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Rys, I, Ciepło właściwe ciekłych węglowodorów i p c1liw w za
leżności od temperatury; 1 - n-pentan , 2 - n-heptan. 3 - n-oktan, 
4 - n-dek cm, 5 - heptan. 6 - etylobenzen, 7 - benzen, 8 - toluen, 
9 - nafl,1 (P = l kG,cm'), JO - naftc1 (p = 30 kG/cm'), 1l - paliwo 
c!4 = 0,700, 12 - paliwo cl4 = o 810, n - paliwo c!

1 0 = 0,900, 14 = r1lko-
hol etylowy (dc1ne obliczone za pomocą wzorów) 
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Badania procesów spalania podstawq rozwoju silników lotniczych 

1 
Pro cesy spalania paliw ciekłych odgrywają już od wielu 

dziesiątków lat niepoślednią rolę w rozwoju techniki. 
Intensywny rozwój lotniczych silników przepływowych, 
u w szczególności silników turbinowych, wzbogacił naukę
0 spalaniu nowymi pracami z dziedziny spalania w stru
mieniu-- turbulentnym. Ze względu na złożoność zjawisk
1n·stępujących w procesach spalania turbulentnego procesy
te· nie są jeszcze dobrze poznane, mimo że ilość zajmują
cych się tą dziedziną bada�zy wzrosła w cią%u os�t.1�ni�l'. 
dziesięciu lat bardzo znacznie. Uderza brak w1ększeJ 1losc1 
danych doświadczalnych, co w dużej mierze jest spowodo
wane niezadowalającym stanem techniki pomiarowej, sto
sowanej w badaniach tur bu len tnego spalania; szczególne 
trudności napotyka badacz podczas badań szybkozmiennych 
zjawisk w turbulentnym płomieniu. 

Wbrew poprzednim przewidywaniom stałego ograniczania 
roli lotnictwa na rzecz rozwoju techniki rakietowej i pocis
ków kierowanych jest obecnie rzeczą oczywistą, że mmo
loty załogowe będą rozwijać się równolegle z rakietami 
zgcdnie z zasadami zrównoważonych programów badaw
czych i rozwojowych. Można tu przytoczyć fragmenty prze
mówienia Teodora Karmanc1, które wygłosił on na czwartej 
konferencji A GARD, poświęconej silnikom przepływowym: 
, .... wydaje się rzeczą pewną, że ludzie będq latać zarówno 
w okresie pokoju, jak i w czasie wojny. Jeżeli weźmie się 
pod uwagę ograniczenia ludzkiej fi.-;,;jologii, nie. będzie bez

lpodstawne przewidywanie, że dążność do szybkich przelo
tów w atmosferze lub w górnych warstwach r.1tmosfery nie 
zostanie całkowicie zaspokojona przez możliwości lotów 
kosmicznych, trwających wiele lat i w 'korzystujących „no
woczesne" silniki, takie jak silniki jonowe, magnetohydro
dynamiczne, plazmowe itp ... Jeszcze za piętnaście lat ludzie 
nie będą chcieli wykonywać „skoku" z Los Angeles do Pa
ryża w ciągu jednej godziny, lecz będą woleli spokojniej
szą podróż". W lotnictwie cywilnym dużą rolę będq odgry
wać samoloty pionowego i skróconego startu oraz nad
dźwiękowe i hipersoniczne samoloty pasażerske; również 
duże nadzieje wiąż.e się z zaproponowanymi przez Antonio 
Ferriego samolotami do wystrzeliwania dużych satelitów 

i s!r.1tków kosmicznych. Jeżeli chodzi o lctnictwo wojskowe, 
to z kierunków rozwoju strategii i taktyki' wynika, że 
znaczenie samolotów załogowych nie ulegnie w przyszłości 
zmniejszeniu - wszystkie zadania wymagające natychmia
stowej zmiany decyzji oraz precyzji \Vykonania, zadt.1nia 
przechwytywania nieprzyjacielskich obiektów latających na 
dużych odległościach od własnego terytorium, a także duża 
część zadań rozpoznawczych będzie wymr.1gać stosowania 
samolotów. Dużą rolę w przyszłych działaniach wojskowych 
b(:'dzie poza tym odgrywać szybki transport powietrzny. Po
zycję załogowego lotnictwa wojskowego umocni zastoso\va
nie samolotów pionowego startu i lądowania. Nie r.r.:ileży 
również zapominać o coraz szerszym stoso\vaniu silników 
turbinowych w wielu dziedzinach poza lotnictwem. 

·wszystko to gwarantuje dalszy rozwój silników przepły
wowych i w związku z tym - rozwój badań koniecznych 
do lepszego zrozumienia zjawisk występujących w proce
sach si,:nlania. Między innymi dużo jest do zrobienia 
w dziedzinie spalania mieszanek przebogaconych - taki 
rodzaj spalania może zapewnić w wielu przypadkach bar
dzo duże korzyści. 

Błędem byłoby zresztą sądzić, że wyniki badań spahrnia 
w strumieniu turbulentnym można wykorzystać jedynie 
w silnikach przepływowych. Istnieje wiele punktów stycz
nych między spalaniem turbulentnym a na przykład proce
sami spalania w st]nikach tłokowych, vv których turbulen
cja również odgrywa pewną rolę. Szczególnie wyraźnie wy
stępuje to w sil.nikł.3.ch z tzw. zapłonem żagwiowym, który 
jest najlepszym sposobem realizowania silników wielopali
wowych. 

llość publikowanych obecnie prac z dziedziny spalania 
jest tak duża, że tylko niewielu badaczy może mieć na
dzieję opanowania znc1czniejszej części nowych materiał.ów. 
Dlatego wydaje się, że zebranie w niniejszym zeszycie arty
kułów ujmujących w sposób syntetyczny niektóre zagadnie
nia związane z procesami spalania w strumieniu turbulent
nym może przynieść pewne korzyści ludziom, którzy pra
cują w tej dziedzinie. 

Wszystkim zainteresowanym przypominamy, że adres naszej redakcii jest następujący: 
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Wszelkie sprawy, związane z prenumeratą załatwia 

Wydział Kolportażu Czasopism Techn. NOT, Warszawa, Mazowiecka 12. 
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Mgr BOGDAN WIŚLICKI 

Procesy spalania paliw węglowodorowych w silnikach przepływowych

Omówiono procesy utleniania węglowodorów, zachodzące w warunkach wania mieszanki. paliwowej ora_z ?ei spalania, w powiązan_iu � pojawianfi:s1;:zimnego płomienia w strefach ni�kich temperatur: "".' dalsze? częsci artykułu O ';'wiano mechanizrri: procesu sp°:la7:ia. oraz u�t_ateczniani_a plomie7:ia z uwzględnienispalania wibracyJnego w odniesieniu do roznych typow silnikow przepływowych:

Podział procesów utleniania węglowodorów 

Procesy utleniania węglowodorów wchodzących w skład 
paliw można podzielić na trzy gru,py: 

1) utlenianie w temperaturach do ok. 200 °C, w obecno
ści kataliza torów, 

2) utlenianie w temperaturach 200-600 °C w fazie gazo
we.i, 

3) bardzo szybkie utlenianie w płomieniu.

W warunkach eksploatacji silnika przepływowego można
brać pod uwagę drugą i trzecią grupę procesów utleniania. 
Pierwsza grupa procesów może występować w warunkach 
przechowywtrnia paliwa oraz w układach paliwowych sa
molotów szybkich. 

W mieszance paliwowej, podgrzanej do temperatury sa
mozapłonu, pojawienie się „ognisk" płomienia poprzedzone 
jest przedzapłonowymi reakcjami chemicznymi drugiej gru
py. Reakcje te mogą przebiegać w temperaturach znacznie 
niższych od temperatury mmozapłonu składników pali·.va 
w wyniku reagowania cząsteczek paliwa z cząsteczkami 
utleniacza. Łańcuchowy charakter tych reakcji ze zwyrod
niałym rozgałęzieniem łańcuchów uzależnjony jest od obec
ności możliwie „trw1ałych" produktów przejściowych - nad
tlenków i aldehydów - ulegających znacznie łatwiej niż 
produkty wyjściowe rozpadowi na wolne rodniki - aktyw
ne centra reakcji. 

Podobnie, jak procesy utleniania, obszary, w których 
mieszanka ulega zapłonowi, można podzielić na trzy strefy 
w zależności od temperatury i ciśnienia mieszanki: 

1) niskotemperaturową,
2) pośrednią,
3) wysokotemperaturową.

Wspomniane strefy - rys. 1 - różnią się pomiGdzy sobą 
rodzajem reakcji prowadzących do zwyrodnienia lańcu-

t 

f•cJ 

~/JOD 

Rys. 1. Wykres stref samozapłonu węglowodorów [Lit. 8]. 1 -

strefa wysokotemperaturowego zapłonu jednostadiowego; 2 - slre
fa niskotemperalurowego zapłonu wielostadiowego; 3 - strefa

pośrednia 
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chów. Początkowe stadium reakcji łańcuchowej, zachO(J, 
cej . przy utlenianiu wc;gl?�odorów wchodzących w sk�;pall_".va, można przedstaw1c za pomocą następujących ,:akc31: r, 

R-H + 02-+ R. + Ho·2

R" + 02-+ Roo· 

gdzie R - rodnik węglowodorowy, ROO - rodnik węgle. 
wodoronad tlenkowy (kropki oznaczają rodniki nienasyconf 

Do substancji, które w procesach utlenianin - spala11:, 
węglowodorów - zdolne są wytworzyć aktywne cząslt 
należy zaliczyć wszystkie nietrwałe i niewysycone rodnik: 
jak również wolne atomy. Mogą one powstać podczas prz,. 
biegu reakcji utleniania oraz wskutek rozkładu lub dva. 
cjacji termicznej :mrówno z węglowodorów i tlenu,'j� 
i w pewnych warunkach z produktów utleniania. Biorą� 
udział w reakcji tlen posiada cząsteczkę dwuatomową. P:
jawienie się w środowisku reakcji nietrwałego tlenu a\· 

mowego „in statu nascendi", bardzo rE,aktywnego, nadZ\1J· 
czaj wydatnie przyspiesza reakcję utleniania. Mechani:: 
powstawania cząstek aktywnych na skutek dysocj�;. 
termicznej obrazują poniższe rmkcje 

Na podstawie całego szeregu badań dotyczących meclii• 
nizmu utleniania węglowodorów w różnych temperaturacl
a przede wszystkim badań Callendera, wynikiem któryc
jest nadtlenkoWta teoria spalania węglowodorów [lit.� r 
oraz prac Josta, Iwanowa, Czernożukowa i Bonego [lil'. 
3, 5, 6] można przyjąć następujący schematyczny przeb'� 
głównych procesów rozwijania łańcuchów reakcyjnyć 
w różnych strefach zapłonowych. Przebieg tych proce;r, 
przedstawiony jest według schemntu I. 

Rys. 2. 

o 

I Obszar zap!OTK1 

I I 

360 

200 t!DD 

Ciśniente (mmHgj 
500 
r,·ST/6J·Z 

Obszary spalania 50'/o mieszanek propan-tlen; 
temperatur samozapłonu od ciśnienia [Lit. il 

zaleit:! 



Schemat  I 1) 

Strefa 

Nisko
tempera
turowa 
Pośrednia 

Wysoko
tempera
turowa 

Reakcje przedłużenia 
łańcucha 

Roo· + RH-+ ROOH + R. 
Roo· - R'CH----,. R'CHO + ·cH 

I 
O-OH

·oH+RH-+R.+H.,
R'o· R"CHoO ---'> CI-I.,O + R"·
R'co· + RH--+ R'CHÓ + R. 
ROO· � R'O· + R"CHO 

Jak wynika z podr.rnego schematu, związkami powodują
"ymi rozgałęzienie łańcuchów w nisko- i wysokotemperatu
�owych strefach są odpowied_nie nadtlenki_ i �ldehydy. Roz
gałęzienie poprzez nad _tlenk1 wymag� _ mew1elkiej energii 
aktywacji i dlatego moz.e ono za_chodz 1c w stosunkowo nis
kich temperaturach. W wysokich tempem.turach rodnik
nadtlenkowy ulega rozpadowi i wtedy możliwa jest reak
cja rozgałęzienia yoprzez ald_eh?�Y, dla której konieczne
sa większe energie akty,vacJ I mz w przypadku nad tlen
ków. Dla strefy pośrednie.i można przyjąć, że łańcuch roz
gałęzia się zasadniczo_ w wyniku real�cji rodników nadtlen
kowych z aldehydami, to Jest reakcJ1 zw1ązkow pmvodu.ią
cvch rozgałęzienia w strefie nisko- _i wysokotemperaturo
,;-ej. W związku z tym w strefie pośredniej mogą pojaw1ac 
się okresowe autooscylujące reakcje chemiczne typu n::t
przemian nisko- i wysokotemperaturowego. 

Zdaniem innych autorów [lit. 7] można wyodrębnić cztery 
charakterystyczne obszary, w których przebiegają określone 
procesy utleniania, w zależności od temperatury i ciśnienia 
(rys. 2): 

I) wolno przebiegające reakcje przy niskich temperatu
rach i ciśnieniach, 

2) reakcje zimnego płomienia,
3) wolno przebiegające reakcje przy średnich temperatu

rach i ciśnieniach, 
4) reakcje towarzyszące wybuchowi.
Podane wyżej obszary procesów utleniania odzwierciedla

ją dokładniej rodzaje procesów chemicznych, którym podle
gają węglowodory znajdujące się w tych warunkach. Natu
ralnie, w warunkach panujących w silnikach przepływo
wych, niektóre z tych obszarów nie występują zupełnie
bądź odgrywają mniejszą rolę. Dotyczy to szczególnie obsza
ru pierwszego. Pozostałe obs-zary procesów utleniania, w za
leżności od warunków i stadium procesów spalania, będą
przybierały na przemian dominujące znaczenie. Obszary,
w których pojawiają się reakcje towarzyszące wybuchowi,
wystąpią zawsze tam, gdzie zachodzi proces spalania mie
szanki.

Procesy utleniania w obszarach temperatur pośrednich 

Pro�e sy utleniania w obszarach pośrednich, to jest 
w temperaturach 200-600 °C oraz przy średnich ciśnie
niach, występują w fazie przygotowania  mieszanki paliwo
wej i pierwszych fazach p rocesu jej spalania w silniku, 
szczególnie przy zasilaniu za pomocą wtryskiwacza. Istnie
Je także prawdopodobieństwo ich występowania w warun
kach malej pełności spalania, przy zbyt bogatej lub ubo
giej _mieszance paliwowej i przy nadmiernym jej wystu
dzenm. 

Procesom p rzebiegającym w obszarach pośrednich towa
rzyszą zjawiska luminescencji oraz tak zwanego zimnego 
płomienia (rys. 3), Pojawienie się zimnego płomienia może 
wystąpić kilkakrotnie. Jego szybkość rozchodzenia się jest
ntew1elka (rzędu 10 cm/sek), kolor niebieski, a temperatu
ra mska (różna o 100-150 °C od otoczenia). W temperatu
rach około 500 °C omawiane zjawiska zanikają. Powyżej 
łych temperatur węglowodory, szczególnie cięższe, ulegają
s�mozaplonowi rzeczy�istemu. ".'7zros t  ciśnienia i ilośc� wę
\a w c�ąstecrz;ce obmza przedziały temperatur, w ktorych
0 serwuie się występowanie zimnych płomieni. Wzrost tem
peratury powoduje ich wygaszenie (rys_ 4).

Rozpatrując ogólnie szybkości utleniania węglowodorów 
:V zależności od temperatury, obserwuje_ się _ w przedziała,ch 
emperatur ok. 350-500 °C występowame uJemnego wspoł-
--

') R' i R" - rodniki węglowodorowe różnego rodzaju. 

Reakcje zwyrodnia
łego rozgałęziania 

ROOH-+ Ro·+ ·oH 
Reo·+ R'CHO-;,. Ro·+ ·oH + R'co· 

R'CHO +o.,-;,. R"co· + Ho·., 
Cff,O + 02 � Hco· + HO°

2 

Rys. 3. Zdjęcia stadiów płomieni n-heksanu: a) zimny płomień, 
b) zimny płomień plus drugie stadium płomie111a [Lit. 5] 
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Rys. 4. Obsznry samoznpłonu i zimnycl1 płomi�n_i, mie;,L�rn_in. wę,c>;l�-=w·oclorów pnrnfinowycl1 z powietrzem. 1 - 2,4 /o n-oktan.' 11 _ ,_2,7010 n-heptan; 111 - 2,4u/0 izo?k�an. Za��resko��<.:no_ obs_z,::�r;r. Z1�·nycll płoinieni, cyfran1i arabsl-: 1 m1 oznaczono. o,'-.1 esy opoz.11en s...1 
mozaplonu w sekundacl1 [Lil. 2J 

czynnika temperaturowego . szybko�ci reakcji ch?micz1:cj
(rys. 5). Tłumaczy się to zw1ększa111em się: w_ m1c1� ę wz1 o
stu temperatury, szybkości reakcji przedłuz,rn1a_ lancucha_
reakcja typu (a) - kos-ztem szybkości reakCJI rozgałęzia
nia - reakcja typu (b). 

a) Roo· +RH-+ ROOH + R" 

b) Roo· + RCHO ->RO"+ ·oH + Reo·

W związku z tym ogólna szybkość reakcji w danym przy
padku ulegnie zmniejszeniu. Przyczyną zaniku zimnego pło
mienia przy zwiększaniu temperatury może być przereago
wanie łatwiej utleniających się związków i zbyt niewielka
ilość ciepła potrzebna do utlenienia mniej •odpornych na
u tlenia nie związków (patrz rys. 4). 

Specyficzny charakter strefy pośredniej (schemat I), wią
żący się z przebiegiem okresowych reakcji przed pojawie
niem się płomienia, jest także powiązc1,1y z ni c11ormalną
zmianą okresu indukcji - opóźnienia samozapłonu - oraz
występowaniem kilku samozapłonów. Schemcltyczne przed
stawienie obsz,uów sc1mozapłonów węglowodorów oraz nie
których pochodnvcl1 wqglowodorów podano na rys. 6. Krzy
wa 1 na rys. 6 przedstawia zależność minimalnych tempe
ratur zapłonu od ciśnienia dla metanu, etanu (dla
mieszanek biednych), etylenu, benzenu oraz formaldehydu.
Dla tych związków obserwuje się ciągłą zmianę tempera
tury samozapłonu w zależności od ciśnienia, 

Inny kształt obszaru samozapłonu przedstawia krzywa 2,
odnosząca się do etanu (mieszanki bogate), propylenu i bu
tylenu. Wyraźne załamanie się krzywej w punkcie B wska
zuje, że dla wymienionych związków niewielkie zwiększe
nie ciśnienia, powyżej wartości B, przemieszcza ich samo
zapłon z obszarów wysokich temperatur (:;;:? L) do obsza
rów niskich temperatur (� N). Obszary samozapłonu dla 
węglowodorów parafinowych i olefinowych, zavvierających 
odpowiednio powyżej dwóch i czterech atomów \,vęgla
w_ cząstcc:zce, a także alkoholi (oprócz etylowego), aldehy
dow (oprocz formaldehydu) oraz eterów przedstawia krzy-

3 

2 

I ,,-..... 200 
I li .... ..._ 

-..... 
/i-/-,,-,"-r;:-'+---/=50

-=-=

I / I ', 

400 
rL-57/63-/

00 
t (°ej 600 

Rys. 5. Zależność szybko_ści reakcji utleniania pentanu· od tem
peratury; mieszanka C5H12 + 802 [Lit. 2] 
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wa 3. Przebieg tej krzywej wykazuje, że dla ciśni , .. SZ)'Ch od A samozapł�n może występować tylko 
en rnn1ej.

kich temperaturach, większych od K. Przy ciśni·e n· w Wy;o.. ·ęct b . tu za • rającym s1G pom1 zy A-B, o serwuJe się trzy te� wie. 
rowe przedziały samozapłonu. Dla tego samego cirrat:· 
na przykład A. samozapłon _będzie zachodził w pr �

1en1; 
niskich temperatur M-N, me wystąpi w przedzial!,dziali 
i ponowme p0Jaw1 się począwszy od temperatury 1 

AI-, 
ciśnieniach \\·iększych _od B obser�vuje się tylko jeden· 

Prz!
dział samozapłonu, ktory wystąpi w temperaturach 

Prze.
szych, ale bliskich N. Dla wyższych węglowodoró11, 

rnni,:,
. . k" k . . wvg1e cie krzyweJ zmierza w ierun u rnskich ciśnień i k .•w przedziale ciśnieri A-B trzy przedziały temperato resL

K t ł • . t . ur,, mozaplonu. sz a t i rozmiary ego wygięcia uzależni·o •.•kt 1 d • b d. . h ne ,.od stru ury wę� owo oro�v, ą z 1c_ �wiązków, georne;'przest_rzern, w k toreJ prz�biega uUername, _oraz składu nii}szank1 pallwow_cJ. W m_iarę zubozarna mieszanki wygiei,krzyweJ przemieszcza się w kierunku większych ciś: ·:Najwyraźniej wykształcone jest to wygięcie dla w0010n
11: · f" h l • h ł · ,, ,,,,. dorow para mow�c o �ncuc u rozga ęz10nym. Dla wszrs'.. kich węglmNodorow wyg1ęc1e krzyweJ położone jest w le 

pcraturze około 350 °C. t.-

Z kształtu obszarów samozapłonu, przedstawion,ch se' • 6 (k 2 • 3) • • ne-matyczni� na rys. rzywc . 1 ( :vymka obecność dwór' przcdz1c1Jow temperatur -:-- gornego I dolne�o - w którret zachodzi samozapłon wyzszych we;glowodorow. Przejścieo: 

t 

p 

fY 

----------r-----

'8 

{] 

Rys. 6. Schcm,1lyczny obr;iz obsz,1ró\\' samozapłonu ,l'ęglowodorói
i niektórycl1 icl1 pocl1odnycl1 [Lit. 21 

jednego do drugiego przedziału przy ciśnieniu B charakl'.; 
ryzuje się skokiem temperatury, wynoszącym na 0/0• 

100 °C. W danym szeregu homologicznym wqglowodoior 
w miarę zwiększania się liczby atomów węgla w cząs,er;: 
kach, krzywa 3 zachowując swój kształt pncsui1·a ''' 
w kierunku niższych temperatur i ciśnień. Dla danego iie· 
glowodoru okresy opóźnień samozapłonu (czas od moment; 
wprowadzenia mieszanki palnej do przestrzeni reakCJl a,
momentu wybuchu) osiągają wartości najmniejsze wprn;
dziale tempera tur, który odpowiada górnemu przedzialo,,.
temperatur samozapłonu. Podwyższenie lub obniżenie _tern·
peratury prowad_zi do :zwiększenia opóźnienia samozapto(:':.
N a rys. 6 zakreslone zosta ly tak ze strefv powolnego u·. 
niania (w funkcji temperatury i ciśnienia), w których/\: 
stępują wybuchy zimnego płomienia - krzywa 4. Sr;1'. 
t 1 · d · d • 1 1vvo 1ecl. e przy egaJą o ni::;kotemperaturowego o cm rn ·, 0

1; 1 
krzywej 3; położone sa w przedziale temperatur 0•0;:
350 °C i ograniczone krzywą 4. Dla każdej temper�tu.,
strefy zimnego płomienia w mieszankach węglowodor � 
powietrze (tlen) istnieje pewne krytyczne ciśnienie pocZll: 
kowe, powyżej którego po okresie indukcji (opóź_nierna .

2'
plonu) pojawia się zimny płomień. Poniżej ciśrnenia}f', 
tycznego zimny płomień nie pojawia się. Okresy opoznt,, 



r u zimnych płomieni mają największe wartości
samozaP

1 
on _ granicy strefy zimnego płomienia. Wewnątrz

przy do ne
�zrost temperatury do 360-370 °C (przy stałymtej �tr�fy 

zmniejsza okres opóźniei:ia . sall;oz_apłoi:u, . zwiękc1sniem_u\ nsywność zimnego płomienia (sw1ecen1e 1 przyszaiąc_,m. �ia) Dalsze zwiększanie temperatury jes,zcze barrost. cisni�iejs�a okresy indukcji, obniżając jednocześniedzieJ �m

1ość zimnego płomienia. Na górnej granicy tej
intensy'7mny płomień zanika. Jeżeli wewnątrz omawianej 
streiy z chowa się stałą temperaturę, zwiększając stopnia� stre Y,,�ienie wtedy okresy opóźnień samozapłonu ulewo cis_ 

Iem� zmniejszaniu przy jednoezesnym wzroście 
gaJą ciwą�ości zimnych płomieni. Wyżej omawiane zjawiskaintensy 

0 o!:"--�-----:::f0;;----:;,5.=----20=----25�-
c1snienie f<G/cm2/ rL-��-7 

R\'S, 1. Obszary s_amozaplonu i �imnych p�omieni mies�anin wę: gio 1,0ctorów parafrnowych z powietrzem [Lit. 2]. J - 13 /o metan, 
l�IO¼ etylen; 3-50/o propan; 4-3

,
81/, butan; 5-2,70/on-heksan 

przedstawione są na rys. 7 i 8 [l�t. 2, 5]. Zdaniem 1;ie
których badaczy [lit. 2, 5, 7] istnieJą po?st�wy do s�w1e�·
dzenia że pojawianie się zimnych płomieni zachodzi kaz
dorazo�vo, gdy zmienia się charakter reakcji prowadzących 
1.dege n erowane rozgałęzi�nie ła;'ic�chów, na pr�ykła? P1:•zy 
zmianie temperatury m1eszank1 1 przechodzenm teJ mie
szanki z jednej strefy zapłonowej do drugiej. 
Przebieg procesów przedzapłonowych, zachodzących w

strefach pośrednich, ma duże znaczenie praktyozne dla
techniki spalania w silnikach. W zależności od rodzaju,
kierunku oraz ich intensywności mogą występować •objawy
przedwczesnego samozapłonu, samozapłonu wielostadiowe�o,
opóźnienia samozapłonu powodującego spadek sprawnosc1
i przewlekłe spalanie oraz szereg innych objawów. 

Procesy utleniania w strefach wysokich temperatur

Gd y mie szanka paliwowa zostanie wprowadzona w strefę
wysokich temperatur, to w następstwie jej podgrze_wania 
będą �achodzić „przedplomieniowe" reakcje o charakterze 
odpowiadającym początkowo reakcjom strefy niskich tem
P€ratur, następnie strefie przejściowej i wysokotempera-

R)'S. 8 Z różnych ależność temperatu:·y samozapłonu 
węglowodorów [Lit. 6 f. 1 - benzen; 

izooktan; 4 - n-heksan 

od ciśnienia dla 
2 - metan; 3 -

turowej. W tych warunkach na okres opozmenia samoza
płonu (rzeczywistego) złożą się okresy opóźnień samozapło
nów ·zimnych płomieni, nie zawsze zresztą wykrywalne
czy też dające się zauważyć bez zastosowania specjalnej
techniki obserwacji. Samozapłon mieszanki składa się z sze
regu stadiów. Ponieważ każdemu samozapłonowi towarzy
szy wzrost ciśnienia przez czas trwania zjawiska, podobnie 
zresztą jak przy rozchodzeniu się zimnego płomienia, ob
serwuje się pulsacje ciśnienia oraz odgłosy, których sły
szalność uwarunkowana jest intensywnością zjawiska. Prze
dłużanie się okresu samozapłonu w miarę podwyższania 
temperatury mieszanki ma w praktyce duże znaczenie. 
Zjawisko to w niektórych warunkach procesu spalania
mieszanki w silniku przepływowym niekor•zystnie wpływa
na intensywność spalania, przyczyniając się do, wydłużenia
płomienia oraz obniżenia pełności spalania. 

Charakter reakcji przedpłomieniowych uzależniony jest
także od stanu paliwa wprowadzanego do strefy wysokich
temperatur. W przypadku, gdy zostało ono wprowa(:lzone do
tej strefy .pod postacią kropel, istnieje możliwość wystą
pienia stadium utleniania paliwa w fazie ciekłej. Utlenia
nie w fazie ciekłej może zachodzić w znacznie niż&zych
temperaturach, niż w fazie gazowej. Szereg prac wskazuje
na to, że zachodzi ono nawet w temperaturze pokojowej
[lit. 4, 7]. Prace przeprowadzone w Instytucie Lotnictwa
[lit. 9] nad kinetyką utleniania w fazie ciekłej paliw oraz
ich frakcji w temperaturze 150 °C i ciśnieniu 14 kG/cm2

, 

w atmosferze tlenu, wska,zują na szczególną intensywność
procesów utleniania frakcji zawierających w swym składzie 
wyższe węglowodory izoparafino\Y'e i naftenowe. Dla nie
których paliw cięższych (typu olejów napędowych) frakcje 
te utleniały się wybuchowo, podczas gdy frakcje, zawiera
jące w swym składzie wyłącznie węglowodory aromatyczne,
utleniały się najwolniej. 

