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Wplyw liczby

Wiekszo$§¢ badan tunelowych profili, a
prawie wszystkie badania modeli catych
samolotéw przeprowadza sie dla zakresu
przepltywéw niesciS§liwych — przy licz-
bach R, <2-10% Tylko nieliczne tunele
oslggaja “liczby R,>5-10%, przy czym
wartosci te osiggane sg przewaznie przez
zwiekszenie ciSnienia w tunelu.

Z powyzszych wzgledow konieczne jest
przeliczanie wynikéw badan na warunki
lotu, czyli na wartosSci R, =~ 2 - 10¢ dla szy-
boweéw i lekkich samolotéow, do R, =¢ 16 -
+100 dla szybkich samolotéw poddzwie-
kowych.

Doswiadczenia przeprowadzone w NA-
CA wykazaly, ze zmiana liczby R, ma
nastepujgcy wplyw na charakterystyki
profilu: nie zmienia kata zerowej nosno-

iacy P
Sci (¢,), mnachylenia a = T wartosci
«
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dzie profilu NACA 23012 (rys. 1).

Wplyw Re na Cz ma%"

Powiekszanie liczby Re powoduje prze-
waznie zwiekszenie C, max Oraz zmiane
charakteru oderwania. Zmiany te dla kil-
ku czesto stosowanych profili pokazuje
rys. 2 oraz tabl. 1.

Obliczanie wartosci (C P dla okreslo-
nej liczby Re dla profili grupy NACA
przeprowadza sie wedlug tabl. 2, z ktorej

odczytuje sie typ zmiany wspolczynnika
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Astronauci na zewngtrz kabiny

Aczkolwiek od ostatniego lotu stat-
ku kosmicznego ,,Gemini” mingt
ponad rok, to dopiero obecnie zaczy-
naja pojawiaé¢ sie wyczerpujace pu-
blikacje naukowe referujgce wyniki
tego programu. Jednym z gléwnych
celé6w naukowo-technicznych bylo
opuszczenie przez astronaute, w cza-
sie lotu, kabiny i wykonanie na ze-
wnatrz niej réznorodnych czynnosci.
Aby to zrealizowa¢, technicy amery-
kanscy musieli skonstruowaé¢ odpo-
wiedni skafander, system klimatyza-
cji skafandra i niewielkie rakietowe
urzagdzenie umozliwiajgce astronau-
cie zmiane orientacji przestrzennej i
przemieszczanie sie w sgsiedztwie
statku.

Nowy skafander tym sie réznil od
stosowanego wewnatrz kabiny, ze
musial zapewnié¢ nalezytg tempera-
ture wnetrza, zabezpiecza¢ przed mi-
krometeorami, stwarza¢ odpowied-
nig atmosfere wewnetrzng, przy
czym musial realizowac te zadania w
warunkach otaczajgcej astronaute
prozni.

Powtloka skafandra skiadala sie z
sze$ciu warstw: wewnetrznego kom-
binezonu, hermetycznej warstwy
neoprenonylonowej nie przepuszcza-
jgcej gazow, siatki wytrzymalej na
rozcigganie i rozerwanie, wielowar-
stwowego  pancerza chronigcego
przed mikrometeorami, izolacji ter-
micznej oraz zewnetrznej warstwy
nylonowej odbijajgcej promieniowa-
nie. Wytrzymalos¢ powloki byta obli-
czona na nominalne ci$nienie we-
wnetrzne czystego tlenu réwne 0,25
atmosfery. Przy takim ci$nieniu
uplyw gazu z powloki wynosit 12
cmd/godz.

Szyba helmu skafandra byla wy-
posazona w wymienny system fil-
trow optycznych zatrzymujacych
szkodliwe rodzaje promieniowania
stonecznego. Jednoczes$nie helm miat
izolacje termiczng i byl odporny na
uderzenia mikrometeorow.

Klimatyzacje wnetrza skafandra
uzyskano w dwojaki sposob: poprzez
gietkg rure lgczacg wnetrze ska-
fandra z urzadzeniem klimatyzacyj-
nym kabiny statku kosmicznego, lub
tez z urzgdzenia poélautomatycznego.

W pierwszym rozwigzaniu tlen do-
starczano do wnetrza skafandra w
ilosci 3,7 kG/godz. Pozwalalo to
astronaucie na swobodne oddycha-
nie, a jednoczesnie umozliwiato wen-
tylacje wnetrza skafandra. Zuzyte
gazy byly wypuszczane z wnetrza
skafandra w przestrzen przez odpo-
wiedni zawor otwierajgcy sie w mia-
re wzrostu ci$nienia. Oproécz tego do
pierwszej czeSci skafandra przymo-
cowany byl niewielki — awaryjny
zbiornik ze sprezonym do 237 atmo-
sfer tlenem. Rura lgczgca skafander
z kabing miata dtugosé¢ 7,62 m. W ru-
rze tej miescila sie nylonowa lina za-
bezpieczajaca o wytrzymatosci na ze-
rwanie rownej 450 kG. System ten
zastosowano tylko w czasie lotu stat-
ku kosmicznego ,,Gemini” 4.

W nastepnych lotach uzywano bar-
dziej zlozonego, ale i doskonalszego
w dzialaniu urzadzenia. Podobnie
jak poprzednio tlen do skafandra
doptywal z urzadzenia Kklimatyza-
cyjnego kabiny przez gietkg rure
(pod ci$nieniem 6,4 atm), a astronau-
ta moglt regulowaé jego doplyw w
granicach od 0,5 do 0,6 m%min, Gazy

G o o9
»\zemini

wypelniajgce wnetrze skafandra by-
ty chlodzone w chlodnicy wodnej,
przy czym odzyskiwano z nich wode.
Regulowano takze zawarto$¢ dwu-
tlenku wegla w skafandrze. Ten sy-
stem klimatyzacyjny mial mase 21 kg
(poprzedni 3,7 kg).

Do regulowania orientacji prze-
strzennej astronauty stosowano recz-
ny silniczek rakietowy, w ktoérym
substancje odrzucang stanowil spre-
zony tlen. Silniczek ten o masie 3,5kg
umozliwial uzyskanie impulsu 18
kGsek.

Oproécz tego mialo by¢ wyprébo-
wane naplecowe urzgdzenie napedo-
wo-klimatyzacyjne o masie 48,5 kg
zawierajgce freon jako substancje
odrzucang i umozliwiajgce uzyskanie
impulsu 272 kGsek. W urzgdzeniu
tym znajdowalo sie takze 3,2 kg tle-
nu, co umozliwialo astronaucie unie-
zaleznienie sie na przecigg 1 godziny
od systemu klimatyzacyjnego ka-
biny.

Konstruktorzy amerykanscy bar-
dzo wiele uwagi i czasu poswiecili na
laboratoryjne badania urzadzen i
éwiczenie astronautéw w postugiwa-
niu sie nimi. Zasadnicze znaczenie
mialy préby w komorach proéznio-
wych, w ktorych nasladowano wa-
runki kosmiczne i w samolotach le-
cacych po krzywej keplerowskiej w
celu uzyskania stanu niewazkoSci
(dodatkowe dane dostarczyly do-
Swiadczenia, w czasie ktérych nie-
wazko$§¢ uzyskiwano metoda imer-

syjng). " -’
Podczas badan w komorach proéz-
niowych umieszczano kompletnie

wyekwipowane statki kosmiczne, a
we wnetrzu ich kabin utrzymywano



cisntenie czystego tlenu réwne 0,35
atmosfery przed wyjsciem z kabiny
do wnetrza komory ci$nienie w ka-
binie obnizane. W czasie ekspery-
mentoéw stwierdzono, ze ilo$¢ tlenu
w skafandrze jest calkowicie wy-
starczajgca, a system klimatyzacyj-
ny skafandra (w szczegolnosci ter-
moregulacyjny) dziata prawidlowo.

Podczas badan samolotowych po-
slugiwano sie samolotem KC 135,
ktéory umozliwial uzyskiwanie nie-
wazkosci w przeciggu 30 sekund. W
kabinie tego samolotu umieszczano
makiety statku kosmicznego ,,Gemi-
ni”. Ogdélem zrealizowano 6 serii po
35 lotow, czyli lgcznie 210 lotow. Cwi-
czono w czasie nich przede wszyst-
kim wychodzenie z kabiny kosmicz-
nej i powracanie do niej w warun-
kach braku cigzenia. Ujawnione w
czasie tego bledy konstrukcyjne zo-
staly usuniete. Réwniez w czasie do-
Swiadczen imersyjnych postugiwano
sie makietg statku kosmicznego.

A oto krotkie podsumowanie wy-
nikow lotow statkéw kosmicznych
,Gemini”, w czasie ktérych astro-
nauci amerykanscy wychodzili na
zewnatrz kabiny.

,,Gemini” 4. Pobyt astronauty poza
kabing trwal 22 minuty w warun-
kach o$wietlenia przez Stonce. Astro-
nauta stwierdzil, ze system termore-
gulacyjny skafandra dziatat prawi-
dlowo z wyjatkiem momentow wy-
tezonej pracy, szczegdlnie przy
wchodzeniu do kabiny, kiedy w ska-
fandrze gromadzilo sie zbyt wiele
ciepta. Rowniez reczny silniczek ra-
kietowy zdal egzamin, ale ograniczo-
ny zapas tlenu pozwolil tylko na
czterominutowe dzialanie tego urzag-
dzenia. Astronauta stwierdzil jed-
nak, ze miatl trudnosci z okresleniem
swej pozycji wzgledem statku.

Rys. 1. Astronauta z plecowym urzadze-
niem napedowo-klimatyzacyjnym.
Na piersiach znajduje sie regula-
tor dziatania tego urzgdzenia

Rys. 2. Reczny silniczek rakietowy

,Gemini” 9. W czasie tego lotu
astronauta mial przede wszystkim
wyprobowaé autonomiczne urzgdze-
nie napedowo-klimatyzacyjne nakla-
dane na plecy. Poniewaz temperatu-
ra gazéw odrzutowych wyplywaig-
cych z aparatu byla réwna 700 °C,
skafander mial ulepszony system
termoregulacji, a dolng jego czesc
oslonieto pancerzem stalowym. Ze
wzgledu na duze wymiary tego urzg-
dzenia nie mozna go bylo zabraé¢ do
kabiny, totez umieszczono je w cze-
Sci przejsciowej statku (koncowej,
najgrubszej czeSci). Aby ulatwic
astronaucie przedostanie sie tam i
nalozenie urzadzenia na plecy, na
powierzchni statku zainstalowano
porecze, lampki i zwierciadla. Astro-
nauta natrafil jednak na trudnosci
w nakladaniu, gdyz mog! sie postu-
giwaé tylko jedna reka. Niemniej
jednak poruszanie sie nie bylo trud-
niejsze niz w czasie doswiadczen la-
boratoryjnych. W czasie postugiwa-
nia sie tym urzadzeniem utrudniona
byla stabilizacja orientacji prze-
strzennej, co wydatnie zwiekszylo
fizyczny wysilek astronauty i spo-
wodowalo zapotnienie wewnetrznej
strony szyby helmu, w wyniku cze-
go astronauta przed czasem musial
powroci¢ do kabiny. W czasie poby-
tu na zewnatrz kabinv astronauta
stwierdzit tendencje do oddalania sie
statku, a takze tendencje do obrotu
woko! miejsca uchwycenia sie za po-
recz.

,,Gemini” 10. W czasie lotu tego
statku zrealizowano czynnos$ci prze-
widziane dla lotu statku ,,Gemini” 8.
Astronauta przebywal na zewnatrz
kabiny 39 minut i badal reczne urza-
dzenie rakietowe i napiersiowy poéi-
automatyczny system klimatyzacyj-
ny. Astronauta wyposazony byt tak-
ze w pulapke mikrometeorow. Nie-
oczekiwanie jednak okazalo sie, ze
zastosowanie lgczacej go ze statkiem
rury o diugo$ci tym razem 15 m na-
streczylo o wiele wieksze trudnosci
niz to wynikalo z doswiadczen labo-
ratoryjnych.

,,Gemini” 11. Tym razem astro-
naute polgczono z kabing rurg o dtu-
gosci tylko 10 m. Giéwnym zadaniem
astronauty w czasie pobytu na ze-
wnatrz kabiny bylo polgczenie stat-
ku,,Gemini” (uprzednio przylaczone-
go do rakiety ,,Agena” 11) z tg rakie-
tg. Uzyto w tym celu liny o dilugosci

30 m. Umozliwilo to pozniej, po roz-
szczepieniu obu urzadzen, wprawie-
nie ich w ruch wirowy wokdt wspodl-
nego Srodka masy, w wyniku czego
powstala sila odsrodkowa zastepuja-
ca sile cigzenia. Jednakze wykonanie
tego zadania tak bardzo zmeczylo
astronaute, ze pot dostownie zalewat
mu oczy utrudniajgc widzenie.
Astronauta musial wiec wrdéci¢ do
kabiny przed czasem — po 44 minu-
tach pobytu na zewnatrz niej.

,,Gemini” 12, W czasie ostatniego
lotu statku kosmicznego ,,Gemini”
astronauta zrealizowal na zewnatrz
kabiny statku podobne czynnosci jak
te, ktére wykonano w czasie lotu
,Gemini” 11, a oprécz tego jeszcze
kilkanascie do$wiadczen naukowych.
Ogdlem astronauta przebywal na ze-
wnatrz kabiny przeszio 2 godziny.

Podczas lotéw statkow kosmicz-
nych ,,Gemini” stwierdzono, ze
astronauta moze wykonywaé¢ na ze-
wnatrz kabiny réznorodne operacje.
Réwnoczesnie jednak okazalo sie, ze
wykonywanie czynno$ci skompliko-
wanych jest bardzo trudne i wymaga
wiele wysilku bardzo meczgcego
astronaute. Opierajac sie o ten wnio-
sek sformulowano nastepujgce po-
stulaty, jakie powinny by¢ spelnione,
aby astronauta mogt wykonywaé
bardziej zlozone prace:

1) na zewngtrz statku powinny
znajdowac sie platformy, do ktérych
bedzie mogt przymocowywaé sie
astronauta, aby nie tracié¢ energii na
stabilizacje swej pozycji,

2) nalezy przeprowadzi¢ badania
energetycznego zapotrzebowania pra-
cujacych astronautéw i odpowiednio
przekonstruowaé system Kklimatyza-
cyjny skafandra,

3) czynnos$ci na zewnatrz kabiny
powinny by¢é maksymalnie uprosz-
czone,

4) metody przygotowan laborato-
ryjnych nalezy ulepszy¢,

5) skafander kosmiczny trzeba
przekonstruowaé¢ w kierunku ula-
twienia poruszania sie w nim.

W numerze majowym opublikujemy
krdotka charakterystyke najwazniej-
szych typow szybowcow Swiata ma-
jacych wzigé udzial w Szybowco-
wych Mistrzostwach Swiata w Lesz-
nie w czerwcu br. Zostang podane
dane techniczne i sylwetki 18 szy-
bowcow klasy standard i 16 Klasy
otwartej oraz predkosci biegunowe
szybowcow.




Dr inz. JERZY MARYNIAK 629.135.15:629.138.1

Katedra Mechaniki Wydz. MEi L
Politechniki Warszawskiej

Warunki réwnowagi podiuznej szybowca holowanego i samolotu
holujgcego w ustalonym locie poziomym

Przedmiotem niniejszej pracy jest ustalenie warunkéw réwnowagi podtuznej zespotu holow-
niczego, tzn. samolot holujqcy + lina holownicza + szybowiec holowany. Rozpatrzono przypa-
dek holowania sztywnego szybowca przez sztywny samolot, za posrednictwem ciezkiej, po-
przecznie wiotkiej i podtuznie sprezystej liny holowniczej obciqzonej sitami aerodynamiczny-
mi. Zolozono, 2e zespét holowniczy znajdowat sie w poziomym, prostoliniowym, ustalonym
locie.

W niniejszej pracy ustalono warunki réwnowagi podtuznej, okres$lono zakresy kqtéw holu
(kat, jaki tworzy styczna do liny na zaczepie holowniczym szybowca z poziomem) i wspélczyn-
nikéw sity nosnej niezbednych w ustalonym locie poziomym.

Roéwnowaga podiuina szybowea holowanego na linie Otrzymano ograniczenie kata holu @p ze wzgledu na
rownowage sil dzialajgcych na szybowiec przy skraj-
nych wychyleniach steru wysoko$ci +Bu; max (do dotu)
i —PBHi min (do gory):

Rozpatrujgc warunek rownowagi sit i momentow sit
dzialajgcych na szybowiec (rys. 1) w poziomym, prosto-
liniowym, ustalonym locie na holu, otrzymano trzy

réwnania réwnowagi: _ 1 Sa1 [V, \* @ de,
P21 + PzH1 - Ql . T1 sin @, =0, 1) ‘e PP é;l_ {Cz] [1 i -_S.i._ (T) —;1—' (1 _d_al)]-i-
T, cos @, — Px, =0, (2) ) _Efi_l_ (_YB_‘_)E a ((ﬁ -+ a_e 8 max) ._..__2Q1 }
5 v | zZH) — a Himin S, V2
gdzie:
N dC7_1 e GCzHI B g‘{f_&
dal E] 1 aﬂh,-l » 2 aﬁHl “

Z rownania (2) wyznaczono sile naciggu liny wyste-
pujacg na zaczepie holowniczym szyboweca:
T, = i i)
Rys. 1. Geometria szybowca i uktad sit dziatajgcych na szybo- 1 cos @, £
wiec w locie na holu

Site T, obliczymy znajgc opoér szyboweca Px, i kat ho-
lu @,. Z réwnania (3) okreslono sile P.y,;, ktéra powin-
na wystepowaé na usterzeniu poziomym szybowca, aby
zapewni¢ rOwnowage moment6w w locie ustalonym. Po

Mg, + P,y (xsy cos ¢ — Zs, sin @) + Px, (xs; sin o +
+ Zs, cos o)t Py (I cos & + Zg sin ay) + T, cos @,
(hz1 cos & — Ky sin o) — T sin @, (R sin o +

T k2 cos ay) = 0. ®3) podstawieniu tak obliczonej sily P.y, do réwnania (4)
Z rownan (1) i (2) po przeksztalceniu i podzieleniu otrzymano zalezno$¢ kata holu ¢, od wspoiczynnika si-
stronami otrzymano: ty noénej szybowca C; przedstawione w réwnaniu (8).
_ 20 . .
tg @ = E_gl + h () Cmvry la T+ (Cz1 = QSJl/") (I cos o3t 2Zy, sin o) +Cx;(hz; cos a;—K;; sin ay)
Prl x1 tg (P = - o e
1 Cx, [(laytk2,) cos oy, H(Zyth,y) sin o] (€]
Do rownania (4) podstawiono zalezno$¢ na sile nosng
usterzenia poziomego P.n; wg [1], [2], [5]:
aC
P — i S. v2 . 2Hfy o — & + g + gdzie: Cppmy jest to bezwymiarowy wspolczynnik mo-
zHj oH1 YH1® 4 I N T2 ) . .
2 “H1 mentu pochylajgcego szybowca bez usterzenia pozio-
0C,y, Oag, ) 5) mego [1], [2], [5] i ma postaé:
0y 9C,y, e =
oraz zaleznosci na sile noéng szybowca P,; i calkowity Conb = CmoCa x5y T (Cxy — Cpyey) Zsy.

op6r P, przedstawione za pomocg wspoéiczynnikow:

Zalezno$¢ (8) okreSla dla danego wspoélczynnika sity
nos$nej C; jedyny mozliwy kat holu g,, ktéry zapewnia
rownowage szybowca. Sg to Cz; ,,holu” niezbedne do
holowania danego szybowca z okre$long predko$cia.

