazdy z powyzszych
eksponatéow jest juz kolejng wersjg w stosunku do wersji
pierwotnej, co dowodzi stalego wprowadzania przez wy-
twornie ulepszen konstrukcyjnych i technologicznych. Dba-
to$¢ o interes uzytkownika zarowno przez podwyzszanie
osiggéw, jak przez obnizanie kosztéw eksploatacji i naby-
cia jest cechg charakterystyczng dla wytwérni czechosto-
wackich, pragngcych zapewni¢ staty wzrost popytu. Obec-
ne modele odpowiadajg najostrzejszym wymaganiom zagra-
nicznych odbiorcéw.

Staly wzrost eksportu czechostowackich wyrobéw lotni-
czych $wiadczy, ze taka polityka w stosunku do odbiorcéow
jest zupelnie uzasadniona.
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Bardzo popularng grupe czeskich lekkich samolotéw tu-  Stoisko bylo zaopatrzone w ulotki i katalogj w réznych
rystycznych, przeznaczonych na aerotakséwki, reprezento- J&zykach, opisujgce wszystkie wystawiane i Produkowgne
waly: wyroby.

1) MORAVA L 200A — samolot turystyczny 5-osobowy
z zamknietg kabing, wyposazony w 2 silniki sze$ciocylin-
drowe M337, o predkos$ci podroznej 292 km/h, przy zyzyciu
paliwa 195 G/kMh, nastepna wersja po MORAVA L 200
(rys. 2) —

2) AERO 145 — samolot turystyczny 4-osobowy z zamknie-
ta kabing, wyposazony w 2 silniki czterocylindrowe M332
z kompresorem, o predkosci podréznej 257 km/h, przy zuzy-
ciu paliwa 200 G/kMh, nastepna wersja po SUPER AERO —

3) META SOKOL L-40 — samolot turystyczny 4-osobowy,
z zamknietg kabing, wyposazony w silnik czterocylindrowy
M338 z kompresorem, o predkosci podréznej 204 km/h, przy
zuzyciu paliwa 10,2 1/100 km, nastepna wersja po SOKOL.

Grupe samolotéw treningowo - akrobacyjnych reprezento-
wal TRENER MASTER Z 326 — samolot akrobacyjny 2-
-osobowy z zamknietg kabing, wyposazony w 1 silnik sze-
$ciocylindrowy WM 6111, o predkosci podréznej 212 km/h,
przy zuzyciu paliwa 17 1/100 km; nastepna wersja po Z 226.

Samolot ten budzil duze zainteresowanie zaré6wno na wy-
stawie, jak i na lotnisku, poniewaz podczas I Mistrzostw
Swiata w akrobacji lotniczej (28.VIII do 4.1X.1960 r.) w Bra-
tystawie wykazal swoje wysokie akrobacyjne wtasnosci
(9 najlepszych pilotéw latalo woOwczas na samolocie Z 326).

Po zwiedzeniu Wystawy, ,,OMNIPOL” umozliwi} Dolski
dziennikarzom loty pasazerskie na samolotach znajdujge u;:
sie na lotnisku Tudrzany. Samoloty typu aerotaksowek &’,c
konaty z nami kilkunastominutowe loty, przelatujac nadti.
renem Wystawy dla zademonstrowania wtasnoéci w Czasi;
startu, lotu i lgdowania. )

KOMUNIKACJA LOTNICZA WEWNATRZ CSRS

Z materialéw przedstawionych przez ,,OMNIPOL” mozp,
zapozna¢ sig z rozwojem komunikacji lotniczej wewngtrz
CSRS. Jak wynika z tych danych, zasadnicza rola przypa.
da tutaj aerotaksbwkom produkcji krajowej, W Czechosto.
wacji znajduje sie, poza gtéwnymi lotniskami do obstugi ko-
munikacji miedzynarodowej, okolo 80 lotnisk dostosowa.
nych do ladowania lekkich aerotakséwek. Wszystkie aero-
taksé6wki znajduja sie w eksploatacji CSA (Czechostowac.
kich Linii Lotniczych). Na zamoéwienie telefoniczne aero.
taksowka laduje na lotnisku najblizszym zamawiajacego
i przewozi go na lotnisko koto celu podrézy. Wieksze insty-
tucje i zaktady przemystowe wynajmuja aerotakséwki na

Rys. 2

Grupe szybowcéw reprezentowat ,,BLANIK” 1.-13, szybo-
wiec 2-osobowy, catkowicie metalowy, z zamknietg kabing,
o rozpietosci 13,7 m, o maks. dopuszczalnej nosnosci 500 kG.

Wystawiona wyciggarka szybowcowa HERKULES III, na-
stepny typ po HERKULESIE II, posiada dwa bebny pracu-
jgce na przemian, napedzana jest czterotaktowym silnikiem
Diesela Tatra T 108, zuzywajgcym okoto 0,38 1 paliwa na
jeden start. Nowos$cig tej wersji jest samodzielne porusza-
nie sie wyciggarki do przodu i do tytu z predkoscig maks.
15 km/h, dzieki czemu uzywaé¢ jej mozna do ciggniecia szy-
bowcoéw po lotnisku.

Wystawiono trzy rodzaje lotniczych $migiel metalowych
nastawnych:

Smiglo 410, nastawne elektromagnetycznie,

o $rednicy 1950 mm,
$migto 415, nastawne mechanicznie, dwutopatowe o $rednicy

1750 mm,
$migto V-506, nastawne hydraulicznie, trzylopatowe o $red-

nicy 1900 mm.

Lotnicze przyrzagdy pokiadowe, wystawiane i produkowa-
ne przez zaklady MIKROTECHNA — Praga—Modrzany,
obejmujg peilne komplety przyrzgdéw membranowych, me-
chanicznych 1 elektrycznych dla samolotéw treningowych,
sportowych, komunikacyjnych i specjalnych. Wystawiono
rowniez 10-kanalowe radiostacje lotnicze: pokladowg
LUN 3521 i naziemng WK III-10. Wystawe uzupelniajg réz-
ne elementy osprzetu i wyposazenia samolotéw oraz urzg-
dzenia pomiarowe, laboratoryjne i do préb dla cechowania
i kontroli przyrzadéw i urzgadzen pokitadowych.

dwutopatowe

okres catego roku dla obsiugi przejazdéow pracownikow
w sprawach stuzbowych. Wobec bardzo niskiej opiaty: 1,9
korony za 1 km lotu z 3 osobami i bardzo duzych oszczed-
nosci na czasie — ten sposéb podrézowania po Czechoslo-
wacji staje sie coraz bardziej popularny. Zwigzek Radziec-
ki wprowadza u siebie réwniez sie¢ aerotaks6wek, zakupu-
jac w tym celu duze ilosci samolotow produkcji czechosto-
wackiej. Przyktady wydajg sie godne rozwagi i wprowa-
dzenia u nas w Polsce.

O dbatosci o zwiedzajgcych Miedzynarodowe Targi w Brnie
i o preznosci CSA $wiadczyl lotniczy ,most powietrzny”
Praga—Brno—Praga, =zorganizowany na czas wystawy,
a polegajacy na uruchomieniu kilkunastu potgczen dzien-
nie duzymi samolotami komunikacyjnymi. Przelot trwat

45 minut, zamiast 4-godzinnej jazdy pociggiem pospiesz-
nym.

ZAKLAD MORAVAN —OSTROKOVICE

Dzieki uprzejmos$ci obstugi stoiska ,,OMNIPOL” w ciggu
2 godzin uzyskano zezwolenie i umozliwiono mi — Jako
redaktorowi czasopisma ,,Technika Lotnicza” — zwiedzenie
Zaktadu Przemystu Lotniczego Moravan — Ostrokovice. Jest
to zaktlad istniejgcy jeszcze przed II wojng Swiatows, po-
siadajgcy juz bogate do$wiadczenia w produkeji samolotéw
sportowych, a obecnie produkujgcy m.in. stynne samol%y

ZLIN: Z-226 i Z-335 oraz wyciagarki szybowcowe HERKU-
LES II i III.
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gwiedzenie Zaktadu dalo mozn
jami montazu i organizacjg pr
wych.

Sprawa godna podkreslenia

oS¢ Zzapoznania sie z meto-
odukcji samolotéw sporto-

) jest fakt, ze w Zaktadzie, ni
slgeym Sie Na SuPer nowoczesne urzadzenia j n?St-Zolg’yn_li

fieki solidnemu wykonaniu przez wieloletni c 5

i statemu wprowadzaniu ulepszen konstrult{ré;fjrrlmyfciuhiovzgco}:\—,
nologicznych, na podstawie doswiadczen eksploatacyjnych
i produkeyjnych, powstaja maszyny sportowe, uzyskujace
bezapelacyjnie I miejsce na Swiatowych Mistrzostwech
abropacp oraz majace zapewniony zbyt do dziesigtkoéw
krajow.