Rys. 9. Wpływ temperatury· na utlenialność kropel paliwa (śred
nica kropel 1 mm) [Lit. 8] 

Znajomość kinetyki tych procesów pozwala_ na przepr�
wadzenie odpowiedniej selekcji składu pallwa. zgodme 
z jego prneznaczeniem. Pozwala ona zest.,:iwić takie paliwa. 
które - przykładowo - będą wymagały bardzo dobrego 
przygotowania mieszanki paliwowej w �ensi.e ?ostatecznego 
wstępnego jej utlenienia oraz zhomogemzow:1111a _za pom?cą 
czynników hydrodynamicznych, aby uzyskac poządaną in
tensywność spalania. Fakt ten może być_ wykorzysta?y _tam:gdzie na przykład zależy na przebada1:uu wpływ_u Jak1egos
elementu konstrukcji silnika na przebieg sp_alama. . . Istnieją podstawy, aby okr_es . indukcYJny 1;1t1cmama 
w opisanych pr,zypadkach utlernama węgl<?:vo<;1orow przy
jąć za proporcjonalny w pierwszym przybhzemu do okresu 
indukcyjnego zapłonu, to jest opóźnienia samozapłonu 

Tut ~ Tind [1] 

Przebieg utleniania węglowodorów, ba;i�ny w _różny_ch
temperaturach i ciśnieniach w obecnosc1 katahza!or_ow 
[lit. 2. 4, 7], pozwala sądzić, że w warun_kach pr�cy s1lmka
przepływowego krop!� rozpyl�nego_ pal�':"a, ktorych czas 
odparowania i spalama wynosi mme1 n:z 0,01 sek, pod:e
gają dostatecznie intensyw_nemu utlema1:rn do momentu 1ch 
odparo�ania. PotwierdzaJą to bad_ama P1:zeprowadzonc 
w s,pecjalnym urządzeniu labo_ratoryJny_� [lrt. 8]. 1?adano
w nim utlenianie kropel pahwa o roznych wymiarach. 
Krople badanego paliwa były pr,zepuszczane _:pr�ez. strefę,
w której panowały różn� temperatury_ - c1sme:11? oraz 
prędkości strumienia pow1et1;za - utlema_�z�. Stop1en utle
nienia kr-opel ,oraz par paliwa, po p_rzeJscm przez , �trefę 
reakcii, był określany za pomocą analrzy na zawar!osc tle
nu. Wyniki badań oleju napędowego p�zeds_t_aw1ono na
rys. g i 10. Stwierdzono, że wprowadzeme roznych nad-
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l·oz1111·arów kropel na ich utlenialność w tempera-
Rys. 10. Wpływ • ·t 8] turze powietrza 300 °C [L1 •• 

tlenków do paliw, które powinny l?rzyśpieszyć u�lenianie

aliwa w wysokich temperaturach, me od�rywa roli _w w_a

�unkach w których istnieje już zhomogemzowana m1eszan-

k 1.' Wpływ dodatku nadtlenków zaznacza się
a pa iwowa. . . . . · 

wyraźnie w warunkach istnienia mieszanki �eterog�rnczneJ�
występującej vV niższych tempera�urc:ch. D1:1zy wp�yw n"'.d 

tlenków na przyśpieszanie utleman_ia pa�1vy mo�n a �v1ęc

sprowadzić głównie do inicjowania 1 pr .z�sp1eszama proce

sów zachodzących w reakcjach przedpłomiemowych w fazie

ciekłej. 

Spalanie paliw w silnikach przepływowych 

Ustalone lub quasiustalone warunki przebiegu spalania 
w silnikach przepływowych prowadzą do statecznego spa
lania. Zanim jednak zostanie osiągnięty ustal�my proces 
spalania, paliwo pr,zechodzi poprzez j_ed r:io lub kilka_ szybko 
przebiegających stadiów zwanych ogolme procesai:n1 zar::>ł<?
nowymi. Zjawiska przenoszenia ciepła i .I?asy mał<;l _mmeJ
sze znaczenie w czasie trwania stad1ow przeJsc10wych 
(reakcji przejściowych), natomiast w sposób zasadnic�y 
wpływają one na początkowe stadia ustalonego spalama. 

Obecnie stwierd zono, że spalanie ustalone może być 
opisane przy równoczesnym uwzględnieniu •zjawisk hydro
dynamicznych i chemicznych. Jednocześnie bierze się pod' 
uwagę ich różnorodny udział, w zależności od rodzaju spa
lania, na przykład laminarnego lub turbulentnego. Procesy 
te, charakteryzujące się określonymi szybkościami - na 
przykład szybkościami odparowania, dyfuzji gazowej i faz, 
ciekłych, s,;,;ybkością przemieszania, a z drugiej strony r 
szybkościami reakcji chemicznych w fazach ciekłej i ga- • 
zowej, z katalizą na powierzchni_ lub bez niej - są na tyle 
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Rys. 11. Schemat procesów przedpłomieniowych 
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złożone, że pojęcie oddzielnego czynnika, określ . 
szybkość, nie jest na. ogół, stosowane, chociaż w �Jr�o
rych przypadkach moze byc dogodne. ekto. 

Spalanie, o<:3_ m_o_ment� osiągn�ęcia ustalon ego spala .. może zachodzie roznym1 drogami. Schemat, przedst 
_nii. 

b • • • d • aw1on1 na rys. 11, o razuJący rozne rogi procesów przedpl .·niowych", nie pokazuje wszystkich możliwy"ch pro
om�i-

• h • h kt' ceso-· fizycznych i c em1�znyc , or� mogą oddziaływać na /· 
nienie zapłonu. Nie uwzględma na przykład przenosOJJóz.

d , • k ·1 'k ł zen1··ciepła do i o . �c�an� s1 m. a, wp y�u wymiarów komo'spalania na cismema parcJalne, roli reakcji chemi ryszybko��i dyfu_�ji ora_z oddziaływa1:_ia ciepła reakcjin:1
szybkosc reakcJI chemicznych, dyfuzJ1, szybkości prqenos ·'nia ciepła i _ u�talanie się :nar\'nków spalania. Sche�a t ;::można przyJąc z� odpowiadaJą_cy :zeczyw�stemu tak dl;warunko_w spalama ustalonego, Jak I proceso_w zapłonowl'cf
z tym, ze w warunkach ustalonego spalania zmiana • .. •niących_ si� pon: ięd�y sobą szybkoś_ci reakcji chemicz::�w czasie Jest niewielka. Przedstaw10ny schemat wska;·.na znaczenie tak fizycznych, jak i chemicznych proce/
w opóźnfeniu zapłonu. W?nika stąd, że opóźnienie zap:o�'.
zależy rne tylko od rodz�Ju stosowanego paliwa, lecz taki
od sposobu . :nprowadzania go do komory spalania oraz 0ijej geometn1. 

Brak jes_t do tej por;r o�reś lonego 1:1-odelu spalania turbu.
lentnego, Jednoznaczme i wyczerpuJąco tłumaczącego 11,
proces. D:3-ne d_o�wi�?cza�ne . or_az rozważania teoretyczi
dopuszczaJą mozliwosc •za1st111e111a w tym procesie różn,c'
mechanizmów spalania [lit. 7, 10, 12]. Interesujący wvda-; 
się model ,objętościowego spalania mieszanki paliwowej i: 
jest przebieg reakcji utleniania w całej mikroobjętośd � 
w tur bu len tn_Ych mol ac� - prowa_dzący do samozapłon,: 
Inny mechamzm spalama zakłada, ze zachodzi ono popne 
powierzchniowe spalanie poszczególnyc h mikro objętoi: 
i rozprzcstr,zenianie się w ten sposób płomienia [lit. 7 !! 
11, 12, 13]. Udział obydwu mechanizmów w procesie ;0,. 
lania turbulentnego może się przedstawiać: następujar 
w momentach. gdy turbulentne przemieszanie wyprzeit 
rozprzestrzenianie się płomienia, rozwijają się reakcje,\. 
jętościowe, samozapłonowe. Zagadnienie sprowadza się a: 
tego, czy spalanie turbulentnego mola zajdzie prędzej r; 
powierzchni, czy ulegnie on zapaleniu z pewnym o późni1-
niem (tj. nastąpi jego samozapłon), okreś lonym przez te�
peraturę oraz stopień rozcieńczenia świeżej miesza n ki pn 
duktami spalania. Możliwość samozapłonu powinna sib 
wzrastać w miarę podwyższania ciśnienia. Opóźnienie,. 
mozapłonu ·ze wzrostem ciśnienia ulega zmniejszeni'! 
a prędkość rozprzestrzeniania się płomienia maleje. 

Tego rodzaju zależności wskazywałyby na to,żerołareakt': 
objętościowych, kończących się samozapłon em, po11�nr,: 
szczególnie silnie przejawiać się w takich komorach sp:· 
lania, w których panuje wysokie ciś nienie. Ten meeh,· 
nizm spalania może być jedną z najbard?:iej wiarogodnyc 
przyczyn pojawiania się fal udarowych [lit. 7, 8, 10, Jl]. 

Istnieją względy, które pr·zemawiają przeciwko meeh,· 
nizmowi samozapłonowemu w strefach wysokich temp erali:: 
Reakcje przebiegające w tych temperaturach są w nie1�e'.-

. kim stopniu zbadane. Przypisywanie im procesów samo? 
pło nowych obserwowanych w temperaturach do 800-1000 \ 
uwzględniając występowanie w wysokich temperaturor: 
dużo większego stężenia aktywnych centrów, w ydaje;:' 
w chwili obecnej przedwczesne [lit. 10]. Przeprowadzo;' 
zostały badania nad spalaniem mieszanek benzyna-J)} 
wietrze i nafta-powietrze. Mieszanki spalano w idenlyc::
nych - warunkach (a = 1, p = 1 kG/cm2, temperatura. od' 
do 200 °c, prędkość strumienia 30-50 misek, średme ro: 
miary kropel paliwa 9' = O - 290 .u). 

Jak wiadomo. w mieszankach tego rodzaju intensywne�
przebiegu procesów samozapłonowych nie jest jednak0.;'.
W ,związku z tym powinny wystąpić także różnice W 0·.:
gościa�h �agwi płomieni:3-, s�ybk_o_śc_i wydzie:ania pro�u�t�
spalama itd. Okazał,o się, ze roz111ce te me wys tąpily d"
wszystkich przebadanych warunkach. Otrzymano Je :·
�ieszanki heterogenicznej, to jest w miesza�inie h1::
1 par paliwa oraz powietrza. Jest to uzasadnion e naJ ..
dziej sprzyjającymi warunkami zachodzenia niskot�mper'.,
turowych reakcji utleniania - samozapłonu. Dla mieszan�
o jednakowym stopniu odparowania, utr•?:ym�nym a�;::
mentu wprowadzenia w strefę płomienia. 111� zauw,iżadn}'.ch różnic; �skazywałoby to na mecharnzm 5

P\nk w ktorym dommuJące znaczenie ma proces rozprze5lrz e1 

nia się płomienia. Gdyby główną rolę odgrywały pJ'ill'_:;
samozapłonu, wtedy, pomimo spełnienia podanego li)•··



. 'stwa warunków, powinny wystąpić różnice dłu
po?�bf: wi, szybkości wydzi,el_ania ci�l;)ł

c_t i�d., ze względu gosc, !ne różnice w wartosciach opozn1ema samozapłonu 
n a znac 

h paliw. Wydaje się jednak, że opisane badania
b�d anY�nie od,zwierciedlają _warunki występujące w silniniezupi związku z tym, maJąc na względzie złożoność zja
k�C�- wniosku O charakterze procesu turbulentnego spa
w,s. a, którym dominujące znaczenie ma proces rozprze-
1an1a�i�

v
nia się płomienia, nie można uogólniać. 

strz e . . . . . 
5 alając w str_um1en_m gaz?w m1�szank1 pal�e, pr_zy od: 
. ) ym zasilaniu paliwem 1 utlemaczem, oprocz kmetyki dzie 

:Sów utleniania tr-zeba uwzględniać procesy dyfuzyjne 
proc 

mieszania się par paliwa z powietrzem. W silnikach 
prz\lywowych proces �pałania, �a.chodzący w strumieniu 
pr��sz ającego się z duz<;! prędkosc1ą gazu, rozpatruje się: 
f
0 

•ako spalanie dyfuzyłne, uwa_r_unkowane dużo większą
) bkością reakcji chemicznej, 111z_ szybkość mieszania sięs� paliwa z powietr,zem, oraz 2) Jako spalanie kinetyczne,p
dyż szybkość mieszania. �ię par .. paliw� z P?wie!rz�m jest 

�użo większa niż szybkosc reakCJl �hem1�zner Jezell zał_oży 
ię że czas potrzebny na przemieszanie się par paliwa 
� powietrzem TD nie nakłada się na czas trwania reakcji 
chemicznych rR, to znac-zy, że nie zaistnieje taki moment, 
w którym obydwa procesy będą zachodziły równolegle, 
wte dy na całkowity czas spalania złożą się te dwie war
tości czasowe 

rs = ro+rR [2] 

uwzględniając złożoność procesów powstawania gazowej 
mieszaniny paliwo-powietrze, na które składają się procesy 
turbulentnego przemieszania się oraz dyfuzji cząsteczkowej, 
cws dyfuzji można przedstawić jako zależność 

1 
ro = --- --- [3] 

_1_ +-1-
-CDM -cDK 

Je żeli czas tworzenia się mieszanki palnej, który można 
traktować jako stadium fizyczne procesu spalania, jest dużo 
większy od czasu prze biegu reakcji se hem icznej, to znaczy 
rn ?> TR, wtedy praktycznie 

TS �TD [4] 

Dla tego przypadku czas spalania jest wyznaczony całko
wicie przez czas trwania procesów dyfuzyjnych. W prze
st rzeni spalania temperatury dochodzą do żnacznych war
tości, w których procesy chemiczne zachodzą bardzo szybko, 
pr aktycznie - natychmiast. Przykładem może być spalanie 
paliwa w stanie gazowym przy oddzielnym zasilaniu po
wietrzem. Odwr,otnym pr,zy,padkiem będą warunki, w któ
rych stadium fizyczne procesu będzie dużo mniejsze od 
czasu trwania procesu chemicznego - ro � rR; proces 
spalania jest w tym przypadku pr,ocesem kinetycznym 
is �1R, na przykład przy wprowadzaniu do komory spala
nia gotowej mieszanki paliwo-powietrze . Warunki takie
go procesu spalania z kinetycznego punktu widzenia, 
mającego na uwadze możliwie sżybkie spalanie, są najbar
d�iej korzystne. Ograniczają one okresy indukcyjne do 
minimalnych wartości, odpowiadających czasom przebiegu 
reakcji chemicznych w wysokich temperaturach, a te - jak 
wiadomo - są bardzo małe. W tych warunkach procesy 
spalania będą określone prawami kinetyki chemicznej, 
a więc właściwościami chemicznymi mieszanki paliwowej, 
l�mperatur� i ciśnieniem w komorze spalania oraz stęże
niem reagentów w strefie spalania. W niewielkim stopniu 
będą _ uzależnione od takich czynników, jak dyfuzja oraz 
ZJawiska hydrodynamiczne. 

W, silnikach przepływowych większa lub mniejsza c-zęsc 
Pahwa ulega spalaniu w wyniku samozapłonu. Lloyd, na 
Pods!awie wyników prac Mullinsa, stwierdza, że szereg 
�Jawisk .związanych ze spalaniem w silniku turbinowym 
JeSt .U""'.�runkowanych procesami samozapłonu. Szczególnie 
zaleznos'; _Pomiędzy stopniem dopalania komory spalania
� pełn_osc1ą spalania określa się stosunkiem czasu prze-
ywama do opóźnienia samozapłonu w warunkach komory s pala�ia [lit. 13]. Turbulentny strumień mieszanki paliwo

twietrze do�taje się do strefy spalania w postaci ti;rbu-
1
entnych moh otaczanych przez gorące gazy, ktorychempe_ratura przewyższa temperaturę samozapłonu mieszanki. . Wprowadzone objętości ulegają spalaniu według mechamzmu rozprzestrzeniania się płomienia po i eh powierzchni oraz - po ogrzaniu mieszanki do odpowiednio 

T;nd 
t 

qorqcegaz!J 
I 

Strefa Strefa spalani Strefa dopalania 
spalania 

�
mieszant?qo \ samo- samo2aptonor1t? 

'Plonor1t?go i poMerzchmowe}, 
t".s,� 

---

---

Rys. 12. Wykres rozkładu temperatury i opóźnienia samozapłonu 
wzdłuż komory spalania 

wysokiej temperatury - według mechani,zmu samozapłonu. 
Zwiększenie udziału paliwa spalanego samozapłonowa po
zwala na z.większenie szybkości spalania, aż do granic 
przedziałów statecznego spalania. Szybkość spalania sa
mozapłonowego można zwiększać także poprzez dobór pa
liw, na przykład przez stosowanie zamiast nafty - benzyny 
100/130. 

Ustatecznianie płomienia za pomocą modelowania kine
tyki procesu spalania prowadzi się pośrednio, stosując 
takie warunki hydrodynamiczne, które zabezpieczają wpro
wadzanie w żagiew płomienia odpowiednio dużych ilości 
turbulentnych moli mieszanki .o stosunkowo dużych roz-

D "-__ .._ __ ...... __ ...... __ ....., __ __ 

450 470 490 5f0 
TL•57/6J·/J 

530 550 

t[°C] 

Rys. 13. Okres opóźnień samozapłonu ciekłych paliw w zależności 
od temperatury gazu [Lit. 14]; p = 21 kG/cm', paliwo wtryskiwano 
do bomby. o-parafiny; 1 - n-oktan; 2 - n-oktadekan; o-olefiny; 
3 - 1-okten, 4 - 1-oktadecen; x-cykliczne; 5 - metylocyklo
heksan, 6 - etylocykloheksan, 7 - butylocyklohel<san, 8 - deka-

lina, 9 - dwucykloheksyl 
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miarach. Zadanie to spełnia w ·silniku odpowiednia pr!e
groda, umieszczona na drodze �ti:umienia J?ędzących. g�zow. 
Powstanie •?:a tą przegrodą wirow ułatwia wprowadzanie
turbulentnych moli mieszanki palnej do strefy g_orącyc:h 
gazów oraz intensywną wymianę c�epl� .. To P_o_w?dc:Je z ko_
lei samozapłon wprowadzonych obJętosc1. Opoz�ueme ,sam'?
zapłonu w strefach za statecznikiem płomrema oęd! re 

miało mniejsze wartości, ze względu na panuJące w nich 
wysokie tempera tury (strefa najwyższych ternJ?era tur w �o
m orze spalania), aniżeli w pobliżu statecznika (rys. .12). 
W strefie najwyższych temperatur różnice pomiędzy po
s,zczególnymi paliwami będą określone szybkościami reakcji 
chemicznych, gdyż różnice w opóźnieniach samozap_lo?-u 
bedą wydatnie malały (patrz rys. 13). Praktycznie - rozrnce 
p�między paliwami związane z ich własnościami fizyko
-chemicznymi będą znikome. Natomiast zaznaczą się wy
raźnie w strefach chłodniejszych. 

Właściwości procesu spalania mieszanek homogenicznych
i częściowo pr,wmieszanych omawia Spalding [lit. 11].
Proces spalania mieszanek w jednako"'-7ych warunkach prze
pływu rozpatruje on na schemacie (rys. 14), gdzie statecznik 
umieszczony jest w obszarze zmieszania się strumienia par 
paliwa z powietrzem. Płomień umiejscawia się w strefie 
cyrkulacyjnej i rozprzestrzenia wzdłuż strumienia. Pne
działy statecznego spalania mieszanek homogenicznych 
i częściowo przemieszanych pokazane są na rys. 15. Miej
scowy skład mieszanki niehomogenicznej· jest bliski stechio
metrycznemu tylko na riiewielkim odcinku powierzchni 
płomienia - średnia szybkość reakcji chemicznej w innych 
punktach jest mniejse:a od szybkości reakcji w mieszance 
homogenicznej. Dlatego też maksymalna prędk-ość strumie
nia, przy której występuje stateczne spalanie, w mieszance 
częściowo przemieszanej jest mniejsza niż w homogenicz
nej. Różnica będzie najmniejsza w przypadku, gdy sta
tecznik będzie stosunkowo mały w porównaniu z rozmia
rami strefy przemieszania i w -związku z tym mieszanka
w jego sąsiedztwie będzie bliska homogenicznej. Pełność 
spalania mieszanek niehomogenicznych jest wyraźnie mniej
sza, gdyż r-ozprzestrzenianie się płomienia w zbyt ubogiej 
warstwie mieszanki na powierzchni języka płomienia jest 
utrudnione. Ta część mieszanki może •spalić się przy od
powiednio długiej rune żarowe.i. z· drugiej strony, zakła
dając zadowalającą pełność spalania mieszanki niehomo
genicznej, uzyskuje się. dla tej mieszanki znacznie szersze 
przedziały statecznego spalania. Stąd też większe zasto
s•owanie tego .rodzaju systemu zasilania, aczkolwiek systemy
ze wstępnym pEemieszaniem pozwalają na lepsze dopala
nie, niemniej są konstrukcyjnie bardziej złożone. 

Ro,zwinięciem wpływu kinetyki procesów spalania na 
ustatecznianie płomienia jest wpływ składu chemicznego 

po1vietrz0 

Tt.-57/63-f4 

Rys. 14. Linie slałego składu mieszanki przy zasilaniu paliwem 
przed statecznikiem [Lit. llj 

H 

Rys. 15. Charakter:;:styki_ zdmuchnięcia płomieni przy całkowitym 
1 częsc1owym przemieszaniu 
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paliw. Na rys. 16 przedstawiono przedział 
spalania dla węglowodorów aromatycznych Y s

f\
aleczneg0 

parafinowych i olefinowych w warunkach octp�a. enowyc� 
panującym w silniku przepływowym. Wszystk".1"1adaJącycb 
gólnione_ typy ""'.ęglowodorów, z wyjątkiem ��e :

VYszcze.
występuJą w palrwach stosowan"ych w tych sil .kfmowycn. rn ach. Jak 

Rys. lti. Wp_lyw składu chemicznego paliwa na przedziały stale!!
n�?o s�ala1:1a w warunkach odpowiadających panującym w silniku 
p.zep!ywo\\ym [Lil. 8J. Przedziały p;ilema: J - węglowodorów 
arnm,,�ycznych; 2 _ - w_ęglo,':'odorów n:1ftenowych (cykloparafin� 

\l\•>Ch) . .l - \\ęglo\\odorow n-paraf111owych I olefinowych 

w_;:nika z rys. 16, największy przedział stateczn ego spalania 
daJą węglowodory parafinowe, najmniejszy - aromatvczne. 
Podwyższenie temperatury paliwa prowadzi do rozszł�zeiia
przedziałów statecznego spalania dla węglowodorów aro
matycznych, gdy dla parafinowych i naftenowych przedziafy
tE: wykazują niezmienność bądź ulegają zawężeniu. Zrói
�ncowane ,zachowanie się tych węglowodorów tłumaczy si1 
ich reaktywnością wzglęqem tlenu. Węglowodory parafi
nowe najłatwiej ulegają utlenieniu, w związku z czym 
w warunkach spalania istnieje dużo większa możliwo� 
reakcji prowadzących do samozapłonu. Podwyższenie tern· 
peratury powoduje wzrost szybkości oraz intensywności 
reakcji przedzapłonowych d-o wartości nie pozwalających 
już na utrzymanie statecznego spalania. W przypadku naj· 
trudniej utleniających się węglowodorów aromaty0�nych 
wymagana intensywność reakcji przedzapłonowych, w wa
runkach niedomiaru utleniacza a < l lub jego nadmiaru 
a > l z towarzyszącym mu dużym odprowadzaniem cie�, 
ze środowiska reakcji, może być osiągnięta przez dopr� 
w:adzenie odpowiedniej ilości ciepła w paliwie bądź utle· 
maczu. Dlatego też w miarę podwyższania temperatu� 
przedziały statecznego spalania wcglowodorów aromatycz· 
nych ulegają rozs-zerzeniu. 
. vV silnikach turbinowych sposób wprowadzenia paliwa 
� przygotowania mieszanki paliwowej oraz doprowadzenia 
JeJ do strefy cyrkulacyjnej stwarza warunki zachodzem, 
iprocesów przedzapłonowych, odpowiadających warunkom 
srednich ciśnień oraz wysokich temperatur, bliskich tem· 
p�raturze spalania. W związku z tym większa część zasad· 
n�czych reakcji przedzapłonowych zachodzi według mecha· 
rnzmu odpowiadającego reakc�om w stadium samozap!oni 

wy�ok?temperaturowego. Większe l<rople paliwa mogą ut!�
mac się także w fazie ciekłej. 

Obe�ność kropli paliwa w strefie płomienia wpływa k� 
rzystme na rozszen:enie przedziałów statecznego spalani, 
Całkowite odparowanie paliwa przed wejściem do 5(refy 
płomienia jest, z punktu widzenia uzvskiwania szeroktcl 
przedziałów statecznego spalania, czy�nikiem niekorzJ-sl
nym. Według Spaldinga [lit. 11) w warunkach atmosfcrycz 
nych istnieje dolna granica wielkości kropli (10-3 do 10·1 '.ml 

poza którą nie uzyskuje się statecznego spalania. Potwier· 



. 1 by to wężs-ze granice_ statec�nego spalania paliw, uzy
dz� Yane przy zastosowaniu w s1lniki:1 eh zamiast wtryskiskiW _ odparowywaczy. 
waczy 

W silnikach turbinow?'ch z wti:yskiem paliwa intensyw
ność turbulencji jes� duza

1
1 _ w  z_w1ą

w
zku

t 
z
k

_tym krople paliwa
. lokrotnie gasną 1 zapa aJą się. a ich warunkach nawie by wygaszone krople_ paliwa mogły zapalić się poto, 

nie od gorących gazow produktów spalania, średniano w • • • d · • wartość a w �urze zaroweJ_ P?Wrnna o �ow:adac stosunko-
wo bogatej m1esza1;c�. 

f
�ak

k
ze 1 

h
w tych zJaw1skach zacz:naczy 

. , .. pływ wlasnosc1 1zy o-c emicznych paliwa (lotność się • . • 1 b . '
C: H, r;nd itd.) na_ zawęzeme u rozszerzel1!e przedziałów 
stat ecznego spalama. 

0 znacze1_1iu . jako�ci , o�az ilo_ści przedzaplonowych pro
cesów utlernama moze sw1�dczyc_ wpływ warunków „przed
zaplonowego" przygoto_wam� �ahwa n� szerokość przedzia
łówstateczne�o spalama w s1lni_ku. W_ silnikach turbinowych
z odparowamem wprowadzame pah wa pod postacią par
w str efę spalania ogranicza możliwość zachodzenia pro
cesów przedzapłonowych w l?os�czególnych kroplach paliwa 
oraz wyklucza procesy utlernama w fazie ciekłej; ogranicza 
także możliwości zaistnienia warunków sprzyjających 
powstawaniu oddzielnych objętości paliwa, spalających się 
w wyniku samozapłonu. iN tym samym typie komory 
z odparowaniem stworzenie możliwości odparowania kropel 
paliwa w at1:1osferze P.owietr:za,. w warunkach zabezpiecza
jących przebieg reakCJl utlernama w fazie ciekłej, prowadzi 
do r ozszerzenia przedziałów statecznego spalania. Fakt ten 
potwierdzałby ważną rolę procesów chemicznych we wstep
nym przygotowaniu paliw przed wprowadzeniem do strefy 
spalania w komorze silnika przepływowego. 

Sposób przygotowania mieszanki w silniku strumienio
wym, gdzie paliwo rozpylane jest do ogrzanego w wyniku 
przepływu przez dyfuzor powietrza, stwarza warunki do 
tego, a by paliwo, zanim ulegnie odparowaniu, u tleniło się 
dostatecznie intensywnie. To z kolei wp:ywa na zwiększenie 
możliwości samozapłonu za stateczhikiem. Szczególnie bar
dzo intensywnemu utlenianiu w fazie ciekłej poddany jest 
film p aliwa, powstający na powierzchni statecznika przy 
opadaniu na nią kropel paliwa. W tych warunkach wcze
śniej utlenione paliwo zapala się w niższej temperaturze, 
a czas potrzebny do ogrzania oddzielnej objętości paliwa 
w strefie cyrkulacyjnej, do temperatury samozapłonu jest 
mniejszy. Także mniejsza część tych objętości snali się 
w wyniku powierzchniowego rozprzestrzeniania się ·płomie
nia, a więks!l:a - w wyniku samozapłonu. Wynikiem wy
stępowania reakcji przedpłomieniowych w silnikach stru
mieniowych jest ich szczególna wrażliwość na jakość 
paliwa,_ w porównaniu z turbinowymi, których konstrukcja 
me daJe takich możliwości. 

Rola procesów samozapłonu nie ogranicza się tylko do 
zagadnienia statecznego spalania oraz utrzymania się pł,o
mienia w strefie cyrkulacyjnej. Mają one znaczenie także 
w strefie dopalania. Jednak ich rola jest tutaj dużo mniej
sza. Wpływa na to zmniejszenie stężenia świeżej mieszanki 
i zmniejszenie intensywności jej turbulencji wzdłuż komory 
spalania. Można sądzić, że WYStępowanie procesów samo
zapłonowych w strefie dopalania jest czynnikiem dodatnim. 
Turbulentne mole mieszanki spalające się powierzchniowo 
będą jednym z czynników sprzyjających przedłużeniu się 
płomienia oraz czynnikiem niekorzystnie kształtującym roz
kład temperatur na wyjściu z komory spalania. Zwiększenie 
�d�ialu procesów spalania powierzchniowego w strefie
s�odkowej komory spalania, na przykład w wyniku zbyt
mego wzbogacenia mieszanki, może być przyczyną wolniej
szego dopalania się mieszanki i przedłużenia płomienia. 

� niektórych warunkach pracy komór spalania obser
\�uJe się występowanie periodycznych drgań. Ich pojawtenie 
się w. warunkach .... ustalonych, jak również na krańcach
prze?ztalów statecznego spalania, charakteryzuje się odgłosami o częstotliwościach 10-30 Hz (niskie „buczenie" w sil
nikach strumieniowych) oraz 1000-3000 Hz (gwizd w ko-
1!1°;ach spalania dopalacza o dużych natężeniach spalania). 
Zrodłem tych drgań może być energia kinetyc•zna strumienia 
gaz�, bądź energia chemiczna. wyzwalana w procesie spa
lania. Energia chemicllna jest dużo większa od energii kine
tycznej strumienia gazów. Powstanie drgań, spowodowaneprzez wydzielającą się energię chemiczną, może ?.achodzić 
P� zakończeniu zmieniającego się w czasie procesu chemicznego i wtedy na �rzemian akumulowana i wydzielanaen ergia kinetyezna, poprzez procesy termodynamiczne oraz 
a erodynamiczne, wywołuje drgania. "\Vspółdziałanie tych 

en:rgii ma_ ,złożon:y charakter. Strefa płomieni może być 
nar uszan? � prz�n:i,1eszczana przez pulsujący strumień gazu. 
Jednocze:mie m!eJscowe zmiany szybkości reakcji w tej 
ruchomeł. strefie . ,s"! 1;1za�eżnione od zmieniającego się
w fu1:�cJ1 �z�su c1smema 1 temperatury. Zmiany szybkości 
reak_CJJ są zr�?łem fal dźwiękowych sprzyjających powsta
wamu pulsacJ1 [lit. 12]. 