1
B =g S,veC,,

P..'—_

xl

0 8,V2Cx,

[CRE S



Ze wzgledu na ograniczone wielko$ci sily nosnej
P, na usterzeniu odpowiadajgce skrajnym wychyle-
niom steru wysokosci, korzystajgc z rownania (3) i (5)
otrzymano ograniczenie kata holu ¢ zapewniajgce
rownowage momentow:

S)

wyprowadzonej w pracy [3] i [4]) oraz podstawiajac za-
lezno$¢ na sile naciggu liny dzialajgcej na szybowiec
holowany (7) otrzymano sile T, pochodzgcg od liny
holowniczej i dzialajgcg na zaczep holowniczy samo-
lotu holujgcego (rys. 3):

Sa1( Vi ) . az max
Comom 10, + Cxy (R cOs @ — Kzy sin oy ) — ( v @y (L cos @y T Zyy sin ay)| 41 |1 —d— + « +£—8m

tg om =

Na rys. 2 wykres§lono przyktadowo krzywg C,; holu
w funkcji kata holu ¢, i naniesiono krzywe ogranicza-
jace ze wzgledu na rownowage sil ¢p i ze wzgledu na
rownowage momentoéw gu. Z rys. 2 wynika, ze rowno-
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Rys. 2. Krzywa wspélczynniké6w sity nosnej niezbednych do
lotu na holu (CZI holu) w funkcji kgta holu ®, z na-
niesionymi ograniczeniami ze wzgledu na réwnowage
sit @p = f (CZI) i ze wzgledu na ro6wnowage momentow
Pym =f(CZl) dla skrajnych wychylen steru wysokosci

BHI max ! BH] min

waga szybowca holowanego na linie tylko wtedy jest
mozliwa, gdy krzywa C;, holu znajduje sie wewnatrz
zakresu C;, rozporzadzalnych. Warunek powyzszy moz-
na uzyskac¢ przez odpowiednie umieszczenie zaczepu
holowniczego i wilasciwe rozwigzanie konstrukcyjne
1 aerodynamiczne usterzenia poziomego szybowca.

Rownowaga podluzna samolotu holujacego

W ustalonym poziomym locie musi zachodzi¢ réwno-
waga sit i momentéw dziatajagcych na samolot holujacy
(rys. 3), z czego wynikajg trzy réwnania réwnowagi:

=Pz — P, + Q, — Ty sin ¢y — Py sin (o, + ) = 0, (10)
— Py, —T, cos ¢, +Prcos(a,+ @n) =0 1)

Mzt Py, (s, cOS 0 T 255 8in ) + Pz, (x5 sin o, +
— 255 COS @2) T+ Py 25, — Papyy (Ligy €OS 02y, SIn o) T
— T, cos @, (k;, sin @, + hyycos a,) 4+
— Tz sin Pa (kZl COS Oy — hzz sin 0'2) =90 (12)
Korzystajgc z zaleznoS$ci:
Ty e ) Ty g™

12 1’1

d81
a1 al min
Cy; (ks cos oy + hyy sin o) )
P T
xl e Ts
e — (13)
COS ¢ gz 7y

gdzie 7,, 7,, T, T, 53 to funkcje wyprowadzone w pracy
[3] i [4], ktore zalezg od charakterystyki liny holowni-
czej i jej konfiguracji.

Rys. 3. Geometria samolotu i uktad sil dziatajgcych na samo-
lot holujgcy

Z rownania (11) po podstawieniu zaleznos$ci (13)
otrzymano niezbedny cigg zespolu $miglo-silnikowego
samolotu holujgcego potrzebny do utrzymania zespotu
holujgcego w ustalonym, prostoliniowym, poziomym
locie:

N P gl

1 L
COS@s €' T
Py=—— PAQ_LD 9?‘___; (14)
cos (uy f (rTi) COs @ 'ty

Z rownan (11) i (12) otrzymano site no$ng, jaka musi
byé przylozona na usterzeniu poziomym samolotu ho-
lujgcego, azeby zapewni¢ réwnowage podiuzng:

1

Py, = = —— [My, + P (x5, cos 05+
ligp COS €ty — Zp, sin ay

+ 25, sin @) + Py, (5, sin o, — 2, cos a,) + (PxtT, cos q,)

2n

— T, cos ¢, (k., sin u, +h,, 4 g
cos (u, + @p) 2 €0S @y (K, sin a; Thay cos ay)

— Ty sin @, (K23 c0s vy — Ry, sin )] (15)

Po podstawieniu do réwnania (10) zaleznosci (13—15)
i uwzglednieniu, Ze kat natarcia o, samolotu holujgce-
go jest maty, tzn.:

sin a, =~ {g 0, ~~ a,

o (16)
cos o, ~=1 — o

otrzymano rownanie, ktére po podzieleniu przez
1 . . .
—2 0 S, V2 sprowadzono do postaci bezwymiarowej. Na-

stepnie, w powyzsze rownanie wprowadzono wspo6i-
czynnik oporu samolotu holujacego Cx, Okreslony przez



wspolczynnik aerodynamiczny sily noénej C',, (1),
(2), (5):

¢ G
Cry=Crpy + (i) (17
nlles

C’zz = 0'-2 Qg

Po uporzgdkowaniu otrzymanego roéwnania wzgle-
dem poteg C’;, uzyskano rownanie algebraiczne dru-
giego stopnia:

AC,)2+B(EIC,)+C=0 (18)

ktore pozwala obliczyé bezwymiarowy wspoéiczynnik
sily no$nej C’,, samolotu holujgcego dla danych warun-
kow lotu.

W przypadku ®,=0 wspdélczynniki rownania (18)
maja postaé:

1 a? 1
A= 2 {as (zay — 2s2) T Cuop 21y — . 2y — Zs) T
O alles 2

2 Qs
Cingz la, + i lgp T Coy [hzy T 21y — tg @y (Kap — L))}
o S,V?
1 2 Q2 (19)
B=— —{(as+ Cxpp) (lygp + Xs,) + — 5 Ruz
ag oS,V

+ Cyy [kay + iy + tg @, (21, T hzo)]}
C=—Czp(zn— 253) — Cimg; laa T 2@ Iy +
982V2
— Cyy [Ra F 20 — t8 @ (lny T K22)]
gdzie:
COS @y €M1 73 Sy

.é:q =Cy ——~
cos @, emn 1 S»

(20)

jest to skorygowany wspoélczynnik oporu szybowca
z uwzglednieniem oporu liny holowniczej, odniesiony
do powierzchni nosnej samolotu holujacego.

Z réwnania (18) otrzymano wartos¢ wspotczynnika
sily no$nej samolotu holujgcego:

B e
Clpp= ==t ]/( 3_)2_2 21)
ad 24/ A

Wprowadzajac do C’,, poprawke uwzgledniajgca
dziatanie $migla otrzymano:

Sn
Cp=C";[1—0,064 — (22)
Sy
Wspo6lczynnik silty nosnej samolotu holujgcego Caz»
wyznaczony z (22) okreSla parametry lotu samolotu
holujgcego, zapewniajgce réwnowage w ustalonym
locie poziomym.

Jak wynika z (22) parametry lotu samolotu holuja-
cego zalezne sg od charakterystyki aerodynamicznej
samolotu, polozenia zaczepu holowniczego wzgledem
srodka ciezkosci samolotu, oraz poprzez C,, okreslone
réwnaniem (20)‘0d charakterystyki aerodynamicznej
szybowca holowanego C,; i charakterystyki liny ho-
lowniczej v, o, en, eny Py, Ps.

Przyklad liczbowy i wnioski

Obliczenia numeryczne przeprowadzono dla jednego
z prototypowych szybowcéw wyczynowych i obecnie
stosowanego samolotu holujgcego. Do obliczen przyje-
to linie holowniczg stylonowg w oplocie o $rednicy
d = 8,3 mm, ciezarze jednostkowym q =0,0083 kG/m

i wspétczynniku wydtuzalnosci A =0,00035 1/kG, nai-
czeSciej uzywang w eksploatacji (typ liny C wg pra-
cy [4D).

Szybowiec jest holowany na linie o diugosci 50 m
ze zmienng predkoscig. Z zalezno$ci (8) obliczono dla
kilku predkosci holowania zmiane kata holu ¢; w za-
leznosci od wspodlezynnika sily nosnej szybowca C,,.
Wykresy rownowagi naniesiono na rys. 4.

Z wykreséw wynika, ze holowanie szybowca z okre-
Slong predkoscig i w okreslonej pozycji wzgledem sa-
molotu holujgcego (p;) moze odbywac¢ sie tylko na jed-
nej $cisle okreSlonej wartosci wspotczynnika sity
no$nej C,; zapewniajgcej rownowage.
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Rys. 4. Krzywe rownowagi szybowca holowanego, zmiany kg-
ta holu v = f (Czl) dla r6znych predkosci holowania

Na rys. 5 porownano zmiane wspolczynnikow sity
nos$nej szybowca holowanego i samolotu holujgcego.
Rozpatrzono przypadek lotu, w ktérym szybowiec ho-
lowany znajduje sie powyzej samolotu holujacego
@, = 20°. W takim polozeniu szybowca wzgledem samo-
lotu holujgacego, samolot leci na mniejszych warto-
Sciach wspoélczynnikow sily nosnej C,; (rys. 5) niz z od-
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Rys. 5. Zmiana wspoéltczynnika sily noSnej w funkcji predkosci
dla szybowca C, CZl i samolotu C,or CZZ w przypadku
lotu swobodnego Cz, Czs i w zespole holowniczym

Czl’ sz



powiednia predkoscig w locie swobodnym Czs. Samolot
holujgcy moze osiggngé¢ predko$é mniejszg od minimal-
nej predkosci lotu swobodnego.

W potozeniu szybowca dolnym (ponizej linii lotu
samolotu holujgcego) szybowiec holowany moze kon-
tynuowaé¢ lot na predkosci mniejszej od minimalnej
predkosci lotu swobodnego (rys. 4). W potozeniu goér-
nym osiggniecie C,max przez szybowiec wystgpi na
predkosci wiekszej niz w locie swobodnym (rys. 4 i 5),
co moze powodowaé z gory nie przewidziane przepad-
niecie szyboweca.

Korzystajgc z zaleznosci (8) obliczono krzywe réwno-
wagi ¢, = f (C,) dla réznych polozen zaczepu holowni-
czego (rys. 6 i 7). Zmieniano polozenie zaczepu holow-
niczego wzgledem Srodka ciezko$ci szybowca, przesu-
wajgc go poziomo do przodu El przy stalym polozeniu
pionowym h,, = 0 rys. 6 oraz przemieszczajgc pionowo
w dét h,, przy stalym polozeniu poziomym k,; = 0.
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Rys. 6. Krzywe rownowagil szybowca holowanego o, = f (Cz1)
dla réznych poziomych potozen zaczepu holowniczego
wzgledem Srodka ciezkosci szybowca

Z rys. 6 wynika, ze przesuniecie zaczepu holownicze-
go do przodu powoduje wieksze pochylenie krzywych
réwnowagi, co w efekcie zapobiega gwaltownym zmia-
nom pionowego polozenia szybowca przy matych zmia-
nach wspoéiczynnika sity no$nej C,;. Przesuniecie za-
czepu holowniczego w pionie niewiele wplywa na row-
nowage podiuzng szyboweca (rys. 7).

Powyzsze rozwazania nalezy potgczy¢é z wnioskami
wynikajgcymi z podiuznej statecznosci statycznej i dy-
namicznej, niemniej pozwalajg one juz w fazie kon-
strukcji przewidzie¢ nowe efekty zarowno jakos$ciowo,
jak i iloSciowo.

Wazniejsze oznaczenia

a, ag [1/rad] — zmiana wspétczynnika sily nosnej szy-
bowca i samolotu w zaleznosci od kata
natarcia

a, a [1/rad] — zmiana wspoéiczynnika sily nosnej uste-
rzenia poziomego w zaleznosci od kata
natarcia usterzenia dla szybowca i samo-
lotu

9 Qog [1/rad] — zmiana wspo6iczynnika sily nosnej uste-
rzenia w zaleznos$ci od kata wychylenia
steru wysokosci dla szybowca i samolotu

a

% i T
(7
NS e — -
\ p— \‘I
&0 -« 2=
J £
5?9 N !‘_?
#'); [BN fmax ) _“ﬁ:' fé _Y;{ ﬁi fma-'n}
IRy
=30
// | /(\8 V=20m/sek

50— A ,=50m

D% ‘:
kz1=0
-90 AN M .z'

ar as a9 10 1 12 &y

Rys. 7. Krzywe rownowagi szybowca holowanego P, = f (Czl)
dla réznych pionowych polozen zaczepu holowniczego
wzgledem $rodka ciezkosci szybowca

G.., €

b T — bezwymiarowe wspoé6lczynniki aerodyna-

miczne oporu szybowca i samolotu w lo-
cie na holu
CZ, Czs—— bezwymiarowe wspoétczynniki aerodyna-
miczne sily nosnej szybowca i samolotu
w locie swobodnym
210 ng— bezwymiarowe wspotczynniki aerodyna-
miczne sily nosnej szybowca i samolotu
w locie na holu
hzz [m] — wspoéirzedne zaczepu holowniczego szy-
bowca i samolotu, mierzone pionowo
wzgledem s$rodka ciezkosSci
210 kzz [m] —wspoirzedne zaczepu holowniczego szy-
bowca i samolotu, mierzone poziomo
wzgledem S$rodka ciezkosci
1, (m] —dlugosé liny holowniczej swobodnej

Cc

h

zy’

k

lal, lrzz fm] — Srednia cieciwa aerodynamiczna szybow-
ca i samolotu
Ly Uy, (Ml — odleglo$¢ osi obrotu steru wysokosci od
Srodka ciezkosci dla szybowca i samo-
lotu
o [kG] —sila ciggu zespolu Smiglo — silnikowego

samolotu holujgcego
le, ng [kG] —sila aerodynamiczna oporu szyboweca i sa-
molotu
me, Ptz [kG] —sita oporu aetodynamicznego usterzenia
poziomego szybowca i samolotu
D P,, [kG] —sita nosna szybowca i samolotu
P,y Py, [kG] —sila nosna usterzenia poziomego szybow-
ca i samolotu
R, Q2 [kG] —ciezar w locie szybowca i samolotu
Sl, S: [m?] — powierzchnia nosna szybowca i samolotu
SHI, SHz [m?] — powierzchnia no$na usterzenia poziomego
szybowca i samolotu
S, Im?] — powierzchnia zataczana przez Smiglo sa-
molotu
T], 'I‘2 [kG] —sila pochodzaca od liny holowniczej dzia-
tajgca na zaczepie holowniczym szybow-
ca i samolotu
V [m/s] — predko$¢ holowania
X, T, [m] — odlegtosé Srodka aerodynamicznego od
Srodka ciezkos$ci mierzona poziomo dla
szybowca i samolotu
2y, 2y, (M) — odleglo$¢ pionowa osi obrotu steru wy-
sokos$ci od srodka ciezkosci dla szybowca
i samolotu
z, [m] —odlegto$¢ linii dziatania sity ciggu S$migta
od Srodka ciezkoscl samolotu
2, 25, [m] —odlegtosé pionowa srodka aerodynamicz-
nego od Srodka ciezkosci dla szybowca
i samolotu
«, [rad] — kat natarcia szybowca i samolotu
Uopps Vg, [FAad]l —kat zaklinowania usterzenia poziomego
szybowca i samolotu



P P, [rad] — katy nachylenia liny holowniczej w sto-
sunku do poziomu mierzone na zaczepach
szybowca i samolotu

p [rad] — ograniczenie kata holu ze wzgledu na
rOwnowage sil dzialajacych na szybo-
wiec

¢p Irad] —ograniczenie kata holu ze wzgledu na
rownowage momentow dziatajagcych na

szybowiec
Aes — wydluzenie skrzydia samolotu =
¢ [kG s?m!] —gestos¢ powietrza

., &, [rad] —kat odchylenia strug sptywajacych ze
skrzydet szybowca i samolotu

Mgr BOGDAN WISLICKI
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Badanie paliw naftowych

w malych laboratoryjnych komorach spalania

W artykule dokonano przeglqdu laboratoryjnych komér spalania mogqcych stanowié narze-
dzie oceny paliw naftowych stosowanych do lotniczych silnikéw przeptywowych, Opisane 2z0-
staty rodzaje badan prowadzonych przy uzyciu laboratoryjnych komér spalania.

W dziedzinie badan i oceny wtasnosci eksploatacyj-
nych paliw naftowych stosowanych do silnikéw prze-
plywowych istniejg od niedawna trzy kierunki, Pierw-
szy z nich, rozwijany wecze$niej i bardziej inten-
sywnie, obejmuje badania w warunkach odbiegajacych
od panujgcych w silnikach. Badania te dotyczg oceny
fizykochemicznych wtasnosci paliw, tj. stanowig ba-
dania standardowe bedgce przedmiotem odpowied-
nich norm. Badania standardowe nie dajg jednak
mozliwosci pelnego przewidywania wtlasnosci paliw
w warunkach eksploatacji. Stosowana aparatura
pozwala na ogdl ocenia¢ pojedyncze parametry cha-
rakterystyczne. Przykladami tego rodzaju urzadzen
jest komora Pauszkina [1] i, obecnie znormalizowana,
lampka do badania wtlasciwo$ci nagarotworczych pa-
liw naftowych do lotniczych silnikéw przeptywowych

[2].

Drugi kierunek obejmuje badania paliw w warun-
kach zblizonych, niekiedy identycznych, z panujacymi
w eksploatacji. Stosuje sie duze stoiska silnikowe, ha-
mownie, duze modelowe komory spalania i latajgce ha-
mownie. Aczkolwiek urzadzenia te pozwalaja kwalifi-
kowaé¢ paliwa w sposéb ostateczny, jednak prowadze-
nie tego rodzaju préb jest ograniczone bardzo duzymi
kosztami.

Wymienione kierunki badan uzupelniajg sie wzaje-
mnie. Jednak konieczno$¢ prowadzenia badan w zakre-
sach, ktoérych zaden z nich nie mogt wypelni¢ w
dostatecznym stopniu, spowodowala wylonienie sie
trzeciego kierunku badan. Ogranicza on kosztowne
proby i badania na hamowniach, pozwalajac oce-
nia¢ wtasnosci eksploatacyjne paliw i umozliwiajgc
prowadzenie szeregu badan w warunkach zblizonych
do panujacych w silniku. Ten kierunek postuguje sie
urzadzeniami modelujagcymi — matymi laboratoryjny-
mi komorami spalania. Stosowanie laboratoryjnych
modelowych komor spalania wydaje sie byé logiczng
koniecznoscia wywolang zwiekszajacymi sie wymaga-
niami w dziedzinie paliw i silnikdw. Rozwoj sil-

nikéw przeplywowych, intensyfikacja proceséw spa-
lania, stale tendencje przediluzania okreséw miedzy-
naprawczych silnika, zwiekszanie putapu i pred-
kosci lotu stanowig jedng grupe czynnikéw. Dru-
gg grupe stanowi konieczno$¢ obnizania kosztow uzys-
kiwanych z rop naftowych paliw oraz zapewnienie od-
powiedniej ich ilo$ci przy tak szybkim rozwoju lotnic-
twa. Wskaznikiem wzrastajgcego zapotrzebowania na
paliwa lotnicze moze by¢ wzrost ich zuzycia, ktéry np.
w USA wynosi w ostatnich latach ok. 1 miliona ton
rocznie. Zmusza to producentéw do szukania mozliwo-
Sci rozszerzenia bazy surowcowej poza odpowiednie
frakcje ropy naftowej, wiaczajac do niej produkty pe-
tro- i karbochemii.