W SIEDZIBIE SNTL I W REDAKCJI CZASOPI
»LETECKY OBZOR” W PRADZE SMA

Rewizyta w Stétni.Nakladatelstvi Technické Literatury
(Panstw. Wydawnictwie Literatury Technicznej) w Pradze
pozwolila na zapoznanie sie z organizacjg wydawania cza-
sopism technicznych w Czechostowacji. Cechg charaktery-
styczna s3 tam Wwspllne redakcje dla wydawania ksiazek
i czasopism technicznych danej branzy. Konferencja usta-
lifa ostatecznie metody, jakie majg byé stosowane przez re-
dakcje technicznych czasopism czechostowackich i polskich
o wspdlnej tematyce, celem nawigzania i zacieénienia wza-
jemnych stosunkéw. Duze nadzieje na wzajemne przekaza-
nie szeregu usprawnien organizacyjnych nalezy pokladaé
w projektowanej wymianie praktyk w redakcjach czaso-
pism redaktorow i sekretarzy: czechostowackich w Polsce
i polskich w Czechoslowacji.

Po konferencji w SNTL odwiedzilem redakcje miesiecz-
nika , Letecky obzor”. Jest to jedyne czechostowackie, lot-
nicze czasopismo techniczne, poswiecone zagadnieniom eko-
nomiki oraz zastosowaniu nowoczesnej techniki w komuni-
kacji lotniczej. Podlega ono jednak nie SNTL, a ,,Dopravni

Zasady nabywania

A. PRENUMERATA:
1) normalna

Zamowienia i przedplaty na prenumerate przyj-
muja urzedy pocztowe i listonosze, oddziaty i dele-
gatury ,,Ruch” oraz kolporterzy* w zakladach pra-
¢y — w terminie do 15 grudnia za I poélrocze lub
roczny okres prenumeraty i do dnia 15 czerwca za
I[ polroczny okres prenumeraty.

W tych terminach mozna roéwniez zamawiaé pre-
numerate dokonujgc wptaty na konto PKO nr 8-6-
-13768 Przedsiebiorstwo Upowszechnienia Prasy
i Ksigzki ,,Ruch”, Wroctaw, ul. Otawska 10.

2) ulgowa

2 15°% rabatem dla cztonkéw NOT na zamoéwienia
zbiorowe.

Zapisy swoich czlonkéw na prenumerate ulgowa
przyjmuja kota zakladowe (ew. za posrednictwem
kolporteréw), zas czlonkéw nie zrzeszonych w ko-
lach — oddzialy stowarzyszen naukowo-technicz-
nych.

Zaméwienia zbiorcze (imienne), z podaniem adre-
sow, ckresu prenumeraty oraz naleznosci, kola za-

mrem w zakladzie pracy moze byé osoba upo-
wainiona przez Kolo Zaktadowe Stow. Nauk. Techn., ktéra
podpisala deklaracje ,Ruchu”, zgodnie z ,Instrukcja d.la
kolporteréw czasopism technicznych NOT” (do otrzymania

W oddziatach ,,Ruchu”).

Rys. 3

nakladatelstvi” (Wyd. Komunikacyjne) przy Ministerstwie
Komunikacji.

Redaktorem naczelnym jest pan Karol Feuerstein, a re-
daktorem technicznym — pan Mirostaw Ponizal. Naktlad
wynosi 6000. egzemplarzy, ale nje pokrywa zapotrzebowania
abonentéw. Redakcja korzysta z bezptatnych biletéw kole-
jowych i lotniczych — utrzymujac igczno$é z zakladami
i instytucjami lotniczymi, Cykl produkcyjny wynosi 21 dni.

Wizyta w redakcji ,Letecky obzor” i przeprowadzona
dluzsza rozmowa z naczelnym redaktorem, pozwolila omé-
wi¢ nie tylko wstepnie sposoby wzajemnej wspolpracy, ale
réwniez wzajemne doswiadczenia, nabyte przy redagowaniu
i wydawaniu technicznego czasopisma lotniczego. Dalsze
usprawniajgce osiggniecia majg by¢ przekazywane pisem-
nie, wzglednie przy nastepnych bezposrednich spotkaniach.
Obaj redaktorzy przyjeli nastepujgce zobowigzania:

1) umieszczanie spisow tresci kolejnych zeszytéw zagra-
nicznego czasopisma,

2) wymiane trzech artykuléw w ciggu roku na zasadzie
optacania autorow artykutow drukowanych w pismie za-
granicznym przez redakcje krajowa,

3) wymiane serwisu fotograficznego o tematyce technicz-
nej, lotniczej.

»1echniki Lotniczej”

ktadowe i oddzialy stow. mauk. techn, przesytlajg
do Oddzialu ,,Ruch”, Wroclaw, ul. Otawska 10, kon-
to PKO 8-6-13768, pk. 10, do 10 grudnia za pierwsze
poétrocze lub za rok i do 10 czerwca za II poéirocze.

Uwaga: W wyjatkowych wypadkach zaméwienia
zbiorcze mozna réwniez kierowac¢ do redakcji czas.
,,Technika Lotnicza”, Warszawa, ul. Czackiego 3/5.

B. KUPNO POJEDYNCZYCH NUMEROW

(tylko w cenie normalnej)
1) u kolporterow zaktadowych czasopism technicz-

nych,
2) w kioskach ,,Ruchu’’:
I — zgloszonych do ,Techniki Lotnicze]” przez

kota zakladowe, a znajdujgcych sie na te-
renie lub w poblizu zakltadu pracy,

II — zgloszonych do redakcji przez oddzialy stow.
nauk. technicznych, znajdujgcych sie na te-
renie lub w poblizu oddziatu S.N.T.

III — w Domu Technika (NOT, Warszawa, Czackie-
go 3/5).

3) w biurze Zbytu Wydawnictw Czasopism Tech-

nicznych NOT, Warszawa, Czackiego 3/5.

Uwaga: przy zgloszeniu kiosku ,,Ruchu” nalezy po-

daé jego numer, adres oraz ilo$¢ egzemplarzy prze-

znaczonych dla sprzedazy komisowej.



Z lotnictwa
komunikacyjnego

TENDENCJE ROZWOJOWE SEUZB
RUCHU LOTNICZEGO

Obecnie, gdy na trasach powietrz-
nych zjawia sie coraz wiecejszyb-
kich samolotéw, wyposazonvch w
nowoczesne urzgdzenia nawigacyj-
ne, gléwnym problemem stojgcym
przed stuzbami ruchu lotniczego,
jest przeciwdziatanie zderzeniom sa-
molotow w powietrzu. Istniejgce sy-
stemy i urzadzenia stuzb ruchu lot-
niczego, nie odpowiadajg jednak
wspolczesnym wymogom lotnictwa
cywilnego. Jezeli, dla przyktadu
biorgc: Centrum Ruchu I.otniczego
w Toronto (Kanada) obstugiwato
w 1956 roku 27 000 lotéw w ciggu
miesigca, a w 1957 roku 33 000 lo-
tow, to w roku 1958 Centrum to
wykonato czynnos$ci zwigzane z ob-
stugg okoto 40000 lotéw, Zwieksze-
nie pracy personelu lotnisk powo-
duje to, ze kontrolerzy oraz ope-
ratorzy zmianowi majg mniej czasu
na doktadne i uwazne wykonanie swoich czynnosci. Nawet
doswiadczony operator radarowy moze jednocze$nie, nalzs-
zycie obstuzy¢ najwyzej 15 samolotéw. Dlatego te2z do na-
ziemnego wyposazenia stuzb ruchu lotniczego wprowadzana
jest coraz bardziej automatyka. Sg juz skonstruowane
i wprowadzane do eksploatacji elektronowe urzgdzenia do
przekazywania inform=cji kontroli ruchu lotniczego z jed-
nego centrum do drugiego.

Modernizacja systemow i urzgdzen stuzb ruchu lotnicze-
go powinna w zasadzie polega¢ na:

1) rozszerzeniu sieci radiolatarn systemu VOR oraz urzg-
dzen do lgdowania systemu ILS i radiolokacyjnego;

2) zwiekszeniu ilosci i jako$ci pokitadowych urzgdzen ra-
dionawigacyjnych i radiokomunikacyjnych;

3) powszechnym zastosowaniu elektronicznych urzgdzen
liczgeych (maszyny analogowe i cyfrowe) jako wyposazenia
centréw ruchu lotniczego:

4) podwyzszeniu kwalifikacji wszystkich pracownikéw
obstugujgcych ruch lotniczy.