W przypadku zbytniego wzbogacenia lub •?.ubożenia mie
szanki palnej, przy znacznym obniżeniu temperatury wpro
wadz_anego powietrza i paliwa lub przy stos,owaniu paliw 
o d::z:-r:m okr�sie OJ?óź_nienia samozapłonu, powstawanie pul
sacF. 1 efekto� dzw1ękowych przebiega według podanego 
W:YZeJ mechamzmu. Takie spalanie, ogólnie zwane spala
mem wibracyjnym, ma zbliżony charakter do spalania 
detonacyjnego, występującego w silnikach tłokowych z za.: 
płonem iskrowym. Ponieważ część paliwa, tak w silnikach 
tłokowych ,z zapłonem iskrowym, jak i w silnikach przepły
wowych, spala się w wyniku samozapłonu, można do
myślać się podobieństwa przyczyn wywołujących spalanie 
detonacyjne i wibracyjne. Zbyt niskie ciśnienie w komone 
spalania i temperatura wprowadzanej mieszanki paliwowej 
doprowadzają d-::i tego, że przedpłomieniowe reakcje w tur
bulentnych molach mieszanki przebiegają w warunkach 
odpowiadających niskotemperaturowej i pośredniej strefie 
samozapłonu. W warunkach, kiedy reakcje przedpłomieni0-
we zachodzą głównie w strefie przejściowej, pojawiają się 
procesy chemiczne autooscylujące, doprowadzające do spa
lania wibracyjnego. Reakcje przedpłomieniowe, występujące 
w strefie pośredniej (rys. 11), ograniczają ilość paliwa 
spalanego w wyniku samo•?.apłonu. Istnieje pogląd, że 
zwiększenie tej strefy powyżej określoaego przedziału pro
wadzi do naruszenia normalnego procesu spalania [lit. 7, 12]. 

W czasie spalania wibracyjnego do strumienia gazów 
dodatkowo doprowadzona zostaje duża ilość energii, czę
ściowo jako wynik uzupełniającego przemieszania mieszanki 
paliwowej. Okazało się, że komory spalania przeznac?.ne do 
pracy na dużych współczynnikach a wykazują najbardziej 
spokojną pracę dla mieszanek o współczynniku a bliskim 
stechiometrycznemu; pozostała część powietrza stopniowo 
rozcieńcza produkty spalania. Cykl pracy komory, charak
teryzujący się wysokimi dź,więkami, może być wyko_rzy
stany w celu przyśpieszenia procesu mieszania. Badania 
modelu komory spalania dopalacza wykazały, że przy wy
stępowaniu dźwięków o wysokiej częstotliwości pełność 
spalania osiągała 98°/o, podczas gdy w czasie ich nieobecno-
ści wynosiła tylko 650/o. 

W celu zapobiegania występowaniu opisanych drgan, 
stosuje się, oprócz ustalenia odpowiednich par_ametró� 
hydrodynamicznych oraz geometrii komory spalama, takze 
odpowiednie paliwa lub dodatki do paliw, które w warut;: 
kach spalania charakteryzują się tym, że ich szybkosc 
reakcji zmienia się w niewielkim stopniu w zależności od 
ciśnienia i temperatury. 
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Spalanie w turbulentnym strumieniu

Cz. I 

w artykule omówiono dwa modele turbulentnego spalania - model spalania
wierzchniowego i model spalania objętościowego 

- przytaczając teoretyczne zat
o.

ności między charakterystykami turbulencji a prędkością rozprzestrzeniania �
płomienia podane przez Damkohlera i Szczolkina. Opisano stosowane metody ę
miarowe do badan'ia- procesów spalania w strumieniu turbulentnym i rozpatrz�, no 
wyniki przeprowadzonych dotychczas badan. 

Vv wyniku coraz szerszego stosowania w urządzeniach 
technicznych turbulentnego spalania, zagadnieniu temu _po
święca się coraz więcej uwagi w najnowszych teoriach spa
lania. . 

Istniejące metody obliczania procesów spalania są niedo
skonałe. Stan taki wydaje się wynikać z następujących 
względów: 

1) złożoność zjawiska i daleko idące założenia upraszcza
jące prozy próbach objaśnienia zjawiska turbulentnego spa
lania. 

2) półempiryczny charakter większości danych dotyczą
cych turbulentnego spalania, 

3) niewystarczająca ilość materiału doświadczalnego do
tyczącego w szczególności struktury strefy reakcji turbu
lentnego płomienia, 

4) brak jednolitego modelu objaśniającego zjawisko tur
bulentnego spalania. 

Prace teoretyczne, dotyczące turbulentnego spalania, są 
dotychczas tylko określonymi teoretycznymi modelami, 
opierającymi się często na zupełnie różnych koncepcjach. 
Brak danych doświadczalnych nie pozwala na zbudowanie 
modelu badanego -zjawiska, odpowiadającego jego istocie 
fizycznej. Wybrany model jest określony w większym stop
niu subiektywnym wyobrażeniem badacza niż obiektywną 
znajomością przebiegających pvocesów, a złożoność zjawis
ka dyktuje duże uproszczenia. 

Podstawowa trudność powstania jednolitej teorii turbu
lentnego spalania wynika przede wszystkim z braku ele
mentarnych danych ilościowych, uzyskiwanych z obiektyw
nych obserwacji. Do chwili obecnej nie ustalono zależności 
między prędkością turbulentnego spalania a podstawowymi 
charakterystykami turbulentnego strumienia (pulsacji pręd
kości i jej rozkładu według widma skali turbulencji) i pod
stawowymi fi-zyko-chemicznymi • charakterystykami mie
szanki palnej. Praktycznie nic nie jest wiadomo o struktu
rze strefy reakcji turbulentnego płomienia. 

Brak danych doświadczalnych o rzeczywistym mechaniz
nie zjawisk zmusza do szukania mało dokładnych rozwią
zań analitycznych, a w szeregu przypadków rozwiązań ja
kościowych w· oparciu o analizę wymiarową oraz i intuicję 
autora i ogólne dane fizyczne. Prawidłowość wyboru mo
delu turbulentnego spalania w tej sytuacji ocenia się na 
podstawie zgodności modelu z podstawowymi właściwościa
mi ru�hu turbulentnego cieczy i podstawowymi prawami 
spalania. 
• Wśród prac teoretycznych, prowadzonych w dziedzinie

turbulentnego spalania, można wyodrębnić dwa kierunki 
traI:tując� w odrębny_ sposób _zagadnienie mechanizmu spa
la_ma paliwa w strefie reakcJi w turbulentnym płomieniu.
Pierwszy historycznie kierunek przyjmuje w swoich zało
żeniach mechanizm spalania na powierzchni w cienkim ru
ch?my_m_ c-zole płomienia, kierunek drugi zakłada spalanie 
obJętosc10we. W warunkach rozwiniętej turbulencji w pierw
szym przypadku mówi się o przerzutach skrawków lami
na:nY<;h _  cz�ł pło�ienia przez będące w ciągłym ruchu 
ob_Jętosc1 . m1es�ank1 ze s_trefy spalania do strefy świeżej 
mi�sza_n�i, �dz1e n�stępt;Je zapłon na powierzchni nowych 
obJętosc1 mieszank1. Ogolna powierzchnia spalania w tym 
przypadku _wzr_a�ta. yv pr,zypadku drugim mówi się o prze
rzu ��ch obJęt?sc1, T?ieszanki w strefę gorących spalin, dy
fuzJI tych obJętosci ze spalinami i objętościowym spalaniu 
zdyfundowanych moli. 
l. Zarówn� zwo:en1;i<;Y spalania powierzchniowego, jak

zwolennicy obJętosc10wego mechanizmu spalania nie dy-
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sponują dotychczas danymi doświadczalnymi, które po
twierdzałyby słuszność jednej z tych teorii. 

Na . brak dan)'.ch doświadczalnych w��wa z jedn ej stro
ny mezadowalaJący obecny stan techniki pomiarowej sto. sowanej przy badaniach turbulentnego spalania, z d;ugie' strony niedostateczna ilość prac doświadczalnych w dzie! dzinie badań podstawowych, nastawionych na wyknciesensu fizycznego przebiegających zjawisk. 

Badacz styka się jeszcze dość często z niemożliwości 
przezwyciężenia trudności przy badaniu niektórych skom�
plikowanych i s-zybkozmiennych zjawisk w turbulentnym
płomieniu. 

Z tych względów wydaje się konieczne prowadzenie sze.
rokim frontem prac w dziedzinie nowych metod pomiaro.
wych oraz badań podstawowych w dziedzinie turbulentne
go spalania. Szereg prac idzie w tym właśnie kierunku. 

A [m2] 
a [m2/h] 

b 
C 

c0 [kcal/kG °C]

g [mlsek2] 
L [m] 
l [m]

p [kGlcm2 lub mm Hg] 
S [m2] 

T [°K] 
t [sek] 

u [misek] 
LI u [misek] 

u' [misek] 

v' 

V [m3] 
W [kcal/kG] 

a

o [m]
s [m2/sek] 

1 1 [kcal/mh °C] 

}. [kcal/mh °C] 

-r [sek] 

Oznaczenia 

- powierzchnia
współczynnik wyrównania tem
peratury 
współczynnik 
stężenie 
ciepło właściwe przy stałym ciś
nieniu 
przyspieszenie ,ziemskie 
droga wymieszania 
długość lub skala turbulencji
ciśnienie 
średnia powierzchnia czoła �o
mienia 
tempera tura bezwzględna
czas 
średni a prędkość osiowa
pulsacja prędkości 
średni a kwadra tow a pu lsacja
prędkości 
średnia kwadratowa pulsacja
prędkości o kierunk u poprzecz• 
nym 
objętość spalanej mieszanki
wartość opałowa paliwa 
współczynnik nadmiaru powie·
trza
grubość czołowa płomien ia 
współczynnik wymiany turbu·
lentnej
współczynnik przewodności ciep!·
ne.i 
współczynnik lepkości kinema
tycznej.
czas reakcji 

Indeksy

laminarny
n normalny 
t turbulentny 

w - wewnętrzny
z - zewnętrzny

wartość średnia.



Dwa modele spalania turbulentnego

rbulencji na rozprzestrzenianie się płomieniaWpl�W tu 
e wczesnym okresie systematycznego badania

zauwazonop:rwsi Mallard i Le Chatelier, w roku 1883,
spalama. 

r;cy O rozprzestrzenianiu się płomienia objaśnili
w sweJ. p 

prędkość, obserwowaną w pewnych warunkach,jego duzą 
turbulencji. Uważano, że turbulencja może pow�lywer:i-
ormalną prędkość rozpr,zestrzeniania się płomie

większyl
c
O �o l00 razy, lecz mec_hanizm_ roz.przestrzeniar:ia sięma od

t bulentnym ruchu mieszanki po•zostawał n1ewyprzy ur 
jaśniony. . . 

roku 1940, to znac�y do c_zasu opubhk<:>w:ama pracy Do 
iihlera, nie było jakichkolwi�k- danych wiązącfch_ ch�Damk 

tyki turbulencji z prędkoscią rozprzestrzemania sięrakte_rys_
a Praca Damki:ihlera, która zapoczątkowała bada

p)om
�:��lentnych płomieni, by_ ła pracą t�retyc�no�do�1a. 
d zalną traktującą o wpływie turbulencJi na zJawisko SW18 C , . . • • 
rzestrzeniama się płomienia. rozp 

• h D k··11 • ł 1 "k w swoich doświadczemac am o? e� uzyv.:a pa m _a 
Bunsena. Długość stosowanych w

t 
do_swia

t
dcze:1ia�h 

t
pal

b
ni

ków była wystarm:ająca d_o pows ania s rumienia ur u
lentnego. P łomień stawał się turbulentny przy przekrocze
niu liczby Re = 2300. 

D mkiihler określał prędkość rozprzestrzeniania się pło-a , . 
mienia z zależnosci 

u
=

-

t s 
[1] 

Pole powierzchni S Damki:ihler przyjmował równe . po_lu 
wewnętrznej powierzchni stożka turb_1;1lentnego_ płomie�ua. 
Pomiary dokonywane były z fotografu. Damko�le: twier
dził, że wewnętrzna granJca turbulen�nego płomiema o�po
·wiada najbardziej szybkier_nu spalaniu, zewr:ętrzna. zas -
najbardziej wolnemu .. �twierdziwszy � c_zasie_ swoich _ d<:>
świadczeń że prędkosc rozprzestrzemania się płomienia 
obliczona 'według zewnętrznej granicy powierzchni w przy
bliżeniu równa się prędkości laminarnego czoła płomiE:nia, 
Damkiihler wykorzystał stosunek powierzchni S zł Sw Jako 
miarę wpływu turbulencji na prędkość rozpr,zestrzeniania 
się płomienia. 

z teorii turbulencji strumienia Damkohler przejął współ
czynnik wymiany turbulentnej i pojęcie drogi wymieszania 
Prandtla. 

Związek między drogą wymieszania L, średnią kwadra
tową puls acją prędkości u' i współczynnikiem wymiany 
turbulentnej 1o wyraża się za pomocą zależności. 

gdzie 
1o= L • u' 

czato 
plamienia 

Ptomień laminarny 

Ptomień turbo/entny 

!lys. 1 . Porównawczy schemat czoła płomienia laminarnego
i czoła płomienia turbulentnego 

[2] 

(3] 

W swoich teoretycznych rozważaniach Damki:ihler docho• 
dzi �o wniosku, że w zależności od stosunku drogi wymie
szania do grubości laminarnego czoła płomienia są możli
WE: dwa krańcowo różne przypadki. Makroturbulencja 
zniekształca gładkie czoło płomienia, powiększając w ten 
sposób powierzchnię płomienia na jednostkę pola poprzecz
ne�? prz.ekroju strumienia, a tym samym - pozorną pręd
kosc rozprzestrzeniania się płomienia (rys. 1). Damki:ihler 
ocenił przyrost pola powierzchni czoła płomienia i na tej 
podstawie ,obliczył powiększenie prędkości płomienia dla
przf pad ku niezbyt dużej intensywności turbulencji. Dla 
takiego modelu Damki:ihler uzyskał zależność 

----+ 
Ut~ IL'lunl lub ·u1 ~ Re [4] 

Doświadczenia wykazały jednak niezgodność tych zależ
ności z rzeczywistością. Na podstawie danych doświadczal
nych Damkohler wyciągnął wni,osek, że w określonych wa
runkach na prędkość rnzchodzenia się płomienia istotny 
wpływ może mieć mikroturbulencja. Efekt mikroturbulen
cji przejawia się w zwiększeniu intensywności procesów 
wymiany wewnątrz strefy spalania. Wymiana ciepła pro
porcjonalna jest w tym przypadku do współczynnika wy
miany turbuletnej :o. Wpływ mikroturbulencji na prc;dkość 
rozchodzenia się pł,omienia można opisać równaniem: 

[5] 

Danych doświadczalnych Damkohlera nie wystarczyło, 
aby sprawdzić jego teorię, ponieważ turbulencja w jego
doświadczeniach była makro- i mikroturbulencją jednocze
śnie. Prócz tego sposób określenia prędkości rozchodzenia 
się turbulentnego płomienia w jego doświadczeniach musi
budzić poważny sprzeciw. 

Teorię Damkohlera rozwinął Szczołkin. Analizując wpływ 
mikroturbulencji (i < o) na rozprzestrzenianie się płomie
nia uwzględnił on nie tylko procesy wymiany uwarunkowa
ne turbulencją, ale również proces wymiany molekularnej
(cząstkowej). Dla prędkości rozprzestrzeniania się turbu
lentnego płomienia w przypadku mikroturbulencji Szczoł
kin uzyskał zależność: 

u = u „ I 1 + 
8 

[6] .t t Jl a 

gdzie a= -- - współczynnik wyrównania temperatury. 
cp· g 

Sze:zołkin rozważył również przypadek, gdy skala turbu
lencji przestaje być mała w porównaniu z g_ru?ością czoła
płomienia, a staje się tego samego rzędu_. J�zeh skala tur
bulencji jest rzędu grubości czoła płomie1:ia,_ to �empe_ra
tura pewnej warstwy wewnątrz czoła płomierna JUz me Jest
stała, a waha się około średniej wartości. W v.:yniku teg_o, 
że zależność szybkości reakcji od tempera tury Jest funkcJą 
wykładniczą, szybkość ta nie odpowia�� średn��j ter_npera� 
turze a jest o wiele większa. Szybkosc reakcJi moze . st�c 
się t;k duża, że prędkość ro�przestrze;1i_ania si�. płomiema
będzie okreś1ona nie wartością szybkosci reakcJi, a turbu-
lencją. . . 

1 · Według modelu Szczołkma, mtens_ywna tu!bu _enCJa za-
burza powierzchnię płomien�a w taki;11 _ s�opmu, ze od pło
mienia odrywają się oddziel?E: częsci i są_ przenoszone 
przepływającym gazem. Płomien• tego typu Jest przedsta-

I> 
mieszanka 

palna 
.. 

A 

A! 

B 

spalinlJ 

7'·56/63-R.? 8 

Schemat czoła płomienia w strum_ieniu o intensywnejRys. 2• 
turbulencji (wg Szczołkma) 
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k 2 Odległość: miedzv A-A i B-B możn8
wiony na rysun u • • •' · ·. s c· ol-
�rzvJąc 7a szerokość: czoła tur bu len tnego płom i e

ł 
nic1_. � z

1
_, " , ~ • • • , dl p om1en1a n

dn zaproponował, aby analog1c�nie . JaK a_ . . . ,: • 
minarnego prędkość: rozchodzenia sH� plom1en1a op1syv\ ac 

wyrażeniem 

[7] 

w przyp·idku turbulentnego płomienia współczynnik n
powinien bcyć: zamieniony wspó�czynnik _iem tur7,1.:�e11tne'?o

• • . - L ' Czas reakcJi T mozna okre.,,1c w na-
wynueszanw 1- - u • 

< • 
• . __ • .. _ 

stępujący sposób. c:;zas_ J?O\rze?ny . do spalenia gazu w sze 

ścianie o małcJ ob3ętosci L rowna się: 
p [8) 

gdzie A-rzeczywiste. _pole powier-zchni płomienia
wnątrz szesc1anu o długości krawędzi l. 

• t , !2,Początkowe pole powierzchni pl?mienia Jes r _owne
lh'Z na płomień działają zaburzerna zrnek�ztak:c1Jące p�
wierzchnię. Odkształcenie płomienia przebiega ,w c:-as1e
odpowiadającym prędkości normalnc�o rozprzes, :zenianw
się płomienia na drodze równej skali turbulenCJJ L. Czas

ten jest równy _L_. Długość: całej drogi, przebywanej w t�·m
'Ul 

odcinku czasu z puisacjq prędkości ll', osiąga wartość:

L = ( *) • u'. Stosunek � pokazuje, ile razy w odcinku cza

su spalania pulsacja przetnie objętość: 13. 
Każde takie przecięcie spowoduje powstanie dodatkowej 

powierzchni płomienia o polu F. Dlatego pole nowej po
wierzchni płomienia przy spalaniu objętości P można wyra
zić: poniższą zależnością 

[9) 

Uwzględniwszy tę zależność:, otrzymuje się czas reakcji 

c=
u' 

[10) 

i prędkość: rozprzestrzeniania się turbulentnego płomienia
w przypadku intensywnej turbulencji 

[11) 

Przy analizie wpływu mało intensywnej turbulencji 
Szczolkin przyjmuje założenia Damkohlera, ale znajduje 
zależność: dla pola powierzchni odkształcone.i za burzeniami 

[12) 

zamiast przyjąć:, że jest ona proporcjonalna do ii', jak to 
uczynił Damkohler. Uwzględniając tę zależność: można 
otrzymać: wzór dla określenia prędkości rozprzestrzenia
nia się turbulentnego płomienia w przypadku mało inten
sywnej turbulencji 

[13] 

gdzie b - współczynnik rzędu jedności. 

w przypadku dużej intensywności turbulencji zależność:
ta upraszcza się i przyjmuje postać:: 

'Uf = u' --�] 
co jest zgodne z zależnością, uzyskaną powyzeJ przy roz
ważaniu spalania z dużą intensywnością turbulencji. 

Model Szczolkina jest bardzo prosty i przejrzysty. Z teo
rii turbulencji w modelu tym wstały użyte wielkości śred
niej kwadratowej pulsacji prędkości u' i średniej eule�0\":7-
skiej skali turbulencji L, z teorii spalania zaś -:- _POJęcie
normalnej prędkości rozprzestrzeniania się płom1e111a. 

Najbardziej is(otna hi�otcza, jaką postawi! Szczolkin 
lega na t:·m. ze od_dz1clnc, szybko przemieszcza· '!JO.objqtości przekazu.ie, fragmenty laminarnych czół piące_ s�ę
ze strcf_

v spalania w . trefę świeżej mieszanki gdz
_omien1a 

h b • t • • • • • ' le Odbv 
\\'cl siq rnpłcm. no\\"yC _o Ję OSCJ s�1ezej mie szan ki. l .• od\\·ról ob.1c;tosc1 przem1eszczaJące się w przeciwn, 

_na 
runku przek,1zuJą _ świeżą mi�szankę do strefy �m/1e
l t_v m sam�·m p0\\·1qkszaJą ogolną powierzchnię spaia�ania

Po ukazaniu sic; publikacji Damkohlera i Szczolkii 
ia. 

prowadzono szereg prac teoretycznych i doświad;a t:e· 
w dziedzinie turbulentnego spalania, jednak dotychcz

a nict
ma jednakowego punktL� widzenia na to zagadnieni�

asr
to spowodowa11e tym, ze turbulentne spalanie iest • e, 
zwyGzaj złożonym procesem. nad. 

Wystarczy 'Nspomnieć: tu o skomplikowanej reak cj· h
micznej. bedącej podstawą procesu spalania, która p/zeVga_ przy zmiennych . tcmpe1:aturach i stężeniach. t \\·1adomo. kmctyka_ tcJ rca_kc.1_1 Jest. prze?adana niedo;t�teczme .. Turbulenc:1a strum1e111a gazow '.ownież jest matizn�rna I me . ma_ Jasnego obrazu przemieszczania sie oddz1elny�h :ibJc;tosc1 �azu _ w  turbul�ntnym strumieniu, nizn_any ,1est d_oty�h�·zas !le.:;c1_o�vy _z""'.1ązek między wymiaram1 tych obJętosc1. prc;dkosc1am1 ich przemieszczania 5-i przeby\\·anymi odlc�lościami. • 1 

z_ tego p�wodu trud no mó�vić _o t�orii tur_bulentn ego soa.lallla, n;:ilcz_v rucze.i posługl\\·ac się terminem _ m�elturbulentnego spalania. 
�pierając sk. na hip�tezi_c,_ ż? \V _ turbulentn ym plomieniipalrn_·o spala su:;- \\' w1elk1eJ 1losc1 laminarnych czół pło.m1e1l!a 1;owstaJąc_vch wewnątrz strefy spalania możn,

U;.'.yskać: sze�eP, .2':\•iązków na_ pr_ędkość. turbulentnego spala:111a, \\. zaleznosc1 od tego. Jakie załozenia poczyniono odnośnie prędkości przemieszczania się tych czół. 
Jak już po\\"iedziano. \\"edług Szczolkina czas spalani,

oblicza sic: jako czas jednej pul acji 
l 

r=-

u' 

Wtedy ze \EOru [7) otrzymuje się 
ll/ ~ u' 

Frank-Kamieniecki założył. że objętości spalają sie !)I 
\\'ierzchniO\\"O ze stalą normalną prc;dkością spalania U, 

Czas spalania \\·tedy jest ró\\"ny 

z równania [7] znajduje się 

Widać: \\·ic:c. że \\" zależności od tego, jakie warunki za· 
loży siq na prqdko '-ci spalania laminarnych czół płomienia. 
uzyskuje się różne Z\\·iązki między u1, u„ i a'. 

Za pomocą doś,\·iadczeń, w których mierzy się tylko s�: 
maryczne charakterystyki 111, ll' i u,,, trudno potwierdz:r 
lub obalić: model oparty na spalaniu paliwa w laminarnyct 
c-wlach płomienia. Potrzebne ą dokładne badania struktuą
strefy spalania.

W omawianym dotychczas modelu turbulentnego spalani_a 
który dalej bc;dzie się \\" skrócie nazywać modelem spalam: 
powierzchniowego, zupełnie nic sa uwz"lędniane proces:
mikrodyfuzji wewnątrz moli. • b . . 

P,owierzchniowy model turbulentnego spalania eiimmuJe 
specyficzne cechy ruchu turbulentnego - nieustanne mie·
szanie się gazów w procesie turbulentnej dyfuzji. 

Obec!1ie zarówno w teorii turbulencji, jak równi,:
w te?ni spalania uzyskano szereg nowych danych, na pOO· 
s�aw1e których można w now? sposób spojrzeć na mecha:
111zm tur bu len tnego spalania. Próba takiego spojrze111a ie,, 
za:Y'.1rta w pracy [lit. 3) i dotyczy modelu spalania obJ�
toscwwego. • . 

Model spalania objętościowego zostanie podany w 11:
postaci jak w [lit. 3) ze względu na prostotę i przejrzysto�
wykładu. 

Nal�ży zatrzymać: się na głównych faktach, określai_ą·cych istotne właściwości turbulentnego spalania. W. tt
celu należy przeprowadzić: jakościową analogię mię�
smugą dymu i żagwią płomienia w strumieniu turb_ulen:·
nym (rys. 3). PorównuJ·ac fotografie można wyciągn�• • • • oto wn10sek, ze podstawową rolę w rozprzestnenianiu si�• 



. . w turbulentnym strumieniu gra prawdopodobnie 
m1�1f ntna�dyfuzja, a nie kinetyka spalania. 
tur � l

e 
przeanalizować rozkład stężeń za punktowymJeze 1 • • 

, 'd!ern w jednorodnym, 1zo�ropowym . strumieniu turbu-zro
t rn można zaobserwowac następu.1ące cechy dyfuzji:len ny ' dl ł ' • h d • , d ł 

, • 
I) w dowolnych o eg osc1ac o zro a sredm w czasie
zkład stężeó jest �godny � prav,;em Gaussa, 

10
2) cząstki dyfunduiącego _ciała są pr-zenoszone w oddziel-
. h objętościach gazu, ktorych ruch na przestrzeni krót

�li"O odcinka czasu (.0. t--* O) f!10Ż_e być uważany za ruch 
•
1 ia sztywnego. Rozkład stęzema dyfundującego ciała 

�i:wnątrz tych_ o�jętości jest _niejednor�dny. z _upływem 
asu występuJe Jednak stopmowe wyrov,nywame stężeńcz ·1·· tk h wewnątrz ?b.Ję osc1 paczą ?Wy_c . , , •. . 
3) objętosc1 początkowe 1stmeJą _kro:K_o. W pewne.1 od

le•łości od źródła, gd
)'. �uchu obJ:,t?SCJ. P<;1Czątkowej nie 

m�żna już rozpat1:Y:vac Jako całosc1, nalezy zrewidować 
granice tej ob3ętos�1. Przy tym cza,s1.eczki dyfundującego 
ciała, znajdujące s1ę począ!kov,o wewnątrz objętości p-o
czątkowej, ?ka�ą- się rozłozoi:e we�1ną trz g_ranic sz�regu 
nowych obJęt?sr::1. Cykl _r.-�ozna ,v1elokrotnie powtorzyć. 
w dalszym c1ągu obJętosc1 te nazywane będą również 
molami turbulencji 

Rys. 3. Porównanie turbulentnej dyfuzji dymu (trzy górne obrazy) 
i żagwi płomienia (dolny obraz) 

Strumień turbulentny można przedstawić jako zespól 
cha otycznie przemies-zczających się objętości. Objętości te 
mają różne wymiary, od najwiqkszych. rzędu poprzecznych 
rozmiarów strumienia, do najmniejszych, w których prze
biega dyssypacja energii pulsacji w ciepło. Male objętości 
istnieją przy tym nie tylko równolegle z dużymi, ale rów
nież wev.1nątrz tych ostatnich. 

Podczas badań turbulentnego spalania trudno określić
ruch najmniejszych objętości. '\Vpływ tych moli można 
częściow o uwzględnić, \Vprowadzając pojęcie ·wewnątrz mo
lowego wymieszania. Zakłada się. że rozpatruje się mole
0 sk�li większej niż l1. Wpływ moli o skali mniejszej niż l1 

będzie . wtedy głównie przejawiać się w procesie wyrów
n�ama stężeń (lub temperatur) wewnątrc moli o skali
l,...! 1 , 

0pier ajac sie na opisanym modelu turbulencji można 
z�jąć się ·związkami między turbulencją i rozprzestrzenia
niem się płomienia. 

Jeżeli wzajemna dyfuzja produktó,v spalania i świeżej 
mieszanki wewnątrz określonych moli przebiega dostatecz
n;e szy?ko. wówczas nie zdąży powstać laminarne czoło
P ?m1en�a .. Zamiast niego w wytworzonej wewną tr-z mola
mieszanm1e produktów spalania paliwa i powietrza może
ro

b
�począ_ć się homogeniczna reakcja chemiczna (reakcja

0 Jętościowa). 
Jeżeli porównać czasy spalania mola turbulencji w przy

P�dkach_ sp�lania powierzchniowego i objętościowego, to0 aze się, ze nawet dla mikroturbulcncji l = 1 mm już

przy temper-:1turach większych od ll00 °K czas objętościo
�e�•o spalama n:ola iest mniejszy niż powierzchniowego. 
s
, ozna stą� wyc1ągnąc wniosek, że podczas analizy proce

u� . pr��
�b�ega�ących w turbu_lentnym l?łomieniu należy-g�ęd'._iac m<: ty:1�o spalanie \V lamrnarnych czołachpłom1e111a, ale rowmez spalanie objętościowe. 