Laboratoryjne komory spalania stosowane sg do
badan paliwowych przez kraje o najbardziej rozwinie-
tym przemysle, jak USA,ZSRR, Anglia, Francja i NRF.
Badania przy uzyciu tego rodzaju urzadzen obejmujg
nie tylko grupe paliw do silnikéw przeptywowych, lecz
takze grupe paliw stosowanych w turbinowych silni-
kach trakcyjnych, a szczegdlnie w turbinowych silni-
kach przemystowych.

Zakres prowadzonych badan w laboratoryjnych ko-
morach spalania

Badania weglowodorowych paliw na modelowych ko-
morach spalania obejmujg badania wptywu fizyko-che-
micznych witasnosci paliw na przebieg procesu spala-
nia oraz badania wtérnych czynniké6w procesu spala-
nia — oddzialywania gazéw wylotowych na elementy
silnika.

Badania te dotycza:

1) pelnosci spalania,

2) statecznosci spalania — przedzialéw palenia, prze-
wleklego spalania,

3) wtlasnosci rozruchowych,

4) opdznienia zaptonu,



5) szybkosci spalania,

6) sktonnosci do odkladania nagarow,

7) wladciwosci korozyjno-erozyjnych gazow spalino-
wych,

8) wplywu dodatkéw do paliw na charakterystyki
procesu spalania,

9) wplywu dodatkéw do paliw na korozje i erozje
wywolywang przez gazy spalinowe,

10) spalania rezonansowego, wibracyjnego.

Przeglad laboratoryjnych modelowych
komor spalania

W roku 1951 w USA opublikowane zostaly przez E.
Starkmana, A. Cattaneo i S. Allistera [4] dane odnos$nie
matej, laboratoryjnej komory spalania do badania pa-
liw lotniczych (rys. 1) oraz wyniki badan tych paliw.
Komora ta odtwarzalta warunki procesu spalania istnie-
jace w komorach spalania silnik6w turbinowych. Dtu-
go$¢ rury zarowej majgcej 240 otworkow o Srednicy
3,2 mm wynosila 350 mm, $Srednica zewnetrzna — 59
mm, grubosé¢ Scianki — 1,6 mm. Rura umieszczona byla
koncentrycznie w rurze szklanej o $Srednicy 75 mm i za-
konczona z jednej strony dyszg wylotowa, a z drugiej
potkulistym kolpaczkiem z otworami doprowadzajgcy-
mi powietrze. W §rodku kolpaczka umieszczano wtrys-
kiwacze o roznych $rednicach. Rozruch komory odby-
wal sie za pomocg iskrownika. Powietrze doprowadza-
ne bylo do przestrzeni pomigdzy rurg zarowg i oslong
szklang przeciwprgdowo. Wydatek powietrza mozna

L) ) Fowetrze
-~ = g —

Rys. 1. Schemat komory spalania Starkmana:

1 —szklana rura zarowa, 2 — kolnierz z kanatami powietrzny-
mi, 3 — szklana ostona, 4 — Swieca zaptonowa, 5 — kolpak ru-
ry zarowej, 6 — doprowadzenie paliwa, 7 —rura szklana, 8 —
termoelement, 9 — dysza wylotowa

bylo zmienia¢ w granicach do 230 kG/h, wydatek pa-
liwa od 0,2 do 6 KG/h. Temperature powietrza zmienia-
no od 20 do 120°C.

Warunki pomiarow:

czas pomiaru — 15 min

wydatek powietrza — 127 kG/h

wydatek paliwa — 2,12 kG/h

stosunek paliwo-powietrze — 1: 60

ci$nienie paliwa na wtryskiwaczach — 10,5 kG/cm?

ciSnienie powietrza na wejSciu do komory — 2,8
kG/cm?2
ci$nienie w rurze zarowej — 24 do 3,6 kG/cm?2 (ma-

ksimum 4,2 kG/cm?2)

temperatura gazéw wylotowych — 650 °C

zuzycie paliwa na jeden pomiar — do 2 1
powtarzalno$é¢ wynikéw — =+ 10°/.

Na omawianej komorze przebadano:

1) wplyw wspolczynnika nadmiaru powietrza, sktadu

chemicznego paliwa i jego wlasnosci fizykochemicz-
nych oraz

2) wplyw warunkéw pracy komory, tj. temperatury
doprowadzanego powietrza i ci$nienia panujgcego w
rurze zarowej oraz wplyw predkosci doprowadzanego
do rury zarowej powietrza i paliwa, na osadzanie sie
nagarow,

Sklonnos¢ paliw do odkladania nagaréw oceniano z
przyrostu ciezaru rury zarowej. Uzyskano bardzo cie-
kawe wyniki badan szeregu paliw oraz ich sktadnikow.
Dla niektérych warunkéw pracy omawianej komory
spalania otrzymane wyniki byly prawie zgodne z wyni-
kami uzyskanymi za pomocg komory Pauszkina (3].
Przykladowo przytoczono na rys. 2 wyniki badan
wplywu temperatury powietrza i ci$nienia w komorze
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Rys. 2. Wptyw: a) temperatury powietrza i b) ciSnienia w ko-
morze spalania na ilo§é nagaru wydzielanego przez nafte (wy-
niki uzyskane w komorze Starkmana)

spalania na ilo$¢ nagaru wydzielanego przez nafte. Po-
réwnanie z wynikami uzyskanymi z eksploatacji nie
zostalo podane przez autorow.

W roku 1955 na IV Miedzynarodowym Kongresie Na-
ftowym E. B. Evans, DH. McLean, F.R. Sharp i A. Win-
ward [5] opublikowali wyniki badan paliw na laborato-
ryjnych komorach spalania matlej i $redniej wielkosci.

Malg komore spalania skonstruowano specjalnie do
spalania paliw ciezkich (pozostaloSciowych) oraz mie-
szanek naftowych pod ciSnieniem atmosferycznym.
Przeprowadzone zostaly badania w zakresie korozji i
erozji metali oraz ich stopéw (stopy zZelaza i niklu), wy-
wolanej przez gazy spalinowe (tlenki siarki) i zawarte
w nich stale czgsteczki skladnikéw mineralnych paliw,
oraz wplywu réznych dodatké6w do paliw na wyzej wy-
mienione zjawiska.

Komora spalania (rys. 3) byla wyposazona w:

1) wtryskiwacz (paliwo rozpylane bylo do rury zaro-
wej przez strumien powietrza),

Rys. 3. Schemat komory spalania Evansa:

1 — doprowadzenie powietrza do rozpylania paliwa, 2—do-
prowadzenie paliwa, 3 i 5 — doprowadzenie powietrza pier-
wotnego, 4 — doprowadzenie dodatk6éw paliwowych, 6—do--
prowadzenie powietrza wtérnego, 7 — rura zarowa, 8 — bada-
ne probki, 9 — termoelementy



2) uklad doprowadzajgcy powietrze wtorne, powie-
trze do przestrzeni spalania oraz powietrze ,rozcien-
czajgce” do chiodzenia gazéw spalinowych,

3) urzadzenie z termostatem do pomiaréw wydatku
powietrza,

4) dodatkowy wtryskiwacz do wprowadzania réznych
dodatkdéw do paliw w postaci rozpylonej.

Srednica rury zarowej, wykonanej ze stali nierdzew-
nej, wynosita 50 mm.

Badania korozyjno-erozyjne prowadzone byly w na-
stepujgcych warunkach:

temperatura gazéw wylotowych 704—870 °C
$rednia predkos$é¢ gazéw wylotowych
o temperaturze 760 °C 12,2 m/sek

stosunek paliwo-powietrze 1:30

zuzycie paliwa 0,450 kG/h
czas trwania doSwiadczenia 10—60 h.

Temperatura prébek badanych metali i stopdéw,
umieszczonych na drodze strumieni gazéw spalino-
wych, mierzona byla za pomocg pirometru optycznego.

Oceny korozyjno-erozyjnego dziatania gazow spali-
nowych dokonywano za pomocg analizy osadéw koro-
zyjnych, ubytku masy badanych prébek oraz badan
wytrzymatosciowych. Wyniki tych badan poréwnywa-
no z danymi uzyskanymi na duzej przemystowej komo-
rze spalania oraz z normalnej eksploatacji silnikéw
turbinowych.

J. B. Czertkow, W. N. Zrietow i J. W. Kalrec [6] w
ZSRR opracowali laboratoryjne urzadzenie do bada-
nia sktonnosci paliw do odkladania nagaru. Urzgadze-
nie to przedstawialo miniaturowg komore spalania
(rys. 4). Sktadato sie ono z kalibrowanej biuretki 1 o po-
jemnos$ci 30 ml, polgczonej ze szklang kapilarg 2, za po-
mocg ktoérej wtryskiwane bylo paliwo do rury Zzaro-
wej 3 wykonanej z kwarcu. Rura zarowa umieszczona
byla w elektrycznym piecu rurowym 4, ktéry pozwalat
na regulowanie temperatury w przedziale 400—1100 °C.
W miejscu wprowadzenia kapilary do rury kwarco-
wej znajdowal sie przewod 5 doprowadzajacy powie-
trze z butli do kapilary; przewo6d 6 doprowadzal powie-
trze do biuretki. Rura zarowa zakonczona byta rurksg,
zawierajgcg wypelnienie porcelanowe w formie drob-

~<—— Powielrze

Rys. 4. Schemat komory spalania Czertkowa (objasnienia do
schematu w tekscie)

nych, nieregularnych kawatkow 7, na ktérych osadzaty
sie nagary. Temperatura pieca i rury zarowej mierzona
byla za pomocg termoelementéw, a wydatek powietrza
za pomocg reometru 8. Czas jednego pomiaru wynosit
5 min, ilo$¢ zuzytego paliwa 1—3 ml, wspoéiczynnik
nadmiaru powietrza od 0,5 do 4,5. Przyrost ciezaru ru-
rek z wypelnieniem pozwalal oceni¢ catkowitg ilos¢ na-
garu. Czas przeprowadzenia serii pomiaréw przy réz-
nych wspéiczynnikach nadmiaru powietrza wynosit 30
minut.

Opisane urzadzenie stosowano do okre$lania catko-
witej ilosci nagaréw, ktére wydzielajg sie z paliw, w
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Rys. 5. Schemat stoiska z komorg spalania Spenglera:
1 — uktad doprowadzania powietrza z urzgdzeniem do pomia-
ru wydatku, 2 — komora spalania z urzgdzeniem do pomiaru
ciggu, 3 — uktad paliwowy i zaptonowy

przeciwienstwie do pozostatych komér spalania, w kto-
rych okreslajgc tylko nagar odlozony na Sciankach ru-
ry zarowej oznacza sie cze$¢ wydzielonych nagarow.

W NRF w 1959 r. G. Spengler, H. Gemperlein i inni
[7, 8] opisali opracowang przez nich matg laboratoryj-
ng komore spalania przeznaczong do badania paliwa.
Schemat stoiska z komorg spalania podano na rys. 5.
Komora ta jest wilasciwie poddzwiekowym silnikiem
strumieniowym, umozliwiajacym realizowanie réznych
warunkow spalania. Za pomocg pomiaréw ciggu, cis-
nienia'panujgcego w dyfuzorze i na podstawie dlugosci
(zmiennej) komory spalania mozna byto ustali¢, w kto-
rym miejscu komory spalania zostato wydzielone 40, 60
i 80%0 energii zawartej w paliwie. Pozwalalo to okres-
la¢ zmiane predko$ci gazoéw i $ledzi¢ przebieg spalania.
Przednia cze$¢ rury zarowej wykonana zostala ze szkla,
co umozliwialo obserwacje statecznika oraz procesow
wyksztalcania i ustateczniania plomienia oraz analize
wizualng przebiegu spalania. Dokladno$é i czulosé tej
komory spalania oceniano za pomocg dwoch paliw
o bardzo zblizonych charakterystykach spalania. Zda-
niem autoréw czuto$¢ komory byla bardzo wysoka. Ko-
mora ta pozwala szybko i tanio testowaé¢ paliwo (co
znalazio wyraz w nazwie , Testbrennkamer”). Warun-
ki badan dotyczgcych oceny silnika oraz spalanych w
nim réznych paliw przedstawialy sie nastepujgco: pred-
ko$¢ powietrza na wejsciu do dyfuzora 100 m/sek, na
wejsciu do komory spalania 26 m/sek, przy stateczniku
plomienia 60 m/sek, wydatek powietrza 0,16 kG/sek,



wydatek paliwa 7 cm3/sek, zuzycie paliwa na jeden po-
miar 0,5—2,0 1, temperatura powietrza regulowana
w zakresie 20—450 °C. Badane byly miedzy inny-
mi: paliwo do silnikéw turbinowych JP-4 (odpo-
wiednik polskiego P-3, radzieckiego T-2), benzen i mie-
szanina 50°o benzenu z JP-4. Przeprowadzono badania
majgce na celu poréwnanie wynikow z wynikami ba-
dan na silniku pelnogabarytowym uzyskujgc duzg ich
zgodno$¢é. Badano takze roznorodne kompozycje pali-
wowe oceniajagc miedzy innymi wplyw dodatkow po-
lepszajacych spalanie, przy czym stosowano spektralng
analize plomienia. Niektore wyniki badan przytoczono
przyktadowo na rys. 6 i 7.

W Phillips Petroleum Company [9] opracowano dwu-
calowg komore spalania przeznaczong do badania wpty-
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Rys. 6. Zalezno$¢é sprawnoS$ci spalania n od czasu, obrazujgca
predko$é przemieszczania sie ptomienia do okreslonego miej-
sca komory spalania Spenglera
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Rys. 7. Zalezno$é sprawnoS$ci spalania m od stosunku powie-
trza do paliwa G/Gp uzyskana w komorze Spenglera dla paliw:
1 — heptan, 2 — benzen, 3 — JP-4, 4 -— mieszanina 60 benzenu
i 40%% alkoholu etylowego. DtugosSci komory spalania: L —
26,5 cm, Lz—-38,1 cm, L3—52,7 cm

10

wu zawartosci siarki oraz wody morskiej na ,,goracy”
korozje chemiczng réznych stopéw w warunkach sy-
mulujgcych panujgce podczas eksploatacji silnikow
lotniczych (rys. 8). Byla to komora spalania z wtrys-
kiem (wtryskiwacze typu wirowego). Warunki prowa-
dzenia pomiarow: stosunek paliwo-powietrze 1:100,
wydatek paliwa od 16 do 25 kG/h, ciSnienie statyczne
w komorze ok. 4,6 kG/cm?, temperatura powietrza do-
prowadzanego do komory 360 °C predko$¢ powietrza ok,
30 m/sek. Warunki pomiaréw imitowatly prace silnika
przy predkos$ciach poddzwiekowych na matych wyso-
kosciach. Analizowane stopy metali wprowadzano do
komory spalania i oceniano zmiany na ich powierz-
chniach.

B. Widlicki, R. Krzyzanowski opublikowali dane do-
tyczace badan w mikrokomorze spalania opracowanej
w Instytucie Lotnictwa [10]. Urzadzenie to przezna-
czone bylo do badania paliw silnikéw turbinowych.
Komore spalania (rys. 9) stanowila rura ze stali zaro-
odpornej badz kwarcu o $rednicy wewnetrznej 24 mm,
dlugosci 400 do 1000 mm. Przygotowanie mieszanki pa-
liwowej realizowane bylo za pomocg wspotSrodkowo
umieszczonego wymiennika (odparowywacza) Fielda
o wewnetrznej Srednicy 7 mm. Zasilanie paliwem bylo
grawitacyjne alternatywnie z dwoéch zbiornikéw (na
paliwo rozruchcwe i badane). Minimalny wyvdatek pa-

Rys. 8. Testowa komora spalania stosowana w laboratorium
Phillips Petroleum Co.:

1 — wlot powietrza, 2 — doprowadzanie paliwa, 3 — kanatly po-
wietrza do rozpylania paliwa, 4 — zawirowywacz, 5 — obudo-
wa komory spalania, 6 — okienka korundowe, 7 — rura zarowa

liwa wynosit 0,2 kG/h, maksymalny regulowany wy-
datek powietrza — do 16 kG/h. Temperatura powietrza
na wejsciu do komory spalania mogta by¢ regulowana
w zakresie do 300 °C. Istniala mozliwo$§¢é pomiaréw
temperatury i ciSnienia powietrza na wejsciu do komo-
ry spalania, w odparowywaczu i u wylotu komory
spalania. Dlugos$é odparowywacza mogta byé¢ zmienia-
na, co pozwalalo dodatkowo wplywaé¢ na jako$¢ przy-
gotowywania mieszanki paliwowej. W mikrokomorze
badano paliwa do silnikéw turbinowych i benzyne
B-70 oceniajac przedzialy statecznego spalania, spraw-
nos¢ i obcigzenia cieplne. Oceniano takze wizualnie
spalanie. Stwierdzono mozliwo$¢ realizowania spalania
w warunkach zblizonych do panujgcych w komorze
spalania silnika turbinowego lub strumieniowego.

W roku 1965 firma Shell opublikowala malg labora-
toryjna komore spalania do badania paliw weglowodo-
rowych [11]. Na urzadzeniu tym (rys. 10) przeprowa-
dzane sg badania statecznosci i pelnosci spalania.
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Rys. 9. Rysunek komory spalania opracowanej w Instytucie Lotnictwa:
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1 — odparowywacz, 2 — stozkowa rurka wtryskiwacza, 3 — rura kwarcowa, 4 — statecznik piomienia, 5 — zawirowywacz,
6 — nasadka, 7 — obsada komory, 8 — termoelement do pomiaru temperatury mieszanki na wyjsciu z odparowywacza,
9”— ostona, 10 — korpus wtryskiwacza, 11 — obsada rury kwarcowej, 12 — sonda, 13 — rurka wtryskiwacza, 14 — rurka
ciSnienia, 15 — pltyta mocujgca, 16 — uchwyt Sruby regulacyjnej, 17 — nakretka wtryskiwacza, 18 — Sruba regulacyjna,
19 — nakretka moletowana, 20 — nakretka ustalajaca
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Rys. 10. Schemat stoiska firmy Shell: 1 — sekcja mieszania
i regulacji sktadu paliwa i powietrza, 2 — kwarcowa komo-

ra spalania, 3 — przewo6d doprowadzajgcy powietrze wtérne,
4 — podgrzewacz powietrza, 5 — regulacja i pomiar wydatku
powietrza pierwotnego, 6 — regulacja i pomiar powietrza
wtoérnego, 7 — sonda do pobierania probek gazu, 8 — ttumik

Do interesujgcych urzgdzen nalezy zaliczy¢ dyfuzyj-
ny palnik typu komory spalania opracowany w ZSRR
[12]. Urzadzenie to (rys. 11) pozwala realizowaé¢ spala-
nie w ograniczonej przestrzeni komory zZarowej beda-
cej modelem komory spalania typu J-47 o S$rednicy
50 mm badZz w znacznie wiekszej objetosci obejmuija-
cej calg przestrzen komory spalania. Zuzycie paliwa
na jeden pomiar wynosito 150—200 cm3, W obydwu wa-
riantach do komory spalania wprowadzano odparowane
paliwo, co pozwalalo wykluczyé wplyw jakosSci rozpy-
lania i odparowania na charakterystyke warunkéw
spalania w komorze. Oceniano peino$¢ i przedziaty sta-
tecznego spalania réznych paliw (z dokladno$cig 2,5%0)
za pomocg analizy spalin oraz pomiaréw wydatkow.
Uzyskiwano wyniki korelujgce z otrzymanymi na petl-
nogabarytowych komorach spalania (rys. 12).