Jak wynika z obserwacji tendencji rozwojowych stuzb
ruchu lotniczego za granicg, poszczegbdlne administracje
lotnictwa cywilnego krajéw czilonkéw ICA *) rozpoczynajg
modernizacje systemow i urzgdzen ruchu lotniczego od pod-
wyzszenia kwalifikacji personelu. Podwyzszanie kwalifika-
cji ma tam zresztg charakter staty i ciggly.**) (t. b.)

*) Tnternational Civil Aviation Organisation, do Kktérej nalezy
rowniez Polska.

*x) Zdjecia dostarczone przez Ambasade Kanadyjiska

RADIOKOMPAS O ZMNIEJSZONYCH WYMIARACH

Wymagania stawiane kcnstruktorom pokiadowego wypo-
sazenia wspoOlczesnych samolotow sg bardzo wysokie. Urz-
dzenia zabudowywane na samoloty muszg by¢ lekkie, pew-
ne w dziataniu, pobiera¢ mate moc zasilania oraz posiada¢
mate wymiary. Z tego tez wzgledu zaklady produkujgce
pokladowe wyposazenia samolotéw stosujg obecnie bardzo
szeroko w urzgdzeniach obwody drukowane oraz tranzy-
story.

Jednym z producentéw pokitadowych urzgdzen radiowych
jest francuska firma ,,Compagnie Generale de Telegraphie
Sans Fil”, ktora skonstruowata radiokompas RC 232. Ra-

3
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Schemat blokowy radiokompasu RC 232

1 — antena ramowa; 2 — wzmacniacz w. cz_ i zmieniacz fazy; 3 —
antena bezkierunkowa; 4 — obwody nakladania sie sygnatéw z ante-
ny ramowej i bezkierunkowej; 5 — obwody wzmocnienia i prze-
miany czestotliwosci; 6 — obwody wzmocnienia i detekcjj czestotli-
wosci posredniej; 7 — wzmacniacz m.cz.; 8 — oscylator lokalny I;
‘9 — oscylator lokalny II; 10 — obwody Wwzmacniania sygnatéw do
silnika napedowego; 11 — silnik; 12 — oscylator sterujgcy zmiang
fazy w.cz.

diokompas ten wykonany jest przy zastosowaniu tranzysto-
row, wskuteg czego ciezar jego wynosi tylko 6 kG. Zasilany
jest on napieciem 27 V, przy czym prad pobierany wynosi
0,4 A. Radiokompas moze pracowaé¢ w zakresie temperatur
od —40°C do +70°C. W kompasie zastosowano nieruchome
anteny ramowe. Praca jego polega na wybieraniu czestoth-
wosci, ktore zostaty weczeSniej wystrojone. Namiary odby-
wajg sie automatycznie. Niezaleznie od zadan, jakie radio-
kompas ten spelnia w radionawigacji, moze on by¢ uzyty
jako zwykly odbiornik do lgcznosci. Radiokompas pracuje
bez zarzutu do wysokosci 15 tys. metréw. Przelgczanie
z jednej czestotliwos$ci na drugg odbywa sie automatycznie,
przy czym dokladnos$é ustawienia czestotliwos$eci wynoszaca
1°6 jest zawsze zachowana. Anteny ramowe radiokompasu
sktadajg sie z dwoéch uzwojen, nawinietych na ferrytowe
rdzenie prostopadle wzgledem siebie. Zakres pracy radio-
kompasu od 200—800 kHz. Przestrajanie w tym zakresie
czestotliwosci odbywa sie natychmiastowo, przez nacisnig-
cie odpowiednich przyciskéw.

Blokowy schemat tego radiokompasu pokazany Jjest na
rysunku. (t.b.)
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S.  P.
ZBYSEAW CIOLKOSZ

Dnia 25 czerwca rb. zmart nagle w Seattle, Wash., USA, inz. Zby-
staw Mariq Ciotkosz, wybitny polski konstruktor lotniczy.

Zbystaw Ciotkosz urodzil sie dn. 23 marca 1902 r. w Krakowie,
W r. 1919 ukonczyl parnstwowq szkote realng w Tarmowie, w r. 1923
uzyskat dyplom inzyniera na wydziale mechanicznym Politech-
niki Lwoua§k1e3, nastepnie odbyl praktyke w przemysle maszyno-
wym w firmie Hotchkiss w Paryzu. Po powrocie do Polski
w T, 1’926 pracowat jako komstruktor w Podlaskiej Wytworni Sa-
molqtow w Biatej Podlaskiej, Pézniej wyjechat do USA na dalsze
studia, uzyskujac w r. 1930 na uniwersytecie Ann Arbor w Mi-
ch’gan dyplom inzyniera konstrukcji lotniczych. Po powrocie pra-
cowat na stanowisku gidwnego konstruktora Podlaskiej Wytworni
Samolotow — do jesieni 1932 7. Péiniej byt niezaleznym kon-

S T struktorem w Panstwowych Zaktadach Lotniczych Warszawa-Oke-
Cte 1 dyrektorem Biura Studidéw powstatej w r. 1935 Lubelskiej Wytwdrni Samolo-
tow. Pod {coniec T. 1938 inz. Ciolkosz powrdcil do Podlaskiej Wytwdrni Samolotéw
na stanowisko dyrektora Studium Doswiadczalnego.

Po.klesce wrzeSniowej inz. Ciotkosz pracowal jako konstruktor w zaktadach fran-
cuskich SNC AM w Tuluzie. Nastepnie, z Londynu, przeprowaedzal z ramienia Mi-
'.msterstuga'Pr-acy i Opieki Spotecznej ewakuacje polskich inzynieréw, technikéw
t robotnikéw przemystu lotniczego z kontynentu europejskiego do Anglii, Kanady
i innych krajéow, a potem byt dyrektorem Wydzialu Lotniczego w Ministerstwie
Przemystu, Handlut Zeglugi w Londynie, przygotowujgc plany rozbudowy lotnictwa
t przemysiu lotniczego na okres powojenny. Pracowat réwniez jako polski ekspert
dla spraw lotnictwa w Miedzysojuszniczym Komitecie dla Spraw Rozejmu, ktorego
zadaniem byto przygotowanie gospodarczego rozbrojenia Niemiec.

Po zakoriczeniu dzialan wojennych inz. Ciotkosz pracowat do roku 1948 ma stano-
wisku konstruktora w dziale lotniczym zakladéw English Electric w Preston,
a w r. 1948 wyjechat do Standéw Zjednoczonych. Tam pracowal do r. 1957 jako szef
konstrukcji i analizy w ,,Piasecki Helicopter Corporation” w Morton i Filadelfii,
nastepnie, w latach 1957—59 — na stanowisku szefa Biura Projektow Wstepnych
Oddziatu Doswiadczalnego Zakladdéw ,Hiller Aircraft Corporation” w Palo Alto,
a ostatnio, od 1959 7. az do $mierci, w , Aero-Space Division” zakladéw ,Boeing
Aircraft Corporation” w Seattle, Wash. ‘

Inz. Zbystaw Ciolkosz byl tworcqg szeregu udanych samolotow polskich. Zajmuje
on specjalne miejsce w historii lotnictwa polskiego jako konstruktor pierwszego
polskiego samolotu komunikacyjnego, gornoptata PWS-20, oblatanego 12 marca
1929 r.; pierwszego polskiego samolotu z chowanym podwoziem, trojsilnikowego
gornoptata komunikacyjnego PZL-27, wyprobowanego w polowie r. 1934 i pierw-
szego polskiego bombowca dwusilnikowego PZL-30 ,Zubr”, oblatanego w marcu
1936 r. Byt on takze wspotkonstruktorem pierwszego samolotu oryginalnego pomy-
stu opracowanego przez biuro studiow PWS w 7. 1926, goérnoptata mysliwsko-roz-
poznawczego PWS-1, ktory magrodzony byt I. nagrodqa ma Powszechnej Wysta-
wie Krajowej w Poznaniu, oraz twoércqg samolotu komunikacyjnego PWS-24, ktory
wszedt do produkcji 1 wprowadzony byt na linie wewnetrzne PLL ,,.Lot” dn. 1 maja
1933 r. W latach bezposrednio przed II wojng Swiatowq inz. Cioltkosz opracowal
samolot sanitarny LWS-2, ktory w r. 1938, na miedzynarodowym konkursie lotnic-
twa w Belgii zdobyt Puchar Raphaela, oraz samolot rozpoznawczy LWS-3 ,,Mewa”,
zamowiony w ilosci 200 sztuk dla lotnictwa polskiego i 60 sztuk dla lotnictwa buil-

. garskiego. Pierwsza seria 40 ,,Mew” byla ma ukonczeniu w chwili wybuchu wojny.

Ostatnim projektem inz. Ciolkosza, opracowanym w Polsce, byto studium niezwy-

“kle ciekawego dwukadiubowego, lekkiego bombowca PWS, konstrukcji calkowicie

drewnianej.