Na po_dstawie tego, co powiedziano można wyobrazić sobienastę�'.-1.lący :11odel turbul�n�ne�o spalania. Mole turbulencji,składaJące się ze spalone.1 1 polspalonej mieszanki sa wyrzucane t�rbu�entnymi pulsacjami ze strefy spala�ia • i za
�alaJą sąs1edme m?le mi�szanki. Jeżeli u'� u 11 , to płonącypoczątk�v.,y mol_ mE: zdązy dopalić się do końca i turbulentnymi_ pulsac3am1 zostaje rozdzielony na części. które natychmiast wchodzą w skład nowo powstałych moli. Wewnątr_� t_ych �1owy�h moli prz�biegają jednocześnie procesyd)'.fU•ZJl 1_ byc moze . .1ednoczesnie przebiegają procesy pow1erzchmow: �palama poszczególnych, jeszcze -nie wymieszan':'ch czę�c1. Prz)'.' tym_ ogólna powierzchnia spalania będ�1e stopniowo zw1ekszac się na skutek zapłonu nowvch moli od gorących części mola początkowego. 

W miarę przenikania w głąb czoła płomienia średnia !empera_tura nowo powstających moli będzie sie powiekszać 1 w �:-viaz�u � _ tym szybko będzie się zwięksŻać szybkość re��CJl ob.1�tosc1o�ej. dopóki nie wystapi stan, gdy predko!c spa!arna powierzchniowego można będzie pominąć. � ak więc na początku strefy spalania przeważa, bvć możespalanie powierzchniowe, a w końru - objętośriovv'e. 
Opracowanie metody obliczenia tak skomolikowanerro 

modelu. w którvm występuje zarówno powierzchnio�� 
iak i objętościnwe spalanie, jest przy aktualnym brak� 
,:Janvch doświadczalnych bardz-o trudne. Należy umościć
mcdel. abv można było uzyskać z obliczeó dan� ilościowe. 

Jeżeli uprościć model ziawiska i pominąć ilość paliwa 
soalanego ,�icdług mechanizmu spalania powierzchniowego, 
otrzyma się model spalania typu reakcii objętościowe.i: 
Płonące mole turbulenc,ii są wyrzucane pulsaciami na
z�wnątrz czoła płomienia i nie zdążywszy zapalić są<;ied
mch moli mieszają się z nimi, podnosząc ich temperaturę 
i obniża_iąc stężenie paliwa. W miarę przenikania w głąb 
strefy spalania i powięks-zania temoeratury początkowej
moli. zwieksza się szybkość reakcji objętościowej -w mie
szaninie wYiściowych skhdników i produktów spalania,
z których składa się m,ol. Wewnatrz strefy spalania powin
na występować mikronieiednorodność składu gazu. W ma
łych odległościach jeden od dru.e-iego maga znajdować się 
spa1one. nie soalone, spalone częściowo, a także palące się 
mole. W czasie i5tnienia poszczególnych moli nie za\vsze 
wvpali sie v-.r nich wszystko paliwo. Jakaś część paliwa,
zależnc1 od szybkości reakcii, jak również czasu trwania
oulsacji, może dopalić się w nowym molu. Zadanie polega
na tym, aby powiazać kinetvc-zne równanie spalania z pro
cesem wymiany turbulentnej. 

Model turbulentnee:o strumienia odpowiadają.cy p,ostawio
nym pnwvżcj warunkom nie istnieje, między innymi z po
wocl11 braku dostatecznie obszernych danych doświadczal
nvch. 

Dla celów ilustrac.ii objętościoweg,o mechanizmu spalania
można iedm1k posłużyć się modelem turbulencji wyk,orzv
styw;:mvm w. szczególności przy obliczeniach rozkładu stężeń
z;:i punktowym źródłem w strumieniach r-zecznych. 

7.akłada się. że w strumieniu dwuwvmiarowym istnieią
tylko mole jednei wiclkoścl L prędkość których w kierunku
poprzecznym jest równa v'. Odlee;łość, na ·którą przemies2-
cz;i sie mol w kierunku poprzecznym w czasie jednej 
p11l<;ac.ii, również jest równa l. Mol przeszedłszy te odleg
łość trRci swą indywidualność i miesza się z sąsiednimi 
molami. 

Płaszczyznę strumienia dzieli się na prostokąty o s-ze
l • u 

rokości � l i długości L = - przemieszczanie moli 
VI 

_ identyfikuje się z przemieszczaniem prostokątów. 
Obliczenie turbulentne.i dyfuzji można przeprowadzić dla 

tego pr,?:ypadku w następujący sposób: po przeminięciu
l 

czasu jednej pulsacji tu= -, mol, znajdujący się w po-
v 

czątkowym momencie w punkcie źródłowym, będzie -prze
sunięty na odległość L = tli • u. Jednocześnie, każda połowa 
mola przesunie sie w kierunku poprzecznym na odległoś� 
l = tli • v' licząc od środka ciężkości mola 2 l. Z przeciw
ległych stron w te same punkty przesuną się odpowiednie 
mole z sąsiednich prostokątów. W wyniku tego w drugim
rzędzie powstaną nowe mole. również o szerokości 2 l, 
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w których stężenie składników będzie równe średniej .aryt
metycznej ,?:e stężeń części składowych nowych. moll. 1:'l'�

dużych odległościach od źródła _metoda ta daJe . Vl;Y�1k1 

zgodńe z doświadczeniem - graniczny rozkład stęzen Jest 
typu wykresu Gaussa (rys. 4). . 

Niedoskonałość modelu polega na tym, ze: 
1) rozkład prędkości u i skal turbulencji l odbiega od

rozkładów rzeczywistych, 
2) w bliskiej odległości od źródła średni w czasie rozkład

stężeń odbiega od rozkładu Gaussa. 

x=f 

D 

1f' i u u-'
-2, -

� 

o 

Rozktad Cna od!t?tj!OSCI x=L 
41. ;/cf_?SHiadczeniGJ

_ , I obliczenie 
� 4'"''-'--'-✓---'---'��----- !J 

Rozkład Cna odleqtoscix':>/L 
~t. - 1c -

--�- -
rl-66/6.J-RC lj 

Rys. 4. Prosty model turbulentnej dyfuzji 

Usunąć tę niedokładność można za pomocą różnych spo-.
sobów. Jeden z nich .Polega na tym, iż w proponowanym 
modelu zakłada się, że mole o rozmiarach 2 l, znajdujące
się w r•?:ędach I, II, III ... , są jednorodne według stężeń 
i niejednorodne w sensie kinematycznym: części b i c prze
mieszczają się, jak i w poprzednim modelu, z prędkościami
v' 1 na odległości l 1 • Prócz tego mol posiada części a i d,
które przemieszczają się z prędkościami dwa razy więk
szymi v'2 = 2v' 1 na odległość 8 razy większą: 12 = 81 1 . 

Części te po-winny imitować istnienie makroturbulentnych 
l2 pulsacji. Czas trwania tych ostatnich wynosi t2 = - = 4 t1

v'2 
Niezależnie od przyjętego modelu turbulencji podstawo

we zależności obliczeniowe pozostaną nie zmienione. 

Tak więc czas istnienia mola 
l 

t· =-

1 v' 

PRZYPOMINAMY 

[17] 

Proces mikrowymieszania i us.tale'.1ia wyrównane żeni a wewnątrz nowego !11ola zaJmu�� czas twym< f
0 stę. 

indukcJ·i lub czas chemiczny reakCJ1 wynosi t 1• Czas 
ind. W••• czas objętościowego spalania wyniesie: 'tllf 

tsp = t; - tll'Vlll - t;,,d = t; - top [18] 
gdzie t 00 - czas opóźnienia reakcji równy w pierwszymprzybliżeniu czasowi wymieszania i indukcji. 

Jeżeli szybkość objętościowej reakcji, określona .1 .. molekuł paliwa spalanych w ciągu 1 sek w 1 cmJ 
10scią

się prostym wzorem 'Wyraij
dCsp V [T, Csµ] = - � [19]

to zmiana stężenia paliwa w czasie tsp może być określon,z zależności: ,
Csp pacz 

tsp = J d 
�sp [20] 

Csp kan. 
gdzie C, 11 poc7 i C,o k.o�,. oznacza �oczątkowe i końc owe stężenie paliwa w molu. Zwią?:ek między Csp i T może hyc określony z bilansu energii 

(T - T oocLł C0 = W (Csp oocz - Csp) [211
Podczas obliczeń napotyka się trudności związane z bra

kiem dostatecznej ilości danych o kinetyce procesu spalani�
w szczególności o czasie indukcji i szybkości reakcji. 

W celu uzyskania danych jakościowych można wykorzy.
stać do obliczeń dane pośrednie, charakteryzujące kinetykespalania z pewnym przybliżeniem. 

Przeprowadzając analizę spalania, opartą na modelu soa•
lania objętościowego, można jakościowo ocenić wpiyw 
poszczególnych parametrów na prędkość turbulentnego spa.
!tania i stateczność, przy czym wpływ ten okazuje sie
zgodny z danymi doświadczalnymi. 

Zgodność z doświadczeniem, przy dość dużej ilości ana•
lizowanych parametrów, świadczy o tym, że przyjęty za
podstawę do obliczeń model spalania jest dostatecznieb&�
procesom rzeczywistym, przebiegającym p rzy spalaniu tur•
bulentnym. 

W celu stosowania tego modelu do obliczeń turbulentne•
go spalania należy jednak jeszcze lepiej poznać: 

1) podstawowe dane wyjściowe modeli, jak kinetyczny
wzór na szybkość i czas chemiczny reakcji oraz głó11�e
strukturalne charakterystyki turbulencji, 

2) strukturę turbulentnego płomienia oraz względne ilości
paliwa spalanego według mechanizmu powierzchniowego
i objętościowego. 

Dla uzyskania tych danych należy między innymi opra
cować nowe metody pomiarowe, nadające się do badania
strumieni o wysokiej temperaturze. 

Obecnie zadanie polega na zbieraniu doświadczalnego
materiału za pomocą istniejących metod pomiarowych, i�
również na doskonaleniu i sprawdzaniu nowych, bardZieJ
doskonałych metod. 

d.c. w zesz. 7/M 

Czas odnowić prenumeratę 

,,Techniki Lotniczej" 

na III kwartał br. 
-
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, . JERZY GRZEGORZEWSKI

l,lgr mz. Instytut Lotnictwa 536.46:6�38·.056 

Badania strefy spalania komory z odparowaniem paliwa lotniczego
silnika łurbinoweg0 

_\-:' G:rty�ule omówiono w skrócie badania segmentowej komory spalania. Podano 
krotki opis komory oraz urzqdzeń pomiarowych. Przedstawiono przebieg prób oraz 
wyniki, które zilustrowano rysunkami, wykresami i zdjęciami. Na zakończenie 
podano wnioski zmierzajqce do polepszenia konstrukcyjnej doskonałości komory. 

P ,st�pując do badań se�mentowej komory spalania po-rz) , . d . 
;tawiono następuiące za 

t
ama. 

t . dk . . t f. 
1) pomiary rozkład_u em_pera ur 1 prę osc1 . w s re_ �e
l ll·a rury żar,oweJ dla kilku zakresow pracy 1 przy roz-

1pa a1 •• • d k �,eh prędkościach n� weJsc1� o om_�ry, . 
•9) wykonanie analizy gazow w roznych przekroJach
"strefie spalania rury żarowej w cel u określenia za war-

\�sci co2, która jest charakterystycznym parametrem pro-
cesu spalania, . . . . .. 
3) pomiary te1:1peratury scianek rury_ zaroweJ w roznych

miejscach dla kilku_ wybr�nych _zakresow pracy. . 
oczywiście, zreahzowa111e takiego programu badan wy

magało opracowania niektórych specjalnych elementów po
miarowych: chłodzonych sond do pomiaru rozkładu pręd
kości chłodzonej sondy do analizy gazów oraz termopar 
do �miaru temperatury ścianek rury żarowej. 

Krótki opis komory i przyrządów pomiarowych 

Przedmiotem badań była segmentowa komora spalania 
z odparowaniem paliwa, stanowiąca wycinek o kącie 154 °
komory pierścieniowej przebadanej w 1961 roku. Komora 
segmentowa składa się z dwóch zasadniczych zespołów:
obudowy zewnętrznej i rury żarowej. Wewnątrz rury ża
rowej znajduje się 10 odparowywaczy. Paliwo do nich do
prowadza 6 podwójnych wtryskiwaczy strumieniowych, przy 
czym w dwóch skrajnych wtryskiwaczach jedna dyszka
jest zagłuszona. Do zapłonu służy świeca wysokiej energii.
Komorę segmentową oprzyrząd::iwano w podobny sposób,

jak komorę pierścieniową. Przyrządy pomiarowe rozmiesz
czono w czterech zasadniczych przekraj ach (rys. 1): na
wejściu do komory, na wejściu do rury żarowej, na wejściu
do kanału powietrza wtórnego oraz· na wyjściu z komory. 
Na wejściu i wyjściu z komory umieszczono po jednym
ruchomym grzebieniu. W grzebieniu na wejściu znajduje 
się 6 rurek do pomiaru rozkład u ciśnienia całkowitego. 
Ciśnienie statyczne, niezbędne do obliczenia rozkładu pręd
k!>ici i wydatku, mierzono w trzech punktach na ściankach
komory, Rozkład ciśnień całkowitych na wejściu do kanału
Pol\ietrza pierwotnego i wtórnego mierzono za pomocą sta
fych grzebieni, po trzy w każdym kanale. Na wyjściu 
z komory umieszczono ruchomy grzebień o nieco innej
konstrukcji niż na wejściu. Mierzy on jednocześnie rozkład

�;'5: I._ Schemat badanej komory spalan"ia z zaznaczonymi prze
tej��r1 pomiarowymi. I - pomiar parametrów powietrza_. na 
do ruru do komorY.; II - pomiar parametrów powietrza na weJ�c�u 
do k Y zaroweJ; 'i11 - pomiar parametrów powietrza na weJsc1u 
Para 

anal� powietrza wtórnego; IV, V, VI oraz VII - pom1_ar 
gazumetrow -�azu w strefie spc1lania; VIII - pomiar parametrow na wyisciu z komory; a, b, c, d, e - szczeliny doprowa

dzające powietrze wtórne 

ciśnień całkowitych w 6 punktach i temperatur w 7 punk
tach. Grzebienie obrotowe napęd-zane są za pomocą małego 
silniczka elektrycznego, uruchamianego z kabiny. Grzebie
nie te umożliwiają pomiar rozkładu prędkości i temperatur 
w środkowej części segmentu w zakresie kątów do 110° , 
a więc nie obejmują one stref w pobliżu bocznych ścianek 
segmentu. Do kontroli kąta obrotu grzebieni służy specjal
ny wskaźnik, umieszczony na pulpicie sterowniczym. Tem
peraturę powietrza przed komorą mierzono za pomocą 
termometru odleglościowego, którego wskaźnik znajdował
się na tablicy pomiarowej. 

Opisana dotychczas aparatura pomiarowa służyła do badań
,,zewnętrznych" komory. Ponieważ badania segmentu obej
mowały również strefę spalania, należało zastosować do
datkowe urządzenia pomiarowe. Do pomiaru temperatur
użyto będące do dyspozycji termopary Pt-PtRh o zakresie
pomiarowym do 1600 °C. Były to termopary hutnicze w osło
nach ceramicznych. Średnica elektrody wynosiła 0,5 mm. 
Pomiar rozkładu prędkości wymagał zastosowania chło
dzonych sond Prandtla ze względu na wysokie temperatury 

N 

����<� 
.....-tef_., 

V 

Rys. 2. Urządzenia pomiarowe używane do badań !<omary seg
mentowej. I-II - chłodzone sondy do pomiaru rozkładu J)ręd
k ości w strefie spalania; III - kompletna sonda z. podzia!ką 
kątową i liniową; IV - chłodzona sonda do an_ahzy gazow; 
v - termopara: u góry osłona ceramiczna, n1zeJ elektrody 

w porcelanie 

{ - ♦ 2 

Rys. 3. Schemat termopary do pomiaru temperatury ścianki. 
1, 2 _ elektrody; 3 .- opaska mocująca; 4 - spoiny; 5 - ścianka 

rury żarowej 
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w strefie sp alani a . Wykonano kilka tego rodzaju s ond

o różnych średnicach otworków (rys. 2). Najpierw wyko

n ano  dwie s ondy o średnicy -otworków 0 ,8 i 1 ,2 mm w celu

sprawdzenia poprawności i ch pracy w wyr:n�g,rn:ych Vl'.a

runkach. Wstępne próby wykazały,  że istmeJe  rnebezpie

ozeństwo zatykania się otworków o śred nicy 0 ,8 mm czą

steczk ami ciał stałych , zn ajdującyc h  się w gazach . Wobec 

tego do  prób zakwalifikowano sondę z otworka m i  o śred-

n icy 1 ,2 mm. 
Do pobier ania próbek dla an al iza tora gazów wykonano

chłodzoną sondę, pokazaną n a rys . 2 . Jako aparaturę po

miarową użyto analizatora ga zów firmy „Carp antier". Pod

stawowym elementem m i e rz ącym analizatora jest  m ostek
elektryczny, którego d wie gal.ęzie zn ajdują  się w powietrzu,
natomias t  d wie inne w analizowanym ga-zie.  Analizator
m ierzy zawartość C02 oraz CO + H,. 

Program bad ań komory p rzewidywał pomi ar tempera tury 
ścianek rury żarowej .  vV tym celu ,  za m i ast  pierwotnie 
przewidywanych specjalnych termopar stykowych,  które by
ły t rudne do  ,.vykonania .  z astosowano proste term-opary 
konduktometryczn e, skład ające się z dwóch elektrod przy 
lutowanych do ścianki rury żarowej.  Sposób połączeni a  
elektrod z e  śc ianką ru ry pokazano n a  rys .  3 .  Termopary 
podłączono do galwanometrów poprzez przełącznik, d zięki 
któremu możliwe było uży cie tylko 7 wskaźników d o  po
miaru temperatur w 22 punktach . 

Opis przeprowadzonych pomiarów 

W pierwszej kolejności przeprowadzono pomiar rozkładu 
temperatur w strefie s palania . W tym celu w zewnętrznej 
obudowie komory i w rurze żarowej wykona no d oda tkowe 
otwory, przez które wprowadzono do strefy spalania  termo
pary. D o  wprowadzenia termopar wykorzyst ano  ró-wnież 
otwory w rurze żarowej,  doprowadzaj ące powietrze wtórne. 
W ten sposób rozmies zczono w komorze 12 termopar 
(rys. 4) .  Jako prowadzenie dla termopar służyły rurki sta
lowe. Pierwsze próby przeprowadzono z termoDarami 
z osłoniętą s poiną. Jako kontrolne termop ary z asto�ov.Tano 
termopary z otwartą spoiną, w których dolną część o słonki 

Rys. 4 .  Ogólny widok pracu jącej kom ory z rozmieszczonymi na 
n iej termoparami 

obcięto � w_skutek_ tego spoina be,:pośrednio znajdowała s ię
w płomieniu. _Proby w1ka:�ly, że termop ary z osłoniętą
s porną wskazuJ ą  znacznie n izszą · temperaturę ,, iż  term,op a
ry z otwar�ą spoin ą  (różnica rzędu 200+300 °C) .  Bad ania 
wykazały, ze nawet w c iągu kilkudziesięci u  sekund nie 
na:-tęł;.uje wyrównanie temperatur wskazywanych pnez 
obi� :ermopary "":' tym s amym przekroju. W badaniach 
omow10nych w [_llt. 1 ]  _autorzy stwierdzili , że porównanie 
temperatury zmierzoneJ :?:a pomocą termopar Pt-PtRh 
z tempe_rat:1rą otrzymaną n a  pod stawie. analizy g azów nie  
wyk�zuJe istotnych różnic i wobec tego można stos�wać 
pon:11ar temp�ratt!ry termoparam i  platynowymi z otwartą 
spomą. Nalez� Jednak :,1wględniać fakt, że termopary 
� otwartą . spo�ną wskazi:Ją na ogół zaniżoną  ternp�raturę 
i dla

_ 
okresl�ma rzeczywistej n ależy korzystać z wykresów

e�str
.
apol

.
acyJnyc?, uwzględniających poprawki na straty

c iepła prze,z spomę wskutek promieniow·ania. 
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W dalszych badaniach używano termop 
spoin ą .  1;rzy �twar_tej spoinie termopar Pt��t 

2 otw'.
�

pewne 11 1ehezp1eczenstwo polegające n a  tvm • Rh istlllej 
pr acu j ą  one dQbrze w utlenfającej a tmosfe;z�

e WP_rawd� 
w a tmosferze redukującej (Hi, CO) oraz chemi

gaz?w, !et
sywnej (CO-,) termopary te m ogą zmieniać -�znie a�re
m-otoryczną i szybko ulegać znis,zczeniu (wł _s i_ ę elektm asc1wo· 
rakter v styczne dla  metali należących do gru , sci eh,.
c ów) . Z teg o  powo?u korzystnie.i jest stos•ow�/fe f1

atyno-i-. 
w osłon ach ceramicznych. Ale, j ak już wspomni

a 
ermopaii 

n ych konkretnych warunkach termooary oslo • t0, W d„ 
w ały zaniżoną tem peraturę. a ponadt,o ·p·olll� e WSkazv. 

1 • . , muno ba , 
p owo nego zanurzama ich do strefy spalania rov, 
bar? zo szybko pękały . .  Cechowanie· termopar· 

porcelan(
sporna ,_ wyko!1a ne po probach , nie wykazało istotnz 

011:ar,
w porowna m u  d o  stanu pr1.ed badaniami Tak/c?_rozn; 
charnkterystyk była prawdopodobnie spov.;odow Zbieznoi 
ko17kr_etnym przypadku tyl�o tym, że czas icha:�a"1, 111 
krotki .  \V danvm cyklu prob nie prz0kraczal •

7 
ci bv

. , on gO(h 
W czasie probv termopary były przesuwane 

w celu ?m ierzenia temperatury na różnych gł �o 
ko_rnorz, 

G łębokość zanu rzenia kontrolowano na podziale 
ę k�sciach

n a  ceramicznei  os łonie termopar. Termonarv ble k
w

•konl!l, 
d 1 · ł b k ' "  

• • 0 0,11ano owo neJ g ę "0 ·osci  z a pcmoca spec,ialnego wkretu • ' . n:
czoneP-o w nakrętce Drzvlutowane1• d o  metal· ' _urnie,z. 

k t . . . owei ru " w oreJ poruszał a  s1e termopara. Głebokośc' 7 
r,t 

t O • • .anurzi�• .errr> par _zmiemano co 1 0  mm w zakresie od 10 d 1 
tyle bowiem wvnosi wv<;okość k::malu w rur 

O „ 20rrc: 

P · I 1 d 
ze zarow·· Om l 'l.r roz { ;,, u temperatur 1 2  termoo�rami k ·a ' 

k t h d b  ł . • az a r  1• pun. ,ac . o vwa się s t.osunkowo szybko Cz·s • '. • 
w 1 40 1J1Jnkt2ch n ie przekrac zał 25-,--30 mi;1 

" pomi�, 

Onrócz ,'.Jm ówionei:to już  Pomi aru temper.atu · · · • r mterzo,1 rowmez rozkład temperatur m1 w:viściu 2 komor 2 „ 
�ocą ri..:c�omego g�·zebi eni_a .  Grzebień obracan/ co' ; 
,, ednoc?�snie z k azdym 1cgo przesunięciem termo � 
w strefie sp8. lania zanurzano o 1 0  mm glebiej. • P· . 

Nastc:o'.1ym pun_ktem pro�ramu było zmierzenie rozkladi 
prędkosc1 w _strefie spalania .  W tvm celu wykonano soe;ia'
:1e son�y- k i erunkm.ve 7: trzema otworkami w pried�ei 
i ch czesc 1 .  przv czym 1eden znajduje sie na  osi sond, 
a d wa pozostałe po bokach . Vv celu określenia kierunb 
prz�płvwu , s-ondę obraca sie w płaszczyźnie POciomei w il!J. 
n�  1 dru:'ą s t;one

_. 
dopóki c iśnienia w skrajnych ot;vorkach 

1:11e wyr�nvnaJ ą s ię. Zabieg . ten . przedłuża czas oróby. �, 
Jest komeczny przy ustalam u kierunku prędkości. 

Na końc u komory rozkład predkości mierzono w 6 punk
tach n a  d a nym pro m ieniu za  pomaca ruchomego grzebi� 
nia ,  który jednocześnie mierzył rozkład temÓeratur. '/J. 
wzgl ędu � a dużą ilość punktów pomiarowych. zarówl! 
P;zv oomiarze tem peratur,  jak i prędkości, wyniki pomia
row fotoArafowano . 

Po  ,:akoń czeniu pomiaru rozkładu temueratur i predkoki 
rirzvs t ąpiono d , analizy ga zów. Użyto ·do tego celu chlo 
ciwną s ondę .  która u n iem ożliwi8.ła dopalnnic wewnatrz nif 
zasvsanvch do a nali?ator <t gazów. 

Dooalanie gazó,v odb,· 
wała sie w piecvkach.  st ::mowiacych dod atkowe, niezbędo 
wypo,;aż.en ie  ;:mal izc1tora. Pom iary składu chcmiczne�o gaz� 
za con�,...,ca te�·o analiz2tora okazalv sie bardzo czasochlon� 
C',: ·-1 " od ch wili  rozpor7ęcia pom iarn do otrz,·mania wvnil: 
wyn0.sił  8+9 m in ,  poniew'aż an al i ?ator bardz� powoli reiri 
.ie n a  m iejscowe zmiany składu chem icznego gazów. Pomb 
wvi:nag 'l utrzymywan i ;:i stale .i temperat ury w oiecykat 
s lu,ącyrh d o  clooalani a .rrazu , c o  również przed1nża rn 
,oróby. Biorąc pod uwagę d ługi cza. pomiaru zrezygnowan 
z przeprowadzeni a pomia rów w pełnvm zakresie. ze wmli 
du, r:ia o�?:C7c;dność paliwa i ograniczono je do dwóch \\'� 
tosc1 ogolneP.'o wspólczvnnika nadmiaru powietrn r!. �, 
noszących 4 .08 -oraz  9.43 przv jednakowei prędkości po\11! 
trza na wejściu d o  komory C, = 1 1 0  misek. 

Na zakończenie prób przeorowadzono pomiar temper,· 
turv m a teriału ścianki rurv żarowei w 15  punktach jed&� 
cześnie.  P-omi ar b ył bard?o prosty i szybki. w, cela:: 
kon!�olnvch za stosowano poza tym pomiar termo1arba 
o roznych zakresach temperatur. 

\Vyniki pomiarów 

Pomiary temper atur w strefie spalania wykona0? � 
trzech różnych wartości '"'· spółczynnika nadmiaru powie_ 
przy trzech prędkości ach w każdym zakresie, Na J"J> 

prz�dstawiono wykresy temperatury w poszczególn_YchPr7ł 

kroJ ach komory s palania dla jednego z przeoadan� 

zakresów. Kółkami na wykresach zaznaczone są tcm�



· ei·zone z prawem pr-zckroju komory, patrzac od
tu , zm1 1) k • k • • 
O ·ak po kazano na _rys. , r��zy am_i - temperatury

tył� (J k W)'ID przekro.1u oraz troJkątami - temperatury
�- sro d O 

przekroju. Wzajemne nałożenie trzech krzywych
VI l�VY% dowolnie wybranym przekroju od razu umożliwia
VI l ny różnic w temperaturach w danym przekroju··krvc1e . • R, • · • 
i) • nvm rury zaroweJ. ozmce Le są spowodowane nie-""przecz, d tf • 1· 1. , r wiednim r ozkla em . s re Ov�)'.m_ mieszan n pa neJ, ktory
ixl�k pr,,ede wszystkim. z rozmc w wydatkach paliwa 
VIY01 aposzczególne wtryskiwacze oraz z nierównomiernegoprzez 
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Rvs. ;. Rozkład_. temperatur w r�rze żarowej dla a =0 _-l.,i i pręd
• kości na we3sc1u do komory \W przekrOJU I) C, = 94 m/sek 

pala prędkości. Na podsta�e . c�arakteryst�k wtryskiwaczy, 
wykonanych prze� bad_amami i PC?_ b�damach, nic stwier
dwno jakichkolwiek istotnych rozm::: dla tych samych 
ijiryskiwaczy. Natomiast między poszczególnymi wtryski
waczami istniały pewne różnice (1,5+2,50/o) w wydatkach 
już przed próbami, spowodowane przede wszystkim w�glę
dami technologicznymi. W związku z tym, wtryskiwacze 
rozmieszczono tak, aby jak najbardziej złagodz ić nierówno
mierności w rozkładzie strefowym mieszanki, które jednak 
częściowo powstały i wskutek tego w komorze występo
wały w danym przekroju obszary o różnych miejscowych 
współczynnikach nadmiaru powietrza u.m , Nieróvvnomierność
!l)la prędkości wynika ze sposobu doprowadzania powietrza 
do komory n a  stoisku badawczym. 
Największe różnice w wartościach temperatur występują

w przekroju IV w bezpośrednim otoczeniu odparowywa
:zy. Różnice w temperaturach między skrajnymi przekro
jami a środkowym wynikają również ze sposobu ustawie
nia termopar, ponieważ w środkowym rzędzie termopary 
znajdowały się naprzeciwko wylotu dwóch odparowywa
czy, natomiast boczne termopary były nleco przesunięte 
w stosunku do odparowywaczy. W miarę oddalania od
!Xlparowywaczy następuje wyrównanie rozkładu tempera
tur. Przy wzroście prędkości przepływu powietrza 
przez. komorę przy stałym współczynniku nadmi13.ru 
Powietrza charakter krzywych rozkładu temperatur pozo
staie _bez zmiany, aczkolwiek zaznacza się tendencja nie
Wlellne�o przyrostu temperatur, co ,związane jest z inten
syf1kaCJą p�ocesu spalania. Podobne tendencje występują 
takze_przy innych przebadanych zakresach współczynników
nad_m1aru powietrza. Pewną niespodziankę stanowi fakt, 
ze Juz w _odległości 10 mm od ścianki rury żarowej -tem
peratura _Jest bardzo wysoka, szczególnie w przekraj u IV. 
IVydaJe się, że przyczyną takiego stanu jest zbvt mały wy
datek powietrza chłodzącego, doprowadzanego "przez szcze
h�. między pierścieniami, stanowiącymi technologiczne 
� CJe rury żarowej. Szczeliny te są pokazane na rys. 1. 
rzywe najwy��zych temperatur w zasadzie nie sięgają po� VI przekroJ, w którym kończy się doprowadzanie poi�e rza wtór�ego. Między VI a VII przekrojem pomiaro

��m. �astępuJe wymieszanie gazów z powietrzem wtór·nym 
t/�sci?we złagodzenie różnic między ·maksymalnymi war-sciami temperatur. 
j �

ozklad temperatur na końcu komory (przekrój VIII),
;:m

s!osunkowo równomierny, poza nielicznymi wyskokami.
dokt

erat_u:·y gazów na końcu komory zmierzono z dużą
kla/dt°oscią, o czym świadczą obliczenia. I tak na przy
iak _fllnPE:ratura gazów obliczona trzema sposobami -
Wy� :�dma arytmetyczna, średnia masowa oraz metodą
i 612\

0
W - wyniosła dla a= 4,08 odpowiednio 681, 678 

lości 
I dla a = 4,05 - 700, 700 i 704 °C. Maksymalne war

ją 
. temperatur w przekroju wyjściowym komory znajdu

rur 
się_ na 1�3 wysokości kanału od wewnętrznej ścianki

Na{ 
zarowei, co należy uznać za niekorzystne zjawisko.

l orzystniejszy ze wzgh;dów wytrzymałościowych jest

taki_ r,o,�k{�d temperatur na wyJscm z komory, w którym ma��ymalna temper'.3-tura, ;2najduje się na 2/3 długości �u roi:1y_. Przyczy1:ą mewłasciwego rozkładu temperatur jest Jak Juz wspommano wyżej, niedobór powietrza wtórneg; w wc"':nę!rznym kanale komory. 
A�alizuJąc rozkład temperatur w VII i VIII przekrojach w t:r eh samych_ punktach (głębokości zanurzenia 40-50 mm w \_'Il przekro.1u odpowiadają termopary nr 3 i 4 w prze

kroJ�l VII�) łatwo zauważyć, że różnice między temperatu-
rami są nie,�naczne. 