Oprécz omowionych do tej pory komoér spalania pu-
blikowane sg dane dotyczace badan pojedynczych wta-
snosSci paliw na specjalnie do tego celu zbudowanych

\ NN\ —=srrrs ]

12

! Proznia Azot

Ponielrze 55Gp,p

24 25

o

Rys. 11. Schemat dyfuzyjnego palnika typu komory spalania:
1 — piec elektryczny, 2 — wezownica, 3 — termoregulator,
4 — spirala grzejna, 5, 7, 9, 19, 21 — termoregulatory, 6 — od-
parowywacz paliwa, 8 — zawor sieci gazowej, 10 — komora
ciSnieniowa, 11 — wakumetr, 12 — zawdr regulacyjny,
13 — zbiornik paliwowy, 14 — mikrobiuretka, 15 — zawor bez-
pieczenstwa, 16 — termoelement, 17 — cewka iskrownika,
18 — zawor regulacyjny, 20 — piec elektryczny, 22 — urzadze-
nie do pomiaru wydatku powietrza, 23 — manometr, 24 — pie-
zometr, 25 — zawor powietrzny, 26 — doprowadzenie powietrza
do sprezarki, 27 — rura zarowa, 28 — oslona rury zarowej,
29 — palnik

komorach spalania. Podobnie jak w wyze] opisa-
nych, w komorach tych badania prowadzone byly na
og6l w warunkach zblizonych do panujgcych w sil-
niku.

Do tego typu urzadzen nalezy laboratoryjny silnik
odrzutowy do badania zjawisk rezonansu powstajg-

"



cych przy spalaniu paliw, Silnik ten wg danych z pra-
cy pt. ,Basic considerations in the combustions of
hydrocarbon fuels with air” P. L. Blacksheara i W. D.
Raylea [13] byl malg komorg spalania o $Srednicy 25,4
mm. Na silniku tym badano wplyw diugosci komory
spalania na przedzialy statecznego spalania dla roz-
nych predkosci powietrza w zaleznos$ci od wspodiczynni-
ka nadmiaru powietrza.
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Rys. 12. Zalezno$é sprawnosci spalania n od wspoéltczynnika
nadmiaru powietrza: 1i 2 — krzywe uzyskane dla réznych pa-
liw badanych w palniku dyfuzyjnym, 3 i 4 — krzywe uzyski-
wane dla tych samych paliw badanych w pelnogabarytowej
komorze spalania

Podany przeglad laboratoryjnych modelowych Kko-
mér spalania oraz wyniki przeprowadzonych badan
wykazujg dobitnie, ze tego rodzaju urzgdzenia badaw-
cze stanowig w pewnym sensie juz typowe wyposa-
zenie laboratoriow badawczych zajmujgcych sie pro-

blematyka badan paliwowych. Urzgdzenia te moga byé¢
takze przeznaczone do wstepnego kwalifikowania pa-
liw poprzedzajagcego badania w hamowniach silniko-
wych. Ukazujgce sie nowe opracowania $wiadczg o dal-
szych pracach majgcych na celu ulepszenie tych urza-
dzen i jako$ci uzyskiwanych na nich wynikéw badan.
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llosciowe badania wytrzymatosci zmeczeniowej

Z cyklu zmeczeniowych zagadnien konstrukcgz lotniczych w ,,Technice Lotniczej i Astronau-
tycznej”’ opublikowano kilka opracowan omawtiajgcych problemy ogdlne, metody badan, bada-

nia wykonanych konstrukcji,

ich zespolow i fragmentow. W niniejszej pracy przedstawiono

metody ilosciowego badania wytrzymatos$ci zmeczeniowej. Praca ta byta przedstawiona na
sympozjum z zakresu zagadnien zmeczeniowych w Amsterdamie w roku 1959, gdzie uznano
jg za jedng z mnajbardziej cennych. Opublikowana zostata w zbiorze prac z tegoz sympozjum
w 1961 roku. Tlumaczenie wykonano z publikacji rosyjskiej wydanej w roku 1965 pod tytutem:
»Wytrzymatosé zmeczeniowa i ditugotrwatlos$é konstrukcji lotniczych’’, zawierajgcej zbior prac

z sympozjum.

Parametry wytrzymatosci zmeczeniowej

Termin obcigzenie powtarzalne odnosi sie do kate-
gorii obcigzen powtarzajgcych sie lub wahajgcych sie,
o wielkos$ci réwnej lub réznej, w sposéb okresowy lub
przypadkowy, oddziatujgcych na konstrukcje w wa-
runkach eksploatacji. Wytrzymalo$¢ zmeczeniowa jest
zdolno$cig konstrukeji do przenoszenia oddzialywania
obcigzen powtarzalnych. Dla umozliwienia poréwny-
wania wytrzymalosé i obcigzenie powinny by¢ przed-
stawione w takich samych jednostkach.

Chociaz rzeczywiste obcigzenia powtarzalne trudno
jest dokladnie wyznaczy¢ lub odtworzyé przy bada-
niach, przedstawia sie je zazwyczaj za pomoca niekto-
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rych umownie wybranych cykli (kolejne przykladanie
i zdejmowanie obcigzenia).

Oznaczenia

bs.r — Srednia cieciwa skrzydtla
c, — poszczegolny plan lotu
g — przyspieszenie wolnego spadania na ziemi
kq — parametr masy samolotu
m — kat pochylenia krzywej wspoétczynnika sily nosnej
w funkcji kgta natarcia w radianach
n, — wspoétczynnik obcigzenia niszczgcego
n. — wspolczynnik statycznego obcigzenia niszczgcego
P, — procent ogoélnego czasu stuzby
t — czas
A — stosunek amplitudy obcigzen do obcigzenia Sred-
niego



Ff — Wspotczynnik wytrzymato$ci zmeczeniowej
L — statyczne obcigzenie obliczeniowe w Krytycznym

przypadku

Lm—érednie obcigzenie rowne dla skrzydia roznicy
Wa—Ww

L — obliczeniowe obcigzenie niszczace

L_ — krytyczne podstawowe statyczne obcigzenie nisz-
czgce

I_,Rc — obcigzenie obliczeniowe dla podstawowych warun-
koéw lgdowania
N — liczba cykli obcigzenia
N..— obliczeniowy wspoétczynnik obcigzenia dla podsta-
wowych warunkéw lgdowania
MS — wspoélczynnik zapasu wytrzymatosci statycznej
P, — amplituda obcigzenia
P_ — obcigzenie $rednie
— obcigzenie maksymalne

max
P in — obcigzenie minimalne
Pp — statystyczne obliczeniowe obcigzenie niszczgce
P_ — roznica obcigzen
R — stosunek obcigzen minimalnego do maksymalnego
S [m?] — powierzchnia skrzydta
Ude — wzgledna maksymalna predko$é przyrzgdowa pod-
muchu

U’de — wzgledna biezgca predko$¢é przyrzgdowa podmuchu
V, — przyrzgdowa predkosé lotu
\% — rzeczywista predko$¢é lotu
— ciezar samolotu
W_  — ciezar skrzydia
o — gesto$é powietrza na rozpatrywanej wysokoSci
0, — gesto$¢ powietrza na poziomie morza

Op — naprezenie nominalne
6, — naprezenie statyczne niszczgce
(NR);, — podstawowe statyczne obcigzenie niszczace przy la-
dowaniu.

Cykl powtarzalnego obcigzenia powinien byé opisany
skojarzeniem dwu parametréw, ktérymi mogg by¢ mi-
nimalne obcigzenie i jego rozpietosé (podwojna ampli-
tuda), minimalne i maksymalne obcigzenie lub ampli-
tuda obcigzenia i jego Srednia wielko$é. Parametry cy-
klu powtarzalnego obcigzenia zwigzane sg nastepujg-
cymi stosunkami:

p Pr_(_Pmax_Pmin) (1 — R) - Pnax
a 9 2 9
(I —R):Pn
1+R)
(Pmax+Pmin) (1+R)'Pa
P,= 9 = (Pmax — Po) = 1 — R)
(1+R) - Pnax
2
2Py 2P,
P =(P..:.. + — e ———
max = (Pmin T Py) a+R) 1—R)
Pmin:(Pmax—Pr)':[Pm**Pa]:'R‘Pmax
Priin 2Pm 2P¢1
Prax Y o i
B, 1—A
=1— — ==
B o 1+ A
PR
P, 1+R
gdzie:

r — rozpietos¢ obcigzenia,

a — amplituda obcigzenia,

m — $rednie obcigzenie.

Chociaz czestotliwo$é powtarzalnosci i intensywnosé
zmian obcigzen w warunkach eksploatacji sg zwykle

przypadkowe, przyjeto przedstawiaé¢ je wielkos$ciami
stalymi. Czesto przyjmuje sie, ze obcigzenie zewnetrzne
w funkcji czasu zmienia sie wedlug krzywej sinusoidal-
nej, czestotliwosé obcigzenia w czasie badan laborato-
ryjnych wynosi zazwyczaj 1500—1800 cykli na minute.
Badania naturalne szczegoélow konstrukeji wykonuje
sie przy czestotliwosci obcigzenia w granicach od kil-
ku cykli do kilkuset na minute. Na rysunku 1 przed-
stawiono wykreslnie zalezno$¢ miedzy réznymi para-
metrami cyklu obcigzenia powtarzalnego. Z przyczyn,
ktore bedg dalej wyjasnione, wszystkie obcigzenia
przedstawiane sg jako bezwymiarowe stosunku obcig-
zenia przylozonego do statycznego obcigzenia niszcza-
cego.

= in
Finax
-{0 j& -qs —qz: vq.? Q q2 g4 05 48 10
me ! 0 S 1 ] {g
,3 -1 N \ lf I ! 73
" A VAl £
08 1 Q N \ v 1 ) ! ) / / ,8
06 f’q_ Y-S ‘\ I e i
| o G ’ 3 B 3 Il : i v L
g4 & W K D 04 U -
N N ar SN S i waga ;
02+ ,g“{: ,5::” W " N B -stalyczne obli-
S rin 02N n:r;”/ G2  czeniowe obcigzenie
Jeden cykl e niszczace
0 T T | SRS I 1 T T T —
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min
| Rozciaganie -Sciskanie ) Rozcigganie-Rozciggaonie -
Rys. 1

Typowe obciazenia w warunkach eksploatacji

Obcigzenie w warunkach eksploatacji sklada sie za-
zwyczaj z wiekszej ilosci réznych obcigzen powtarzal-
nych, ktérych wielko$é zmienia sie w szerokich grani-
cach. Dla wygody obcigzenia dzieli sie na grupy od-
powiednio do ich wielkosci. Do kazdej grupy wchodzg
wszystkie obcigzenia znajdujace sie w granicach pew-
nego umownie wybranego zakresu wielko$ci, przy
czym uwaza sie, ze wszystkie te obcigzenia majg stalg
wielkos$¢, typowa dla tej grupy.

Zbior grup takich obcigzen, utozonych w kolejnosci
wielko$ci, nazywa sie zazwyczaj obrazem *) obcigzen
powtarzalnych i dowolne obcigzenie powtarzalne moze
byé opisane za pomocg takiego obrazu. Chociaz obie
podstawowe charakterystyki cyklu obcigzenia powta-
rzalnego moga sie zmieniaé¢, praktycznie wygodniej jest
rozpatrywaé¢ jedng z nich jako stalg, a druga jako
zmienng. Mozna na przykilad uwazaé jako state sred-
nie obcigzenie cyklu, a zmienng amplitude jako stalte
minimalne obcigzenie, a zmienne maksymalne itp.

Na rysunku 1 linie proste prostopadie do osi obcig-
zenia minimalnego, $redniego, maksymalnego i ampli-
tudy obciazenia wyznaczajag charakterystyki obcigzen
powtarzalnych, odnoszgcych sie odpowiednio do obra-
zOW obcigzen powtarzalnych z obcigzeniem stalym mi-
nimalnym, stalym $rednim i stalym maksymalnym
oraz do obcigzen o statej amplitudzie. Linie proste prze-
chodzgce przez poczatek wspodlrzednych charakteryzujg
obrazy obcigzen ze stalg wielkoscig wspoéiczynnika R
(lub wspo6tczynnika A). Na rysunku 2 przedstawiono
charakterystyki obrazéw obcigzen powtarzalnych z réz-
nymi stalymi wielkoSciami parametrow.

*) albo widmem obcigzen.
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Trzema podstawowymi zrédtami obcigzen aparatu la-
tajacego w warunkach eksploatacji sg podmuchy po-
wietrza, manewrowanie i poruszanie sie po ziemi. Obli-
czeniowe obcigzenia powtarzalne, wyznaczajgce wy-
trzymato$é zmeczeniowg, moga sktadac sie z dowolnego
lub wszystkich tych typéw obcigzen. Obcigzenia przyj-
mowane do obliczen (projektowania) wyznacza sie na
podstawie wskazan przyrzadéw, ustawionych na licz-
nych aparatach latajacych w czasie eksploatacji lub
w czasie lotéw doswiadczalnych, przy czym wielko$ci
obcigzen obliczeniowych ustala sie zgodnie z przewidy-
wanym uzytkowaniem tych aparatow.

Azeby wyznaczy¢ oddzialywanie na konstrukcje ob-
cigzen powtarzalnych, wywolanych réznymi przyczy-
nami, nalezy wszystkie te obcigzenia przedstawi¢ w
procentach pewnego jednego obcigzenia (ogoélnego mia-
nownika). Poniewaz po wyznaczeniu wszystkie obcigze-
nia powtarzalne mniejsze sg od obliczeniowego obcig-
zenia niszczgacego Ly, charakteryzujgcego statyczng wy-
trzymato$é konstrukcji, to w charakterze takiego ogol-
nego mianownika wygodnie jest przyja¢ L,. Obcigzenie
to czesto jest przedstawione jako iloczyn ciezaru lata-
jacego aparatu i wspoélczynnika obcigzenia n,. Obcig-
zenie L, przedstawiane jest takze za pomocg nominal-
nego naprezenia op, ktére ono wywotuje w danym ele-
mencie konstrukcji. Obcigzenie powtarzalne moze by¢
wiec przedstawione jako bezwymiarowy stosunek do
dowolnej z trzech wskazanych wielko$ci Ly, n, lub o).
Obcigzenie L, moze by¢ osiowe, zginajgce, Scinajace,
skrecajgce lub wypadkowg dowolnych z tych obcigzen.

Poniewaz obcigzenie statyczne niszczgce réznych
elementéw konstrukcyjnych zmienia sie w szerokich
granicach, to przy analizie nalezy wybraé¢ podstawowe
statyczne obcigzenie niszczgce Ly lub nr i og. Jako

Rys. 2

podstawowe przyjeto obliczeniowe obcigzenie statyczne
odpowiadajgce obcigzeniom powtarzalnym takiego lub
innego pochodzenia (od podmuchéw powietrza, manew-
row i poruszania sie samolotu po ziemi). Na przyklad
przy analizie obcigzen powtarzalnych od podmuchéw
powietrza rozpatrywane jest podstawowe obcigzenie
powstajace w warunkach lotu symetrycznego, przy
analizie obcigzen powtarzalnych przy lgdowaniu —
podstawowe obcigzenie powstajace w warunkach lgdo-
wania symetrycznego. Podstawowe warunki dla domi-
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nujacego czynnika obcigzen powtarzalnych okregla sie
jako podstawowe warunki krytyczne (CRC), Na przy-
klad podstawowe warunki dla lotu w burzliwej atmo-
sferze sa zazwyczaj podstawowym warunkiem krytycz-
nym dla samolotéw transportowych i samolotow woj-
skowych o duzym zasiegu dzialania. W praktyce wy-
godnie jest przyja¢, ze wystepuje staly stosunek miedzy
zewnetrznym obcigzeniem przylozonym od okreslone-
go czynnika (na przyklad od podmuch6w powietrza)
i wywolanymi przez nie obcigzeniami roéznych elemen-
tow konstrukceyjnych dowolnego podstawowego zespoly
(skrzydtla, statecznika poziomego itp.). Na przyktad ob-
cigzenia powtarzalne od podmuchéw powietrza na
skrzydlo i usterzenie poziome mozna wyznaczy¢ za po-
mocg nastepujgcych wzoréw Pratta [1]:

obcigzenie wzgledne na usterzenie:

PIJ kg@,,mves

————————= . Uy =C- Uy
J"L- 9L de de

obcigzenie wzgledne na skrzydlo:

L m
— = —— i =4, 1)2
p 2Wa LR de de ) )

a

P kgo,mVeS L

wedlug zasady ,,jednostka mniej cosinus™:

) L -
LTdG — 2 1 — COs 12’5 = bér Ude
gdzie:

s —odleglos$¢ przebyta przez samolot w stre-
fie podmuchu:

\%

e

§=Vyeez —_ -t
Va

Odpowiednio do przedstawionych wyzej zasad obcig-
zenia powtarzalne o réznym pochodzeniu przedstawio-
ne sg w postaci bezwymiarowych stosunkow (wspéi-
czynnikéw) w ten sposob, ze jednakowym wielkoSciom
tych wspoélczynnikéw odpowiadajg jednakowe obcigze-
nia dzialajgce na konstrukcje. Na przyklad dla obcig-
zen dzialajacych w przypadku lgdowania:

N
(V) = Lg ( -RC—)

RrRC /1
gdzie:

RC — indeks odnoszacy sie do warunkéw wyj-
sciowych,

R — indeks odnoszacy sie do podstawowego sta-
tycznego obcigzenia niszczgcego,

Lr — podstawowe statyczne obcigzenie niszczgce
dla dominujgcego czynnika obcigzen po-
wtarzalnych (na przyklad obcigzen od pod-
muchéw powietrza),

(Ngr): —podstawowe statyczne obcigzenie niszczace
przy ladowaniu,

1) Pod parametrem masy samolotu w literaturze amerykan-

o3 " o 2Wa
skiej rozumie sie wielko$é y = —-

QQSDS'rm

?) Zastosowane w tej pracy znaczenie predko$ci podmuchow
powietrza okreSlone jest metodg obliczania, przedstawiong
w pracy NACA Report 1206 z 1954 r., zgodnie z ktorg wzgledna
przyrzgdowa predkosé podmuchu zmienia sie w funkcji odle-
glosSci przebytej przez samolot w strefie podmuchu.