Podczas wojny inz. Ciotkosz zdobyl sobie powszechne uznanie pracami teore-
tycznymi na temat komunikacji i przemystu lotniczego. W 7. 1942, jako przewod-
niczqcy Komisji Lotniczej Stowarzyszenia Technikéw Polskich, zorganizowat
w Londynie Kongres Techniczny Lotnictwa, poSwiecony przysztosci polskiego prze-
‘mystu lotniczego. Jego publikacje ,,Poland’s Share in Pre-War Air Transport”.
,,Plans for a Post-War Civil Airport in Warsaw”, a szczegdlnie opracowany przez
niego atlas ,,Poland’s Possible Contribution to Future Air Transport” wzbudzily
niezwykte zainteresowanie i uzyskaty bardzo pochlebne opinie prasy fachowej, Je-
sieniq r. 1944 inz. Ciotkosz reprezentowat Polske ma Miedzynarodowej Konferencji
dla Spraw Lotnictwa Cywilnego w Chicago.

Po wojnie, pracujgc w Stanach Zjednoczonych, inz. Cioltkosz zyskal sobie stawe
jako specjalista $miglowcowy. Za referat wygloszony w r. 1953 ma dorocznym
zjezdzie SAE (Society of Automotive Engineers) z dziedziny techniki $miglowco-
wej, zostat odznaczony Medalem Braci Wright. Byt cztonkiem IAS (Instytut Wie-
dzy Lotniczej w Nowym Jorku), AHS (Amerykanskie Stowarzyszenie Smigtowco-
we) i1 brytyjskiego RAES (Krolewskie Stowarzyszenie Lotnicze).

Ze $mierciq inz. Zbystawa Ciotkosza Polska stracita zastuzonego pioniera lotnic-
twa, ktory talentem i rzetelng, sumienng pracq przyczynit sie do postepu techniki
lotniczej @ rozwoju rodzimego przemysiu lotniczego, pracujgc za$ w podzniejszych
latach swego 2ycia poza Krajem, glebokq wiedzq fachowaq zdobyl sobie miedzyna-
rodowe uznanie, zjednujgc sobie przyjacielskim i serdecznym stosunkiem do kole-
gow t wspotpracownikow ogdlng sympatie i powazanie.

Czesé Jego pamieci!
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Ogdélnopolski Samolotowy Zlot Grunwaldzki

Zarzad Giéwny Aeroklubu PRL na dzien 17 lipca br., na uroczy-
stosci 550-lecia bitwy pod Grunwaldem zorganizowal samolotowy
zlot gwiazdzisty z udzialem zaldg wszystkich aeroklubow regional-

nych. Po zlocie odbyly sie pokazy lotnicze nad polem grun-
waldzkim. W pokazie wzielo udzial zgrupowanie 64 samolotow

mysSliwskich, prezentujgc m.in. trudne manewry zespolowe w tak
zwanej ,,tafli’”.

Wyniki zawodéw Zlotu Grunwaldzkiego

Zawody Zlotu Grunwaldzkiego (15—17. VII. rb.), w Kktérych brato
udzial 33 najlepszych pilotow sportowych na samolotach Junak 2,
Junak 3, Jak 18 i CSS 13, przyniosty zwyciestwo Szczesnemu
z Aeroklubu Krakowskiego i Wroblewskiemu z Aeroklubu Ka-

towickiego. Zawody obejmowaly proby nawigacyjne, techniczne
i pilotazowe.

Rozstrzygniecie konkursu na prcojiekt dworca lotniczego
w Warszawie

Ostatnio rozstrzygniety zostal konkurs na projekt Centralnego
Miedzynarodowego Dworca Lotniczego na OKkeciu. zorganizoawany
przez Ministerstwo Komunikacji w porozumieniu ze Stowarzysze-
niem Architektow RP. Nadestano ogolem sze$¢ prac. Zwycigzyl

w konkursSie projekt opracowany przez zeSpdl: inz. arch. Jan
Dobrowolski 1 Krystyna Krol-Dobrowolska oraz inz. A. Wto-
darz i C. Cywinski.

W jednym z najblizszych zeszytow ,,Techniki Lotniczej’’ inz. Do-
browolski, w oddzielnym artykule, poinformuje naszych Czytelni-
kéw o projekcie nowego dworca lotniczego w stolicy. Na foto-
grafii — widok ,,z samolotu” na teren dworca na Okgciu.

LiSTOPAﬁ‘GRiTﬁziEKI
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II Zawedy Wojsk Lotniezych

W czerwcu br. odbyly sie II Zawody o Mistrzostwo Indywidual-
ne i Zespotowe Wojsk Lotniczych i OPL OK na 1960/61 rok, w kon-

kurencjach lotnictwa mysliwskiego i bombowego.
Wyniki:
A. Zwyciezcy w zawodach indywidualnych lotnictwa my§liy.
skiego:
1) por. pil. Pawel Jaworowicz — 2z tytulem Mistrza Lotnictwa
MysSliwskiego,
2) por. pil. Ryszard Kocilowicz — Wicemistrz Lotnictwa Mysliw
skiego, -
3) kpt. pil. Jan Szczepanski.

B. Zwycieskie zespoly mysliwskie:

1) zesp6l kpt. pil. Jerzego Zycha — Mistrzowski Zespot Mysliwski
2) zesp6! mjr pil. Lucjana Kaltkusa — Wicemistrzowski Zespat,
3) zespdl kpt. pil. Franciszka Walentyna.

C. Zwycieskie zalogi w zawodach indywidualnych lotnictwa bom.
bowego:

1) zatloga por. pil. Edwarda Charaszyna Mistrzowska Zaloga
Wojsk Lotniczych w Lotnictwie Bombowym,

2) zaloga por. pil. Stanistawa Lipowskiego — Wicemistrzowska Za-
toga,
3) zaloga kpt. pil. Jerzego Matuszewskiego.

D. Zwycieskie zespoly bombowe:

1) zesp6t kpt. pil. Zbigniewa Michnowskiego, jako Mistrzowski ze-
spol Wojsk Lotniczych w Lotnictwie Bombowym,

2) zespol kpt. pil. Wiadystawa Biry — z tytutem Wicemistrza Ze-
spotowego,
3) zespot kpt. pil. Henryka Baranowskiego.

Miedzynarodowy rajd ,,Kosa*

Znany samolot sportowy PZL 102 E, konstrukcji inz. Stanistawa
Lassoty (czlonka naszego zespolu redakcyjnego), ukonczyt w czerw-
cu czterotygodniowy, pokazowy rajd po Kkrajach europejskich.
Obsade samolotu stanowita rakladowa ekipa, w osobach: Antonie-
go Szymanskiego — jako pilota i inz. Romualda Gudela — jako
kierownika, a zarazem mechanika i nawigatora rajdu. Trasa
lotu okreznego wiodla z Warszawy do Austrii, Szwajcarii, Francji,
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Francja

W. Brytanii, Ks. Luxemburg i NRD. Trasa przelotu Wwyniosla
5700 km. Ladowano na 30 lotniskach zagranicznych; 37 godzin trwal
przelot, 20 godzin zuzyto na propagande i pokazy. S
Nalezy nadmieni¢, ze opisany przelot ,,Kosa” stanowit pierwszy
po wojnie europejski rajd polskiego samolotu sportowego. Zarowno
,»Kos”, jak i jego zaloga, dobrze zdali egzamin sprawnosci, a “'yi
niki pokazow i lotéw reklamowych powinna zdyskontowac CH
,,Motoimport’’.

Z.

ERRATA
W zeszytach: 2, 3 i 4 Lotniczej”’, w dziale ,Pomoce
konstruktorskie” (na oktadkach) tytut powinien by¢ nast.epUJasyl
. Ksztaltowanie tworzyw sztucznych”, a nie — jak mylnie podd
no — , Obrébka skrawaniem stopéw lekkich i tytanu”. Za biad ten
Redakcja przeprasza zaro6wno Autora jak i Czytelntkow.