Na rys. 6 pokaza_ne są krzywe rozkładu prędkości dla 
u.,-· 4,08. _W P:·zekro.1u IV wykonano niepełną ilość pomia
row, pomew�z sondy przy zanurzaniu natrafiały na odpa
rowy?-7acze i wskutek tego prędkości zmierzono tylko 
w kilku punkt:3-c_h . nad odparowywaczami i pod nimi. 
Roz�ład pręd��sci J<=;st stosunkowo równomierny w za
kresie prędkosc1 powietrza na wejściu do- komory, wyno
szącym od 10 _misek do _5 0 misek. W zasadzie sondy w da
n)'.c� przekro.1ach pomiarowych nie wykazały istnienia 
wuow wstecznych. W jednym tylko przypadku przy (( = 

. 9,43 w � przekroju prędkość w obszarze znajdującym 
się n�pneciwko _o_dparowywaczy spadła do zera. Podobny 
przE:b1eg �a częsc l_crzywej w, V przekroju przy u. = 9,1. 
Porowname rozkładow prędkosci przy u.= 4,08 ora,z ri = 
= 9,25 wykazuje, że przy ubogich mieszankach strefa wirów 
jest dłuższa niż przy bogatych. Dzieje się tak prawdopo
dobnie dlatego, że przy ubogich mieszankach promieniowe 
rozprężanie gazu jest wskutek niskich temperatur nieduże 
i st_refa wirów wstecznych jest stosunkowo długa. Rozprę
zeme strumienia może nastąpić tylko wskutek skrócenia 
strefy recyrkulacji, co też zostało potwierdzone badaniami 
omówionymi· w [lit. 1). Wydaje się, że przy bogatych mie
szankach strefa wirów wstec�nych znajduje się między 
pr_zekrojem IV a V, a więc w obszarze, w którym nie
mierzono rozkładu prędkości. Pomiary prędkości wykonane
przy dmuchaniu komory na zimno wykazują pewne podo-

- bieństwo w porównaniu z danymi uzyskanymi przy u. = 
= 9,25, co potwierdza tezę o skróceniu strefy wirów wste
cznych przy istnieniu procesu spalania w rurze żarowej. 
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Rys. 6. Krzywe rozkładu prędkości w rurze żarowej . dla a = 4,08 
i C1 = 72 ,misek 

P,orównanie wyników badań komory na gorąco z danymi 
otrzymanymi przy dmuchaniach na zimno świadczy o tym, 
że charakter przebiegu krzywych jest w zasadzie jednako
wy z niewielkimi odchyleniami. Należy podkreślić, że po
miar prędkości w strefie spalania, szczególnie w strefie 
wirów wstecznych, gdzie prędkości są małe (nieraz rzędu 
10+15 misek), sprawia poważne trudności. W [lit. 1) stwier
dzono, że przy określaniu prędkości w strefie spalania po
pełniono błędy rzędu 10+150/o. Dlateg,o też wyniki przed
stawione na wykresach trzeba analizować raczej cZ punktu 
widzenia jakościowego i tylko orientacyjnie - z ilościo
wego. 

Pomiary kierunku prędkości wykazały, że w przypadku 
komór spalania należy stosować sondy kierunkowe prze
strzenne, ponieważ sondowanie przekroju za pomocą sond 
kierunkowych, mierzących wartości prędkości tylko w jed
nej płaszczyźnie komory, nie daje właściwego obrazu ze 
względu na istnienie składowych promieniowych prędkości. 
W związku z tym do-kładny pomiar kierunku prędkości
wymaga stosowania specjalnych sond, mających możliwość
ruchu w płaszczyżnie pionowej i pozi,omej, natomiast do
zgrubnych pomiarów rozkładu prędkości w strefie spalania 
nadają się zwykłe rurki Prandtla z tym jednak, że muszą 
być chłodzone. 

W ramach pomiaru składu chemicznego gazów w rurze 
żarowej określono zawartość C02 oraz CO+ H2 dla dwóch 
wartości a oraz dwóch prędkości powietrza na wejściu 
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do komory. Pomiary wykonane pr�y- a = 4,05 wyk�,l�j�, 
że w IV oraz V przekroju zawartosc1 CO2 są nadmicrn�e 

duże i w niektórych punktach pomiarow:ych_ �r�ekraczaJ_ązakres skali galwanometru. Ponieważ ta�1e _ 1losc1 C02 1:1e 

powinny występować, można przypuszczac, ze są_ one zw1�
zane z procesami fizyko-chemicznymi w_ strefie. spala111a 
(na przykład niecałkowitym odparowamcm pallw�), za
kłócającymi gwałtownie równowagę mos tka elektr� �znego 
w anaHzatorze. w dalszych przek�ojach . zawarto�c . C02 
w gazach spada wskutek wymieszam a spalm z pow1�tr zem 
wtórnym, doprowadzonym przez otwory w prze�rOJU VI. 
Przy u. = 9,43 zmierzono rozkład CO2 we_ wszystkich prze=
krojach pomiarowych. Ne: rys. 7 pokaza,1e są krzywe za_ wartości CO2 w poszc,zegolnych obsza_rach komory: Z��a�a 

uwagę fakt, że w VI i vn, pr�ekrOJU krzy�e _me rozmą 
się między sobą i skład gazow Jes_t w zasadzie Jednak_�wy, 
ponieważ proces spalania kończy się głęboko w r;1rze zaro
wej w obszarze wokół odp';r�nvywaczy. W IV 1 V . prz�
kroju maksymalne zawartosc1 CO2 wynoszą odpow1edmo 
9 oraz 50/o. 

IV 
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Rys. 7. 
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l 4 6 t3 !Oil 24680�0l468fOQO2068m�
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Krzywe zawartości CO, w poszczególnych przekrojach 
rury żarowej dla a = 9,43 i C, = 110 m/sel, 

Na podstawie wyników badań omówionych w [lit. 1) 
oraz w [lit. 4] można stwierdzić, że maksymalne zawartości 
składnika CO2 , ,odpowiadające maksymalnym współczynni
kom wydzielania ciepła, zawierają się w granicach 10+120/o. 
W danym konkretnym przypadku przy u. = 4,05 rzeczy
wiście występują duże wartości CO2 w obszarze o maksy
malnej temperaturze gazów. Natomiast przy u = 9,43 (ry
sunek 7) zawartość CO2 w dwóch pierwszych przekrojach 
pomiarowych wydaje się nieco za mała. 

Była to pierws·-z:a w kraju próba zastosowania anali;,,at.o
ra do pomiaru składników gazów w konkretnej komorze. 
Uzyskano ogólne rozeznanie zagadnienia oraz dane ilościo
we, które są porównywalne z wynikami podanymi między 
innymi w [lit. 1). Za pomocą będącego do dyspozycji a1,a
lizatora nte można było przeprowadzić dokładnej anali2.y 
gazów, gdyż mierzył on tylko zawartość CO2 , a pozostałe 

dwa składniki podawał w zsumowanej postaci, co ze wzglę
dów praktycznych jest mało przydatne. Dla określenia ·171< 

niezbędne jest określenie CO, CO2, I-I� oraz O:!· Mając te 
składniki można obliczyć miejscowe współczynniki nadmia
ru powietrza oraz temperatury i w ten sposób określić 
granice strefy spalania oraz wirów wstecznych. Dane takie 
umożliwiają wyciągnięcie jakościowych i ilościowych 
wniosków odnośnie procesów spalania, zachodzących w ru
rze żarowej oraz ułatwiają ocenę doskonałości konstruk
cyjnej komory. 

Ponieważ analizę gazów wykonano w ograniczonym za
kresie :z. powodów omówionych wyżej, należałoby przepro
wadzić dodatkowe badania w celu zgromadzenia danych 
statystycz-nych z pomiarów składu chemicznego gazów, 
umożliwiających porównanie ich z wynikami innych ba
dań i stwierdzenie czy uzyskane rozkłady są w pełni re
prezentatywne. 

Po wykonaniu analizy gazów przeprowadzono pomiary 
temperatury ścianki rury żarowej w 15 punktach na jej 
powierzchni. Pomiary wykonano dla a = 4,08 oraz a = 9,35 
przy trzech wartościach prędkości dla każdej wart-ości a. 
Na podstawie wyników pomiarów można stwierdzić, że 
rozkład temperatur jest równomierny w kierunku obwo
dowym i wzdłuż rury żarowej. Prędkość przepływu gazów 
przez komorę przy danym a nie wpływa na rozkład tempe
ratur na ściankach. 
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w celu zgrubnego porównania wartości maksyma! . ,
tempcr:3-_tur wskazywanyc? przez te�mopary, których ni'.,
kładnosc teraz Jest kwest10nowana [lit. 2), z innymi d,
bami pomiaru użyto termofarb. Próbę kontrolną wvkspo:�
dl:3- u. = 4,08 pr,zy C1 , 1_10 misek Wyr�iki próby przi�;:wwno na rys. 8. Na_ sc1_ar:�ach_ rury zarowe3, obok , ·:.termopar, wpisano rowmez zmierzone przez nie ter -i,;. t . , . t t npe�.tury, co uła wia porowname empera ur uzyskanych 0;_• '· 

Rys. 8. Pomiar temperatur na śc iankach rury żarowej 

pomiarze termoparami oraz termofarbami. Jak widać r., 
zdjęciu, na niektórych paskach nastąpiła zmiana koloro· 
i na podstawie porównania ich ze wzorami wpisan o  odi);. 
wiednie temperatury. W zasadzie nie odbiegają one 11· jar; 
zasadniczy sposób od wartości temperatur zmierzo nych 1, 
pomocą termopar. N a tej podstawie można uważać. że p:
miar temperatur ścianek wykonano dokładnie. Najwięk� 

• wart-ości temperatur występują w przedniej części ru:; 

żarowej przy wylotach odparowywaczy. Ale nawet i w; 
najbardziej gorącej strefie temperatury nic przekram:, 
640 °C. 

Temperatury odparowywaczy nie mienono, ale na poo
stawie oględzin przedniej ścianki rury żarowej moirJ 
stwierdzić, że jest ona stosunkowo niska i dlatego znam 
część powierzchni odparowywaczy pokrywa nagar. Przedn', 
ścianka rury żarowej od wewnątrz również jest zanieczy;:
czona nagarem, który przy długotrwałych próbach moi, 
spowodować przepalenie blachy w tych miejscach. Na w, 
wnętrznych powierzchniach ścianek rury żarowej nag, 
nie występuje. Taki stan rzeczy upoważnia do stwierdzer:, 
że materiał ścianek rury żarowej i odparowywac�y jE' 
niedociążony pod względem cieplnym i w związku z t� 
można wprowadzić określone zmiany konstrukcyjne. kr.: 
umożliwiają lepsze wykorzystanie komory. Wydaje się mil
nowicie, że komorę można skrócić o -±0+50 mm, poniew, 
tempera tury gazów na tym odcinku są prawie je dnakor: 
Ponadto można zmniejszyć wysokość komory o 10 ro:
gdyż temperatura ścianek jest stosunkowo niska na\i,
przy c1. = 4,08. 

Proponowane zmiany umożliwią poważne zmni�jm: 
ciężaru komory i przyc-z:ynią się do bardziej wlasc1w1, 
jej wykorzystania. Obliczenia obciążeń cieplnych, u11qtl�;
niające powyższe zmiany - wykazały, że osiągną one d�
wartości, nie przekraczając jednak dopuszczalnfch gra\
ustalonych na podstawie badaó szeregu kamor zna,yc: 

silników. 
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Badanie wpływu chemicznych własności paliw
turbinowych 1) 

na proces spalania 
w silnikach 

Nafty stosowane /ako paLiw� lotnicz·ych silników turbinowych charakteryzują s¼ zakresem destylaCJi 140-220 C w przypadku nafty typu T 1 , wąskofrakcyjnej, i zakresem, 70-260 _°C . w przypadku nafty typu T 2 szerokofrakcyjnej. Paliwa te wykaZtLJą znaczne roznice w składzie chemicznym, w związku z czym autorzy przeprowadzili badania m,ajqce określić wpływ składu chemicznego paLiwci nu. proces 
spalania. W badaniach posługiwano się rzeczywistą komorą spalania. Określono
wartości współczynnika wydzielania ciepła 'Y/k w funkcji współczynnika nadmiaru
i,owietrza u. dla trzech paliw wzorcowych: dla koncentratu węglowodorów parafi
nowych, dla koncentratu węglowodorów naftenowa-parafinowych i dla koncentratu
węglowodorów aromatycznych oraz dodatkowo dla paliwa lotniczego typu T.�- Poza
tyni wyznaczono granice zdmuchnięcia płomienia przy stałym wydatku powietrza.
Wyniki badcdi wykazują, że najmniejsze wartości współczynnika wydzielania ciepła
mają węglowodory aromatyczne. Węglowodory te są również najmniej korzystne
pod względem zakresu statecznego spalaniu. 

Zagadnienia dotyczące p�liw dla lot�iczych �ilników. t:1r-: 

,· wvch (LST) są obecnie praktycznie rozwiązane, Jezeh 
J!nO 

• • 1· t ft • k chodzi O otrzymywanie p� iwa. ypu . na y maJącego z� �es 
de;tylacji około 140-;--240 �. [ht. '. 1 2). S_zei:e� czynrn�ow
,nikających z wlasciwosc1 lotniczych s1l111kow !urb_mo
\h wprowadza również inne parametry ograrnczaJące, 
:�śród których najważniejsz)'.mi są: lepkość w !emperatu
rze 2o'C, która powinna byc za:".1arta w 

0

gra1:icach 1,3� 
-18 est punkt krzepnięcia (pornzeJ - 60 C) i zawartosc 
węglowodorów aroma�ycznych (maks im urn 25" 'u). 
w oparciu o powyższe normy tworzą się dwie k,la�y pa

liw- klasę pahw typu nafty (oznaczoną przez Tu i klasę 
paliw o szerokim zakresie destylacji (oznaczoną przez T�)-
Paliwa takie produk uje się obecnie za pomocą destylacji 

1.lchowawczej różnych rodzajów rop naftowych, brak jest 
ialnak przy tym specjalnych kryteriów. umożliwiających 
�lekcję tych rop, co prowadzi do dużej różnorodności skła
d, chemicznego otn:ymywanego paliwa. 
I Kiniejsza praca miała za zadanie analizę zmian składu 
paliw LST w zależności od rodzaju ropy, z klórej są wy
produkowane, i doświadczalne przebadanie \Vpływu. c�e
rnicznych własności paliw na proces spalama w s1l111ku
turbin o wym. 
Ropy reprezentatywne tworzą duże grupy rop, które m?gą 

być przerabiane oddzielnie. Z każdej z tych grup mozna 
otrzymywać zarówno paliwa typu T 1 , jak i paliwa typu T2, 
Wyniki analizy chemicznej, przeprowadzonej wed1 ug nor� 
STAS, paliw LST, otrzymanych z różnych rop, wykazuJą
stosunkowo małe zmiany wszystkich normowanych para
metrów. Wartość opalowa paliwa, będąca ważnym czynni
kiem energetycznym, zmienia się w zależności od grupy rop 
w granicach 2-30/o, z czego wynika dążno_ść d? wykony
stywania tych rodzajów rop, które wykazuJą większą war
tość opalową. Natomiast znacznie bardziej zmienia się skład 
chemiczny paliwa zarówno pod względem zawartości w_ę: 
�owodorów aromatycznych, jak i pod względem zawa�tosc1 
v.-ęglowodorów naftenowych i parafinowych, w związku 
l czym zakwalifikowanie ropy zgodnie z ustalonym kry
terium jest równoznaczne z określeniem składu paliwa. Ze 
;kładem chemicznym określonym w opisany wyżej pośred
ni 5\JOSÓb, wiążą się �harakterystyki procesu spalania, które 
!lOwmny być dokładnie poznane. 
, Za„pomocą metod laboratoryjnych usiłuje . się określić
ia.�osc spalania węglowodorów, przeprowadzaJą_c na stan
dartowym urządzeniu pomiar długości płomienia bezdym� nego. Jest rzeczą oczywistą, że wyniki podobnych badan 
nie mogą charakteryzować warunków spalania w tur�rnlen
lnym s�rumieniu powietrza, jednak mimo to zasłu�uJ� one 
na bhzsze poznanie. Anali,za rysunku 1 dowodzi,, _ze ze 
i1rostem zawartości aromatów lub naftenów długosc bez-

---

v1��aca była przedstawiona na posiedzeniu sekcji termoeneri,;e� 
,·ud l mstytutu energetycznego Akademii Rumuńsl<iej Republiki 
" O\\eJ 16. 03. 1961. 

dymnego płomienia zmrneJsza się następuje rozdział 
punktów odnoszących się do paliw typu T 1 od punktów 
odnoszących się do paliw typu T2. Badając zależność dłu
gości bezdymnego płomienia od zawartości węglowodorów 
parafinowych można stwierdzić, że ze wzrostem zawartości 
parafin długość bezdymnego płomienia wzrasta w przybli
żeniu liniowo. Chociaż powyższe badania nie pozwalają na 
wyciągnięcie wniosków na temat zagadnieó spalania w sil
nikach turbinowych, wskazują jednak na różnice w prze
biegu spalania paliw o różnych składach chemicznych, co 
najwyraźniej widać w przypadku spalania węglowodorów 
aromatycznych. W związku z tym konieczne było wykonanie 
badań, w których proces spalania był bardziej zbliżony 
do rzeczywistości, a paliwo dokładniej scharakteryzowane 
pod względem składu chemicznego. 

Badania przeprowadzono wychodząc z założenia, że każde 
paliwo zawiera równocześnie węglowodory aromatyczne, pa
rafinowe i naftenowe; z tego powodu nie brano pod uwagę 
możliwości wykorzystania do badań indywiduum chemicz
nego, lecz użyto paliw o składzie scharakteryzowanym ro
dzajem przeważających węglowodorów. 

Do badań zastosowano tr-zy paliwa oznaczone jako wzor
cowe, w których sposobami laboratoryjnymi wyselekcjono
wano grupy węglowodorów parafinowych, naftenowych 
i aromatycznych, określając koncentracje tych grup (tabe
la 1). Można stwierdzić, że wzorzec parafinowy zapewnia, 
praktycznie rzecz biorąc, brak zawartości węglowodorów 
aromatycznych, ma najwyższą temperaturę krzepnięcia 
i największą wartość opalową (zarówno w odniesieniu do 
objętości, jak i do ciężaru). Wzorzec aromatyczny ma naj
mniejszą wartość opałową, a wzorzec naftenowa-parafino
wy wykazuje najniższą temperaturę początku krystalizacji. 

Jeżeli chodzi o urządzenie badawcze, to w celu zapew
nienia turbulencji odpowiadającej warunkom rzeczywistym 
zastosowano rzeczywistą komorę spalania. 
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Rys. 1. Określenie zależności między długością płomienia bez
dymnego h a zawartością węglowodorów (O paliwo typu T

1
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liwo typu T
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Urządzenie badawcze (rys. 2) składa się z następujących

części: . ( t l· tor dający wy-
- źródła spręźonego powietrza wc:11 _Y a_ 

04. 1 o� l G / d atek owietrza 0,8-1,0 kG/sek o c1srnet11t: 1, . --.• ) \10/cm2: ,tentylator został zaopa trzony w zawor dlc1w1ący 
Tabela 1 

Wyniki analizy paliw wzorcowy=._h _ 

Charakterystyki 

?_O oc . I Ciężar \,Vlaściwy prz)'_ 
Temperatura clestylacJ1 wg STAS 

f°C] . 1' 

punl,t początkowy wrzenia 
10"/o destylacji przy I 5011/o clestylacji przy 
900/o dcstylacj i przy 
980/o clestylacj i przy 

Lepkość kinematyczna [est] 
przy 20 °C 
przy O °C 
przy --40 °C 
przy -50 °C 

zawartość kwasów organicznych 
w mG KOH/100 cm" 

Punkt płonienia [°C] 
Punl,t krzepnięcia [°CJ 
Punl,t mętnienia [°C] 
zawartość jodu w O/o ciężaru 
zawartość węglowodorów aroma-1 tycznyc!1 w O/o ciężaru . : 
zawartość gum [mG/100 cm'] 

I zaw_ artość zasad i kwasów mine _-
ralnvch 

Dolna„ wartość _opalowa [kcal/J,G I J zawartosć popiołu w O/o c1ęzaru 
Zanicczysz('zcnia me('huniczne I i wocla / 

2 
---

5 

o, 7935 

]50 
]70
187 
222
248

1,70
2,52
7,85 

12,29
1,0

35 
-52 
-50 

0,2 
3 
0,024

brak 
10 365

ślac!y 

brak 

0,873 

l :33 
Hi5 
193 
228
240 

1.42 
2,08
6 37

10:02 

0.-!4
38 

1 -59 
-56 

0,29
76 
0,08

brał, 
10 14G

ślady 

brak 

0,802 

1 51
!GG 
]81 
226 
252 

l,56
2,27
G,85 

]0,.J7
O.t<i

40 
-tW 

-G:l 

0,l
14 
O,OG

brak 
JO :l.J3

śl::icly 

brak 

zmiany c1srncnia i wydatku powietrza doprow d do kornory spal.tni,1): a ia:., 
_ komorv spalani,1 (ry:-.. 3) silnika odrzutowego .. żonej we \\·tp·sk1\\'�1cz roboczy, wtryskiwacz 

'11l�. 
i urządzenie /aptonowc: rozruct: 

_ kanalóvv· powietrza i gc,zów, które stanowią 1 mic;dzy wentylatorem. komorą spalania i ejekto/
0ąc:�

wadzc1jącym _im zc:vnątrz ga?.y spalinowe. Na wyl�m. Oil;: 
mory sp:cllama um�cszczot'.o zawor dławiący w ceii'�z:' ciśnienia i prc;dkosc1 gaLow \\" komorze spalania· -Il!., 

_ instc1lacji paliwowej, na którą składają się' b' do pomi,1ru \\·ydatku p,lliwa, zaopatrzone w rurk· 
z 10::.

i filtry. pompa paliwo,\·a, napędzana silni kiem �1�Z:.:
nym o zmiennej_ prę_dkości obrotowej, oraz PnewJ;11_v,-owe łączące zb10rn1k1, pompc; p<11i wową, wtryskill'ac/;.ruchow:v 1 ,drysk1wacz rnbocz,1 k0mory spalania; inst,'.; pali\YO\\-a .1est r1:gulowana przez odcrname jednej 1 :. prze,,·odO\\'. ,. 

\V czi:lsie bada11 temperatu rę powietrza na wlocie rzono termometrami. temper«turc; �azów spalinowi·/.wvlccic z unadzcnia - termoelementami rozmieszczo'.;sv"mctrycznic \�. liczn., eh punk ach przekroJu pomiarow:, c·iśnienia mierzo no za pomocą sond. ·,,
Przed rozpoczęciem bada11 przeprowadzono cecho--,urzqdzenL1, okreśL1jąc ,.a_ POf1:Ocą pól p ręd k ości w,:� powietrza. oraz cec.hO\\·an1e ukrndu \\·trysko\\'ego. Urząd?.cnie zostało pom:ślane jako stoisko do b,ć:· spnlania. jednak uzyskane na nim wyniki odpoi\i;hrównież określon>·m \\·arunkom połykanym podczai •.:· interesujących z punktu widzenia rozpatrywanego 1,;:. nienic1. W celu określC'nia tego zakresu warunków 0,-:\\·yznaczyć ciśnienie i temperaturę na wlocie do ko;; 

Rys. 3. Przekrój 
,-5.Gl <i: D 

(l-113/IJ·Rl 

komory spal;rni.i. D = 1,95 d; l
1 
= 1,46 ó;: 

2.:rn cl: <11·::--·,1,-1 cl: d 1.:1 d; r1 = 138rr.r.. 

ló 

Rys. 2. Schemat urządzenia do badania spalani2.. paliw płynnych do silników turbinowych. 1 - zbiornik paliwa ze wskaźn!�\;21ornu_; 2 - zb1or111k przelewowy paliwa; R
1
, R

2, • • • . R
7 

- µrzewody: 3 - licznik Obrotów; 4 - silnik elektryczny napędu_:oter�i:woweJ; 5 - stl111k elektryczny napędu wentylator::i; 6 - pompa paliwowa; 7 - ehlodnica paliwa; 8 - wenl-ylator; Tc1 umieszczony we wlocie wen tyla tora; Pei• Pe"' Pe- - sondy ciśnienia całkowitego· p p p _ sondy ciśnienia slatycrnego: r, .. v • � J . . ' l' :!' :i . . . _ wtrJ·�-mornetr; 9 - manometr paliwa; IO - termometr paliwa; 11 - wtryslnwacz rozruchowy; 12 - sw1eca zapłonowa, 13 roboczy; 14 - komora spalania; Tc:i - termoelementy; 15 - zawór dławiący w kanale wylotowym: 16 ejektor 
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. 'Jnika turbinowego, co można wykonać w opar
;paJania 

::.amctry powietr�a . '.rn. od powicdniej wyrnkości
c1u O P . 0 o"ólny sprez sumka. . r oparci u " . • , . . 
11 . , spręż '.To�ll Jest okreslony iloczynem spręzu w dy-
o•oln,. 

·1 'k 
• . • . k' 

0 \vJotowym s1 ni a 7!\\'/1 1 spr ęzu spręzar ·1 nsu.
fu,orze , . . d , . k h . 

• .. kre<ie nrędkosc1 pod zw1ę owyc spręz nw11 wy-

\\ 
za 

n;stepujacą zależnością: 

"'"''." 11 "" .( 1 + ,QJ�•'I'� t � ( 1 + O, 2 M aj,)3·" [1] 

. zakresie prędkości naddźvviękowych w przypadku proa 11 • •. 

stei fali uderzen10weJ. 