Lgrc, Nrc —obcigzenie obliczeniowe i obliczeniowy
wspolczynnik obcigzenia dla podstawowych
warunkow lagdowania.

Azeby podstawowe statyczne obcigzenie niszczgce
bylo w przyblizeniu rowne rzeczy wistemu statycznemu
obcigzeniu niszczacemu, wielko§é podstawowego obcig-
zenia zawiera stalg K, tak Ze zachodzi réwnosé:

Lr=K:Lcrec=Lp

przy czym K >=1,0. We wzorze tym Lp jest statycznym
obcigzeniem obliczeniowym dla warunkow statycznej
wytrzymalosci w krytycznym przypadku obliczenio-
wym (na przyklad w przypadku, w ktorym wystepuje
maksymalny moment gnacy, przypadek taki wyznacza
zazwyczaj wytrzymalo$¢ zmeczeniowg pracujgcych na
rozcigganie elementéw konstrukeji skrzydia, usterzen
lub kadtluba). ’

Poniewaz dlugotrwalosé zmeczeniowa dowolnego ele-
mentu zalezy od rzeczywistej wielkosci statycznego ob-
cigzenia niszczgcego P,, konieczna jest znajomos¢ sto-
sunku statycznego obcigzenia niszczgcego rzeczywistego
do podstawowego. Stosunek ten nazywa sie wspélczyn-
nikiem wytrzymalosci zmeczeniowej F;. W czasie ba-
dania wytrzymatosci zmeczeniowej naprezenie niszczg-
ce o, okresla sie jako dopuszczalne maksymalne napre-
zenie rozciggajace, nie przekraczajgce granicy wytrzy-
matos$ci materialu na rozcigganie (oba naprezenia odno-
szg sie do powierzchni przekroju netto). Statyczne ob-
cigzenie niszczgce okreSlone jest jako obcigzenie obli-
czeniowe L pomnozone przez jednostke plus wspél-
czynnik zapasu wytrzymato$ci statycznej MS (pod wa-
runkiem, zZe naprezenia dopuszczalne, na podstawie
ktérych wyznacza sie ten wspélczynnik nie zawieraja
naprezen rozciggajacych przekraczajgcych granice wy-
trzymatlosci materialu na rozcigganie, co zachodzi w
niektoérych przypadkach zginania plastycznego, i pod
warunkiem, Zze uwzgledniane sa maksymalne napreze-
nia wywolane jednoczesnym dzialaniem wszystkich
obcigzen). Wtedy:

L,=Lp (1 +MS)
n o L Lp (1+ MS)

Fo=p _ _
g K'LCRC

ng OR Lgp

Eksploatacja samolotu przewiduje loty wedlug jed-

nego lub kilku podstawowych planéw (c,, €y, C3 ... Cp).

Plany te charakteryzujg sie wysoko$cig, predkoscig

i czasem lotu. Kazdy z planéw sklada sie z kilku eta-

pow (kolowanie, wznoszenie, lot z predkoscig przeloto-
wa, nurkowanie, zrzut tadunkow itp.).

Lot w warunkach eksploatacji jest zbiorem podsta-
wowych plandéw lotu. Taki zlozony plan lotu (tablica)
charakteryzuje sie poszczegdlnymi planami i odpowia-
dajgcymi wspotczynnikami p;, Dy, Ps ... Pn Uuwzgled-
niajgcymi- - wzgledng powtarzalnosé kazdego z nich. Na
przyklad mozna przyjaé, ze loty wedlug planu c, wy-
konywane s3a przez przecigg czasu stanowigcego p, pro-
centow ogodlnego czasu stuzby samolotu, loty wedlug
planu ¢, — przez przeciag czasu stanowigcego p, pro-
centéw ogdédlnego czasu stuzby itd.

Poniewaz w czasie lotu wedlug planu zachodzi zmia-
na zewnetrznych warunkéw i warunkow obcigzenia, to
kazdy podstawowy plan lotu podzielony jest na pewng
ilo$¢ odstepow, w granicach ktérych warunki te pozo-
staja praktycznie stale. Na przyklad przy wyznaczaniu
obcigzen od podmuchoéw powietrza takie odstepy wy-
biera sig dla warunkéw, ze w granicach danego odste-

pu ciezar samolotu oraz predko$é¢ i wysokos$é lotu po-
zostajg praktycznie stale. Zazwyczaj kazdy etap lotu
(kolowanie, wznoszenie, lot na predkosci przelotowej
itp.) mozna rozpatrywac¢ jako oddzielny odstep, chociaz
w niektorych przypadkach oddzielne etapy lotu po-
winny byé¢ podzielone na dwie lub wiecej czesci.

Warunki lotu wedlug planu ztozonego mozna przed-
stawi¢ za pomocg podstawowych planéw c, wspdlczyn-
nikéw p i poszczegdlne odstepy:

C1=(A1+Bl+...zl)
c,= (A, + By, +...2Z,)
Cn=(Ap + By +...2Zy)

Wtedy lot wedlug wykresu zlozonego mozna przed-
stawi¢ w postaci:

pc + p.c, | vos PaCr

W niektéorych przypadkach jednakowe odstepy, od-
noszace sie do réznych planéw lotu, mozna potgczyé¢ dla
uproszczenia obliczen. Kazdy z tych odstepéw pochlania
okreS$lony procent diugotrwalosci zmeczeniowej kon-
strukcji. Procent ogdlnej diugotrwalosci zmeczeniowej
pochlaniany w czasie lotu wedlug planu zloZzonego row-
ny jest sumie procentéw tej dilugotrwalosci, pochtla-
nianej przez poszczegbélne odstepy lotu.

Dane podstawowych planéw lotu i ich wzglednej po-
wtarzalnosci okres$la sie drogg konsultacji z odpowied-
nimi organizacjami i wlgczone zostaja w warunki obli-
czen projektowanej konstrukcji. Nastepnie wyznacza
sie charakterystyki lotu zloZonego i przedstawia sie
w postaci schematu, zestawionego w tablicy. Dlugo-
trwalo§¢ zmeczeniowg konstrukcji mozna przedstawié
za pomocg poszczegoblnych planéw lotu bez dodatkowej
analizy, poniewaz warunki zewnetrzne charaktery-
styczne dla kazdego odstepu podstawowego planu lotu
byly uwzglednianie przy wyznaczaniu odstepéw lotu
wedlug planu zlozonego.

Tablica 1

Schermal wyznaczenia charakterystyk lotu wg lotu zloZonego
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Pod wzgledem obcigzen powtarzalnych samoloty
mozna w przyblizeniu podzieli¢ na trzy grupy: o du-
zym, Srednim i malym okresie uzytkowania. Dla sa-
molotow o duzym okresie uzytkowania krytyczne sg
zazwyczaj obcigzenia od podmuchédw powietrza, dla sa-
molotéw drugiej grupy krytyczne sg obcigzenia od po-
dmuchéw powietrza i manewrowe, dla samolotéw
trzeciej grupy krytyczne sg obcigzenia manewrowe.
Przyjeto, ze obcigzenia od podmuch6éw powietrza majg
stale Srednie obcigzenie cyklu, za$ obcigzenia mane-
wrowe maja stale minimalne obcigzenie, poniewaz ma-
newry wykonuje sie przewaznie przy wywotlaniu ob-
cigzen dodatnich. Na rysunku 3 podano typowe wy-
kresy sumarycznej powtarzalnosci obcigzen réznej
wielkos$ci dla samolotow kazdej z trzech podanych
grup.

Krzywa odpowiadajgca duzemu okresowi uzytkowa-
nia (dokladniej — duzej dlugotrwalosci zmeczeniowej)
odnosi sie do samolotéw z malym promieniem dziala-
nia, ktore przewaznie lataja na matej wysokosci. Wi-
doczne jest to wyraznie ze wzglednie matego kata po-
chylenia krzywej w zakresie malych wielkosci obcig-
zenia. Krzywa odpowiadajaca $redniemu okresowi
uzytkowania odnosi sic do ciezkich samolotéw wojsko-
wych, ktore zasadniczo Jatajg na duzych wysokosciach.
Jest to widoczne ze wzglednie stromego kata pochyle-
nia krzywej w zakresie malych wielkosci obcigzenia.
Matly kat pochylenia tej krzywej w zakresie duzych
wielkos$ci obcigzenia mozna wyjasnié¢ tak, ze w tym
zakresie obcigzenia manewrowe przewazajg nad obcig-
zeniami od podmuchow powietrza. Krzywa odpowia-
dajgca malemu okresowi uzytkowania odnosi sie do
obcigzen manewrowych.

Obcigzenia powtarzalne wystepujgce przy porusza-
niu sie samolotu po ziemi, chcciaz zazwyczaj nie sa
przewazajacymi, mozna przedstawic¢ za pomocg analo-
gicznych krzywych i nalezy je uwzgledniaé¢ przy pro-
jektowaniu i w badaniach. Poniewaz jednak obcigzenia
te dziataja w kierunku odwrotnym w poréwnaniu do
obcigzen wystepujgcych w locie, to nalezy przyjaé, ze
obcigzenia te dzialajagce w czasie poruszania sie samo-
lotu na ziemi wywoluja w rzeczywisto$ci znaczne
uszkodzenia zmeczeniowe w poréwnaniu do tych, ktére
wskazywane sa w wyniku analitycznych metod obli-
czen.

W pracy [2] podany jest poréwnawczo pelny przeglad
roznych obcigzen powtarzalnych, pomierzonych w wa-
runkach eksploatacji.

Podstawowe kryteria wytrzymaloSci zmeczeniowej

Charakterystyki wytrzymalosci zmeczeniowej licz-
nych elementéw zlozonych konstrukcji zmieniajg sie
w szerokich granicach. Zmiany te okres$la sie staty-
stycznym charakterem wytrzymato$ci zmeczeniowej
nominalnie identycznych elementéw oraz duzg rézno-
rodnoscig ksztaltéw elementéw konstrukcyjnych. Roz-
rzut statystyczny wytrzymatlosci zmeczeniowej wyzna-
cza sie metodami prawdopodobienstwa dla normalnego
typu rozkladu. Zmiana charakterystyk wytrzymatosci
zmeczeniowej spowodowana roéznicag ksztaltow elemen-
tow jest bardzo zlozona, tak ze nie jest mozliwe okre-
Slenie tych zmian analitycznie. Dlatego ustalono pew-
ne kryteria wyjsciowe, ktére wyznaczaja praktyczne
granice tego rozrzutu. Charakterystykami wytrzyma-
tosci zmeczeniowej mozna postugiwacé sie o wiele pro-
Sciej, jesli przedstawione sg one w postaci bezwymia-
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rowych stosunkéw, to znaczy w procentach obcigzenia
niszczgcego. W koncu charakterystyki wy)sclowe
przedstawione sg tez w postaci krzywych o-N za po-
mocg trzech wykreséw stalej dlugotrwalosci zmecze-
niowej.

Charakterystyki wytrzymato$ci zmeczeniowej nomi-
nalnie identycznych elementéw konstrukcji sg rézne
z powodu roéznicy materiatow, z ktorych one sg wyko-
nane oraz réznicy w odchylkach wymiarow. Dlatego
tez roéznice charakterystyki wytrzymatosci zmeczenio-
wej powinny byé zwiagzane z okre$lonym znaczeniem

-prawdopodobienstwa. Najwygodniej jest postugiwac sie

modalnym znaczeniem prawdopodobienstwa *), ponie-
waz najlatwiej otrzymaé je mozna w czasie badan. Dla
normalnej zasady rozkladu prawdopodobienstwa —
wielko$¢ modalna, $rodkowa i wielko$¢é przecietna sg
sobie rowne.

Dlugotrwalo$¢ zmeczeniowa okreslana jest prawdo-
podobnym znaczeniem liczby cykli N okre$§lonego ob-
cigzenia powtarzalnego, przy ktérym nastcpuje znisz-
czenie. Wytrzymato$§é zmeczeniowa okreslana jest wiel-
koscig obcigzenia powtarzalnego, przy ktorym probka
ma prawdopodobng dlugotrwalosé zmeczeniows, od-
powiadajaca N cyklom.

Zmiane charakterystyk wytrzymatosci zmeczeniowej
z powodu roéznicy ksztalttéw elementé6w mozna w znacz-
nym stopniu zmniejszy¢ przez zastosowanie racjonal-
nych zasad projektowania. Nalezy rozpatrywaé naste-
pujace czynniki: nagla zmiane przekrojow, obecno$¢
nakladek, wycie¢ rowkow, elementéw wystajacych,
ostrych brzegéw, zlobkéw, po czym powinny byé
uwzglednione naprezenia szczatkowe, korozja rozkla-
dowa i korozja zwyczajna, jako$¢ obrobki powierzchni
oraz ksztalt i wymiary elementu. Istniejgce jednak

*) Wielko$cig modalng nazywa sie najbardziej prawdopo-
dobne znaczenie zwyczajnej wielkosci.



kryteria wytrzymalosSci zmeczeniowej sg w znacznym
stopniu jako$ciowe z powodu trudnos$ci przedstawienia
ilosciowego charakterystyk wytrzymatos$ci zmeczenio-
wej za pomocg charakterystyki zlozonego stanu napre-
zen w miejscach skupienia naprezen, powstajacych
w typowych konstrukcjach pod dziataniem obcigzenia
zewnetrznego. Nie patrzac na wysitki w kierunku
ulepszenia konstrukcji, wcigz jeszcze spostrzega sie
bardzo znaczne réznice charakterystyk wytrzymatosci
zmeczeniowej wsrod konstrukcji roéznego typu uktla-
dow. Dlatego podstawowe kryteria obliczeniowe zo-
staly oparte na wynikach badan i doS§wiadczeniu eks-
ploatacji, dajgcych realne granice tych réznic (rys. 4,
51 6).
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W zwigzku z wykorzystaniem wyzszych naprezen ro-
boczych i zastosowaniem aparatow latajgcych obliczo-
nych na krotki okres pracy wzrosta wazno$é¢ Sredniego
i gérnego odcinka krzywych o-N. Wedlug tradycji
w ogdblnej budowie maszyn jako dominujgce kryterium
wytrzymalosci zmeczeniowej byla rozpatrywana gra-
nica odpornos$ci, to znaczy wytrzymalo$é zmeczeniowa
przy nieskonczenie dlugiej dilugotrwalosci, wytrzyma-
lo§¢ statyczna i wytrzymalo$¢ zmeczeniowa byly
wyrazone naprezeniem nominalnym i rozpatrywane
byly jako samodzielne i osobne charakterystyki. Na-
prezenia robocze byly o tyle niskie, Zze mozna bylo
pomingé wplyw ksztaltu elementu na obcigzenie nisz-
czgce statyczne. Te zasady, odnoszgce sie stusznie do
konstrukeji z nieograniczenie duzym okresem pracy,
zostaly przeniesione na konstrukcje samolotow, dla

__kt()rych podstawowe znaczenie mialy nizsze odcinki

krzywych o-N. Jednak w zwigzku z rosngcg koniecz-
noscig projektowania konstrukecji, wychodzac doklad-
nie z ograniczonego okresu eksploatacji, zwiekszyla sie
wazno$¢ Sredniego i gornego odcinka krzywych o-N.
W tych warunkach wplyw ksztaltu elementéow jest
bardzo wazny tak dla wytrzymato$ci statycznej, jak
i dla wytrzymalo$ci zmeczeniowej. Dlatego niewystar-
czajgca jest znajomo$é tych naprezen nominalnych
z przewidywanych warunkéw eksploatacji i nie sg one
zwigzane ze statyczng wytrzymalo$cig konstrukeiji.

Na rysunkach 4, 5 i 6 podane sg w formie bezwy-
miarowej charakterystyki zmeczeniowej wytrzymatosci
konstrukeji ze stopu aluminiowego 7075-T6. Charakte-
rystyki te przedstawiono w postaci krzywych stalej
dlugotrwalosci zmeczeniowej na wykresach analogicz-
nych do rysunku 1. Poniewaz dzialajgce w czasie eks-
ploatacji obcigzenia powtarzalne sg zazwyczaj zlozone,
najlepiej odwzorowywac je za pomocg widma obcigzen.
Jednak z powodu znacznej liczby wymaganych widm
oraz braku wyposazenia badawczego dla wytworzenia
wchodzgcych w widmo obcigzen programowych nie
bylo mozliwosci przedstawienia wytrzymato$ci zme-
czeniowej za pomocg charakterystyki tych widm. Dla-
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tego tez wszelkie charakterystyki wytrzymatosci zme-
czeniowe]j przedstawione sg za pomocg dlugotrwatosci
przy obcigzeniach o statej amplitudzie; charakterystyki
te nazywaja sie zazwyczaj charakterystykami typu o-N.
Dane przedstawione na rysunkach 4, 5 i 6 mozna roz-
patrywaé jako charakterystyki typu o-N, okreslone
z badan probek i blach z koncentracja naprezen na
brzegach [3—6]. Krzywe w przyblizeniu odpowiadaja
teoretycznym wielkosciom wspoétezynnikéw koncen-
tracji naprezen, robwnym odpowiednio 5,0, 3,2 i 2,5.

Dowolna prosta linia przecinajgca krzywa statej diu-
gotrwato$ci zmeczeniowej, wyznacza odpowiednig
krzywg o-N. Linie proste prostopadie do osi obcigzenia
Sredniego i zmiennego wyznaczajg krzywe o-N, odpo-
wiednio dla stalego Sredniego obcigzenia cyklu i obcig-
zenia o statej amplitudzie. Proste rownolegle i prosto-
padtle do linii R = 0 wyznaczajg krzywe o-N, odpowied-
nio dla stalego minimalnego i stalego maksymalnego
obcigzenia. W koncu proste przechodzace przez poczg-
tek wspoélrzednych wyznaczajg krzywe o-N ze stalg
wielko$cig wspoélczynnika R (lub A).

Charakterystyki wytrzymaltosci zmeczeniowej roz-
nych materialow moga sie roé6zni¢, réznica ta jednak
zwieksza sie, jeSli charakterystyki przedstawié¢ za po-
mocg naprezen, poniewaz w tym przypadku uwydatnia

PRZEGLAD PRASY TECHNICZNEJ

PRZEGLAD
nr 2 z 1968 r.
W artykule ,,Nowe metody po-

MECHANICZNY, powskiego pt.

do pracownika”

nPraktyczny
sposdob dostosowania siedziska
otwiera cykl

sie zmiana wytrzymalosci statycznej materialow,
O wiele lepiej przedstawi¢ te roznice na podstawie
charakterystyk bezwymiarowych. W takim przypadku
roznice miedzy licznymi materialami sg stosunkowo
niewielkie i mozna dla nich postugiwaé¢ sie jedng gru-
pa charakterystyk podstawowych. Mimo to jednak
charakterystyki wytrzymalosci zmeczeniowej (typu
o-N) materialow stalowych sg znacznie wyzsze od sto-
poéw aluminiowych, mimo zZe sg one przedstawione
w postaci bezwymiarowej. Dlatego tez niezbedne jest
posiadanie grupy podstawowych charakterystyk i dla
materialéw stalowych.