,,Techniki
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Gwiazdkami obok liczb porzgdkowych oznaczone
HYDROAEROMECHANIKA

! 533.6.07/41/ : 621.51 ILot

eshire L. J., Evans J. Y. G, Goodsel W. A., Wolf P. H. W.:

¢ design and construction of the compressor for th -

t high — speeql wind turnel at R.A.E. Bedford. Proje(le(t Siftkobn):
nkcja sprezarki dla szybkiego tunelu 8 X 8 stop w RAE Bedford
wcedings Inst. Mech. Engrs., 1958, t. 172, nr 15; s. 37, rys. 42
9, poz. bibl. 7. ’ '
E,aca sklada sie z dwoéch czesci i

| ] : omawia kroki podjete dla
fostania zatozonym osiggom i

/ warunkom pracy sprezarki dla
elu aerodynamicznego w RAE w Bedford o wymiarach
8 stop, na duze predkosci. Zasadnicze wymagania to prawie
ity wydatek powietrza wynoszacy okolo 1420 m3/sek w zakresie
sunkow cisr}ien 1.15 do 2.50 oraz duza sprawnos$¢ w zakresie niz-
ych stosunkéw cisSnien. W pierwszej czesci pracy omawia sie
swiadczalne prace przygotowawcze oraz badanie modelu aero-
namicznego0 W skali 1:7 Na podstawie tych prac postanowiono
idowe sprezarki dziesigciostopriiowej biegnacej 2z predkoscig
| obr/min, przy czym pierwszy stopien posiadalby s$rednice 5200.
a zapewnienia dobrej sprawnosci w calym zakresie pracy spig-
rke podzielono na dwie czeSci tak, ze dla zakresu niskich sLo-
nkOw sprezenia pracujg tylko pierwsze cztery stopnie. Druga
gs¢ pracy Opisuje strone mechaniczng oraz technologie buldowy
vzgledniajacg wyniki uzyskane w czegsSci pierwszej.
J. Nikol

[ 533.6.071 ILot
xtel H.: Experimentelle ¥ yperschallforschung. Doswiadczenia dla

wium przeptywow hipersonicznych. Raketentechn.. Raumfahrt.,
¥ nr 3, s. 65—75, rys. 23, poz. bibl. 47.
Artykut zawiera przeglad metod fizyki doswiadczalnej dla wy-

jarzania przeptywow hiperdzwiekowych do liczby Macha okoto
oraz stosowane metody pomiarowe. Szczegdlnie obszernie omo-
ono dziatanie roéznych typoéw rur uderzeniowych (zwykiych
ekspansyjnych) oraz dokonano w nich doswiadczenia. Rura ude-
tsniowa-ekspansyjna daje najlepszg analogie do rzeczywistosci za-
wno pod wzgledem liczby Macha jak i temperatury. Inne metody
starczaja cennych danych uzupetniajgcych. "
J. Nikoci

¥ 533.6.071 . ILot
Eneider, S.: Essais transsoniques a Modane. DoSwiadczenia tran-

iczne w tunelu Modane. Rech. Aero., 1959, nr 72, s. 13—I18,
5. 13, poz. bibl. 2. . )
¥ tunelu Modane zastosowano modyfikacjge przestrzeni pomia-
wej, opartg na zasadzie reguty pol. Modyfikacja ta pozwala na
ilania modeldw samolotow mysliwskich w skali 1/4 do liczby
acha nieco wiekszej od jednosci, bez efektu blokowania tunelu.
xieki nowej przestrzeni pomiarowej mozna badaé‘silniki turbo-
fmutowe i strumieniowe. Opisano roézne mozliwosci pomiarowe
transonicznej przestrzeni pomiarowej z punktu widzgma rodzaju
welu i jego podparcia. Spos6b poéimodelu dotykajacy podiogi
relu daje najwieksze mozliwosci zaréwno ze wzgledu na wplyw
ali, jak réwniez ze wzgledu na tatwe doprowadzenie powietrza
: nadmuchiwania klap oraz Kklap strumiemowych, Zatgczona
bela podaje wielkosci sit i momertéw dla po_lmodelu oraz pqd—
aia na dwoch typach wspornik6w przy liczbie Macha rownej 1,
iy cisnienie dynamiczne tunelu osigga wartosé 3335.1 kg/;’(nzl

, iko

J 533.6.071(43) ILot

dwieg H., Hottner T.: Hochgeschwindigkeitswindkanal der
ndynamischen Versuchsanstalt Gotting2n. Tunel aerodynamiczny
duze predkosci a<rodynamicznego Zakladu Badawczego W Go&-
gen. Z. Flugwiss., 1959, r. 7, nr 10, s. 204—299, rys. il poz. bibl. 5.
¥ niedawna pracuje w AVA Gottingen tunel aerodynamiczny
bardzo duze predkosci. Jest to tunel o dzialaniu przerywanym,
iujacy na zasadzie prozniowo-zasobnikowej, to znaczy przy roz-
y cisnienia atmosferycznego i cisnienia w zbiorniku pro6znio-
m. Przestrzen pomiarowa o wymiarach 750%X750 jest typu otwar-
%, co zabezpiecza przed blokowaniem. Liczba Macha do 1. Po-
Iy kontrolne wykazatly dobre cechy tunelu, a badanie modelu
iflub skrzydlo-strzata modelu wzorcowego AGARD wypadio po-
ywnie. Tunel zaopatrzony jest w dwie wagi trojskladowe, zrkto-
 jedna jest tensometryczna, a druga mechaniczna z dynamo-

grami tensometrycznymi. J. Nikol

it 532.5:538.6 ) o b da“IrICzoct
% W.: Research 1n magnetohydrodynamics. race al 3
triedziny magnetohydrodynamiki. SAE Trans. 1939, t. 67, s. 39,
6, poz. bibl. 5. .

raca przedstawia w prosty Sposob pqutawy teoretyczne magne-
ydrodynamiki. Podstawowa teorig jest teoria pradnicy elek-
wnej. Opisano szereg zastosowan, jak na przyktad w przeplywo-
fizach indukcyjnych lub pompie e’e’lektromagnetyczneJ. Wei(rot-
&i poruszono zjawisko ,,obciénieci_a gazu przez pole magnetycz-
oraz przypuszczalne zastosowania _prakgt}{czne, Omow'lono dg-
adczenia dotyczace przysziych mpzllwosm zas'tosowama teolrn.
WaZano takie sprawy, jak zmniejszenie grzania aerodynamicz-

ZESZYT 5

-

sg publikacje znajdujgce sie w Bibliotece Instytutu Lotnictwa

nego przednich -czgSci skrzydet i kadilubow pojazdéw i rakiet po-

wracajacych do atmosfery oraz mozliwosci silnika plazmowego
dla lotow poza atmosfergy. J. Nikol
236* 533.6.01:532.526 ILot

Sta'bglity diagram for laminar boundary layer flow. Wykres statecz-
nosci dla przemystu w laminarnej warstwie przySciennej. NLL Re-
port TNF 193, s. 8, rys. 1), poz. bibl. 7.

. Dla je_dnoparametrowej rodziny profildw predkosci warstwy przy-
Sciennej pogjano wykresy statecznosci. Zastosowana metoda obli-
c:enia wynika z asymptotycznego zachowania sie rézniczkowego
rownania zaburzenia w cieczy nielepkiej. W metodzie tej wykorzy-
stano tylko jedno rozwigzanie dla calego obszaru catkowania. (a).

237* 533.6.011.35:533.691.11 ILot
Landahl M. T.: Theoretical studies of unsteady transonic flow.
Part III. The iscillating low aspect ratio rectangular wing,

Teoretyczne studia nietrwalego przeptywu przydzwiekowego. Cz. I1II.
Oscylujgce skrzydto prostokatne o matym wydituzeniu. FFA Report
79, 1958, s. 15, rys. 5, poz. bibl. 7.

Rozwijajac potencjal predkosci w szereg asymptotyczny obliczo-
no sity aerodynamiczne, dziatajace na oscylujacym skrzydio pro-
stokgtne o matym wydituzeniu. Teoria przyblizona jest miarodajna

dla matych wartosci koo — stosunek poirozpietosci do cieciwy,
k — zredukowana czestotliwos¢) i uzupeilnia wczesniejszg teorie
skrzydia o matym wydluzeniu podang przez autora, miarodajng

jedynie dla skrzydet spiczastych, jak.skrzydia delta. Obecne spra-
wozdanie podaje wzory obliczenia ogdlnych sit dla oscylacji gtad-
kiej, gietkiej lub sztywnej przy symetrii w kierunku rozpigtosci.
Porodwnanie z teoria smuktego skrzydia wykazuje, ze z wyjatkiem
przypadku skrzydet! o bardzo matym wydluzeniu, daje sie ocenié¢
skutki przeptywu nietrwatego nawet przy bardzo niskich, zredu-
kowanych czestotliwosciach. W poblizu gornej granicy k dla sto-
sowalnosci obecnej teorii, otrzymano dobra zgodnos$é¢ z najnowsza
teorig dla duzych wydluzen. (a)

238* 533.6.011.35:533.691.11 ILot
Landahl, M. T.: Theoretical studies of unsteady transonic flow.
Part IV. The oscillating wing with control surface. Teoretyczne
studia nietrwalego przeptywu przydiwiekowego. Czes¢ 1V. Oscylu-
jace skrzydlo prostokgtne z plaszczyzng sterowg. FFA Report 80,
1958, s. 28, rys. 12, poz. bibl. 8.