166,7 Ma�-I 

(6 Mni-r - 1)2 • 5 
[2] 

Przv stałej p rędkości obrotowej jednostkowa (przypadc1-
·aca 'na 1 kG wydatku powietrza - przyp. tłum.) praca
�c;haniczna sprężarki pozo�t�je stała, w związku z czym
;pręż 7111 jest dany zalczno�c1ą: 

0,286 

l + 1)' 3,

5 

rrso -

1 + 0,2 Ma� 
[3] 

(wskaźnik O odnosi się do warunków na poziomic morza --
przyp. tłum.). 
w \iTO przypadku spręż ogólny w zakresie podclźwii:;ko

v:1ch prędkości lotu wyraża się następującą zależnością: 

= [1' 02 "·I 2 -'- To ( o,286 )13,
5 

. 7uQI/ T , 1> a 11 , T ,i:50 - 1 
H • 

[4] 

Priy naddŹ\1·iękowych prędkościach lotu s pr<;:ż :-z u.�11 
onymuje się przez pomnożenie przez siebie wart-ości obli
(ZOnych za pomocą zależności [2] i [3]. Wartość całkowi
:ego ciśnienia Pe, przed komorą spalania określa się z za
:eżności: 

Pei = :7oglf • PH 

rgdzie Pil jest ciśnieniem otoczenia n cl 
cerature z zależności: 

[5] 

wysokości H), a tern-

• • Tc,Jl = T11 (1 + 0.2 Mat) + T0 

,onieważ założono, że prędkość obrotowa sprężarki jest 
taka sama przy ziemi co na wysokości i że jednostkowa 
�raca mechaniczna sprężarki jest również stała Ls11 � 
=L10, a mianowicie: 

k-1 

[7] 

. Jiaksymalnc wartości parametrów stanu powietrza na
:1 :0c1e,ct? komory spalania w zależności od predkości i wy
,o,osc1 10tu obliczono dla Pc!u = 4,3 kG/cm 2. • 
Z przeprowadzonych obliczeń wynika, że ciśnienia rzędu 

�• "' 1„0-l,02 kG/cm2 i temperatury rzęduTc2 --290-310 ° K
PowiadaJą pracy silnika przy prędkości lotu Mct = 0,6--

-
1 
.. 1
1
.l 1 na wysokości H = 11-14 km. z literaturv speci·a-

\� ' 
-

'. i łleJ wynika, że w tych warunkach pracy silnika
11PYw składu chemicznego paliwa jest bardzo duży.
- Wydatki powietrza dla badanej komory spalania oblicza-
'·0 ,a pomocą zależności:

pH nogH Gu = G0 -- [8] 
Po nogo 

izależność ta • t ł ł . . ł . . , . Jes s uszna przy za ozen1u sta eJ mecnarucz-
;ei _Pracy sprężarki przy stałe.i prędkości obrotowej -
.:zip. tłum.) i przedstawiono w postaci wykresu; określa
;1 

2 nieg? zakr e5 wydatków powietrza, który należało rzimywac 1 • • b · · k urz ·d . v czasie badan, a y wyn1k1 uzys ai1e na
t�� zciiiu badawccym można było odnieść również do 
czeg;ll'JS\ych warunków pracy turbino\vego silnika lotni-

/1.rz_eanalizowano zagadnienie wpływu jakości rozpylenia
• a 111a na p • • • J • • • l ' • 
ruznvłe . _roces spalam�_'-"'. k?morze. w_ ogo nosc1 Jarnsc

• • llla Jest funkcJą c1s111e111a, pod ktorym Jest dopro-

waoz.ane_. P?liwo . W _celu uzyskania _w�runków podobnych,
umozl1:-,v1dJ_ących �c:rownywame wymkow, należy zapewnić 
odpow1edmą _Jak,�sc r�)Zpylenia paliwa tak w urządzeniu 
�odelowym, Jak 1 w. s1_lmku Neczywistym; innymi słowy_
''., ko_morze badaneJ 1_ w komorze rzeczywistego silnika
�ismema_ . w�rysku paliwa powinny być równe. Autorzy
stwierdzill,_, z� '-"'; przypadku spalania w strumieniu turbu
le1z!nym �ismenie_ wtrysku, przekraczające określoną war
tos� gramczną, me ma większego wpływu na proces spa
lama, P_rzy czym .:"'art.ość graniczna ciśnienia jest stosun
kowo ruska p = 2,cl-3,5 kG/cm�. 

,V
_
v P;z:"prowa:1zonej pra�y badawczej określono wpływ

w.rns17:osc1 chemw?:nych pallwa na wspó.:czynnik wydziela
ma _ ciepła w �omarze spalania 11 J.:, 

. W :Po�c�ynmk wydzielania ciepła wyraża się następującą
zaleznosc1ą: 

gdzie: 
W [kcal/kG] 
'" [kcal/kG l 

i2 [kcal/ kG] 

IJ, [-] 
l [kG/kG]

[9] 

dolna wartość opalowa paliwa: 
całkowita entalpia gazów na wylocie 
z komory spalania: 
całkowita entalpia powietrza na wlocie 
do komory spalania: 

- współczynnik nadmiaru powietrza;
- teoretyczna ilość powietrza.

W celu określenia w.�półc:cynnika nadmiaru powietrza, 
nc:leży obliczyć wartość wyd:c1tku powietrza: 

gdzie w_, oznacza prędkość przep:ywu . 

Zmierzone w�utości ciśnienia p1 i temperatury T, przed
stawiają wartości średnie w przekroju 2 (rys. 2): aby 
otrzymać średnie wartości prędkości całkuje się rzeczy
wisty rozkład prędkości w przekroju 2, przy czym wartości 
te można określić z dostateczrn1 dokładnością w sposób 
pośredni, wychodząc z założenia T c2 = T,; w takim przy
padku w2 = }., UJ.:r, gd?:ie 

/
-

---
2k --

UJ.:,-= l - - g R Tc,, = 18,3 J/Tc,,
k

-
1 - �

natomiast wartość 1 .2 określa się z tabel, znając wartości 
stosunku pjpc2 , a tym samym wartości funkcji 

k 

n/J. = (�:) =( 1- ��� 2�r-l [11] 

gdzie k - wykładnik izentropy. 

!' f) u,!:! 

0,1 

0,6 

0,5 
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Rvs. 4. Zmiana współczynnika wydzielania ciepła 'lk w zależności 
od współczynnika nadmiaru powietrza a w przypadku koncentratu 
węglowodorów parafi.nowych (r = 0,777 G/cm', zakres destylacji 

1.50--248 °c) 
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Rys. 5. Zmiana współczynnika wydzielania ciepła 'lk w zależ
ności od współczynnika nadmiaru powietrza ,, w przypadku kon
centratu węglowodorów naftenowo-parafinowych (r = 0,8 G/cm", 

f?k 

o,{) 

0,8 

0,7 

0,6 

Q5 

0,4 

0,3 
0,2 

zakres destylacji 151-252 °C) 

1-6--<;> .;-,., 
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Rys. 6. Zmiana współczynnika wydzielania ciepła 'lk w z.:ileżności 
od współczynnika nadmiaru powietrza o. w przypadku koncentra
tu węglowodorów aromatycznych (y = 0,873 G/cm', zakres desty-

lacji 133-240 °C) 
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Rys. 7. �miana_ współczynnika wydzielania ciepła 'lk w zależności
od wspołczyn111ka nadmiaru powietrza o. w przypadku paliwa 

LST typu T2 ()' = 0,786 G/cm", zakres destylacji 133-34U 0 C) 
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Poza badaniem doskonałości spalania określan 
granice zcr:"'ar.iia· fron�u plomien_ia_, przy czym 

O rotn,.
frontu płom1ema uzyskiwano zmmeJszając w spo .zin1�
wydatek paliwa �rzy stałym �ydatku powietrza _ so Cl� 

Otrzymane wymk1 przedstaw10no na rysunkach 4 _ Przedstawiono �e _ na od?z�elnych wykresach ze wz' ( 61
zbliżone wartosc1 wymkow w obszarze współczg ę<l� nadmiaru powietrza, odpowiadających warunkom 

Ynni, 
n_ym. Wa_rtości przek�aczające je_dność (rys_ 6) ��nu?
s1� tym, ze znalazły się one na gor1;e� granicy błędó�,!
miarowych, wynoszących 6°/o: wartosc1 rzeczy wiste \i 
dzo bliskie jedności. są o,•

z przedstawionych danych wynika co następuje· 
- współczynn�k- wyd�ielania _ ciepła p�zostaje Pod si!n-wpływem wartosc1 wspołczynmka nadmiaru powie tr . 1-' 

dać, że określona komora spalania ma określony 
za,,_

. 
zmian współczynnika nadmiaru powietrza, dla które

za;.
zawiera się w dopuszczalnych granicach. Poza t ym gt sem spalaEie jest niedoskonałe, 1fk szybko spada·

za·' 
- dla określonej komory spalania optymal;iv 2,1, • ł .k d • · , .. �8 zmian wspo czynm a 1:a m1aru po·.v1etrz a jes t n, .. m111eJszy dla węglowodorow aromatycznych (a:::: 3 5 _;;· 

dla węglowodorów parafinowych i naftenowych zakres·;;.jest większy (a = 3 - 6) [lit. 3]: 
- w przypadku badanej komory węglowodory parafino.,i naftenowe wykazują w zakresie optymalnym spa:·, 

zupełne, natomiast węglowodory aromatyczne nie mogą; 
pewnić spalania przy 17 k N 1; 

- granica statecznego spalania zależy od rodzaju pali;-:
maksymalny współczynnik nadmiaru powietrza, przy ki. 
rym spalanie jest jeszcze stateczne, ma największe w2. 
tości dla węglowodorów parafinowych. cokolwiek mnieµ"
dla węglowodorów naftenowych i wykazuje silny spa02 
w przypadku węglowodorów aromatycznych [lit. 4]. 

N a leży podkreślić, że otrzymane różnice w wartości;:: 
współczynnika wydzielania ciepła nie mogą być wyjaśnio:, 
inaczej, jak tylko różnicami \V składzie chemicznym palii:, 
nie zaś różnicami w jego charakterystykach fizycznyt 
Najważniejszą własnością fizyczną, z punktu widze nia
pylenia paliwa, jest lepkość paliwa, która warunkuje śre:
nią średnicę rozpylonych kropli, a tym samym w spo1:: 
pośredni doskonałość spalania. W związku z tym gru; 
węglowodorów aromatycznych powinna wykazywać n::· 
większą wartość współczynnika wydzielania ciepła ze 111( 
du na najmniejszą lepkość kinematyczną. 

W odniesieni u do paliwa o szerokim zakresie destylat:, 
które charakteryzuje się tak szerokością przedziału de;;y
lacji zachowawczej, jak i zmniejszoną zawartością 1rę(
wodorów parafinowych, można wysnuć następujące wnio;ki 

1 - uzyskane dane doświadczalne potwierdzają wyrnk1 li
dawane w li tera turze specjalistycznej, które otrzymano" 
ogół za pomocą urządzeó laboratoryjnych: paliwo_ o słi:, 
kim -zakresie destylacji ma krzywą 1/k = f (a) bardz1e J pła,; 
niż krzywa paliwa typu nafty, mająca maksimum_ przf.
nięte w kierunku większych wartości współczynnika ci• 
miaru powietrza: jest to wynikiem zaró,,·no rodzaJu 1ri;.• 
,wodorów, jak i ciężaru właściwego. _ . 

Na wszystkich wykresach zaznaczono gramczne wart
;;j współc�ynnika _na<;]miaru powie�rza, J.?rz.y k_tórych n ast�� zerwanie płom1ema; z wykresow w1dac, ze w przJP., nafty arom a tycznej zerwanie płomienia �astępuie .. �:mniejszych wartościach współczynnika nadmiaru p owie,, 

Przeprowadzone doświadczenia dowodzą istnienia wp!r.j
własności chemicznych paliwa na proces spalama. . ..

Sp,ośród przebadanych grup węglowod?rów_ węgloir0\
1 aromatyczne są  najmniej korzystne, pomewaz maJą mn,-_.� 

sze wartości współczynnika wydzielania ciepła i mme:/
zakres użytkowy. W czasie spalania tej grupy węglm\:
rów można było poza tym stwierdzić, że płomień jes_l w: 
morze żle rozłoż-ony, gazy zawierają zanieczyszczema 1.:
pach właściwy dla niezupełnego spalania. W l!teia1•.
często wspomina się skłonność tych węglowodor01\.
tworzenia w czasie pracy komory silnego nagaru. Z JJO;:"
szego wynika konieczność ograniczania do mimmumt;
tości węglowodorów aromatycznych w paliwach L� • l� 
odpowiednią selekcję surowców można otrzymac P\ 
o wymaganym składzie, biorąc oczywiście pod uwagę�
nież inne kryteria, spośród których duże znaczeme
względy produkcyjn_e. , . . 11:. Ze stosunkowo duzych błędow pomiarowych, kt ore .. ;,.
nęły na przedstawione w niniejszej pracy dane, 11\1 
konieczność zwięks-zenia dokładności pomiarów, co rn,'
osiągnąć przez udoskonalenie zastosowanego urządzeni< 
dawczego. 
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NOWOŚCI TECHNICZNE 

SZCZEGÓŁÓW NA TEMAT PROJEKTOW 
J{ll�!!ŃSKIEGO NApDŻWIĘKOWEGO SAMOLOTU 

J)(ER PASAZERSKIEGO 

k •uż podano w p oprzednim numerz<: .. �echniki L_otr:ii-
Ja,, l, konkursie na proJekt amerykansk1ego naddzw1ę

rzeJ_ • "samolotu pasażerskiego biorą udział trzy wytwórnie 
;o\\{�

0
ve _ curtiss Wright, General Electric i Pratt Whit

;��1-�raz trzy wytwórnie pła towcowe - Boeing, Lockheed 
-- �orlh Amencan. , _ . _ _ , _ 1 Na temat projektow s1ln_1ka _w1 _ado�o tylko, ze wytworrna 
C tiss Wright opracowuJe silnik Jednoprzeplywowy, wy
. �( nia General Electric daje do wyboru albo silnik jed
::�;zeplywowy, albo _sil1:1ik dwuprz�pływowy � tylnym 
---intvlatorem, a wytworma Pratt Wh1 tney zaproJektowała 
:ilie· odmiany silnika dwuprzeply\Yo\ye%o. Wszy�tk1� pro
jekty są przystosowane do prędkosc1 lotu s1ęgaJących 
:Ja == 3. 
Wiecej informacji opublikowano na temat projektów pła

;owca. Wiadomo, że wytwórnia Boeing projektuje samolot
! wąskim skrzy�łem o zmiennym skosi_e i z czteremd sil-: 
rjkami w oddzielnych gondolach umieszczonych parami
� środkową częścią skrzydła. Podwozie główne jest cho
�·ane do komory znajdującej się między silnikami. Pierwszy 
lot samolotu Boeing jest spodziewany w 1967 roku, a wpro
wadzenie do eksploatacji - w 1971 roku. 
Samolot projektowany przez wytwórnię Lockheed ma 

duże skrzydło „delta" o podwójnym skosie. Dzięki takiemu 
układowi sknydla będzie możliwe pomieszczenie w nim 
zbiorników paliwa oraz podwozia. Poza tym twierdzi się, 
żew związku ze stosunkowo małym obciążeniem powierzch
,i nośnej (około 350 kG/m2) nie będzie potrzebne stosowa
iie urządzeń supernośnych. W czasie s!::i.rtu i lądowania 

BOUNG 

lOCKHEED 

�---=-----· ....... . . . . . . .  . 

======----

NORTH ANERICAN 

nosowa część kadłuba jest opuszczona o 15° . Silniki są za
budowane pod skrzydłem w czterech gondolach. Należy 
zwrócić uwagę na fakt, że układ samolotu jest zbliżony do 
układu samolotu „Concorde". 

Projekt wytwórni North American przypomina swoim 
układem samolot bombowy B-70. Skos skrzydła w części 
przykadlubowej wynosi 65° , w części zewnętrznej - 50°. 
Skrzydło ma być wysklepione i skręcone. Umieszczony przed 
skrzydłem statecznik ma na krawędzi spływu klapy, wy
chylane o 40°. Cztery silniki są zabudowane pod skrzydłem 
w dwóch gondolach z oddzielnymi wlotami dla każdego 
silnika. Podwozie jest chowane w gondolach silnikowych . 
Samolot będzie wykonany z tytanu. Będzie on mógł ko
rzystać z istniejących lotnisk i ich wyposażenia. 

P o z o s t a ł e  d a n e  s a m o l o t ó w 

North Lockheed Boeing 733 CL-823 American 
NA-60 

Rozpic;tość [ml 26,5-53 35,5 37 
Długość [m] 68 59,5 
Wysokość [m] 1,1,7 14,7 
Średnica kadłuba [m] 3,7 
Podziałka okien [ml 0,43 
Liczba pasażerów 150 lub 227 218 187 

195000 205000 219000 Ciężar całkowity [kG]
Przelotowa 1. Ma 2,7 do 3,0 2,65-3,0 
Wysokość lotu [km] 19,8 21,5-24 
Zasięg [km] 6500 6400 

W.K.

SAMOLOT Z MIESZANYM UKŁADEM NAPĘDOWYM 

Najciekawszym z szeregu samolotó:"' zaproje�towanyc� 
pr•zez francuską wytwórnię Moy�E:t (J,�d�n z mch, Mod;-
360, był już opisywany w „No�osc�a�h ) Je�t _samolot słuz
bowy Model 2000 - mogący ro"."mez spełi:ia� _rolę małego 
samolotu pasażerskiego - z mieszanym, sm1głowo-�dr�u-� 
towym układem napędowym.· Samolot ma_ <:1wa_ �1lmk1. 
zabudowany z przodu kadłuba turbinowy s1lrnk sm1głowy 
Turbon1eca „Astazou" X o mocy 600 KM i zabudo"."any 
z tyłu kadłuba turbinowy silnik odrzuto:"'y Prat� _Wh1�ney 
JT 12A-6 0 ciągu 1360 kG. Samolot zabiera szescm pasa
żerów i dwie osoby załogi. Mieszany układ napędo�)'. -

b d • tandem" - zabudowa taka usuwa trudnosc1 o za u owie ,, . - 1 t ' -
zwią.zane z asymetrią ciągu - zapewma duz� e as ycznosc 

k ploatacji samolotu, pozwalając na ekonomiczne. przeloty 
�a

s 
trasach O różnych długościach: przelotu n_a _tras�e o dł�

. , · d 2500 km dokonuje się z prędkosc1ą 600 km. h gosc1 o , . kt' teJ· prod-z wyłączonym silnikiem sm1głowym, ory przy " 
', • • ·1 "k odrzutowy nato-kości ma mniejszą sprawnosc 1112 s1 m _ , 

miast na trasach o długości 6000 km samolot leci z pręd
kością 360 km/h, z wyłączonym silniki:m odrzutowym. 

Długoś·ć startu jest bardzo mała - wynosi ona 380 m. 

po,zo s t a ł e  d a n e  

Rozpiętość [m] 
Długość [m] 
Wysokość (m] 
Powierzchnia nośna [m2] 
Ciężar całkowity [kG] 

Prędkość maksymalna [km/h] 
Prędkość optymalna [km/h] 
Prędkość wznoszenia [misek) 
Zasięg przy optymalnej 

s a m o l o t u  
12,5 
14 

4,2 
25,7 
4800

oba 
silniki

800 
735 
18,7

2340 

odrzu-
towy 
720
644

11,2
2430 

prędkości [km] 
(m] 13200 11680 Pułap praktyczny 

śmi-
głowy
375 
363 

2,95
5930 

4220 
W.K. 
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NOWA ODMIANA SAMOLOTU X-15 

Zbudowano ulepszoną odmianę samolotu X-15. Zastoso
wano w niej dodatkowe silniki, czas pracy silnika głównego 
Thiocol LR-99 zwiększono z 85 sek. do 145 sek., a ciąg cło 
29 OOO kG. Inne zmiany to dwa zewnętrzne zbiorniki pali wa 
i utleniacza, odrzucane w c•zasie wznoszenia na wysokości 
35 km, wzmocnione podwozie i dodatkowa warstwa iwlacji 
cieplnej. Prędkość samolotu ma wzrosnąć z Ma= 6 do 
Ma = 7+8. 

Z. Br.

DWUPRZEPŁYWOWY SILNIK G. E. CF 700 

Silniki dwuprzepływowe są obecnie szeroko stosowane 
do napędu cywilnych i wojskowych samolotów transpor
towych, a także samolotów bojowych. Zalety tych silników 
sprawiają, że przewiduje się je również do napędu samo-
1otów służbowych. Jak dotychczas, jedynym gotowym do 
seryjnej produkcji silnikiem dwuprzepływowym o ciągu 
rzędu 2000 kG jest silnik General Electric CF 700-2B, który 
na samolocie służbowym Dassault „Mystere" 20 ma za
stąpić silnik JT 12 o ciągu 1500 kG. 

CF700 nie jest silnikiem nowym, ponie-1,vaż jego ,vytw.)r
nica gazu stanowi dobrze wypróbowany silnik J85, znany 
w wersji cywilnej jako CJ 610. W miejsce dopalacza sil
nika J 85 lub dyszy silnika CJ 610 zastosowano, podobnie 
jak w przypadku silnika General Electric CJ 805-23, ,,pię
trowy" wirnik z ołopatkowaniem turbinowo-wentylatoro
wym, który na poziomie morza zwiększa ciąg o 400/o, a jed
nostkowe zużycie paliwa zmniejsza o 3011/o, tj. do 0,69 
kG/kGh (jednostkowe zużycie paliwa silnika CJ 610 wynosi 
0,99 kG/kGh). W warunkach przelotowych na wysokości 
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11 ooo m i z prędkością Ma = 0,7 silnik CF 700 d . 
400 kG, a . _jeg? _jednostkow� zużyci� paliwa jes/: c�,,
mniejsze ruz s1l111ka CJ 610 1 wynosi 0,95 kG/kGh Li,

Prędkość. obrotowa , ,zespołu wentylator-turbina· w, 8500 obr/mm (prędk_osc obrotowa wytwornicy lo 500
lnit

/min), wydatek powietrza pr•zez. wentylator _ 38 kG 
ot: 

spręż wentylatora - 1,6 : 1. Turbma wentylatora 20 t l 
/se, 

· t t • · s a.a t· dobran:1, ze. para�e _rY_ wy wormcy me uległy zm· -'.:. w porownamu z s1lmk1em CJ 610 - spręż 7. 1 . 1a1." 
powietrza 20 kG/sek (tak więc stosunek wydatku'�vi_d31Ei. d k · t pv1'1et,, zewnętrznego do wy at u powie rza wewnetrznego ·• 
1,9 : 1)._ Czas p�z:yspieszania. od biegu _ luzem (47% ::�Ol
malncJ prędkosc1 obrotoweJ wytwormcy) do pel

ile· ·1 
' J rno�

nie przekracza 5 sek, przy czym opóźnianie się zesoo> 
wentylator-turbina w stosunku do wytwornicy Jest pÓmi'. 
jalne. Ciężar silnika bez wyposażenia wynosi 315 kG, ci� 
żar kompletnego układu napędowego - 360 kG, średnica� 
850 mm, długość - 1700 mm, cena 90 OOO dolarów. p� 
czątkowy okres międzynaprawczy oblicza się na 800 godzi. 

Próba typu przy obliczeniowym ciągu 1900 kG jest prz� 
widziana na lipiec 1964 roku. Wytwórnia zamierza zwiek
szyć ciąg do 2050 kG, a następnie zmodyfikować silnu
przez dodanie zer,owego stopnia sprężarki. 

TURBINOWY SILNIK ŚMIGŁOWY 

GARRET-AIRESEARCH 

W. K

·wytwórnia Garret-AiResearch, znana z produkcji po.
mocniczych silników turbinowych, zbudowała w oparci: 
o silnik turbinowy Model 331 (opisywany już w „Nowo
ściach") silnik śmigłowy T 76 o mocy na  wale 600 K.'. 
(moc równoważna 622 eKM). Silnik ma dwustopniową t.prę
żarkę odśrodkową, zwrotną pierścieniową kom orę spaiani, 
i trzystopniową turbinę. Oś planetarnej przekładni śmig!; 
jest przesunięta w stosunku do osi silnika, przy czym wiol 
sprężarki znajduje się pod obudową przekladi1i. :Maksyma:
na prędkość obrotowa wytv--ornicy wynosi 41 730 obr/min 
prędkość obrotovv"a ómigla -- 2000 obr/min. jednostkowi 
zużycie paliwa - 0,27G kG/KMh, ciężar - 117 kG (cięż� 
jednostkowy 0,195 kG/KM). Przyspieszanie od biegu luzerr 
do pełnej mocy nie przekracza 1 ·:1 sek. 

Próby silnika przeprowadza się ze śmigłami o Ś(ednic; 
2,4 i 2,3 m. Wojskowa próba 50-godzinna miała byc przi· 
prowadzona przed końcem u biegłego roku. Uzyskani� pr1.11 
silnik zaświadczenia zdatności F AA jest spodziewani 
w końcu bieżącego roku. 



.1 ik jest przeznaczo�y do �ekkich samolotów cywilnych
Si n 

kowych międ,zy mnym1 do pasażerskiego samolot'..!• woJS ' W 18 t 'tkie trasy Ryan Co. - • 
na kro W. K. 

usTATECŻNIENIE SPALANIA w SILNIKACH
RAKIETOWYCH NA PALIWO STAŁE

Niestateczny, tj. nieregula1:ny: pulsując)'.. proces sp�lc3:nia
.1 iku rakietowym zmme1sza pewnosc pracy s1lrnka,

w si :t może spowodować zniszczenie układu napędowego.
a �:;�io przeprowadza _ się próby t2;w_. system_u Carde, )dóry os a celu zwiększenie -statecznosc1 spalama w siln1kc1ch 
mtn

towych na paliwo stałe. System ten p::>lega na spalaniu 
ra i

e
zednieJ· części komory dodatkowych małych hldunkóvv W pr , - t f • • · 

iie<'O prochu, ktore - poza us a .eczme111em proce ;u czar " • k • • • 1 ·1 'k i ' ?Q", spalania - zw1ę szaJą Jeszcze 1mpu s s1 111 a o o.<o.o _ u.
Z.Br.

NOWY ŚRODEK NAPĘDOWY RAKIETY „ATLAS"

Wytwórnia Astronautics· Division, należąca do koncernu 
ceneral Dynamics, otrzymała od NASA zlecenie na prze
orowadzenie bada1i możliwości zastosowania w .vsokoener
�etycznej mieszaniny ciekty fluor - ciekiy tlen cio i1dlX;du 
;akiety „Atlas" bez wprowadzania większych zmian do jej 
konstrukcji. Mieszanina ma wype;niać zbiorniki ciekłego 
tlenu rakiety i •ącznie ze stosowaną obecnie do napędu 
na'.tą ma tworzyć bardziej eZektywny środek napędowy. 
w wyniku  przeprowadzonych obliczeli stwierdzono, że 

zastosowanie mieszaniny ciekły fluor - ciekły tlen pozwoli 
na zwięks-zenie ciężaru użytecznego umieszczanego przez 
rakietę „Atlas" na orbicie 180 km o 88°,o, a ciężaru uż 1-
tecznego przyspieszanego przez tę rakietę do prędkości 
ucieczki o 650/o. W rozponętych badaniach laborat'Jryjnych 
zastosowano mieszaninę o stosunku ciężar'.lwym i'luoru do 
lenu 30: 70, gdyż przypuszcza się, że mie„zanha o t=1ki:n 
składzie spowoduje najmniejsze zmiany \V posznególnych 
zespoh1ch rakiety. 

W. K. 

„MIKROFILTR" DO OCZYSZCZANIA PALIWA 

Zanieczyszczenia i woda w paliwie w poważnym stopniu 
iagnżają pewności pracy silników brbinowych. Woda, 
�rystalizując w pewnych warunkach lotu, może - podob
nie jak zanieczyszczenia mechaniczne - odciąć dopływ 
paliwa do silników. W związku z tym przeprowadza się 
filtrowanie paliwa przed napełnieniem nim zbiorników sa
m�lotu

1 
a w wielu przypadkach również jego „wymrażanie", 

ktore Jednak przedstawia duże trudności. 
Firma Shell stosuje do OC·?:yszczania paliwa „mikrofiltr" 

;tanow1ący równocześnie oddzielacz wody. Elementy filtru-
1ące teg� urządzenia składają się z warstw specjalnego pa
pieru filtracyjnego, które zatrzymują zanieczyszczenia. 
Warstwy _te są w �posób przekładkowy umieszczone międ?:y 
,zklanym1, matami, co pozwala na osadzanie się kropli 
ivody, ktore są następnie odciągane. Manometr filtru -
od_dz1elacza rejestruje dzienny przebieg spadku ciśnienia 
mię?zy wlotem a wylotem filtru, dzięki czemu można wy
kr.vc moment zanieczyszczenia się filtru. Kontrola •zapisów 
Pozwala czuwać nad skutecznością oczyszczania paliwa. 

N1ezależn1e od tego -l'irma Shell przeprowad · ł kont ·oJ t • - • za ciąg ą r ę s opma czystosc1 paliwa przed zatankowaniem godo samolotu. Aby wykryć najdrobniejsze krople wody,stosuje się t?:w. ,,Shell detector", stanowiący małe naczynie P_okryt� od we:,vnątrz specJalną farbą, do którego zasys�się P[O_bk�, p2llwa. Gdy_ w paliwie nie ma \VOdy, farbaPOZOSLaJe zołta, w P_rzec1wnym przypadku farba przybierakolor 2:1elo1:iy, Badama te zapewniają, że zbiorniki samolotunapeł'.11a się t�lko czystym i „suchym", odpowiadającymp:·zep1som, paliwem. 
W. K. 

FILTR PALIWOWY DO SAMOLOTU B-70 

Wytwórnia Afrcraft _ Porous Media Inc. wykonała filtr 
przeznaczony p1erwotme do samolotu bombowego North 

American B-70, który usuwa z paliwa wszelkie zaniec-zys-z
czenia większe od 74 mikronów, Filtr ma wysokość 1 m 
i setki kilometrów drutu ze stali nierdzewnej, stanowiącego 
element filtracyjny. 

w. K.

NOWE DOKŁADNE PRZYRZĄDY POMIAROWE 

Zakłady Litton Industries opracowały przyrząd do bardzo 
dokładnych pomiarów ciśnienia powietrza. Przyrząd wy
wodzi się z przyrządów stosowanych pows,zechnie do ba
dali w 1ocie. Możliwe jest użycie go do pomiarów na po
ciskach i w tunelach aerodynamicznych. Zakres pomiarowy 
wynosi od O do 140 kG/cm2; dokładność pcmiarów dla całe
lego zakresu ±0,050/o. 

Firma Gianini Contr,ols Corp. zbudowała wahadłowy przy
spieszeniomierz Model 24174, który - przy dużej dokład
ności pomiarów - jest wyjątkowo niewrażliwy na promie
niowanie radioaktywne. Przyrząd mierzy przespies,zenia od 
±2 g do ±50 g i wytrzymuje 100-godzinne napromienio
wanie szybkimi neutronami w ilości 6,3 • lO lG na cm2 i pro
mieniami gamma 8,1 • 109 erg/gm (cm). Temperatura pracy 
wynosi od -40 °C do 150 °C. 

W. K

CZUJNIK PROMIENIOWANIA ŚWIETLNEGO 

Firma Bendix opra<;owała czujnik promieniowania świetl
nego gwiazd i planet, w którym zastosowano nowy typ 
wzmacniacza promieni świetlnych - .fotopowielacza. 