Przy projektowaniu i obliczeniach wytrzymatoscio-
wych celowe jest rozpatrywanie wytrzymalosci zme-
czeniowej w zaleznosci od pewnych charakterystyk
zmeczeniowej wytrzymatosci i naprezenia nominalnego
charakteryzujgcego wytrzymalto§é statyczng. Te cha-
rakterystyki wytrzymalosci zmeczeniowej zalezne sg
od ksztaltu elementu, a naprezenie nominalne od po-
wierzchni poprzecznego przekroju. Przyjeto, ze prak-
tyczne zmiany powierzchni poprzecznego przekroju
w czasie projektowania nie wykazuja znaczniejszego

miar6w czasu pracy’ omowio-
no sposéb przeprowadzania po-
miarOw czasu pracy w przemy-
§le za pomocg przyrzagdow
magnetofonowych. Autor poda-
je, w jaki spos6b mierzy sie
czas pracy i odczytuje zapisane
dane. Z przeprowadzonych ba-
dan wynika, ze ta metoda jest
doktadniejsza od dotad stoso-
wanych (za pomoca sekundo-
mierza), zapewnia bowiem du-
zg dokltadnos$¢é wynikow. Arty-
kut ilustrowany jest rysunka-
mi i fotograflamx Autorem jest
mgr inz. Jan Pawlowski z
Osrodka Normowania Pracy
Ministerstwa Przemystu Ciez-
kiego.

OCHRONA PRACY, nr1z1968r.

O aktualnych sprawach ochro-
ny pracy mozna dowiedzie¢ sie
z rozmowy, jakg przeprowadzit
przedstawiciel Redakcji zGlow-
nym Inspektorem Pracy, tow.
Henrykiem Kowalskim.

W artykule dyskusyjnym na
temat zakresu dziatania, roli i
znaczenia bhp w zakltadach
pracy doc. dr inz. Stefan Filip-
kowski rozwaza zasade organi-
zacji pracy i organizacji przed-
siebiorstwa.

W artykule ,,Radio i radar ja-
ko przyczyny wybuchow’ mgr
inz. Zygmunt Pawlowski poru-
sza mato u nas znane ragad-
nienie niebezpieczenstwa zapa-
lania sie cial palnych oraz ma-
teriatow wybuchowych pod
dziataniem pola elektromagne-
tvcznego o wielkiej czestotli-
woscl. Omawia tez norme, kto-
rg opracowato Kanadyvjskie
Stowarzyszenie Normalizacii.
ktéra obszernie i powarnie
traktuje sprawe zagroze’ wy-
buchéw zapalnikéw elektrycz-
nych, powodowanych przez u-
rzadzenia radiowe. np. nadai-
niki rozgto$ni telewiryjnych.
radarowvch, amatorskich. lot-
niczych itd. Opraéacz przvktadaow
ilustruigcvch rézne rodzaje nie-
bezpieczenstw snowodowanvch
przez radar i urzadzenia ra-
diowe omowione zostalty $rodki
zaradcze.

Artykul mgra inz. Michata Ste-
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omawiajgcy nowe metody do-
boru siedziska do pracownika
i do stanowiska roboczego oraz
funkcje i konstrukcje siedzisk
przemystowych. Cykl ten be-
dzie przeglgdem siedzisk kon-
strukcji polskiej i zagranicznej.

PRZEGLAD ELEKTROTECH-
NICZNY, nr 1 z 1968 r.

zamieszcza ciekawg publikacje
pt. ,,KlasyflkaCJa badan nauko-
wych i prac rozwojowych oraz
udzial w nich roéznych osrod-
kow badawczych’’,wktorej mgr
inz. Leszek Zienkowski na pod-
stawie bogatej literatury poda-
je wzrost naktadéw finanso-
wych na badania i prace roz-
wojowe w krajach gospodarczo
zaawansowanych. Przeprowa-
dzona zostata réwniez analiza
wydatkowania tych S$Srodkow
finansowych na badania w roz-
nych przemystach. W oparciu
o klasyﬁkaCJe hadan nauko-
wych i prac rozwomwych
przyJetych w W. Brytanii i
RWPG wysuwa wniosek, ze
podstawowg domeng dz1aialno—
sci badawczej 1 rozwojowej
przemystowych instytutéw ba-
dawczych w Polsce powinna
by¢ grupa 3 prac (badania nau-
kowo-stosowane).

WYNALAZCZOSC I RACJONA-
LIZACJA, nr 2 z 1968 r.

Z artykutu ,,Wybrane infor-
macje dotyczgce patentow USA
i W. Brytanii’’ mozna dowie-
dzie¢ sie o sposobie korzysta-
nia z zagranicznej literatury
patentowej, niedostepnej w
kraju. Umieszczono wykaz
adresow instytucji w USA i W.
Brytanii, od ktorych mozna
otrzymac¢ rézne materiaty (po-
dane zostaly rézne ceny tych
materiatéw). W artykule mgr
inz. Brodowicz omowit roOwniez
spos6éb klasyfikacji oraz re-
dakcje opisow patentowych
amerykanskich i brytyjskich.

W artykule ,,Korzystanie z li-
teratury patentowej’”’ mgr inz.
Stanistaw Madeyski informuje o
sposobie korzystania ze szwaj-

wplywu na charakterystyki wytrzymaltosci zmecze-
niowej. (den.)
L.S.
carskich opiséw patentowych. lotniczych w Polsce przed II
O ,,Rozwoju przemystu elektro- wojna Swiatowa oraz ich sto-
nicznego w Swiecie”” pisze mgr sunek do — kolejno powstaja-
Jerzy Sarnecki. cych — przedsiebiorstw komu-
W artykule ,,Zmiany w usta- nikacji lotniczej. Szczegodlnie
wodawstwach patentowych’ interesujace sg wzmianki o
mgr inz. J. Maciak omawia raporcie NIK z 1925 r., o ,,roz-

aktualne zmiany wprowadzone
w panstwach skandynawskich,
Francji i NRF.

MASZYNY MATEMATYCZNE,
nr 1/2 z 1968 r.

W artykule ,,Oprogramowanie a
maszyna w systemie ZAM-41"
dr inz. Jacek Szymanowski
omawia warunki realizacji sy-
stemu do przetwarzania danych
Z AM-41, zlozonego z elektro-
nicznej maszyny cyfrowej i od-
powiadajgcego jej oprogramo-
wania. Podane zostaty modutlty
systemu ZAM-41, opisany cykl
uruchamiania tego systemu. W
artykule ,,Zastosowanie elek-
tronicznej maszyny cyfrowej
do sporzadzania indekséw ha-
set przedmiotowych’ Barbara
Muchlado-Maronska omawia
zastosowanie maszyny cyfro-
wej do sporzadzania indeksow
dla potrzeb informacji nauko-
wej, gdzie dotychczasowymi
sposobami nie mozna zapewnié¢
kompletnosci i aktualnosci in-
formacji.

W artykule ,,0 jezykach kom-
puterow’” Eugeniusz Zadrzynski
omawia problem szerokiego
rozwoju jezykoéw programowa-
nia, ktérych jest juz kilkadzie-
sigt na $wiecie, w tym tylko
w Stanach Zjednoczonych ok.
30. Nastepnie omawia szerzej
zalety jezyka PL/I opracowa-
nego przez firme TBM wraz z
maszynami matematycznymi
serii 360. PodkreSla tez celo-
wos¢é wprowadzenia jezykow
znormalizowanych, podajgc ja-

ko przykiad wdrazanie AL-
GOLu i COBOLu.
SKRZYDLATA POLSKA, nr 4

z 1968 r.

zamieszcza interesujgcy arty-
kut dra M. Mikulskiego pt.
,,Polityka panstwa w zakresie
komunikacji lotniczej w latach
1919—1939”. Artykul omawia fa-
zy rozwojowe struktury wtadz

porzgdzeniu Prezydenta RP o
prawie lotniczym’, o organiza-
cji Wydziatu Lotnictwa Cywil-
nego (l4-osobowego departa-
mentu Ministerstwa Komuni-
kacji pod kierownictwem pptk.
Cz. Filipowicza) oraz o pro-
gramie rozwoju komunikacji
lotniczej z 1929/30 r. Do 1928 r.
Polska zawarta umowy lotnicze
z 5 krajami, zas w oKresie
1929—1939 r. — 7 10 dalszymi.

BIULETYN INFORMACYJNY
INSTYTUTU LOTNICTWA, nr
25 z 1968 r.

Jubileus7owy zeszyt czasopi-
sma zawiera szereg interesujg-
cych i — jak zawsze — wzoro-
wo opracowanych pozycji.
Gtowny inzynier d.s. Lotni-
czych Zjednoczenia Przemystu
Lotniczego inz. R. Wolinski
omoOwil perspektywy rozwoju
produkcji $miglowcow w Pol-

sce. Mgr inz. A. Glass zapoznat
czytelnikéw z nowym szybow-
cem wyczynowym klasy stan-
dard typu Foka-5. Redaktorzy
J. Babiejczuk i J. Grzegorzew-
ski omowili historie rozwoju
Zaktadow w Mielcu, w artyku-
le posSwieconym wytwoérni sa-
molotéw An-2.

Przegladu przemystu radziec-
kiego dokonatl inz. N. Nowikow
(opisujac ,,Jaki’” i przedstawia-
jac ich konstruktora A. Jako-
wlewa) oraz mgr inz. J. Grze-
gorzewski (charakteryzujac sil-
niki lotnicze ZSRR). Komuni-
kacji lotniczej posSwiecili ar-
tykuty: J. Babiejczuk zapozna-
jac czytelnikéw z ,.LOTem” W
39 roku dziatalnosci oraz dr M.
Mikulski, ktory opisat lotnicze
porty Londynu. BILL przypo-
mina roéwniez historie lotni-
ctwa polskiego w monografii

inz. Z. Kosakiewicza pt.,,.Erwu-
dziacy’. Wzmianki o nowo-
Sciach oraz echa o polskich

konstrukcjach 2z prasy zagra-
nicznej zamykajg numer jubi-
leuszowy. Atrakcyjna oktadka
przedstawia ,,Wilge” typu 35
nad ruinami zamku w Czersku.
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Tworzywa zbrojone wiéknem

Rozwigzania konstrukcyjne w wie-
lu przodujacych dziedzinach techni-
ki ograniczane sg niedoskonalo$cig
materialéw. Odczuwa sie to szcze-
gbélnie w lotnictwie i astronautyce
przy budowie statkow kosmicznych,
pociskow latajgcych itp. Podstawo-
wymi  kryteriami  nowoczesnosci
sprzetu sg tu: maly ciezar wtlasny
przy duzym udzwigu, duze predko-
Sci, odporno$é na wysokg temperatu-
re, trwalosé, pewnosé itp., przy czym
szczegblnie eksponowane sg wskaz-
niki wzgledne, jak stosunek mocy do
ciezaru, powierzchni oporowej do
ciezaru itp.

Istotne etapy postepu w tych dzie-
dzinach zwigzane sg prawie zawsze
z nowymi odkryciami i udoskonale-
niami w zakresie materialéw kon-
strukcyjnych.

Obecnie zarysowuje sie wyrazna
tendencja do wprowadzania nowych
tworzyw, ktore oprécz bezposrednie-
go podwyzszania witasnosSci wytrzy-
malosciowych umozliwiajg realizacje
nowych idei konstrukcyjnych i tech-
nologicznych. Rozwigzania konstruk-
cyjne zmierzaja do wykorzystania
najwyzszych wlasno$ci wytrzymato-
Sciowych na gléwnym kierunku na-
prezen, tj. formowaniu elementéw
zgodnie ze schematem obcigzen.

Szczegbdlng uwage skupiono na ma-
terialach wtéknistych, ktore sg ele-
mentem przenoszgcym obcigzenia.
Wiokna te ,zatopione” sg w wypetl-
niaczu, ktory pozwala na nadawanie
przedmiotowi zgdanego ksztaltu, W
chwili obecnej opracowano i stosuje
sie w praktyce wiele typéw nosni-
kéw (wlokien), jak i wypelniaczy —
najczesciej zywice.

Materialy te stanowia tworzywo
konstrukcyjne o zupelnie innych
wtlasno$ciach zaréwno konstrukeyj-
nych, jak i technologicznych, w sto-
sunku do stosowanych dotychczas
metali. Pomimo Ze materialy te nie
sg jeszcze calkowicie zbadane i za-
s6b w wiadomosci o nich jest ogra-
niczony, doczekalty sie juz wielu za-
stosowan i to na zasadnicze elementy
konstrukcyjne, nawet w silnikach
turbinowych. Tendencja do wprowa-
dzania tych materialéw ciggle wzra-
sta, i to w sposéb gwaltowny, co
zmusza do zainteresowania sie nimi.
Z tych wzgledow wydaje sie celowe
omowienie choéby fragmentaryczne
tworzyw zbrojonych (wldkno + wy-
pelniacz).

Wtiasno$ci materiatu oraz jego za-
chowanie sie zostang oméwione na
przykladzie tworzywa opracowanego
przez firme Rolls-Royce. Badania
tam przeprowadzone wyjasniajg
wiele charakterystycznych cech tych

.

materialéw. Tworzywo sklada sie z
wlékien krzemu (SiO,) o $rednicy
0,05 mm ,,zatopionych” w aluminium
0 wysokiej czystosci przy stosunku
tych skladnikow 1 : 1.

Tworzywo zbrojone wykonane jest
w ten sposob, ze widkna tlenku krze-
mu pokrywane sg czystym alumi-
nium przez bezposrednie ich prze-
cigganie przez krople roztopionego
aluminium (rys. 1). Wstepne pokry-
cie aluminium zabezpiecza wlékna
przed uszkodzeniem w czasie dalsze-

Rys. 1. Pokrywanie wtékna tlenku krze-
mu warstwg czystego aluminium:
1 — mechanizm podajgcy widkno
tlenku krzemowego do plomienia,
2 — aluminium, 3 — wiékno tlenku
krzemowego, 4 — strefa pokrywa-
nia, § —rurka doprowadzajgca od
pieca z kontrolowang temperatu-
rg, 6 —beben nawijajgcy
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go procesu, a poza tym gwarantuje
réwnomierne rozlozenie wtékien w
materiale zbrojonym — kompozycji
wlokna z wypelniaczem. Przedmioty
wykonuje sie przez prasowanie na
goraco. )

Zalezno$¢ odksztalcen w funkcji
naprezen jest sumg zaleznosci no$ni-
ka (wlokna tlenku krzemu) i wypel-
niacza (aluminium) rys. 2. Rysunek
2a przedstawia przebieg obcigzenia
do punktu A. Widoczne sg matle od-
ksztalcenia sprezyste aluminium i
nastepnie duzy zakres odksztalcen
plastycznych (linia, ,kreska krop-
ka”). Linia przerywana obrazuje
przebieg odksztalcen sprezystych
wldkien, a linia ciggla — przedsta-
wia zalezno$¢ kompozycji jako sume
warto$ci naprezen w aluminium i we
wloknach. Rysunek 2b przedstawia
zalezno$¢ przy obcigzeniu do stanu A
i odcigzeniu do stanu B. Jak wida¢ z
rysunku, w punkcie B istniejg nie-
wielkie naprezenia Sciskajace w wy-
pelniaczu réwnowazone naprezenia-
mi rozciggajagcymi w nosniku. Na ry-
sunku 2c¢ uzupelniono wykres prze-
biegiem zaleznoSci przy wtornym
obcigzeniu od stanu B do A. Dalsze
cykliczne obcigzenie bedzie dawatlo
(catkowicie powtarzalny) wykres
dwu petli zamknietych, widocznych
na rys. 2c. Deformacje plastyczne za-
chodzgce w wypelniaczu majg istot-
ny wplyw na wtasnosci mechanicz-
ne tworzywa zbrojonego.

Modul sprezystosci, liczba Poisso-
na i inne sg zalezne od stanu napre-
zen, nawet w normalnie stosowanym
zakresie obcigzen. OczywiScie od-
ksztalcenia plastyczne wplywajg
réwniez na wytrzymatosé zmeczenio-
wa i zdolno$é tlumienia drgan.

Wytrzymalosé¢ tworzywa jest zde-
cydowanie wyzsza od innych dotych-

Kompozycja
Tlenek krzemu
— = Aluminium

Rys. 2. Przebieg funkcji naprezenia — odksztalcenia dla materiatu zbro-

jonego:

a —obcigzenie do stanu A,b — odcigzenie od stanu A do stanu B,

¢ — powtérne obcigzenie do stanu A
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czasowych stopow aluminium, jak to
wida¢ z rys. 3, i to w temperaturze
normalnej i podwyzszonej. Nowa
kompozycja wiokna z tlenku Kkrze-
mowego z aluminium ma wytrzyma-
los¢ okolo 77 kG/mm? (przy optymal-
nych parametrach procesu osiggnagé
mozna nawet 145 kG/mm?2). Do 200 °C
wytrzymatosé utrzymuje sie w gra-
nicach 70 kG/mmz?, a w temperaturze
400 °C wynosi jeszcze 39 kG/mm?2
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Rys. 3. Wytrzymato$sé na rozerwanie w
funkecji temperatury:
1 —tworzywo zbrojone, 2 — stop
aluminiowy 7079 Al, 3 —stop alu-
miniowy RR58, 4 —stop 10% SAP
Al (aluminium-tlenek-aluminium)

Omawiana kompozycja utrzymuje
duzg wytrzymalo$é w temperaturach
dzialajgcych w ciggu dlugiego okre-
su czasu. Tworzywo charakteryzuje
réwniez atrakcyjna odporno$¢ na
pelzanie, np. przy naprezeniach 21
kG/mm? w temperaturze 340°C do
400 °C dzialajacych w ciggu 100 go-
dzin wydluzenia byly niemozliwe do
zmierzenia.

Zdolno$¢ tltumienia drgan tworzy-
wa jest bliska wartosciom dla zeli-
wa, a nawet dla wiekszych obcigzen
przewyzsza go, jak to widaé¢ z rys. 4.

Tworzywo zbrojone ma unikalne
wtlasnosci przeciwzmeczeniowe. Przy
powtarzalnych obcigzeniach prze-
miennych moze powsta¢ w wypel-
niaczu pekniecie zmeczeniowe, ,za-
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Rys. 4. Zdolnos$¢é ttumienia drgan w funk-
cji naprezei:
1 —tworzywo zbrojone, 2 — zeliwo
o wysokiej zdolnoSci ttumienia,
3 —stop aluminiowy RR58, 4 — stal
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mykane” przez wiékna tlenku krze-
mu, w ktérych wystepujg napreze-
nia rozciggajgce. Dzieki temu two-
rzywo moze przenosi¢ znacznie wigk-
sze wartosci peknie¢ zmeczeniowych
przed peknieciem calkowitym, Na-
tomiast pekniecie widékien powoduje
natychmiastowe pekniecie calego u-
kladu. Zachowanie sie tworzywa
zbrojonego zalezy od poziomu obcig-
zen oraz od stosunku no$nika do wy-
pelniacza. Roéwniez w  zakresie
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Rys. 5. Wytrzymato$é na rozrywanie wig-
zania wypetniacza (aluminium) w
tworzywie zbrojonym w zalezno-
Sci od cisSnienia, temperatury i
atmosfery procesu wytwarzania:
1— 500 °C wodobr, 2 — 500 °C po-
wietrze, 3 — 450 °C powietrze

innych wtlasnos$ci, jak udarno$é itp.
tworzywo zbrojone wykazuje wyz-
szo$¢ nad jednolitym materialem
(stop aluminiowy).