Olbiczono za pomocg metody Schwarzschilda zlineraryzowane
rozwigzanie przeptywu przydiwiekowego wokot oscylujgcego skrzy-
dia prostokgtnego o dowolnym wydiuzeniu. Rozwigzanie otrzymano
w postaci szeregu nieskonczonego, w ktérym jako pierwszy wyraz
wystepuje rozwigzanie dla skrzydia o wydluzeniu nieskonczenie
wielkim. Wpykazano, ze szereg jest zbiezny dla wszystkich wydtu-
zen od zera i zmniejszonych czestotliwosci. Zbieznosé jest bardzo
nagta nawet dla stosunkowo matych wydluzen i zmniejszonych
czestotliwosci tak, ze w przewazajgcej liczbie praktycznych przy-
padkow wystarczajg trzy pierwsze wyrazy. Podano wzory i troche
wynikow liczbowych dla rozkitadu sil momentéw w kierunku roz-
pietosci na sztywno oscylujagcym skrzydle prostokgtnym i po-
wierzchniach sterowych. Podano bardzo proste przyblizone wzory
dla catkowitych momentéw, wazne dla duzych wydiuzen. Wyka-
zano, 2e ptlaszczyzna sterowa w duzym wydluzeniu moze wykazaé
witasnosci tlumienia ujemnych momentéw zawiasowych, czyli iest
mozliwy o jednym stopniu swobody flatter powierzchni sterowej.
Jednakze dla powierzchni sterowej, o wydluzeniu mniejszym niz
3,5, tlumienie bedzie mozliwe dla wszystkich czestotliwosci.

239% 533.6.011.35:533.691.11 ILot
Landahl M. T.: Theoretical studies of unsteady transonic flow.
Part II. The oscillating semi — infinite rectangular wing. Tecre-
tyczne studium nietrwatego przeplywu przydzwiekowego. Czesé II.
Oscylujgce pol nieskorczone skrzydio prostokatne. FFA Report 78,
1958, s. 20, rys. 11, poz. bibl. 9.

Obliczono za pomocg przeksztalcen Fouriera sity aerodynamiczne
na oscylujgcym prostokatnym skrzydle pot nieskonczonym w prze-
ptywie przydzwiekowym. Wyniki wykazujg, 2ze trojwymiarowe
efekty krawedzi bocznych moga by¢ znaczne i znacznie zmienig
zwykia dwuwymiarowg teorie paskowg, rowniez dla przekrojéw
znacznie oddalonych od krawedzi bocznych. Wyniki mogg byé row-
niez zastosowane dla otrzymania przyblizonych sit aerodynamicz-
nych na skrzydle o skonczonej rozpietosci, lecz dla niezbyt niskiej

wartosci A l/k, gdzie A jest wydtuzeniem, zas k zredukowang
czestotliwosciag. WoOwczas wzajemna interferencja krawedzi bocz-
nych moze zosta¢ zaniedbana, a wplyw kazdej krawedzi bocznej
obliczony oddzielnie, czyli tak, jakby skrzydio bylo pdinieskon-

czone. (a)
TECHNIKA LOTU

240% 533.6.013.417 ILot
The influence of non-stationary stability derivatives on the sna-
king motion at high subsonic speed. Wplyw pochodnych stateczno$ci
nietrwatej na ruch wezykowy przy duzych predko$ciach poddzwig-
kowych. NLL TR-F, 208, s. 23, tabl. 5, poz. bibl. 10.

Dokonano pewnych obliczen stateczno$ci o dwéch' stopniach swo-
body dla lotu z duzg predkoscig poddzwiekowg w celu studiowa-
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nia wplywu pochodnych nietrwatej statecznos$ci ¢nf Cyﬂ‘ (Cnp
i Cy, na tlumienie ruchu wezykowego. Znaleziono, ze jedynie Cng
osiada maty wplyw na ttumienie w locie .skoéx_'nym. Czy wprowa-
gzenie Cng powoduje zmniejszenie, czy tez zwiekszenie tiumienia
. ; . F ) . 2 ion6=
w locie skosnym zalezy giownie od wydluzenia usterzenia pi
wego, lecz prawie dla wszystkich praktycz_nyg:h projektow usterze-
nia pionowego nastgpi zwiekszenie tlumienia w locie s,kos_nym.
Co wiecej znaleziono, ze pochodne nietrwalte dl_a usterzen piono-
wych sg praktycznie niezalezne od zredukowanej czestotliwosci. (a)

AERODYNY
241* 629.135.4:629.13.014.9 ILot
Cairna E. W.: Development of the first helicopter operational

Rozwéj pierwszego uzytkowego nasladownika lotu

ight trainer.
R Electr. 1959, t. MIL-3, nr 5, S. 82—86,

smiglowca. IRE Trans. Milit.
rys. 5. i
Opis konstrukeji i

probleméw, jakie wytonily sig przy opraco-

wywaniu pierwszego uzytkowego nas’ladoyvnika lotu ‘s’miglowr':a
w USA. Nasladownik ten przeznaczony jest do t‘gem.ngu zaidg
ciezkiego 2-silnikowego $migilowca H-3TA konstrukeji Sikorskiego.

Nasladownik sklada sie z nastepujacych czesci zasadniczy_ch: _ma-
kiety kabiny. elektromechanicznego analogowego urza.dze_ma_ liczg-
cego, pulpitu instruktorskiego, mechanizmow przestawiania 1 Urzg-
dzenia wizyjnego, Artykul zwraca uwage na trudnosci ulozenia
rownan dla analogowego urzgdzenia liczgcege. ) )
R. Witkowski

242% 629.135.4 ILot

Morain, H. L., Cold jet cycle helicopters. Smiglowce cisnieniowe.
J. Amer. Helic. Soc. 1958, t. 3, nr 4, s. 12—19, rys. 6, tab. 1.
Teoretyczna analiza ogolnej sprawnosci ,,zimnego’” napedu cisnie-
niowego wirnika nosnego $migitowca (bez dopalania w dys;ach wy-
lotowych) i ocena podstawowych cech $migtowcow z takim napg-
dem na tle $miglowcéw konwencjonalnych. Wnioskiem z przepro-
wadzonych rozwazan jest stwierdzenie, ze ém1glowce_ c'isniemowe
bez dopalania (podobne do francuskiego ,,Dijnn’’) znaJdUJa_uzasad-
nienie stosowania tylko tam, gdzie nje jest wymagana ani znacz-
niejsza dlugotrwatosé lotu, ani wysoka predkosé. Artykutl przeszedt
niedbala korekte drukarskg i w szeregu miejsc czytelnik gubi sig
w mylnych oznaczeniach.
R. Witkowski

SILNIKI LOTNICZE

243* 621.454 ILot

Gunston W. T., Turbofans: A survey of current airline powerplants
Silniki dwuprzeptywowe. Przeglad lotniczych naredéw o ciggltym
dziataniu. Flight, 30 pazdziernika 1959, t. 76, nr 2642, s. 435-—459, rys.
13, tab. 1.

Koniecznosé stosowania nowych ekonomicznych i wzglednie pro-
stych konstrukcyjnie s$rodkéw napedu dla nowoczesnych samolo-
16w komunikacyjnych zmusza konstruktoréw silnikéw lotniczych
do poszukiwania coraz to nowych rozwigzan. Wyrazem tych poszu-
kiwan w ciggu kilku ostatnich lat sg silniki dwuprzeptywowe, kto-
re laczg w sobie cechy normalnych silnikéw turboodrzutowych
i turbosmiglowych, lecz sg od ostatnich znacznie prostsze konstruk-
cyjnie i 1zejsze w odniesieniu do jednostki sity ciggu. Dla przykla-
du podano w opracowaniu obszerne omoéwienie szeregu silnikow
dwuprzeplywowych wykonanych przez wytwornie brytyjskie i ame-
rykanskie.

St. Gotlos

244* 621.454 ILot

Orpheus. A versatile and lightweght turbojet. Silnik turbinowo-od-
rzutowy o Srednim ciezarze i réznorodnym zastosowaniu. Flight 15
lutego 1959, t. 75, nr 2612, s. 219—223, rys. 6.

W artykule opisano rozwoj silnika Bristol Orpheus oraz podano
opis i techniczne dane wariantu BOr. 3 (MK S03). Podano takze
tabelg z zasadniczymi danymi innych wariantow.