Vv zwykłym wzmacniaczu światło padając na fotokomór
kę w?:budza elektrony, które przechodzą przez soczewkę 
elektronową, wpadają do podłużnej komory, odbijają się 
od szeregu dachówkowato ustawionych płytek, wzbudzając 
wtórne elektrony. W ten sposób w drugim końcu komory
otrzymuje się wzmocniony sygnał. Wszystkie płytki są po-
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łączone Przewodami z rozdz1_·e_lacze!Y1_ n_a_pięcia i pozostają 
db eh elektronów „gupod rosnącym napięciem. Częsc o 1Jcll1Y 

bi" się w komorze. 
.f t owielaczem za-Nowy wzmacniacz, -zwany rurowym o op , 

t „ element pokryty wewną r z 
miast szeregu płytek ma rurowy 

,rzez która przepływa prąd 
warstwą przewodzącego tlenku, p 

db'. _. się od ścianek
napięciu 1000-,-2000 V. Elektrony o IJaJą . . o . wzbudzają elektrony wtórne, przy czym me ma 

rury i , . k urządzeniu wielopłytkowym. 
strat elektronow, Ja _ w  

d . w7mocnienie światła Ulepszony fotopowielacz, aJący � . . 2 - kG i 'J•O-. 130Xl30 X 150 mm, cięzar , ;:i , 

10°-kr_otne, ma wym�
ry_ 

'k na którym będzie zastosowany,

j:::n;:z���c�o�- di
u

�f;bilizacji satelity AOSO do obser-

wacji sło11ca. 
z. Br.

OBRÓBKA „ELEKTROŻELOWA" 

Do grona nowych metod technologicznyc_h dołączyła _ s_ię
ostatnio obróbka „elektrożelowa". Narzędziem „skra:: aJ�-
cyff" w tej metodzie jest gąbczasta masa,_ zaw1ernJąca 
kw�sy. Konsystencja masy odpowiada gumie 1??rowate .1, 
a więc zachowuje swoje kształty nawet. pr zy dosc duzy_ch 
wymiarach. w składzie masy żelatynoweJ zawarte S<-1 octan 
celulozy, kwas solny, kwas azotowy i inne. Masa odlewana 
jest w formie płyt płaskich lu_b kształtowych. _ .. _. 

Proces odbywa się w zbwrmku z tworzyw sztuc:ny��
Na dnie zbiornika ,położona Jest płyta z ,_tworzyw<: sztu_,z
nego r:a której opiera się rozłożona fona miedziana„ lub 
alum'iniowa, połączona z doda_tnim bie�unem prądu_ stai�-g�. 
Na folii położony jest przedm10t _ob_rab1�ny,. a na m� masa 
żelatynowa nakryta z wie�zchu foltą . miedzianą lub alum_t� 
niową, podłączoną do uJe�ne�o ?1cgi:na prądu. Cal<_JSC 

dociśnięta jest z wierzchu niewielkim cięzarem, zapewma
jącym poprawny styk. Zbiornik zapełniony Jest płynem 
dielektrycznym - naftą. Kwasy zawarte w masie_ zclaty-· 
nowej trawią stykający się z nią _m�tal, powod_uJąc_ Je_go 

,,obróbkę". Podłączenie prądu o napięc1_u rzędu 2,? V i 111e_--: 
wielkim natężeniu ma na celu usuwa111e produktow reakc.11 
w ezasie procesu. W pewnym stopniu zwiększa ono również 
prędkość zagłębiania żelatyny o około _ 0,?2 '.'1m/min. Za
nurzenie w płynie dielektrycznym eltm111uJe parowa111e 

czynnika trawiącego, zabezpiecza inne powierzchnie poza 
obrabianą od atakowania przez pary k,vasów, działa ja�o 
sterowanie kąpielą i pomaga przy usuwaniu produktow 
reakcji. 

Osiągalna dokładność jest rzędu od ±0,02 do ± 0,07 mm.
Do obróbki tą metodą nadają się takie materiały jak: stale 
nierdzewne, stopy tytanu, stopy niklu. 

Dotychczasowy stan -zaawansowania metody sięga opra
cowa11 laboratoryjnych. Stosowany głównie do obróbki 
płaszczyzn wy,pełniaczy k,omórkowych, wykonanych ze stali 
nierdzewnych oraz stali z dużym dodatkiem molibdenu. 

A. G.

USUWANIE NAPRĘŻEŃ WEWNĘTRZNYCH DROGĄ 
ROZCIĄGANIA 

Wykonywanie złożonych elementów integralnych, szcze
gólnie cienkościennych, stanowi w produkcji lotniczej osob
ny, trudny problem technologiczny. Doświadczenia ostat
nich lat przeważyły na kor-zyść metody obróbki mechanicz
nej z pełnego materiału wyjściowego, a raczej definitywnie 
odrzuciły kucie matrycowe. Przyjęcie tej koncepcji procesu 
technologicznego związane jednak jest z dużym niebezpie
czeństwem deformacji przedmiotu w czasie obróbki me
chanicznej na skutek wyzwalania się naprężeń wewnętrz-
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nych z płyt _obrabi
b
an

d
yc}l. Dla

h 
n:1alczania tego niebezn', 

czet'tstwn nal�zal_C? � a ac mec amzm powstawania nap;. 
żeń, ich ,,·1c, kosc I rozkład oraz opracować met ode •\ 
usunic;cia i śrociki potrzebne do tego celu. W czasie bat 
stwie:rdzono, ze glO\\·ną pr�yczyną _PJwstawania napreż; 
w prc;tach i plyt�ch _ze _ stopo:.v lekkich Jest proces chi�,,: nia w czasie otrobk1 c1cplneJ. 

Metal zanurzony do cieczy chłodzącej, jak wynika 2 ar.,. 
lizy _zmian tern pcra_tu_rowych '." cza�i_c studze�_ia1 przvjm), 
l�f=w1cn stan naprc;zcn zlozon:,. eh, rozny w rozme zorien:·. 
wanych przekrojach, jednakże stały w odniesieniu ; 
charakteru naprężeń. aprc;żenia w warstwie podpowiel'll::
niowej są naprężeniami ściskającymi o wysokiej wart� 
a w warstwach rdzenia - naprężeniami rozciągającn:. 
równoważącymi układ m-:prężcń powierzchniowych. \i,. 
chodząc z tego rozkładu. postanowiono usun ąć, a przyn;·. 
mniej zredukm.,·ać, naprc;żenia przez rozciąganie badan,ć 
prętów czy płyt. Na podstawie przeprowadzonych bade: 
stwierdzono, że stosując rozciąganie materia lu o 2° 0 z t, 
lerancją • 0,5 11 o można zredukować naprężenia wewnętrz:: 
do poziomu kilku do kilkunastu procent w stosunku ó: 
naprężeń przed rozciąganiem. Pomiaru napręże1i doko11-
wano na drodze pomiaru odkształceń przez wykona:;: 
jednostronnych nac1c;c. Po stwierdzeniu możliwości t:i 
olbrzymiej redukcji naprężc11 wewnętrznych, która w !)11-_ 
umożliwiła zas tosowanic obróbki mechanicznej do wyrot: 
elementów konstrukcyjnych, postanowiono metodę tę li· 

stoso ·wać w warunkach produkcyjnych. W tym celu opr:
cowano i wykonano unikalne urządzenie (patrz zdjęó 
pozwalające na rozciąganie płyt o maksymalnych wymi,· 
rach: długość 12.25 m, szerokość 3 m ; grubość 152,4 mn: 
Minimalna grubość płyt wynosi 6,35 mm, a minimalna dt;
gość, zależnie od grubości płyty, od 3,3 m do 4.45 m,(. 
po odliczeniu strat na długość zamocowania i strefy pne;
ściowej daje minimalną użyteczną długość: płyty rozciągn.� 
tej odpowiednio 3 m i 3,7 m. Maksymalna siła ciągu m,· 
szyny wynosi 4064 tony, a dla celów specjalnych mo1c 
osiągnąć nawet 6096 tony. 

Wartości te narzucają \\·ielkość: przekroju poprzecznri 
rozciąganych płyt. Przyjmując, że dla badanych płyt' 
stopów lekkich trzeba było stosować naprężenia_ przekr, 
czające lokalnie granicę plastyczności, tj. rzędu 31,okG/m::: 
maksymalna powierzchnia przekroju poprzecznego_ wyr.� 
1290 cm2. Dla maksymalnej grubości 152,-4 mm mozna 11�

stosować szerokość 838 mm, a dla maksymaln ej szerok�'. 
3048 mm - maksymalną grubość 41,3 mm. Kilkuletmd· 
świadczenia zebrane z eksploatacji tego urządzenia_�
twierdziły sł us zn ość przyjętej metody technolog1czn1_ 

[ 

podnosi wasze kwalifikacje zawodowe -

czytajcie i rozpowszechniajcie 
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KRONIKA 

Notatki ze świata 

•k t FAI przynosi tabelę międzynarodowych kobie-
++ Komugi: szybowcowych zdobytych w l!J63 r. W wykazie,

cych rek��kgrdów (w tym. 3 na _szybo _wcach dw_umiejscowych)
1 obok 6 

t ·okrotnie nazwisko MaJewsk1eJ, ponadto DankowskieJ 
widnieJe cz ei 
i zachary. 

. 
t szybowcowy NRF ustanowił rekord świata w prze-"+ Pilo
t sie trójkąta długości 500 km, uzyskując średnią pręd

!OC}� po
k 

ra
/h Leciał on na szybowcu „Standard-Austria". 

kOSC97m . . .. 
cuska pilotka Auriol pobiła rekord swiata na nad.++ :r

,�
n 

m samolocie odrzutowym Mirage III R., osiągając -
dzwię o 

YIOO km _ prędkość 2038,7 km/h. 
na trasie 

.,_.,_ Jugosłowianie są mistrzami w nocnych skol�ach grupowych. 
' twierdziła cztery rekordy w teJ ?yscyplm1e, przy czym 

FAI .za
two w grupie 4- 5- 6- i 8-osoboweJ przypadło Jugosłowia

zwycięs 
nom. 

�+ Lotnik polski i konstruktor samolotów, inż. H. Millier, 
' . szkały w Australii, otrzyma! ,,O_swald. �alt Memoriał MedaP'. zarnt

ie
to ,v Australii najstarsze I naJbardzieJ cen10ne odznaczenie Jes • t ·1 go za zasługi dla Jotmc wa cyw1 ne 

-+ czechosłowackie zakłady Ostrokovice zakończyły produkcję 
znanego samolotu akrobacyjnego „Trener-Master" Z. _326, znane_go 
z licznych zwycięstw odniesionych w zawodach. Ogołem wypi o
dukowano 1105 szt. tego typu. 

-+ Brytyjska firma 1�pi�r Aero Engines _Ltcl. wypi:odukow_ala 
ostatnio specjalny typ . sm_igłowca . dla roln_ictwa, k tory mozna 
używać do opylania zasi�wow chemicznymi srodkami ochronnynu 
oraz rozsiewania nawozow sztucznych nad znacznymi. areałami. 
.. Agricopter", bo tak nazywa __ się maszy!1_a, wyposazony Jest w stl
nik O mocy 70 KM i rozwiJa . prędkosc przelotow<\ 40 km/�odz. 
na wvsokości ok. 2 m nad ziemią. Ze względu na niewielki cięzar 
„Agricopter" można przewozić na pole na przyczepce zwykłego 
samochodu. 

++ Urządzenie rozpylające wodę w celu wyhamowania samolotu 
po jego wylądowaniu na pasie . startowym zostało wypróbowane
we Francji. Urządzenie składa się z rur do rozpylania wocly pod 
ciśnieniem 14 kG/cm', z pomp oraz rozciągniętych w poprzek 
p as a  kabli służących do uruchomienia urządzenia rozpylającego 
wodę w kierunku samolotu. Urządzenie hamowało samolot o cię
żarze 22680 kG i prędkości lądowania 190 km/h na długości 183 m. 

++ Ponad 400 sztucznych ciał krąży dookoła Ziemi, z tego 190 
większych obiektów (satelitów i członów rakiet nośnych); czynne 
radiostacje posiada 20 sztucznych satelitów Ziemi. 

Kronika krajowa 

� -i- XIV Plenum Komitetu Centralnego PZPR podjęło uchwalę w s_praw1e węzłowych zadań planu narodowego na 1964 r. Wytw01 :ona sytuacia _gospodarcza wymaga od wszystkich obywateliwytę:".onych wysiłkow w celu usunięcia niedociągnięć w realizacji zadan waznych _ dla naszego kraju. W pracach wytyczonych przez XIV Plenum nie moze. zabraknąć przedstawicieli Sekcji Lotniczej SIMP. Niech członkowie _nas�ego Stowarzyszenia spowodują zwołanie specJalnych zebran kol zakładowych; niech się wykażą czynną rol_ą w naradach KSR, niech przewodzą realizacji uchwałKonferencJi. 
_
++ Konferencja NOT „Koszty własne w pracy inżyniera i technika_" wytyr;zyła program realizacji wniosków w zakresie ekonomiki zakladow. Program. ten _ zamieszcza Biuletyn SIMP nr 121/122. Działaczy_ SIMP 1 zarząay koł zakładowych kierujemy do lamów tego penodyka. 
'- + Zarząd Główny APRL ustali! następujący kalendarz cen-tralnych unprez lotnictwa sportowego na 1964 r.: 
X Szybowcowe Mistrzostwa Polski (Leszno) - 7-21.VI. V Samolotowe Mistrzostwa Polski w Akrobacji - 9-20. IX. VII Spadochronowe Mistrzostwa Polski - 29.VIII-6.IX. IV Krajowe Zawody Balonowe. 
+ + W 1964 r. planuje się udział polsl,ich. szybowników w mistrzostwach NRD, Węgier i Jugosławii na zasadzie wymiany bezdewizowej. Spadochroniarze będą startowali na zawodach w NRD ZSRR i Bułgarii oraz Spadochronowych Mistrzostwach Swiat� w NRF. Piloci samolotowi wyjadą jedynie do NRD. + + Plebiscyt „Przeglądu Sportowego" uznał szybowcowego mistrza świata E. Makułę jako czwartego wśród 10 najlepszych spor

towców Polski w 1963 r. 
++ Pelagia Majewska za wybitne osiągnięcia w sporcie szy

bowcowym została odznaczona w kraju lVIedalem im. 
Cz. Tańskiego, zaś przez FAI - Medalem Lilitnthala. Ta świetna 
szybowniczka ustanowiła już 15 międzynarodowych rekordów; 
medal Lilienthala uzyskała jako druga kobieta na świecie. 

+ + Zakłady Sprzętu Lotnictwa Sportowego we Wrocławiu przy
stąpiły do budowy prototypu nowoczesnego szybowca wyczyno
wego ,.Kobuz-3". Dwa pierwsze szybowce tego typu będą gotowe 
w połowie br. 

++ Polska Akademia Nauk powołała Komitet Badań Przestrzeni 
Kosmicznej, który ma prowadzić badania własne i nawiązać 
współpracę z Międzynar. Unią Badania Przestrzeni Kosmicznej 
COSPAR. . 

+ + W dniach 7-12 września br. odbędzie się w stolicy XV Kon
gres Międzynarodowej Federacji Astronautycznej. W Kongresie 
weźmie udział ok. 1000 uczestników z 40 krajów. Większość prac 
Kongresu poświęconych będzie zagadnieniu lotu człowiel<a na 
Księżyc. Omówiona też zostanie sprawa utworzenia międzynaro
dowego laboratorium księżycowego. z. 
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ZAGADNIENIA WYTRZYMAł..OSCIOWE 

539.431.1/6 :621.882.082 ILot 
Kudrjawcew I. w., Cziżik w. N.: Powyszenje soprotiwlenja usta
lost_1 nezbowych dietalej. Powiększenie wytrzymałości zmęczenio-
11·eJ części gwintowanych. Wiestn. Maszinostr. 1963 nr 1, s. 51-55, 
rys, 8. 

' ' 

Części gwinto wane (�uby, wkręty, kołki śrubowe), poddawa_ne obciązeniom zmiennym, wykazują niską wytrzymałość zmęczenio
wą. Wynika to z dużej koncentracji naprężeń w gwintach i zalezy 
od spos obu ich wykonania (przecinanie włókien). Zastosowanie
�alcowa�ia gwintów pozwala na polepszenie ich własności wy
(:_małosciowych. Walcowanie gwintów o większych średnicar;1;
st 

SO mm) Jest bardzo trudne ze względu na koniecznosc 
b:�0:vania. dużych docisków rolek. w wyniku przeprowadzonycha n . stwierdzono, ze dobre rezultaty uzyskuje sie przy wal-cowa niu gw· tó struk . 

m w rolkami wprawionymi w ruch drgający. Kon-
(nr 1�l8�34/ego typu rolek jest przedmiotem patentu ZSRR 
ut��a-:yni_ku tego_ rodzaju obróbki następuje powierzchniowe 
Od � �en,e_ materiału (pomiędzy nitkami gwintu). w zależności
czeng 

ę okosci _utwardzenia następuje wzrost wytrzymałości zmę
koś/

0
;�eJ. Stwierdzon_o, że przy utwardzeniu moterialu na glębo

czenio;_,e.mm następuJe 1,5-2,0-krotny wzrost wytrzymałości zmę
czeniow/ W artykule podano wyniki badań wytrzymałości zmę
nych z l t(n _a zgmanie, rozciąganie i ściskanie) części gwintowa-e salt 45, 18XHBA i 34XH3M. H. Z.

620.1'71.33:678.5 IL ot 
Romanienko I. G.: Wlijanje włażnostnych faktorow na ROlzuczest 
laminatow. Wpływ wilgotności na pełzanie laminatów:"' Płasti
czeskije massy, 1963, nr 7, s. 45-48. . , . . . 

Badano wpływ wilgoci na pełzanie lammatow w zaleznosc1 
od ich składu. Stwierdzono poważny wpływ czasu wstępnego na
wilgacania. Najintensywniej wilgoć wpływa na deformacj_ę pod 
stałym obciążeniem w ciągu . p_oczątk_owych �00-250 godzin_. P� 
ich upływie sprężyste własnosc1 stabihzuJą . się. Wpływ . w1lgoc1 
na deformacje pod obciążeniem trwałym zalezy od składu i _ stru_k
tury laminatu. Zwiększenie defor_m_acF n_awilgoconych lammato"." 
wynika z osłabienia przyczepnosc1 zywicy do szkła kohez_i1 
żywicy. I. G. 

620;171.5:624.078 ILot 
seeger D.: Krafteinleitun� i!' dtin_ne :1"latten U ber Bolz�n und 
Bolzenlocher. Wprowadzan1e sił w c1enk1e płyty za pomocą sworz
ni i otworów. Konstruktion, 1963, t. 15, nr 8, s. 325-333, rys. 14, 
ocls. 11. kł d • • 

Porównano znaleziony metodą elastooptyczną roz a napr_ęzen 
w prostokątnej płycie obciążonej sił<) po�hodzącą od oddziały
wania sworznia - ze :i:n_anym. rozw _iązan_1em teor�tycznym dla 
płyty nieskończenie dlug1eJ, obc1ązoneJ w _Jednym kierunku. Z�a
dano wpływ luzu sworznia oraz odległosci otwory_ o� brzegow 
płyty na rozkład naprężeń . w_ otworze_ przy ob:�ąze1:n�ch sprę: 
żystych. Podano najkorzystmeisze wymiary otwor_ow 1_ ich polo 
żenie dla wprowadzenia największych s1I przy ob�1ą_z_emach czysto 
sprężystych. Uzu!)ełniono artyl�ul wyrnlrnmi pomrnrow dla ra�
obciążonych spręzystoplastyczme. 
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678.01:539.4 . I Lot 
·t · c swoj stwa sloistyc:11 konstrul,c.i i 

Szczerbal,ow W . . M_. : Procznos_ n y
) . 1/ irz malościowe konstrukcji

s Jegkim zapołmet1e
1
Ie

k
m

k • . mWl�������� Y Plist iczeski j e M assy, 1 963,
przekładkowych z e 1 

nr 8, s. 46-48, rys.  2, tab. 2, od_s . 4 •. , · 
lekk 1' ch kon-

ł � ,, zd"u1an1e scisJ.:;. an�e Badano wytrzym a  o"c n a  ,., ., , . o d  rodzaJU 1 dzen , a  (two-
strukcji  przekładkowych w _z�le�n osci 

, c iw m t woi zywo komól'
rzywa spieniane o roznym CU':zar ze w las 

ż \slica' BF-2) i gl 'ubośc1
kowe z tl,aniny bawełniane] . sycon:? O: • 'ywicy epoksydowo
pokrycia laminat?wego z tkan my_  sz_ a

�n. 'c i!  l'ZY przen oszen i u
-feno l?"':'e.i: Okreslono rol� r��et';z lce

p 
d�for'u �nibości p ol, ryc i a 

napręz_e1: 1 po?ano suge5tie . .  rh !spółpracy p rzy m al<symalnym
i j akosc, rdze11 1 a  d l a  poprawneJ 1 

1 • t 1 • • 
wykorzystaniu własności wytrzy m a łościowych ,ons ru <CJL  

ZAGAD N IENIA NAPĘDÓW

621.438 :621.454 :536. 7 /8 
Jerzy Kra ! :  Funlccje pomocnicze dla obli cze11 ciepl nych

namicznych silników turbinowych. Prace Inst y t u t u  

I .  G.

ILot
i gazody
Lot nict wa 

n r  20, 1963, s tr .  3-9, rys.  8 .  . . . . 
Artylcuł  zawiera wprowadzeme w specyfikę (:bl 1cze n  �1eplny;:h

i gazodyn amiczny<;h. wyl�o1;ywanych w celu okreslen 1 a  pa1
_
a rn� t 1  ow 

obiegu oraz osiągow silmkow turbinowych.  Zapozn a J_e on z_ \I ze'.na 
funkcj ami pomocniczymi, u l a tw1aJą_cym1_ prowadz�l1 !e PO\� yzsz, eh 
obliczeń z uwzględnieniem z a leznosc, . ciepła wlasc,wego od tem
peratury. 

621.45 4 : 621.438 ILo\ 
Walerian Kordziń ski : Zależności między różn ymi  olueś lcniami 
sprawności zespołów sil ników turbinowych.  Prace Inst ytutu Lot -
n ictwa, 1963, nr 20, s. 10-19,_ rys . . 15 .  . , . . _ . w pracy wyprowadzono 1 obl iczon o zai lez11 osc1 m1qclzy S!J( aw
n ościami  i zentropowy m i  •,1 i współczy n n i kami zachowan i a  c , sn ,e� 
n i a  ca łkowitego „ dla wlotu,  sprc;ż arl� i ,_ turb i n y  i dyszy w�dotoweJ 
silników turbinowy ch oraz zalezn osc1 m iędzy wspolczynn ! l< iem 
zachowania ciśnienia całkowitego we wlocie  s i ln ika  r.w a sprawno-
ścią spiętrzenia we wlocie 'I R i współczyn n i k iem str<1 t  c i śn ien ia
całkowitego we wloc ie  !;. Wynik i  obl iczeń przedstaw i on o  ,v posU1c i
tabl ic  i wykresów. 

621.438 : 621 .454 .001.ii  I Lot 
Wierzba A . :  Metocla obliczani'1. przybliżone.i stoiskowe.i charak
terystyki silników turbinowych.  Prace Inst ytutu Lotnict\,·a 1963. 
n r  20, s .  20-29, rys. 8 . w pracy rozpa trzono zagadnienie  obli czania przybl iżon�•ch stoi 
skowych charakterystyk s i ln ików turbin ow.vch .  Przedst awiona zo
stała metoda obl iczan ia t ak i ch charakterystyk, wym a g a j ącc1 jedy
nie zna j omości wvn i k ów obliczeń si lnika w m aksYm c1 J n ych \,·a
runkach pracy,  nie zawierająca jed n ocześn i e  u praszcza jących
założeń . odbiegający ch zn aczn i e  od rzeczv wistych warunków pracy 
zespołów silnika .  takich jak  n p .  założen i a  s ta łości  \,' pozaobl icze
n iowych wa run!<ach pracy stosunku c i śn ień w t u rbin ie .  spraw
n ości sprężark i ,  . ,bezwym i a rowego" wydatku gazów w turh in ie  i td . 

Metoda ta polega n a  olf feśle n i u  przyl1 1 i żonych cll,1 rakterystyk 
zespołów składowych s i ln i l, a  lub wykor-:,•stan i u  zn anych i spraw
dzonych zależności m iedzy podstawowymi parametrami tych ze
społów i uwzględnieniu i ch warunkó,v współpracv. Omó\\' i ono 
założenia o,gólne oraz założeni ;i  dotyczące zespołó\\. składow,·ch 
siln ika .  Przedstawiono obliczen ia stoiskowe j charakterysty k i  d la  
turbinowego si ln il<a odrzutowego oraz s i ln ik8  turbi n owego ze 
swobodną turbi n a  n apędową. Wyniki obli czeń charakteryst,·k 
według _wslrnzanej metody porównano z danymi  s tatystycznymi 
oraz doswiadczalnymi.  

621 .454.001 .5 ILo t 
Kulakowski B . : \>Vpływ zmian snrawności zespołów na osiagi 
turbinowego silnika odrzutowego. Prace Inst y t ut u  Lotn1ct\,·8 196�. 
nr 20, s. 30-37, rys. 9. 

W pracy określono współczynniki wolywu zmian spr;iw ności poszczególnych zespołów na osiag i  si lnikn. t o  j est  na ciar,; ied
n ostkowy i j ednostkowe zużycie paliwa za pomocą metody 
małych Przyrostów. 

W części p ierwszej w,yprowad7ono wzory określa j ące wsp ółczyn
nik i  wpływu i obl iczono w artości l i czbowe oraz podano wykresy 
przystosowane do anal iz turbinowego si lnika odrzutowego przy 
projek tach wstępnych. 

W części dru,�iej rozpa trzono wpływ zm i an spr8wności poszcze
gólnych zespołów n a  osi ą g i  si ln il,a już skonstruowc1nego. W ypro
wadzono równan i a  opisu j ące nracę poszczególnych zespołów s i l n i 
k a  metodą małych przyrostów. Rozw i ązn no u kład powyższyc·h 
równań w celu znalezienia interesujących n as współczynn ików 
wpływu. 

621.454 :533.697.3 !Lot 
Kowalewicz A . : Przybliżona analiza stateczności przepływu przez
,dyfuzor z prostopa!lłą falą u !lerzeniową.  Prace Instyt utu  Lot n ic twa, 
1963,  nr 20,  s .  38-45, rys. 10. 

Zasadn i czym celem pracv j est  zbadani e. s ta teczności prostop ndłej 
fali uderzeniowej w podk rytycznych i krytycznych warunkach 
przepływu przez dyfuzor naddźwiekowy oraz p rzepływu za f a l ą  
względem małych zaburzeń (fal akusty cznych) .  

W rozważaniach teoretycznych przyjęto j ednowymia rowy model 
orzepływu gazu nielepkiego i doskonałego przez dyfuzor o sta
łym polu przekroiu w krytycznych warunkach przepływu . Za 
pomoca l inearyz;i c j i  ogólnych równ ań zachowawczych względem 
pulsacji. będących zespolonymi funkcjami czasu i położeni a .  u zy
skano układ trzech równ ań różniczkowych cząstkowych wz,ględem 
tych ·pulsacji .  który rozwiązano przy założeniu,  że pulsacje są 
harmoni czymi funkcjami czasu. 

uwzględnienie W8runków brzegowych na poddźwiękowej stron i e
f a l i  uderzeniowej i w prz.,,kroju wylotowym dyfuzora prowadzi
do układu równań. z którego olueśl i ć  można częstot l iwość w łasn ą 
pulsacji oraz współczynnik tłumienia w funkc j i  li czby Macha M 

0 

w przedziale 1 , 0  < M
0 

� 2,5.  Przeprowadzono analizę wpływu 
liczby Macha M

0 
n a  stateczność przepływu. 

W części doświadczalnej pracy omówiono wyniki  badań clwu 
wersji dyfuzora o rozszerzeniu A

2
/A

1 
= 3 i i przy l iczbie M,acha 

M
0 

= 2 ,35 oraz przedstawiono schemat stanow iska b adawczego 
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i ;1pa l';1 tu ry pomi8rowej,  głównie do pomiaru puJ .. w z a k o11czeniu przedst_awiono celowość uwzględsncll _ ciśnien· 
zmien n ości  pola przek roJu dyfuzora oraz przew ż�1en1a w �:. 
na  w l o c i e  w p rzy pa_dku p rzepływu podk rytyczne\ 

nia strurni/ 
g ra m  d a lszych badan eksp_erymenta lnych dla Wer �• a _także ,'.� 
teoretyczny c h .  Zagacln1 enia te są obecnie pried���l� Wyniti; 
;iu tora . rn Pr,: 

533.697.4 
Blyt l lc P.  A . : Non-cqui l ibrium flow through a n Il p rzez cl ysz1; ,,. przypadk u nierównowagi chemic�zzl_e. Przep� 
Mec h .  1 963, t .  17, nr  I ,  s. 1 26-140, rys. 3. neJ. J. f

\ z cadan o . przepływ przez_ dys_zę z uwzględnienie wibra cy J n eJ . Vv yk azano, ze 1stn 1eJe obszar . ,warstwy m re_lak,,: 
w k tórej zachocl z i  stosunkowo ?uże o�chylenie od staf12Y.sc1enne, 
Położen i e  tego obszaru okreslone Jest przez pewnu rkwnowo; 
k t óre zostało przedtem wykorzystane do określe 

e_ ryteni: 
stanu , . z8nl l'?że n i a ". Uzyskano a1:alityczne  rozwiąza

�a Poczjrt 
energ i i  d rg a n _  \\' . dyszy d l� szczegolnego kształtu dysz'a ro2k1c: 
lez iono wyrazen1a n a  koncowa asymptotyczna wart Y. _

oraz t,. 
żo:1 ą" energ i i  drg8� daleko w dól przepływu. Rozwiąz�

sc. ,.Za[,,.
to tyczne moze byc uzyskan_e . z warunku, że został 

me '.15Yt;. 
punkt , .zaml'ozony ",  zapew11 1aJ ący odpowiedn i warune�asbto,ow,:. rzegoi, 

K. i 
621.43.04 

Solrn cr c .  • Zi.inclanla�cn mit Halb_leiterbauclementen. Ul·! Hr p l o no\\' e z e lementanu półprzewod ni kowymi. MTZ 1963 t ' �d) �
s. 2'l l-2'l5, rys. 18 ,  ocl s.  6 .  ' ' - la, n; , 

Zn ;ine sa układy zapłonowe z mdukcyjm•m (układ) 2 ce-., i n clu l, cyj ną)  lub  pojemn o�ciowym (układy kondensatorowe) ,,: 111 1 , l a t o 1·cm energ i i .  \V czcści I artvkulu omsano Z'Sad l ci n i a  uk !a cló\y z cev,k ą .  \V szczególności pOŚ\\Ięcono ;wal tdom . w k tory eh I'Ole przery\\'acza w Obwodzie pier} !,!,. 
spelni 8 j ą  trnnz>·s t orv krzemowe lu b germa1;owe. Sterowanie°'n; 
Z>'stor;i 1110/e s ,e  od b>·wac za pomoc;i stvkow lub bezstvko,·tr··: p rz:v ldacl n ad a j n i k iem magnet ycznym. l'\ ie ma zasadniczei /0•,c 
\\' clz : 8 l 8niu  na s i l n iku  uk lil clu klas�·cznego w stosunku do 1;;:,r storo we;!o . 'G k ł n_d t r:mzystorowy _m_oze Jednak działać \\' cZ:i d ł uższych okresow bez ko111ecznosc1 obslug1. 