Wytrzymato§é wigzania sie wypel-
niacza mierzy sie przez rozrywanie
probki w kierunku prostopadiym do
kierunku wiékien. Wytrzymatlo$é ta
jest rdzna, zaleznie od warunkow
procesu wytwarzania. Dla omawia-
nego tworzywa przedstawiono te za-
leznos¢ na rys. 5.

Do lgczenia elementéw wykona-
nych z tworzywa zbrojonego (alumi-
nium + tlenek krzemu) mozna stoso-
wac sposoby mechaniczne, zgrzewa-
nie ci$nieniowe lub ew. lutowanie
twarde i miekkie. Nie wolno nato-
miast spawaé¢ a takze nalezy unikac
wiercenia i gwintowania bezposred-
nio w tworzywie.

Firma Rolls-Royce ma duze do-
Swiadczenie w zastosowaniach two-

rzyw zbrojonych, ktére zdobyla w
zwigzku z rozwojem silnikéw piono-
wego startu, a zwlaszcza silnika RB,
108 o ciggu 1040 kG i stosunku ciggu
do ciezaru 8,7 :1. Z wersji tej w wy-
konaniu glownie metalowym, po
zmianach konstrukcyjnych i wpro-
wadzeniu wiekszej ilosci tworzywa
zbrojonego powstal silnik RB.162 o
ciggu 2000 kG i stosunku ciggu do
ciezaru 16 :1. Obecnie powstajgca
trzecia generacja bedzie mieé cigg
4100 kG i stosunek do ciezaru 20 :1.
Wszystkie trzy generacje pokazano
na rys. 6.

Przewiduje sie réwnoczesdnie, ze
dalsze prace rozwojowe i wprowa-
dzenie nowych tworzyw zbrojonych
i w wiekszych ilosciach umozliwi w
ciggu nastepnego  dziesieciolecia
osiggniecie stosunku ciggu do cieza-
ru rzedu 40 : 1 do 50 : 1.

W  silniku RB. 162 zastosowano
wlokno szklane lgczone zywicg epo-
ksydowa. Tworzywo to poza zaletami
tworzyw zbrojonych pozwala na wy-
razne obnizenie kosztow produkeji.
Dla przykladu mozna podaé, ze 40%
silnika RB.162 wykonane jest z two-
rzywa zbrojonego, a pochtania tylko
15% kosztow calego silnika. Z two-
rzywa zbrojonego wykonuje sie obie
polowki obudowy sprezarki, lopatki
kierownicze 1 tlopatki wirnikowe
sprezarki z wyjatkiem lopatek wir-
nikowych pierwszego stopnia, ktore
sg ze stopu aluminiowego. Do zalet
tworzywa zbrojonego nalezy sposob,
w jaki lopatki ulegajg uszkodzeniu
wskutek uderzenia: zamiast lama¢t
sie u podstawy rozwarstwiajg sie i
rozszczepiajg stopniowo tupigc sie na
drobne wiloékniste czgstki. Ropatki z
tworzyw zbrojonych wykazujg row-
niez duzg odpornos¢ na erozje.

Tworzywa  zbrojone  wldknem
szklanym sg roOwniez waznym mate-
rialem wyjsciowym do konstrukeji
elementéw w innych przemystach,
np. budowy silnikéw elektrycznych,
lekkich izolatorow itp. Material ten
przewiduje sie rowniez jako podsta-
wowy do nowych pojazddéw szyno-
wych projektowanych obecnie na za-
kresy predkos$ci 240 do 850 km/godz.
Poza tym 2z tworzyw zbrojonych

Rys. 6. Trzy generacje silnika nosnego firmy Rolls-Royce, z tworzywem

zbrojonym w zimnej czeSci silnika.
zaru w kolejnych wersjach wynosi

2000 kG 1 16 : 1, 4100 KG i 20 :1

Cigg i stosunek ciggu do cie-
odpowiednio 1040 kG i 8,7:1,



wykonano juz korpus silnika rakie-
towego o $rednicy 4 metréw. Obecnie
technike te stosuje sie do wykonania
przewodow wodociggowych o s$red-
nicy do 3 m.

Wyjasnienie zalet materiatéw wio-
knistych zawiera tablica. Jako para-
metr porownywalny nalezy przyjaé
modutl wtasciwy i wytrzymatos¢ wia-
Sciwg, tj. wartoSci modutow i wy-
trzymatosci sprowadzone do ciezaru
wtlasciwego réwnego jednosci. Pierw-
szy parametr charakteryzuje sztyw-
nos$é, a drugi wytrzymatosé przy zato-
zeniu ciezaru witasciwego dla wszyst-
kich poréwnywalnych tworzyw row-
nego jednosci. W tablicy sze§é pierw-
szych pozycji dotyczy materia-
16w tradycyjnych i wida¢, ze mo-
dut witasciwy jest prawie rowny dla
wszystkich i wynosi okoto 2,7 - 105
kG/cm2, a wytrzymatos¢ witasciwa
waha sie w granicach od 4,4 do 29
kG/mm2. Pozostale pozycje tablicy
obejmuja dane wtékien i krysztatow
wilosowatych wzglednie widkien wio-
sowatych (angielska nazwa ,,whis-
ker”). Modut wtasciwy jest tu kilka
do kilkunastu razy wiekszy, a wy-
trzymatosé wtasciwa nawet kilkaset
razy wieksza.

Materialy te nie sg niestety dosta-
tecznie opracowane i nie mozna ich
stosowaé bezposrednio na elementy
konstrukcyjne z uwagi na brak cig-
gliwosci i plastyczno$ci. Obecnie je-
dynie technologia materialow zbro-
jonych pozwala wykorzystaé¢ zalety
materialow wtéknistych. Zatapianie
wilékien w innym materiale pozwala
na rozdzielenie zadan eksploatacyj-
nych. Material wigzgcy, wypeiniacz
(zwykle jeden z gatunkow zywic)
przekazuje naprezenia na wildkno-
nos$nik, ktorych zadaniem jest prze-
noszenie obcigzen. Dodatkowym za-

daniem wypelniacza jest ostona wio-
kien przed uderzeniami, korozjg i
innymi przypadkami eksploatacyj-
nymi. Sama technika zbrojenia zna-
na byla juz dawniej, m.in. przy wy-
robie z betonu zbrojonego ciezkich
korpuséw obrabiarek. Zadania obec-
ne s jednak znacznie ostrzejsze.
Dla podwyzszenia jakosci zbroje-
nia zastosowano znang od 1920 r.
metode wytrgcania, jak w stopach
aluminiowych utwardzanych dysper-
syjnie. Czasteczki wytrgcane zaréw-
no w aluminium, jak i stalach wyso-
kowytrzymatych i stopach niklu sa
zwykle krysztalami réwnoosiowymi.
Krysztaly wydituzone w formie wlo-
sowatej sg znacznie lepszym czynni-
kiem w zbrojeniu konstrukeji.
Podjeto olbrzymie wysitki dla uzy-
skania nowych niemetalicznych wié-
kien i krysztaléw wlosowatych o
znacznie wyzszych wilasnosciach wy-
trzymatosciowych, stawiajgc powaz-
ne zadania chemii. W chwili obecnej
dostepna jest juz na rynku Swiato-
wym pewna ilo$¢ takich materiatow,
a wséréd nich widkna wlosowate
azotku krzemu, tlenku aluminium
oraz wiokna: szklane, wegla, boru
i tlenku krzemowego. Oczywiscie
materialy te s niezmiernie drogie,
zwlaszcza najwyzszej jakosci. Koszty
ich gwaltownie spadajg w miare
opracowywania technologii — dla
niektorych ceny w ciggu roku spa-
daja nawet do wartosci kilkuset-
krotnie nizszych. Najbardziej obie-
cujacym materialem w chwili obec-
nej sg widkna wegla produkowane
w USA, Wielkiej Brytanii i Japonii.
S3 przynajmniej szeSciokrotnie moc-
niejsze od witdkien szklanych. Naj-
lepsze ich gatunki dysponujg wy-
trzymatoscig 2- i 3-krotnie wiekszg
od wytrzymatosci stali, przy ciezarze

Poréwnanie wtlasnoS$ci niektérych materialow dotychczasowych z wiéknami

«
So
Materiat g §E
200
258
Zelazo 40
Aluminium 12
Tytan 55
Szklo -
Drewno (wzdiuz witékna) -
Stal ulepszona
(stabilizowana) 225
Wibékno szklane
(Swiezo ciggniete) 280
Wiékno szklane
(uzywane) 162
Wtékna boru 245
Wtokna grafitu 140
Wiokna wegla 210
Wiokna wtosowate grafitu 2100
Wiékna wlosowate azotku
krzemu 700
Widkna wlosowate
weglika krzemu 700
Wiokna wlosowate tlenku
aluminium 1400
Widkna tlenku krzemu
w otulinie aluminium 145
Wiékna wiosowate zelaza
stali 1410
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70,0 2,2 31,8 956 0
38,6 3,2 12,5 219,0
49,0 3,2 15,3 219,0
42,0 4,0 10,5 350
— 2,4 - 60,0
52,7 7,8 6,7 | 181,0

czterokrotnie mniejszym od stali.
Istotnym czynnikiem jest réwniez to,
ze wldkna wegla dobrze wspoipracu-
ja z zywicami termoutwardzalnymi
(zwigzki wegla), uzywanymi na wy-
pelniacze w materiatach zbrojonych
wldéknem szklanym.

Poczatkiem tworzenia sie widkien
weglowych jest zwykle widkno wy-
konane przez czlowieka: grupy akry-
lowe, jak poliakrylowe cyjanki alki-
lowe i inne, moga by¢ przeksztalco-
ne za pomocg pirolizy w wysokie]j
temperaturze (3000 °C) w czysty poli-
krystaliczny wegiel o wtasnosciach
jak w tablicy. Obecnie produkuje sie
wiokna weglowe o dlugosci 300 mm,
lecz niedlugo beda dostepne metody
produkecji wiékien cigglych, a ko-
szty wykonania szacuje sie na pozio-
mie kosztéw wytwarzania berylu.

Firma Rolls-Royce ma obecnie
material zwany Hyfil, zawierajacy
objetosciowo 40 do 50%/o widkien we-
glowych o module wtasciwym Dpie-
ciokrotnie wyzszym od tytanu przy
réwnoczesnej dobrej wytrzymatosci
zmeczeniowej. Z materiatu tego moz-
na ksztaltowac nastepujgce elementy
silnika: caly zespo6t niskiego ci$nie-
nia, obudowe przedniego tlozyska,
korpus sprezarki wysokiego cisnie-
nia, kanal wtérnego przeptywu i
prawie polowe lopatek wirnikowych
i kierowniczych sprezarki wysokiego
ci$nienia.

Elementy metalowe zlozone moga
byé zastepowane zespotami integral-
nymi formowanymi z-tworzywa zbro-
jonego. Jako wypelniacz stosuje sie
zywice epoksydowe 1 poliamidowe
zapewniajace resurs tysiecy godzin
w temperaturze do 250 °C i resurs
wielogodzinny w temperaturze 400°C.
Ponadto kompozycje te majg dobre
wtlasnosci tlumigce, obnizajgc drga-
nia i halas.

Materiaty te wykorzystuje sie row-
niez na elementy ptatowca, m.in. w
samolocie ,,Concorde”.

Nastepnym interesujacym mate-
rialem sg wiokna boru. Sam bor ma
niektére wilasnosci metali, a niekto-
re metaloidow. Material ten w for-
mie wilokien o wtasnosciach poda-
nych w tablicy dostepny jest w USA
od 1965 roku.

Wiokna o $rednicy 0,10 mm s3a
kompozycja cienkiego widékna wol-
framu o $rednicy 0,013 mm oraz osa-
dzonego na nim, z par, czystego bo-
ru (bor sublimuje w temperaturze
2550 °C). Dtugo$¢ wiokien dochodzi
do 600 m, a wytrzymato$s¢ do 350
kG/mm? przy ciezarze wilasciwym
mniejszym od aluminium. Ostatnio
powstaly mozliwosci wytwarzania
wtlékna cigglego czystego boru za po-
mocg wiryskiwania roztopionego
boru (punkt topliwosci 2300 °C) przez
dysze i zamrazaniu go, zanim roz-
padnie sie na kropelki.

Z wiokien boru impregnowanych
zywicqg wykonano juz owalny korpus
silnika rakietowego o wymiarze po-
przecznym 150 mm metodg nawija-
nia, zbiornik ci$nieniowy na tlen dla
kosmonautéw, a takze lopaty S$mi-
glowca o pare metréw diuzsze od do-
tychczasowych.

Duza uwage poswieca sie wytrzy-
matym ceramikom, a szczegdlnie za-
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stosowaniu w technice specjalnych
mieszanek zaroodpornych, lekkich i
odpornych na zmiane ksztaltu i to
zarbwno w formie widékien, wtoso-
watej, jak 1 materialéw objetoscio-
wych.

I tak wykonano, calkowicie z azot-
kéw krzemu, udang konstrukcje sil-
nika 250 cm?® z wirujgcym tiokiem.
Byly rowniez prowadzone préby wy-
konania lopatek turbin z tego ma-
teriatu.

Azotek krzemu jest jednak ciggle
kruchy. Wade te mozna zmniejszyé
przez uwazne konstruowanie. Istotng
zmiane odpornosci na uderzenia
mozna osiggngé przez wzrost wio-
kien w ceramikach. Mozna to osigg-
ngé¢ przez obrébke cieplng, gdyz za-
obserwowano, ze niewielkie 1lo$ci za-
nieczyszczen wewnagtrz krysztalu mo-
ga by¢ wytrgcane w dowolng struk-
ture wioknistg, bardzo podobng do
rozproszen wiosowatych. Na tej za-
sadzie opracowywany jest tlenek ma-
gnesu (punkt topliwosci 2800 °C)
z wprowadzeniem jednej tysiecznej
zwigzkow wapnia i cyrkonu w for-
mie wiloknistej. Materiat przezna-
czony do budowy reaktoréw atomo-
wych z uwagi na wysokg odpornosé
korozyjng na roztopiony s6d moze
sta¢ sie powazinym materialem w
wielu gatleziach techniki operujacej
w zakresie wysokich temperatur.

Z podobnym nastawieniem prowa-
dzi sie badania nad metalami opie-
rajac sie na znanym zjawisku utwar-
dzenia dyspersyjnego przez wytrg-
cone krysztaty klinujgce plaszczyzny
poslizgdbw w metalach. Lepiej od
krysztalow rownoosiowych klinujg i
wzmacniajg wiokna i krysztaly wio-
sowate. Obecnie trwaja poszukiwa-
nia metody uzyskania takich wtrg-
cen.

By¢ moze jednak bardziej obiecujg-
co wyglada realizacja tej idei przez
tworzenie eutektyk dwumetalicz-
nych. Tworzenie roztworéow dwu me-
tali o skiadzie eutektycznym, a na-
stepnie sterowanie procesem Kkrzep-
niecia umozliwia tworzenie nie-
zmiernie silnych krysztaitéw wloso-
watych o dlugosci okoto 1 mm rozto-
zonych réwnolegle wzgledem siebie
w stopie. Przekréj poprzeczny do osi
wiokien takiego stopu wykazuje
strukture analogiczng do tworzyw
zywicznych zbrojonych widéknem —
réwnomierne rozlozenie widkien
krysztalow wilosowatych jednego
sktadnika stopu w drugim przy Sre-
dnicy krysztalu w kierunku prosto-
padiym do osi okoto 0,001 mm.

Dotychczas przebadano stopy alu-
minium-nikiel, aluminium-miedz, a
obecnie prowadzi sie badania nad
stopami nikiel-beryl, nikiel-bor |
tantal-wegiel.

Wprowadzenie do techniki mate-
rialow widknistych zmusilo do zmia-
ny metod wytwarzania — zdecydo-
wane odejscie od kosztownych me-
tod obrébki mechanicznej, a przej-
Scie na rozne formy ksztaltowania i
formowania giéwnie na zimno.

Ksztalty obrotowe wykonuje sie
glownie drogg nawijania wiokien za-
moczonych w wypelniaczu i nastep-
nie uzupelnienie = wypelniaczem.
Technika ta ograniczata sie dotych-
czas do wiokien szklanych, lecz wy-
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tworzenie cigglego widkna weglowe-
go pozwoli na uzycie go do wszyst-
kich bardziej obcigzonych konstruk-
cji. Podobnie bedg wprowadzane i
inne gatunki jak np. widékna boru.

CzesSci bardzo skomplikowane sa
ksztaltowane przez prasowanie, naj-
czeSciej przy zastosowaniu mat za-
miast widkien. W ten spos6b mozna
wykona¢ elementy, ktérych odtwo-
rzenie w metalu jest technicznie
wprost niemozliwe.

Przykladem moze byé $Smiglo po-
duszkowca, ktore dla obnizenia po-
ziomu hatasu, bez straty sprawnosci
wymaga zastosowania skretu 35°.

W1i6kna zbrojone umozliwiajg two-
rzenie elementéw kombinowanych z
zastosowaniem = wkladek metalo-
wych, drewnianych, -z tworzyw
sztucznych itp.

Ponadto materialy te majg rézng
od metali wytrzymalo$é na rozcigga-
nie, Sciskanie, modut sprezystosciitp.

Dzieki swobodzie tworzenia z ma-
terialow zbrojonych mozna tak for-
mowacé, azeby wykorzysta¢ najwiek-
szg ich wytrzymalo$¢ przez odpo-
wiednie usytuowanie w kierunku
najwiekszych naprezen.

W firmie Rolls-Royce wykonano
na tych zasadach lopatki sprezarki
tworzgc zamki lopatek przez zafor-
mowanie metalowego klina (zamek
jest w ksztalcie jaskodiczego ogona).
Wykorzystano tu inne jeszcze zalety
tworzyw zbrojonych — odchylajgc
niektore wiokna od kierunku osio-
wego uzyskano zgdany skret i wla-
$§ciwe dostrojenie drgan skretnych i
poprzecznych.

Stopien wykorzystania witasnosci
materialéow zbrojonych moze byé je-
szcze znacznie wyzszy pod warun-
kiem odej$cia od tradycyjnych me-
tod konstruowania i przyjecie no-
wych rozwigzan. Przykladem mogg
tu by¢ wspomniane topatki osadzone
w tarczach. Dla ich osadzenia trzeba
tworzyé bandaze na obwodzie tarcz,
ktore w czasie obrotéw dodatkowo

obcigzajg tarcze wymagajac je)

wzmocnienia. Rezygnujgc z dotych-
czasowego sposobu osadzenia lopatek
wyeliminowacé
ciezar

bandaz i
catego zespotu.

mozna
zmniejszy¢

Rys. 7. Nowy sposob tworzenia zespoltu
tarcza-topatki jest przykladem
tendencji konstrukcyjnych w ma-
terialach zbrojonych

Przyklad takiego integralnego zespo-
lu lopatek i tarczy, a réwnocze$nie
nowych form rozwigzan pokazuje
rys. 7. Tak wiec wprowadzenie ma-
terialow zbrojonych moze by¢ rewo-
lucja w technice i to zaréwno w za-
kresie osiggéw materiatowych, tech-
nologii i metod wytwarzania, jak i
metod konstrukecji.
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Sekcja Lotnicza SIMP uwaza sie za kon-
tynuatorke przedwojennego Zwiazku Pol-
skich Inzynierow Lotniczych (znanego w
polskim §wiecie lotniczym pod symbolem
,,ZPIL*’), Nasze czasopismo ,,Technika
Lotnicza i Austronautyczna’ (do niedaw-
na — ,,Technika Lotnicza’’) jest miesiecz-
nikiem Sekcji I.otniczej SIMP — podob-
nie jak przedwojenny periodyk p.n.,,Tech-
nika Lotnicza’® stanowil organ ZPIL.