R. Lapucha

245* 621.45/47 ILot
Eschner, D. L.: Jon rocket engine development. Prace rozwojowe
dotyczace silnika jonowo-odrzutowego. SAE Trans. 1959, t. 67,
s. 187—190, rys. 2, poz. bibl. 5.
Artykul omawia dalsze doskonalenie napedu dla pojazdow mie-
dzyplanetarnych. Potrzeba napedu jonowo-odrzutowego zostaje
uzasadniona na przyktadzie projektu podrézy Ziemia-Mars-Ziemia,
zaproponowanego przez Erauna i Stuhlingera. Po przedyskutowa-
niu rownan na impuls napedu chemicznego i elektrycznego jono-
wo—o.drzqtowego oraz perspektyw napedu fotonowego autor uza-
sadnia, ze naped jonowo-odrzutowy ma duzg przyszlosé.
Najwazniejszg sprawg jest wytwarzanic odpowiedniej ilosci jo-
now gazu (plazmy) ra jednostke czasu. Najkorzystniejsza wydaje
sig metoda Langmuira. Polega ona na tatwosci jonizacji atomoéow
metali alkali(;znych (cez, potas) doprowadzonych do stanu gazowe-
8o W obecrosci nagrzanej powierzchni metalowej. Podano schemat
doswiadczalnego urzgdzeriia do wytwarzania jonow.

-J. Nikol

246* 533.665:629.136.3 ILot

Allel:l J., Eggerg A. J.: A study of the motion and aerodynamic
h_eatmg of ballistic missiles entering th« Earth’s atmosphere at
high supersonic speeds. Ruch i areodynamiczne grzanie balistycz-
nego pocisku wchodzacego do atmosfery przy duzych predkosciach
naddzwiekowych. Naca Report, nr 1381, s. 16, rys. 11, poz. bibl. 16.

.

Analiza zmiany predkosci i ujemnego przyspieszenia prz

szczonych zalozeniach. Ustalono potrzebne ksztaity gia yleﬁﬁro};
i ciezkich pociskéw dla uzyskania minimum grzania aemdy[llca
micznego — muszg to by¢ ksztalty bardzo smukie lub tepe. -

Z. Brodzki
247* 629.19:621.45:621.499

Stuhlinger E.; Seitz R.: Somg problems in ionic pro
Niektore zagadnienia ukladéw napedu jonowego.
Military Electronics, 1959, t. MIL-3, nr 2,

. 11
pulsion S)’stex;gt
IRE Trans, o,
S. 27—33, rys. 6, tah, 4

poz. bibl. 16. ) i

Artykul omawia niektore problemv ulepszenia napedu jonowego

Stosunek cigzaru do uzyskanej mocy wyniesie 510 KG/KW

Podano przyklady zastosowania napedu jonowego. :
Z. Brodzkj

248* 629.19:621.45:621.499 Lot

Camac M.. Kantorowitz A. Petschek H. E.:

: S Plasma propulsion
device for space flight. Urzadzenia napedu plazmowego dla lotow

kosmicznych. IRE Trans. on Military Electronics, 1959, t. MIL-3, nr 2
s. 34—41, rys. 7, tab. 1. !
Autorzy omawiajg zastosowanie napgdu plazmowego dla réznych
rodzajéw podrézy kosmicznych. Sg trzy rozne rodzaje urzadzen
lazmowych. Czesci powstajgcych strat daje sie unikngé dzieki dzia-

aniu magnetohydrodynamicznemu.
Z. Brodzki

249* 536.46:621.45 Lot
Troszin Ja. K.: Nizniaja wietw’kriwoj Giugonju kak sowokup-
nost’ toczek, opisywajuszczich riezimy gorenja w kamierach rieak-
tiwnych dwigatielej. Dolna galaz krzywej Hugoniota jako zbidr
punktow opisujacych warunki spalania w komorach silnikéw od-

rzutowych. Izw. Akad. Nauk. SSSR, Otdiel. Tiechn. Nauk. Enier-
gietika i Awtomatika, 1959, nr 2, s. 1—13, rys. 10, poz. bibl. 13,
tab. 2.

Autorzy artykulu wykazali, ze przy pewnej idealizacji procesu
spalania, dolna galgz krzywej Hugoniota moze stuzy¢ do opisania
warunkéw spalania w cylindrycznych komorach silnikéw rakieto-
wych. R, Lapucha

SPREZARKI SILNIKOW LOTNICZYCH

250% 621.51—154 ILot
Bunham J.: Damage to axial compressors. Uszkodzenia sprezarek
osiowych. J. Roy. Aeronaut. Soc., pazdzier. 1959, t. 65, nr 38,
s. 576—580, rys. 16. .
Wirnik sprezarki osiowej, a szczegdlnie jego ulopatkowanie, jest
elementem bardzo podatnym na uszkodzenia mechaniczne, jakie
mogg by¢é spowodowane przez nawet niewielkie lecz dostatecznie
twarde cialo obce zassane do sprezarki w czasie pracy silnika tur-
binowego. W celu wytypowania najbardziej odpowiedniego pod
wzgledem odpornosci na uszkodzenia mechaniczne materialu na
lopatki przeprowadzono badania wytrzymatosci zmeczeniowej lopa-
tek wykonanych ze stali oraz lopatek ze stopow tytanu i stopow
aluminium. Na podstawie wynikow badan wysnuto wniosek, ze
wtasciwie najbardziej istotny dla konstrukcji jest ciezar mate-
riatu, = ktérego wykonano lopatke i ciezar ten powinien by¢ na
tyle maty, azeby topatka w przypadku oderwania sie od wirnika
nie byla w stanie przebi¢ stosunkowo stabej obudowy sprezarki.

St. Golos
CZESCI SILNIKOW ODRZUTOWYCH

251% 621—226.3:533.697 ILot
Satamatin N. Je: Profilirowanje lopatek turbin obtiekajemych do-
zwukowym. potokom. Prefilowanie topatek turbinowych optywa-
nych poddzwiekowym strumieniem. Awiac. Tiechn. Izw. Wyssz.
Uczebn. Zawied. 1959, nr 1, s. 95—104, rys. 5, tabl. 3, poz. bibl. 3.
Celem pracy bylo opracowanie uniwersalnej metody_ profilowa-
nia lopatek turbinowych, Opisana metoda odznacza sig pr_ostotq,
a jednoczes$nie zapewnia otrzymanie palisad zgigtych profili, ktd-
rych charakterystyki nie ustepuja charakterystykom palisad pro-
fili stosowanych w biurach konstrukecyjnych. Profil otrzymujemy
przez zginanie po luku paraboli linii szkieletowej jednego z czte-
rech wybranych, ujednoliconych symetrycznych progili.Kl vk
. Kolarz

252% 621.45:621—135 ILot
Czistjakow A. A.: K woprosu o mietodikie naznaczenja dopuskow
na nieurawnowieszennost rotorow TRD. Ustalenie warunkéw ws-
wazania wirnikéw turbcodrzutowych silnikow lotniczych, Moskw.
Awiac. Tiechn. Inst. Trudy Instituta, 1959, nr 36, s. 34—53, TIys. 13,
poz. bibl. 10. . ;

Wirujace czesci turboodrzutowych silnikéw lotniczych wywoiuja
drgania konstrukcji silnika i platowca. Drgania te s3j szkpdhwg
gdyz powoduja przedwczesne zuzycie czesci silnika, jak rowniez
obcigzaja zmeczeniowo elementy konstrukcyjne silnika i platowca.

W pracy silnika rozréznia sie drgania state, pochodzace od nie-
wywazonych czesci wirujacych i drgania przypadkowe, DU}SUJaFe}\;
pochodzace od czynnikéw zakldcajacych bieg silnika. takich J3
nieré6wnomiernos¢ smarowania ltozysk, popadanie konde_nsa_tu mi§-
dzy topatki wirnika, nieréwnomiernosé proceséw spalania 1tp. Cal;
kowite wyeliminiowanie tak jednych jak i drugich drgan Js
praktycznie niemozliwe. Stalo sie zatem koniecznoscia ustalene
takich warunkéw wywazania wirnikéw turboodrzutowych silnikow
lotniczych, ktére zapewnia wymagang trwalosé, tzn. czasokres
pracy silnika do pierwszego remontu, przy mozliwie najmniejszym
wzroscie kosztow jego produkcji. Chodzi wigc o tzw. warunki m-
nimalne, zapewniajgce minimum koniecznego Wywazenia, co DPrzy
duzych obrotach wspélczesnych silnikow jest juz bardzo trudnvm
zagadnieniem produkeyjnym. M. Kwiatkowski
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zakresu lotnictwa. Petna doku-
Centralny Instytut Dokumentacji Naukowo-Technicz:
moze Obejmowa¢ zarowno

é < jej dziatl 7eg0 fenia i DNT wyko-
nuje (za zwrotem Kkosztow) fotokopie i mikrofilmy publiJ ] Y lub poszczegdlne zagadnienia i tematy techniczne. CI

mentacyjnymi.

kacji objetych zaréwno Przegladem Dokumentacyjnym jak i kartami doku



Wspoétczynnik Cf moéna okres$li¢ z zaleznosci 2 C; =f (Re), (. p.
11 2), podanej dla r6znych odlegtosci punktu przejscia warstwy la-
minarnej w burzliwq (na ogot przyjmuje sie przeplyw catkowicie
burzliwy). Wspotczynnik 7 py, moina okresli¢ z zaleinosciy Ma= T
(), (l. p. 3), dla roznych predkosci lotu Ma.
1k—wydluéenie kadtuba

Uk

Ver

a

Sn — powierzchnia maksymalnego przekroju poprzecznego kadtuba.
4sp

T

kadtuba.
Wspdtczynnik 5, mozna okre$lic z zaleznosci uy = f (i), (L. P. ).