J, ; 

621 .438.2
l Tunakow A .  P . : Rasczot proi z\\'olno_\\'O rieżiP,ia _ radialno.,,,;,; t ur !J inY.  O b l i czanie paramet rów t urhrny prom,eniowo-osiowej d:i cl o,,·0 1 ; 1vch \\·arunkó\\' p racy. Iz\\' .  \Vyssz. Uczeb. A\\'iac. T'�' 

1963. n ,: 2. s . 1 1 1-ll7. rys.  3 .  
Podczas końCO\\'>' Ch prac nnd turbiną gazowa czeslc pO\;,�, 

problem ocen>' Pilr;imetró\\' gotowej już turbiny dla dowok-.'t 
n ieob l i czen i o\\'ych \\'arunków p!·acy. Jeśli korzystać 2 mit;: 
ob liczen i o\,·,· ch charakteryst,·k. to \\·ystąpi kon ieczność oow�n,. 
n i a  ich d la  \\' i elu warunkÓ\\. pracy. co niez\\'ykle Z\1ieksza n" 
coch lonność.  Przy t>·m znane sa metody oliliczeniO\\'e jedrnie't 
turb in  osi o\\'ych . \V omawiane i pracv przedstawiono · meti: 
olJ l i czen i 8  par;i m e trów prom ienio\,·o-osiowej turbiny dla do;d 
n :vch \\·a run kÓ\V prac�• . 

D la  r07\\' iązania  tego zagadnien ia n ależy :m ać ciśnienie calkOI'.'.· 
i temper« ure c;1łko\\'i t ;i przed turbina .  ciśnienie statyczne '. 
\\·, ·Joc ie  z turb inY  or�7  p17,· j ::,ć l i czbę ohrotó,,· . Znajac te czi;,
1>;iramet r,· mo:in·a obl ic1->· ( \,·,·d atek gazu przez turbinę. r,: 
\\'e\,·nętrzn:, i spr;i wn ość \,·ewnętrzną. 

R. l 

E K O NO:\! I K .'\ I TE C H !'.O L O G I A  PRODUKCJI 

331.87 Il ' 
Lambert H. A. : An cstimat ing p rocedure for part-manned eQ,!:, 
mc,, t .  Sposób kalkulowania clla wyposażenia o obsluclze częścio11 
r(;'czn e.' . JVJachincr,· 1963. t. 1 03 .  nr 2651 . s. 'i26-533. ry,. 7. la\:. · 

P r7>' ohslucl ze U r7 adzeń. \\' k tórych ootrzebny jest udział pra� 
ręczn e.i .  8 j eszcze bardzie.i \\' przypadku obsługi wieloobrahiMk·· 
\ve j .  \\·y rn�ganc1  jest ,erun t o\\'n a  ;i n�lizn czasu oraz �Ytichroniz�:: 
C7vnności \\' cz;i s ie  . .  '- u tor przep row;idz;i anAli7e taki�h przrw 
kf\v,: \\' cel a ch 1< alku l c1cYjnYch oraz dla  ustalen ia własciwe1 o::� 
n i z;i cj i  mie ,i sc8 pr;icy · i · Ćlos t a \,·. wra z z doborem prawidlc;r, 
selnven c j i  czy n n ości . O�eru j a c  prz,·k l:idami zmierza do dooc 
n ;i jb;i rcl z iej  ekonomicznego w;iri,mtu.  

669.1 4 :621 .791 [ 

eszc1k ow8 s. E. : Jsslecl owanie cl i ffuz ionn0i swarki w \rakuu� 
n i crżm,· ic.i uszczc,i s ta l i  2H-1 3 .  ·

Próby dyfu zyjnego spawania w pri,, 
n i  stali  n ierdze\\·nej 2 l l  13 .  /\wtom. S\\·arka, 1963, nr 6, s. 11-
r:vs. 2.  . .. 

Spawm1 i e  ch rom owej s t8 1 i  n i erdze\\·nej (2H 13) - osfatmo '·' 
roko stosowanej - j e.st b8rclzo kłopotl i we ze wzl(lędu na w,,:; 
puj ące w spoinie peknięc ia .  Do ł ączenia elementów z leJ ,:: 
zastos?;V8no z du ż>·m powodzen iem proces dvfuzyJnego_ spai

ł:=: w prozn 1 .  Podilne  są wyniki  przeprowc1clzon,•ch . badan 11P ,
_,,_ 1;: n.rametróv,1 tecl1 n ol ogiczr� .vch,  procesu na własnosc1 wytr���
:: 

sc1owe złącz .  Ust a lono w łilsc iwe parilmetry procest\ sp .. , , 
i przPc'l s t a wi on o  zalety t e ,i metody soawaniil. ,1· porownamu "
spawan i em gazowym i łuk owym \\' atmosferze argonu. 

B , 

---- -------

P . . ,  1 • dokQt.1: tzegląd Dokumentacyjny z8wiera jedyn i e  częsc ana 12 .  
u·e � tacy.i nych z zakresu lo tn i ctwa.  Pełna dokumentacJa uk�\lr·'· w p ost8c i  kart  d okumentacyjn ych wyr!awanych przez ei .;: 

Insty t u t  Dokumentacj i  Naukowo-Techn icznej i Ekonomi 
(Warsza w a ,  Al. Niepoclleglości 188) . . h kl( C IINTE przy j m u j e  prenumeratę kart dokumentacyJnyc ' hnit m oze obejmowa ć zarówn o c8ła dok umentację. naul<owo-l�- i t n a  . .i ak i oddzie lne jej  dz iały · lub poszcze�ólne za::(adnieilltok�,; maty .  CIINTE wykon u j e odpłatnie (wg Cennika zuD> J0k��t 1 m 1k rof1lmy publ ikacj i  objętych zarówno Przeglądem 0 

ta c yJ nym,  .1 a k  i kart8mi cl ckumcn tacyjnymi. 



Tabela 1 Cp Wyklad11ik izentropy dla gazów c„ 
r,niperotura I Powietrze I N, \ O, ['Cl ( suche) 

,_ 1,402 1,397 
o 1,400 1,400 1,385 /00 1,397 1,370 1,390 1,394 200 1,378 1,385 1,353 300 1,366 1,375 1,340 400 1,357 1,364 1,334 500 1,345 1,355 1,321 600 1,345 1,314 700 1,337 1,337 1,307 800 1,330 1,331 1,304 900 1,325 1,323 1,300 1000 1,320 -

Tabela 2 

H, 

1,410 I1,398 1,396 1,395 1,394 1,390 1,387 1,381 1,375 
I 

1.369 1,361 

Wrkladnik izentropy dla par 11iektórych węglowodorów 
I Temperatura ['Cl 

o 100 200 300 400 500 600 

Meta11 CH, 
1,314 1,268 1,225 1,193 1,171 1,155 1,141 

Etan C,H, 
1,202 1,154 1,124 1,105 1,095 1,085 1,077 

Tabela 3 

Propan C,Hs 
1,138 1,102 1,083 1,070 1,062 1,057 1,053 

co 

1,400 1,397 1,389 1,379 1,367 1,354 1,344 1,335 1,329 1,321 1,317 

co, 

1,301 1,260 1,235 1,217 1,205 1,195 1,188 l,/80 1,177 1,174 1,171 

H,O 
1,28 1,30 1,29 1,28 1,27 1,26 1,2:i 1.25 1,24 1,23 
Cp alkoholu etylor.-ego - • c„ 

Butan C,H,0 
1,097 1,075 1,061 1,052 1,046 1,043 1,040 

Alkohol etylowy C,H,OH 
1,16 1,12 1,10 1,08 1,08 1,07 1,06 i 

w tabelach 1, 2 podane zostały v,.1artości dla 
gazów i par węglowotlorów. Wartości c/J 
pomocą wartości: AR 

M x-1 
i c

v 
1nożna 

niektórych 

wyrazić za 

Zależność _ciepła właściwego od temperatury niektórych ciekłych 
węglowodorow przedstawLOno na rys. 1. Ciepło wbściwe stechio
metrycznych mieszanek węglowodorów z powietrzem w niewielkim 
stopniu zależy . od składu paliwa; ciepła właściwe produktów 
sp_alan1a węgla __ 1 wodoru w stechiometrycznych Objętościach po
wietrza są zbl,zone w zakresie temperatur od o do 2100 oc -
ta bela 3. 

Zależność ciepła właściwego od temperatury niektórych ważniej
szych. gazów, paliw i węglowodorów podane są w tabelach 3, 
4, 5_ 1 6. W tabelach 7 1 8 oraz na rys. 2 przedstawiono ciepła 
własc1we produktów spalania dla różnych temperatur i współ
czynników a. 

Stosowane oznaczenia: C v [kcal/kG'2:ol 0] -- średn ie molowe 
ciepło właściwe przy stałym ciśnieniu; Cv [kcal/k�mol0 J - średnie 
molowe ciepło właściwe przy stałej objętości; c/J [kcal/kG0 J -

Tabrla 5 Średnie masowe ciep/o 1claściwe gazów przy stałym ci.Vnieniu ;- pr:::_v p O w zależ-p ności od tcmpera_t,_,,._Y _ _____ - ----,-----

! 1\T,atm Temperatura 
oc N o 

I 0,32% 
C O, 

$udnie objętościowe ciep/a właściwe prod11któ,? pe/neg_o spalania węgla i «·odoru w stechio
metryczne] tlosci powietrza 

o 100 200 300 400 500 
0,3.C,44

1 0,3544 0,3:i44 0,3544
1 

0,3544 
0,3253 0,3229 0,3206 0,3192 0,3182 

0,4222 0,4142 0,4141 0,4139 0,4139 0,4138 
0,2185 0,2205 0,2234 0,2269 0,2305 0,2339 

0,2482 0,248.'i 0,2492 0,250:i 0,2:i24 0,2546 
0,246/ 0,2-164 0,247/ 0,2484 0,2502 0,2524 Ttmptratura w . , . \ 

Ciep/o właściwe ['Cl prod11któw spalama I produktow spalama 
----o 100 200 300 400 500 600 700 800 900 1000 1100 1200 1300 1400 1500 1600 1700 1800 1900 2000 2/00 

,oęgla wodoru 0,321 0,330 0,335 0,340 0,345 0,350 0,355 0,360 0,365 0,369 0,373 0,377 0,381 0.385 0,387 0,390 0,393 0,395 0,397 0,400 0,402 0,404 

0,325 0,327 0,329 0,332 0,335 0,339 0,343 0,347 0,350 0,354 0,359 0,364 0,368 0,372 0,376 0,379 0.382 0,385 0,388 0,391 0.394 0,396 

Średnie wartości m' prod11któw spalania ,oęgla i wodoru 
0,323 0,328 0,332 0,336 0,340 0,345 0,349 0,353 0,357 0,361 0,366 0,370 0 ,375 0,379 0,381 0,38:i 0,388 0.390 0.393 0 .39.i 0.398 0,400 

Ciep/a właściwe gazów wchodzących w skład produktów spalania i 

lri.:.ittrze I1,0 para \O 
co. 
o,

. 

s. Il, 
.'iO co DH o 
.\' C M,tat, Cif Era� C,H,' P,rpa,, C,H, Bot"" C,H„ f1y/,n C.H, 

Gaz 

Propylen • c ,H, 1!•1rltn C,H, Auty/en C ,H, Cvkloh,ksa� c H a,.,,. C,H, ' " .4/kohol etylowy C,H,0H 

6,944 8,001 8,945 8,565 6,992 6,954 6,835 7,160 6,956 7,163 5,272 4,965 5,068 8,29 11,83 16,32 22,10 

4,958 6,01:i 6,9:iO 6,579 .5,006 4 .968 4,849 5,/7./ 4,940 5,/77 3,286 2,979 3 ,082 6,31 9 84 1/33 20,11 7 7') 1/34 17,89 

600 700 800 900 1000 1100 1200 1300 1400 1500 1600 1700 1800 1900 2000 2100 2200 2300 2-JOO 2500 

0,3544 0,3544. 0,3544 0,3.544 0,3544 0,3544 0,3544 0,3544 0,3544 0,3544 0,3544 0,3544 0,3544 0,3544 0,3544 0,3544 0,3545 n.35-1.5 0,3:i450,.1546 0,3546 

0,3173 0,3166 0,3161 0,31.56 0,3152 0,3149 0,3146 0,3143 0,3141 0,3139 0,3137 0,3135 0,3134 0,3132 0,3131 0,3130 n,3129 0,3129 0,3128 0,3128 

0,4137 0,4137 0,4137 0,4137 0,4136 0,4136 0,4136 0,4137 0,4137 0,4138 0,4139 0,4140 0.4143 0.4144 0,4146 0,4149 0,41.52 0.41.5.5 I0,4158 0,4162 

0,2371 0,2400 0,2426 0,2450 0,2472 0,2492 0,2510 0,2527 0,2.'i43 0,25S9 0,2573 0,2S87 0,2600 0,2613 0,262.'i 0,2637 0,26-18 0,2660 0,2671 0,2682 

0,2.570 0,2.596 0,2621 0,2646 0,2670 0,2692 0,2713 0,2734 0,27.53 0,2771 0,2788 0,2803 0,2818 0,2832 0,2845 0,28.58 0,2869 0,2880 0,2891 0,2900 

0,2548 0,2.574 0,2.'i99 0,2623 0,2646 0,2668 0,2689 0,2709 0,2728 0,2746 0,2762 0,2778 0,2792 0,2806 0,2819 0,2831 0,28-13 0,2853 0,2864 0,2873 
dla N,atm 111 = 28,16; 1,0 � 1,256; A R/J\lf = 0,0769 

0,3098 O,J.o69 0,39!/i U,3821 0,31 /9 0,3102 0,30.:/9 0,3194 0,3/03 U,3196 0,2352 0,2215 0,2261 0,3702 0,5278 0,7281 0,9/160 0,4363 0,6393 
O 8874 o'.4466 0,982 0,785 0,7468 

-, "v 
0,2212 0,2634 O,J/0:i 0,29.1.5 0,2233 0,2216 0,2163 0,2.308 0,2217 0,2Jf0 0,1-166 
O 13?9 
o:/31.; 0,2816 0,4392 0,6393 0,8972 0,347:i 0,550/i 0,7981 0,3578 0,892 0,696 0,6582 

pr:::_v p - 1,0:B i<G/cm' ·-
T I AR/M-

l'o 
I 

M i= 1,9858/M 
1,292 0,804 1 964 /963 1,428 1,250 0,090 1 ,339 1,2:iO 0,7.i9 0,714 0,625 0,536 0,716 1,342 1,967 2,593 1,2.'il 1,877 2,.503 1,162 3,755 3 485 
2'.a.i.5 

28,970 18,016 44,020 4-1,010 32,000 28,016 2,016 30,008 28,010 J 7,008 16,000 14,008 12,0/0 16,0-J 30,07 44 09 58'.12 28,05 42,08 56,10 26,04 84,16 78,11 46,07 

0.0685 0,1102 0,0451 0,04:il 0,0620 0,0709 0,9850 0,0662 0,0709 0,1167 0,1241 0,/418 0,1653 0,1238 0,0660 0,0450 0,0342 0,0708 0,0472 0,0354 0,0763 0,0236 0,02:i4 0,0431 
9,78 14,33 19,88 10,01 22,00 17,60 16,74 

8,02 20,00 15,61 14,75 

0,2.197 0.4441 0,20.52 0,194·, 0.218.5 0.2-J82 0,3'JOJ 0.23ii5 o,2c;33 0,4212 0,329-5 0,3544 0,4222 0,5172 0,3934 0,3701 0,3802 0,3486 0.3406 0,3543 0,384.5 0,2614 0,2253 0,3633 

0,1711 0,3339 0,/.58/ 0,/.:/95 0,/546 0.1773 2,405.'/ 0,172-J 0,177-J 0.3044 0,2053 0,2126 0,2566 0,3934 0,3274 0,32.50 0,3460 0,2777 0,2933 0,3189 0,3080 0,2377 0.1998 0)202 
_______________ __, ____ __,_ ____ __:_ ____ __,_ ____ -'--------



średnie masm,ve ciepło właściwe przy stałym ciśnieniu, Cv [kc� l/ 
/kG o] - średnie masowe ciepło właściwe przy �t�lej o�jętości; cp 
[kcalim'ol - średnie objętościowe ciepło wlasc1we p1 zy st_al_ym
ciśnieniu; c/ [kcal/m'J _ średn ie objętościowe ciepło wlasc1we 

przy stałej objętości; A - cieplny równ oważnik kcalikGm; R [kGm/kGmol0 ] - uni wersalna stała pr�cy 
gazu i dealnego); M - c1ęzar cząsteczkowy; ro [kb�:;

1
a 

848 
właściwy dla t = O °C ;'.AR= = 1,986 kcal/kGmoJ0

- p [kG/ 
427 

' m•1 

nie; ,1 - pelnoś_ć spalania; a - współczynnik nadmi 
Do obi i czan la sredniego molowego ciepła wlaściwe�ru JlO 

Tabela 5 cd . 
.'�rednie masowe ciepło właściwe gazów przy stałym ciśnieniu -;;

P 
przy P = O w :::ależ- spalania można stosow ać zależność C� = 22,4143 c- '. �/r 

zów odniesione są do ciśnienia 760 mm Hg i tem�eratu��. 

Temperatura 
["Cl 

o 
100 
200 
300 
400 
500 

600 
700 
800 

900 
1000 

1100 
1200 

1300 
1-100 
1500 

1 600 
1700 
1800 
1900 
2000 

2100 
2200 
2300 
2-100
2500

0,2397 
0,2-103 
0,2416 
0,2434 
0,2456 

0,2481 

0,2507 
0,2533 
0,2558 
0,2583 
0,2605 

0,2627 
0,26-17 
0,2667 
0,2685 
0,2702 

0,2718 
0,2733 
0,27-17 
0,2761 
0,2773 

0,2786 
0,2797 
0,2808 
0,2819 
0,2828 

3,390-1 I
3,4281 
3,4.J.J.J 
3,-150.J 
3,-1578 
3,4653 

3,4732 
3,4841 
3,-1970 

3,.512.J 
3,5293 

3,5-176 

3,5670 
3,5883 1 
3,6096

1 3,6309 

3,6528 
3,67-11 
3,69:i.J 
3,7168 
3,7376 

3,758.J 
3,7783 
3,7981 
3,8175 
3,8368 

0,2:/831 0,2386 

0,2-188 0,2380 
0,2-199 0,2.388 
0,2517 0,2406 
0.25-10 0,2430 
0,2567 0,2-157 

0,2594 
0,2622 
0,26-19 
0,2673 
0,2700 

0,2723 
0,27.J;j 
0,276., 
0,278.J 
0,2802 

0,2818 
0,283.J 
0,2S.J8 
0,2862 
0,287.J 

0,2886 
0,2897 
0,2908 
0,2918 
0,2928 

0,2-184 
0,2.;1 I 
0,2537 
0,2561 
0,2383 

0,260-J 
0,2623 
0,26.JI 
0,2'iS8 
0,2673 

0,2688 
0,2701 
0,2713 
0,2725 
0,2736 

0,27-16 
0,2756 
0,276., 
0,2773 
0,2781 

OH I co, I 
0,-1212 
0,-1179 
0,-1163 
0,-1157 
0,-11.'i.S 
0,-1157 

0,-1/67 
0.-1 /81 
0 .-1199 
0,-1220 
0,-12-1.J 

0,-1270 
0,-1297 
0,432 1 
O,.JJ.,O I 
0,-1376 

O,.J.JO 1 
0,-1-130 I 
0,-1-155 
0,-1-180 
0,-1.;o.1 

0,-1528 
0.-1.;.;2 
0,4575 
O,.J.,97 
0,-1618 

0,/9-16 
0,2068 
0,217.J 
0,2266 
0,23-17 
0,2-119 

0,2-183 
0,2.i-ll 
0,2.,92 
0,2638 
0,268/ 

0,2719 
0,27.,.J 
0,27X.> 
0,281.J 
0,28-11 

0,286., 
0,2888 
0,2909 
0,2928 
0,29-16 

0.2963 
0,2979 
0,2993 
0,3006 
0,3018 

H,O 

O,.J-1-11 
0,-1-173 
0,-1523 
0,4584 
0,-1652 
0,-172.J 

0,4799 
0,-1877 
0,-1957 
0,.;039 
0,5120 

0,.,200 

0,5280 
0,5357 
0,5-132 
0,5505 

O,.i.,76 
O,.i6.J.J 
0,.,7/0 
0,5772 
0,.,833 

0,5891 
0,59-16 

0,6000 
0,60.,1 
0,6101 

Tabela 8 

Średnie masowe ciep_lo tulaścitue produktf?w. sp�/ania mieszanek na/ta (pa/' powietrze przy stałym ciśmemu c /J dla p = O i � = 1 '" 

Temperatura 
[OC] 

o 
100 

200 
300 
400 
500 
600 
700 
800 
900 

1000 
1100 
1200 
1300 
1-100 
1500 

1600 
1700 
1800 

I·-, I ·-,I·-+·+· 
0,2537 
0,2570 
0,2600 
0,2633 
0,2668 
0,270.J 
0,27-11 
0,2777 
0,2812 

0,2 -16 
0,2878 
0,2909 
0,2938 
0,2966 
0,2992 

0,3017 
0,30.JO 
0,3062 
0,3082 

0,2478 
0,2500 
0,2522 
0,2547 
0,2.'i77 
0,2607 
0,2639 
0,2671 
0,2702 

0,2731 
0,2759 
0,27 6 
0,28JJ 
0.2835 I 
0,2858 
0,2880 
0,2899 
0,2918 
0,2935 

0,2459 
0,2-176 
0,2495 
0,2518 
0,2545 
0,2574 
0,260-1 
0,2635 
0,266-1 
0,2692 
0,2719 
0,27.J.J 
0,2768 
0,2791 
0,2812 

0,2832 

0,2851 
0,2869 
0,2885 

0,2446 
0,2460 
0,2478 
0,2500 
0,2525 
0,2554 
0,2582 
0,2612 
0,2640 
0,2 667 
0,2693 
0,2717 
0,27-10 
0,2763 
0,178./ 
0,2803 
0,2821 
0,2838 
0,285-1 

Tabela 6 

Średnie 111C1so!»e ciep/o wfoś:iwe niektórych węglo:l',:lorón· przy sta/y·n ciśnieniu c 
P 

przy p = O w zależności od temperatury 

Temperatura 1\lletan Etan 

. I 
Propan Butan Etylen Propylen Butl'len Acetylen Cyklohek-

[
°

C] CH, C,H, C3ll8 C,H,0 C,H, C,H, C,H8 C,H, san 

C,H„ 

o o,.;172 0,393.J 0,370/ 0,3802 0,3-186 0,3-106 0,3543 0.3845 0,261.J 
100 O,.i-180 O,.J.J-12 0,-1261 0,-133.J 0.3936 0,3878 0,-1057 0,-120 0,3318 
200 0,.,870 0,-19-19 0.-181., 0,-18-12 0,-1356 0,-12'19 0,-1531 0,-1./51 0,3921 
300 0.629.J 0,5-120 0,.,30, 0,5317 0,-1763 0,-17/.; 0,-196.J 0,-16-19 0,./-194 
400 n .672 7 o .. ,891 0,57 79 0,5772 li,.i/26 0,5095 0,535.J 0,4 20 0,5018 
500 0.71-13 0 .1,.12.; 0,61�-I 0,6/ól li, i-165 0.5-1-19 0,5709 0,-1969 0,5./93 
600 0.7.i.J.; 0,6726 0,6.,9.i 0,65.i.J o,.;775 0,577,; 0,6032 0,510-1 0,5921 
700 o. 7932 0,7098 0,69-19 0,689.J 0,60-19 0,6077 0,6327 0,5229 0,6310 
800 0.8323 0,-17.J.J 0;7271 0.7192 0.6313 0,63.,0 0,6600 0.53-15 0,6666 
900 0,8685 0,7755 0,1.;,;r, 0.7-17.J 0,6.i-19 0,660.J 0,68-18 0,5.J53 0,6975 

1000 0,9008 0,8055 0,78.J., O, 77-11 0,6770 0,6 35 0.7076 o,.;.;.,-1 0,7272 
1100 0,9299 0,8339 0.8108 0,799.J 0.6976 0.70-19 0,7286 0,56./S 0,7522 
1200 0,95.,5 0,8.,92 0,835., 0,8233 0,7162 0,71-18 0,7.J 1 0,5737 0,7759 

- ---

Tabela 7 
Śr,dnie masowe ciepło właściwe produktów spalania mies-za nek benzyna - powietrze 

prz,· stah·m ciśnieniu C przy P o 
·' 

Temperatura I:-:- 1T,� 2 

1) 
TemDPratura 

I (I 

T/ = 0,8 
[OC] --

I C] I (l 3 I (1 .J 
�-��

2 ~ 3 I n=., I (I - .i 
n 

- -

o 0,2.,2 0,247 0,2.J.J 0,2-13 0,2 ;J o I 0,2.J-I I o,m 100 0,25.i 0,2-19 0,2-16 0,2.Jj O,.!.J,; 
0,2.;.; 0,2 .JS 0.?-1.; 

200 0,2.,S /(/') 0,2.,8 0,2.JO 0,2./7 o.w o.w
0,hl 0,2-18 0,2-16 0,2-16 2()1) 0,261 0.251 0.2-18 0,2./7 O,!Jń 300 0,2;2 0.2.iJ 0,2.>0 0,2./8 0,2-18 3(11) 0,26.J 0,2,;-1 0,2:il 0,2-19 o.:�,400 0,2S5 0,257 0,2.,3 0,2.il 0,1 Jl -100 0,2,7 0,2.;7 0,2.)3 0,2:il o,. 

500 0,269 0,259 0,256 0,2 i-I 0,2.,3 
600 .;oo 0,270 0,261) 0,2.i6 0.2.;-1 O,Ji. 0,27} 0,262 0,2.39 0,2 i6 0,2.,7 700 0 .27/i 0,26.5 0,2/J2 

600 O ,27.1 0.262 0,259
1 

0.2;1 o.n 
800 

0,2,;•) 0,26') 700 0,277 0,26 , 0,262 0,260 O,li11 
0,230 U,268 0,265 0 .2:;2 0,262 800 0.2�0 0,26? 0,26.J 0.263 O}ń 900 0,283 0,271 0,267 0,265 0,2ó.; 900 0,283 0,271 0,267 0,21.> 0}"4 1000 0,28b 0,27.J 0,270 0,2,l 0.?�7 1100 0,28'.I 0,277 0,27.:J 0,2a'J 

f()IJ() 0,2//, 0.17-1 0,27? 0,26S 0}6 
(/ 2.) li·)) 0,2SJ 0,277 0,272 0,27? 0.!6' 1200 0,292 0,279 0,27.5 0,271 U,.!7 I /2,19 0,292 0,277 0,271 0,272 o 1" 1300 0,29.J 0,281 0,277 0,27.J 1/,271 ,u:1 1.J{)O 1.,,1) 0,29.J U.211 0.177 0.27-1 

1500 
0,296 0,28.J 0 .280 0,27; 1/,27.i I.JOJ 0.297 0.2�.I 0,27) 0}75 I 0.2" 0,300 0,2% 0,281 n.21..:; 0,278 1600 0,3.n 0,.:83 0,281 0,2 i I 

I '0 J 0,:?99 U,2.% 0,280 o.m l o,:;� 
1700 0,30J 

U.271 Ir.?) 0,302 0,287 0.282 0.280 on 
1800 

0,290 0,28.i 0,182 0 .2�, 17 ),? 0,30-1 0,2//9 0,281 0,282 ' (),;' 
1900 

0,306 0,291 0,287 0 .2�.i 0,28.i /8;)/) 0,30.i n.211 0.285 0,2R3 0,2.,: 0,308 0,293 0.288 U.2� i 2000 
o.n; /<)()) 0,307 0,2 /J 0,287 0,28-1 0,!11 0,310 0.29.5 0,290 0.2.: > 0,285 2100 0.31 I n.296 0,29/ 

2 ))J 0,309 0,2J.J 0,288 0,7% O.! 
2200 0.l ;7 0,2//7 2/IJ? 0,110 o.n.; 0,290 0.287 0)1 O ,3 I.J 0.2?8 0,2'12 (J.2'i? 2300 0,288 _? ]')1 0,312 0,197 0,291 0.289 n.1,; 

O„Jl .-; // .299 0,293 0,21.) 2-100 11.2�? 2 no 0,31.J o.us 0,293 0,290 u.:\, 0,3/6 0,3()/ 0,29.J O,?>/ 0,290 2.JOO 2-l'JO 0,3/J 0,219 0.29.J 0,291 0,1.IY 0,317 0,302 0,29.; O,! 12 li.292 2500 0,316 0,300 0,295 1 0,292 O} 
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