Boczna powierzchnie kadtuba S; mozna okresli¢ z pezwnym przy-

blizeniem za pomocq wzorow:

2

— S$rednia zastepcza maksymalnego przekroju poprzecznego

1S, =~ 2851 VSp
2) Sp = ~ L3 (a+b)l

gdzie a— maksymalna szerokosé, b — maksymalna wysokosé.

Sgr

3) Sp = ~ (Spp+ Sgp) [2— 04 =

Sy

gdzie Shr—cntkowim powierzchnia

wita powierzchnia widoku 2z gory.

Powyz2sza metoda daje zadowalajqce wyniki w przypadku stoso-

wania przy obliczeniach samolotow szybkich, poddiwiekowych

(Ma <M“krv1)' Zamiast stosowania powyzszego wzoru mozna po-

stuzyé¢ sie wykresemi, przedstawiajgcymi zaleznos$é wspotczynnika

oporu odniesionego do powierzchni bocznej kadluba od liczby

Reymnoldsa (L. p. 5, 6, 7).

W przypadku, gdy kadtudb jest brytq bardziej ztoZzonq, wzor okre-

Slajqcy wspotczynnik oporu nieco sie zmienia:

rzutu bocznego, S,,r—callco-

2Cx nad * Snad

Sp
Clkch"Ak"EMa_S_+Aka+— s

Aka — wspotczynnik uwzgledniajqcy umieszczenie silnika w ka-
diubie i rozne znieksztatcenia powierzchni kadtuba trudne do wy-
dzielenia, Cx had — wspoétczynnik oporu znieksztatcenr powierzchni
kadtuba tatwych do wydzielenia, Snad — powierzchnia odniesienia
tych znieksztatcen, 4 ka — 2z tablic i wykresow.

Wpltyw wybudowanej kabinki na wspolczynnik oporu pokazuje
zaleznosé CY = f (Ma) dla kadtuba wyidealizowanego i dla kadiuba
z kabinkq (L. p. 8).

Wptyw roznych elementow kadtuba na wartosé wspébtczynnika
oporu pokazujq tabele (L. p. 9 i 10). Badania wykonane w NACA
uwzgledniajq dodatkcwo wptyw ksztattu przekroju kadiuba na
przyktadzie przekroju kotowego i kwadratowego (L. p. 11).

Wptyw uksztattowania tytu kadiuba na wartosé wspotczynnika
oporu pokazuje tabela (L. p. 12).

Opor otworow (dla uzbrojenia i urzqdzen foto) na powierzchni
czotowej kadtuba podany jest na wykresie (L. p. 13). Wptyw ksztat-
tu silnika wbudowanego w kadtub wskazuje tabela (L.p. 14). Wpityw
ksztattu kadtuba pokazuje wykres (L. p. 13).

Uwaga Badania wptywu ksztattu kadtuba na wartosé wspot-
czynnika oporu byly przeprowadzone w tunelu aerodynamicznym
przy Re = 400 000 (Re odniesione do dtugosci kadtuba).

Na podstawie badan przeprowadzonych w laboratoriach CAGY
ustalono wptyw anteny, kotka ogonowego i karabinu maszynowego
(nieruchomego) (1. p. 16). *) (d.c. wykresé6w w nastepnym zeszycie).

Przy doktadniejszym okreslaniu wspotczynnika oporu nalezy
uwzgledni¢ poprawke wywotuang chropowatosciq powierzchni. Po-
prawke wywolanq przez nity mozna obliczyé za pomocq wzoru
empirycznego:

2
h? [ h \7
=4,056n — (——
4Cy =4.05n ( lk)
gdzie: mn — itlo$é nitébw, S — powierzchnia odniesienia, h — wyso-

kos¢ nierownosct, lk—dtugos‘c’ kadtuba.

Do obliczenia poprawki wywotanej potqczeniem blach moze stu-
2y¢é nastepujqcy wzor empiryczny:

2

ACx = 0,861

h-C h\"7
—_ ——) (oznaczenia jak wyzej).
S e

Do ostatecznie okresSlonej wartosci
dodaé¢ 15"y na deformacje w locie.

Przechodzqc w zakresy wiekszych predkosci nalezy uwzgledniaé
wptyw $ciSliwosci powietrza na wartosé wspolczynnika oporu.
W celu wstepnego zorientowania sie w warto$ci wspolczynnika
oporu dla duzych poddzwiekowych predkosci lotu mozna postuzycé
sig  wzorem empirycznym, uwzgledniajqgcym poprawke Glauberta
na S§cisliwos$é¢ powietrza:

Cx S =Cpf 14—

lk\/1—Mfl

wspotczynnika oporu nalezy

1D L4,

gdzie; C, — okresla opoOr tarcia ptaskiej plytki dla okreslonej licz-

L , gdzie

by Reynoldsa. Wykres C, = f (Re) dla réznych wartosci 1
Kk
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3. Zaleznosc Nug= flax) 4.Z2aleznosc n, =f(Ax)

x — jest odlegtosciq maksymalnego
wierzchotka kadtuba (1. p. 18).
Bardzo duzy wplyw na wartosé M”krvl ma wydtuzenie i ksztatt

przedniej cze$ct optywanej bryty. Badania w CAGY potwierdzity
stusznosc tej tezy (L. p. 19, 20, 21).

przekroju poprzecznego od



Cena at 12—

U wa ga: Podane wartoéct wspétczynnika opozru sq odniestone
do osi podtuznej.
owierzchni rzutu prostopadtego

doSzI«;zegétowe badania kadtubow przep'rowadz’:)nob dw Izzv::at;f;:

wyniki tyc adan
erodynamicznym w Warszawie. :
zptywy wydtuzenia xadtuba, ksztattu przekroju poprzecznego, otwo
ré6w dla pilotow ¢ kabinki ma wartosé wspétczynnika OpoTU. wWy-

ba Reynoldsa 110¢ 1107 10’
sedstawiono w tabeli (l. p. 17). e Y 210 210°
niki tych badai pr Gladka bryla kadluba 014 016
-Z wukrojem na kabine i pilotem (k74 018
e 1 =1 T o
Q0060 -z wiatrochronem 022 020
C‘ 4/1'030 -z silmikiern 0355 o
s :
0004 9 Wspolczynniki oporu kadluba malych samololow z odkrylg kabing
00040 S & — 1 /l 0.G.- o2
1/d=85 n:
- . (x=0089
00035 &%OWM’ 2Cr=Gowe

1-:228m 3_(_‘,:00%

10_Opor kadluba w zaleznosci od uksztaltowama limuzyny (Re-5%0°)
cd ebed ca £4debdca

00030

|
000251 g/l - 020

it === W el £
Qoo20f—— 0”7 ~ _ ‘
e | ] L1 B>
0B —6 66 80 W0 B0 %0 %0 780 20010° . -
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ne w burzliwa -nG nosku (przeplyw colkowicie burzliwy) af natarcialiodcny erid xieninxomedos Preakost v=12.2m/sek
o Cx (przekryA) | Cx (plnlquT
_— - 0. sam kadlub 0132 0110
. Cx a/l= ggg Ib z pilotem, bez owiewk: 0226 0193
00045 - - t ,___L ] €.z pilotem i z dlugqg owiewkq (za gloma pilota) 0238 0185
) [ i d. 2 pilolem 1 2 krotkg owiewka (za glowg pilota) 0280 0200 |
00040 e.z ptlo[em iZowiewkqg 0290 0223
11. Opor kadluba w zaleznosci od kszlallu przekroju
00035
X
00030 2 %],_
o
Q0025
__ Kadlub prostokatny | Cx Kaalub okragly _]_Cx
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13 Wspolczyrnnik oporu w zaleznosci od ksztallu olworow na czolowey
powserzchnu kadluba ,0dniesiony do poweerzm czolowe; oltworu.

kierunkowego . 0°
Powserzchnia odnesiena S=00069m*

000f5

] ‘ | e
0 20 49 60 60 W0 120 w0 160 160 ex010°

7 Opor oplywowey bryly cbrotowsy . Punkt przejscia warstay tam -
narnej w burzliwg w 02(x.
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15 Zaleznosc oporu od Ksztaltu bryly kaaluba.

| Model kadiuba /
‘ 2 nadbudoivki
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8. Zaleznosc Cx=FiMa) dla wybudowane) kabinki .
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