7Z uwagi na to, ze poszerza sie dzialal-
nos$¢ Sekcji Lotniczej — bedziemy w Kro-
nice bardziej eksponowac¢ informacje o
pracach Zarzadu Sekcji Lotniczej SIMP —
podobnie jak to robitla Redakcja ,,Tech-
niki*® — przed 30 laty.

Z dziatalnoS$ci Lotni-

czej SIMP

Sekcji

1. Z dniem 1 marca br. rozpoczglt dzia-
talnosé Oddziat Sekcji Lotniczej SIMP w
Swidniku przy Oddziale Wojewoddzkim
SIMP w Lublinie. Po oddziatach Sekcji
Lotniczej w Rzeszowie, Poznaniu i Byd-
goszezy jest to juz czwarta w kraju pla-
cowka naukowo-techniczna naszego Sto-
warzyszenia. Siatka organizacyjna zawig-
zuje sle wiec szybciej w terenie niz w
stolicy. Przewodniczgcym Zarzadu od-
dzialu w Swidniku zostal kol. Stanistaw
Trebacz.

KRONIKA

2. Program Zarzadu Sekcji Lotniczej
SIMP — na najblizszy okres — przewidu-
je powotanie oddziatow Sekcji w War-
szawie, Bielsku-Biatej i w Kaliszu. W
WSK Kalisz odbedzie sie w dn. 10 maja
br. czwarta kolejna sesja wyjazdowa Za-
rzgdu SL. Przypomnijmy, ze poprzednie
wspoélne posiedzenia zarzgdow: Sekcji
Lotniczej i ko6t zakltadowych SIMP odby-
ly sie w WSK Rzeszow, WSK Swidnik i
w Szybowcowym Zakladzie Doswiadczal-
nym w Bielsku-Biatej.

3. Nie sprzedane egzemplarze 4-tomowe-
go wydawnictwa opracowanego na kon-
ferencje naukowo-techniczng pt. ,,Aktu-
alne Problemy Polskiego Lotnictwa’ zo-
staly przez Zarzad Sekcji Lotniczej bez-
ptatnie rozdzielone. Otrzymaty je m.in.
biblioteki zaktadow i instytucji lotni-
czych, katedry lotnicze Politechniki War-
szawskiej, wyzsze oficerskie szkoty lotni-
cze 1 redakcje czasopism lotniczych.

4. Zarzad Sekcji Lotniczej nawigzat
wspolprace z Zarzgdem Glownym Towa-
rzystwa Przyjazni Polsko-Radzieckiej.
Wedlug wstepnych ustalen Sekcja Lotni-
cza wilgczy sie do prowadzonej przez
TPPR akcji upowszechniania osiggnieé
radzieckiej nauki i techniki, za§ TPPR
umozliwi nawigzanie bezposrednich kon-
taktow z kotami lotniczymi i astronau-
tycznymi ZSRR. Zarzad S L prosi o zgta-
szanie sie kolegéw, chetnych do wygta-
szania (ptatnych) odczytow.
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ECHNICZNE

NOWE SAMOLOTY O ZMIENNYM
SKOSIE SKRZYDLA

Prototyp francuskiego bojowego

samolotu ze skrzydlem o zmiennym
skosie Marcel Dassault ,,Mirage” G
(rys. 1) zostal pokazany po raz pier-
szy na wystawie paryskiej w 1967 r.

Rys. 1

Jest to samolot dwumiejscowy nape-
dzany dwuprzeplywowym silnikiem
SNECMA/Pratt and Whitney TF306
o ciggu z dopalaniem 9000 kG i roz-
wijajgcy predkos¢é Ma = 2,5. Dtugosé
samolotu wynosi 16,8 m, rozpietos$é
ze skrzydiem rozlozonym 13,0 m,
skos krawedzi natarcia skrzydia roz-
lozonego 20°, skos krawedzi natarcia
skrzydla zlozonego 70° ciezar samo-
lotu pustego 10 000 kG, ciezar star-
towy 18000 kG.

Firma Dassault zaprojektowata
poza tym jednomiejscowy samolot
myS$liwski ze skrzydlami o zmien-
nym skosie ,,Mirage” G-3M (rys. 2),
przeznaczony do dziatania z lotnis-

Rys. 2

kowcéw. Na budowe prototypu fir-
ma spodziewa sie uzyskaé¢ kredyty
panstwowe, podobnie jak to miato
miejsce w przypadku samolotu ,,Mi-
rage” G.

Rowniez angielska firma BAC
(British Aircraft Corp.) zaprojekto-
wala (wspdlnie z firmg Dassault)
dwumiejscowy samolot bojowy o
zmiennym skosie skrzydla (rys. 3).
Do jego napedu przewidziane sa
dwa silniki dwuprzeplywowe Bris-
tol Siddeley/SNECMA M45G o cig-

Rys. 3

gu bez dopalania ponad 3000 kG i
stosunku wydatkéow 1,5:1. Ciezar
startowy samolotu ma wynosi¢ 19 000
kG. W.K.

PRZYGOTOWANIA DO PRODUK-

CJI AMERYKANSKIEGO SAMO-

LOTU PASAZERSKIEGO O SKRO-
CONYM STARCIE

Amerykanska firma Sunrise Air-
craft Corp. rozpoczela przygotowa-
nia do produkcji pasazerskiego se-
molotu o skréconym starcie S-1600.
Makieta samolotu juz uprzednio zo-
stata zatwierdzona przez FAA. Obec-
nie gléwne wysitki sg skierowane na
stworzenie odpowiedniej powierzch-
ni produkcyjnej. ktéra umozliwitaby
poczatkowo produkcje 10 samolotéw
miesiecznie. W La Mesa w Kalifornii
zostang zbudowane cztery prototypy
oraz — w celu przyspieszenia termi-
nu rozpoczecia programu préb w lo-
cie — oprzyrzadowanie pomiarowe.

S-1600 jest samolotem do przewo-
zu 24 pasazerow, napedzanym dwo-
ma turbinowymi silnikami $miglo-
wymi AiResearch TPE-331 o mocy
760 KM. Trzeci silnik TPE-331 o0 mo-
cy 660 KM ijest zabudowany w ogo-
nowej czeSci kadiuba i stluzy jako
pomocniczy agregat pokladowy. W
czasie startu i lgdowania silnik ten
jest uzywany do napedu sprezarki
Fairchild ,,Stratos”, ktéra m.in. do-
starcza energii do uvkladu sterowania
warstwg przyScienng, zapewniajgce-
go samolotowi wiasciwosci STOL.Po-
niewaz uklad ten jest zasilany przez
niezalezny agregat, mozna regulowac

stosunek sily nos$nej do ciggu smi-
giel przy stalym polozeniu Kklap.
Predko$¢ minimalna samolotu bez
sterowania warstwg przyscienng
wynosi 160 km/h, ze sterowaniem —
100 km/h. W przypadku uszkodzenia
sprezarki sterowanie warstwa przy-
§cienng odbywa sie za pomocg la-
dunkéw prochowych, ktére dzialtajgc
przez 60 sek umozliwiajg wykonanie
startu lub przyspieszenie samolotu
do predkosci 190 km/h. O uszkodze-
niu sprezarki daje znaé pilotowi sy-
gnalizacja optyczna i akustyczna.

Ciezar catkowity samolotu S-1600
wynosi 6460 kG, udzwig w czystej
wersji towarowej 2720 kG, ekono-
miczna predko$¢ przelotowa 500
km/h; zapas paliwa z pozostawieniem
rezerwy na 45 min lotu zapewnia za-
sieg 2040 km. Diugos¢ startu na wy-
soko$¢ 10 m ocenia sie na 235 m, diu-
go$¢ lgdowania z tej samej wysoko-
§ci — 260 m, dlugosé pasa startowe-
go wg FAA — 460 m, a w przypadku
lotniska polozonego na wysokosci
1800 m — 760 m.

Cena samolotu z pelnym wyposa-
zeniem ma wynosi¢ 595 000 dol. Sa-
moloty S-1600 zamierza zakupié¢ ok.
15 linii lotniczych.

W.K.

NOWE PROJEKTY SAMOLOTOW
PIONOWEGO STARTU

Messerschmitt zaprojektowal sze-
Scioosobowy  samolot pionowego
startu Me408 ze skladanymi wirnika-
mi no$nymi (rys. 1). Dwa silniki tur-
binowe, zabudowane w ogonowej

Rys. 1

czeSci kadtuba, napedzajg w czasie
startu i ladowania dwa czterotopato-
we wirniki, umieszczone na koncach
skrzydla. W locie poziomym lopaty
wirnikéw sg skladane do tytu, a sil-
niki sg przelgczane na naped obudo-
wanego Smigla pchajgcego, ktére u-
mozliwia osiggniecie predkosci prze-
lotowej 800 km/h.

Rysunek 2 przedstawia model sa-
molotu pasazerskiego Westland WE.
02 o przestawialnych wirnikach. Sa-
molot ma przewozi¢ 80 pasazerow z
predkoscig 600 km/h. Jego pierwszy
lot jest zaplanowany na rok 1975.

23



Rys. 2

Budowa samolotu WE.02 zostanie po-
przedzona probami samolotu dos-
wiadczalnego z przestawialnymi
wirnikami Westland WE.01 (rys. 3),
napedzanego dwoma sprzezonymi

Rys. 3

silnikami turbinowymi. Pierwszy lot

tego samolotu jest przewidziany na
rok 1971. W.K.

SMIGLOWIEC BOLKOW BO105

W czasie rozwoju lekkich $mi-
glowcow obserwacyjnych dla wojsk
ladowych powstalo zagadnienie wy-
korzystania tych $miglowecow lub
SmiglowcoOw podobnych do celéw cy-
wilnych. Logiczne wydaje sie zasto-
sowanie ich jako $miglowcow stuz-
bowych. Smiglowce lepiej nadajg sie
do podrézy stuzbowych niz samoloty,
poniewaz nie wymagajg lotnisk. Jed-
nak konwencjonalne Smiglowce wy-
kazujg szereg wad, ktére hamujg
wprowadzenie ich do uzytku pry-
watnego i uzytku przedsiebiorstw:

— sg one w zasadzie niestateczne
i w zwigzku z tym trudne do pilo-
tazu,

— ich uktad wirnikowy jest skom-
plikowany i kosztowny w eksploa-
tacji,

— ich niezawodnos$é pracy nie jest
zadowalajaca, co wigze sie ze skom-
plikowanym ukladem przeniesienia
mocy i zastosowaniem tylko jednego
silnika.

Wady te sg wspolne wszystkim cy-
wilnym wersjom lekkich $miglow-
cOw obserwacyinych roéznigcym sie
od pierwowzordéw najwyzej uzyciem
silnika o wiekszej mocy. Zaistniala
wobec tego potrzeba budowy $migto-
weca przeznaczonego specjalnie do
podrozy stuzbowych. Zadania tego
podjeta sie firma Bolkow.

Jednym z pierwszych krokéw firmy
Bolkow w dziedzinie $Smiglowcoéw
byta budowa dwulopatowego wir-
nika z tworzywa sztucznego wzmoc-
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nionego widknem szklanym. Proby
w locie i proba diugotrwata wykaza-
ly zalety tego wirnika: duzg elas-
tycznosé i duzg wytrzymatosé zme-
czeniowg przy malym ciezarze. Po-
dobno wtasnie ten wirnik dat poczg-
tek koncepcji wirnikéw sztywnych,
bezprzegubowych. Jak wiadomo,
Smiglowce wyposazone w takie wir-
niki wykazalty wiekszg statecznosé

dynamiczng i sterownos$é, jak réow-
niez wiekszg niezawodno$é pracy
przy prostszej obstudze. W miedzy-
czasie grupa studiéw firmy przeana-
lizowala wymagania, jakie powinien
speinia¢ $miglowiec
do celéw stuzbowych. Stwierdzono,
ze najwieksze szanse rynkowe miatl-
by $miglowiec 4+5-0sobowy o cieza-
rze startowym 1500 do 2000 kG. W
czasie opracowywania zalozen do
Smiglowca stuzbowego — ktéremu
nadano oznaczenie BO105 — prze-
prowadzano proby doswiadczalnego
wirnika bezprzegubowego o Srednicy
6 m, a nastepnie wirnika o $rednicy
10 m. Dzieki pomys$lnym wynikom
tych préb mozna bylo zastosowaé
sztywny wirnik w projektowanym
$miglowcu. Smiglowiec postanowio-
no poza tym wyposazy¢ w dwa tur-
binowe silniki — przy kosztach wy-
twarzania zwiekszonych tylko o 10%0
w stosunku do $Smiglowcdéw jednosil-
nikowych — przy zalozeniu, ze moc
jednego silnika bedzie wystarczajgca
do lotu poziomesgo przy nie pracujg-
cym drugim silniku. Firma BMW
(obecnie MAN Turbomotorenwerke)
podjela sie rozwoju jednowalowego
silnika turbinowego 6022. Zalozono,
ze Smiglowiec poza obszerng kabing
bedzie mial pomieszczenie towarowe,
mozliwie w Srodku ciezkosci, dostep-
ne od tylu. Jako predkosé maksy-
malng przyjeto 250 km/h.

Rozwoj $miglowca BO105 rozpo-
czgl sie w 1964 r. Pierwsze dwa pro-
totypy (V1 i V2) zostaty zaopatrzo-
ne — do poczatkowej fazy prob w

locie — w silniki Allison T63 i wir-
nik Smigtowca Westland ,,Scout”. Do
prob sztywnego wirnika o $rednicy
10 m przyigczyta sie francuska firma
Sud-Aviation oddajgc do tego celu
Smigtowiec ,,Alouette”2. Dzieki temu
prototyp V2 mozna bylo pdzniej wy-
posazy¢é w wirnik bezprzegubowy.
Trzeci prototyp — V3 — (zbudowany
po zniszczeniu na ziemi wskutek re-

przeznaczony -

zonansu prototypu V1) zostal od po-
czatku zaopatrzony w silniki MAN
6022-A3 o mocy 375 KM i sztywny
wirnik z tytanowa glowica. Prototyp
ten byt pokazany na wystawie w Pa-~
ryzu w 1967 r.

Istnieje przekonanie, ze $migto-
wiec BO105 bedzie przewyzszal kaz-
dy dostepny obecnie na rynku lekki
$miglowiec dzieki sztywnemu wirni-
kowi i dwom silnikom oraz mozliwo-
$ci wykonywania lotow IFR. Silniki,
ktére moga by¢é zasilane naftg, ben-
zyng samochodowg i benzyng lotni-
czg, maja rezerwe mocy wystarcza-
jacg do lotu jednosilnikowego i do
zapewnienia dobrych osiggéw w wy-
sokich temperaturach otoczenia i na
duzych wysokosciach. Przewiduje
sie nastepujgce zastosowania cywil-
ne $miglowca BO105: stuzbowe, do-
stawcze, transportowe, policyjne, sa-
nitarne, szkoleniowe i gospodarcze
oraz zastosowania wojskowe — szko-
lenie pilotéw, zadania obserwacyjne
i rozpoznawecze, transportowe i bojo-
we, stuzba ratunkowa 1 sanitarna,
zadania morskie i specjalne. Cena
Smiglowca  zostala ustalona na
550 000 DM w przypadku serii licza-
cej 200 sztuk.

Dane $miglowca

Dtugosé bez wirnika 8,55 m
Szeroko$é kadiuba 1,50 m
Wysoko$é z wirnikiem 290 m
Srednica wirnika 9,80 m
Srednica $migla

ogonowego 1,90 m
Ciezar wtasny 1070 kG
Ciezar startowy 2000 kG
Ciezar uzyteczny 930 kG
Predkos¢ maksymalna 250 km/h
Predko$¢ przelotowa 225 km/h
Predko$¢é wznoszenia

na mocy trwatej 9 m/sek

na jednym silniku 1 m/sek

Wysoko§é zawisu
z wplywem ziemi

na mocy startowej 5600 m

na mocy trwatej 4200 m
Wysokosé zawisu bez

wplywu ziemi

na mocy startowej 4000 m

na mocy trwatej 2000 m

Pulap praktyczny w locie
poziomym 6000 m
Zasieg przy peinym cie-

zarze startowym 450 km
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ROZWOJ ATOMOWEGO SILNIKA
RAKIETOWEGO

Na rozwoj amerykanskiego atomo-
wego silnika rakietowego przyznano
na rok budzetowy 1968 kredyty w
wysoko$ci 91 milionéw dolaréow. Do-
tychczas NASA wydatkowala na roz-
woj tego silnika — odbywajgcy sie
w ramach programu ,,Rover” — mi-
liard dolaréw. Od pewnego czasu w
Jackass Flats (Newada) przeprowa-
dza sie proby reaktora ,,Phoebus” 1B.
Silnik, ktorego cigg ma wynosié
90 000 kG, bedzie stuzyl! do napedu
trzeciego stopnia udoskonalonej ra-
kiety ,,Saturn” 5 w jej lotach do
Marsa i Jowisza.

W.K.

PROJEKTY SILNIKOW
RAKIETOWYCH BOLKOW

Firma Boélkow GmbH zajmuje sie
rozwojem silnikow rakietowych na
mieszane materialy pedne oraz
silnikéw strumieniowo-rakietowych.
Pierwsze z nich pracujg na stalym
paliwie, skladajgcym sie z tworzywa
sztucznego zwigzanego metalicznym
lepiszczem i cieklym utleniaczu, kto-
rym jest kwas azotowy. Od silnikow
na mieszane materialy pedne ocze-
kuje sie duzych impulsow jednost-
kowych i mozliwosci latwego stero-
wania ciggu w szerokich granicach.

Silnik  strumieniowo - rakietowy
sklada sie z silnika rakietowego, pra-
cujacego na stalym paliwie ubogim
w utleniacz, i silnika strumieniowe-
go stanowigcego oslone silnika ra-
kietowego. Dopalanie paliwa odbywa
sie w komorze silnika strumieniowe-
go. Plerwszy tego rodzaju silnik
opracowata amerykanska firma
Marquardt. W poréwnaniu z czy-
stym silnikiem strumieniowym sil-
nik strumieniowo-rakietowy wyka-
zuje mniejsze jednostkowe zuzycie
paliwa, wiekszy cigg jednostkowy,
wiekszg niezawodno$¢ pracy i moz-
liwos¢ pracy w szerszym zakresie
predkosci lotu. Silniki strumieniowo-
-rakietowe firmy Bolkow sg prze-
znaczone do napedu taktycznych po-
ciskow kierowanych, rozwijajgcych
przy ziemi duze predkos$ci naddzwie-
kowe i majgcych duzy zasieg. Bierze
sie rowniez pod uwage mozliwos$é ich
zastosowania jako napedu odzyski-
wanych stopni rakiet no$nych i
transportowcow kosmicznych.

W.K.

Czas lotu z dodatko-

wym zbiornikiem 6 h

Na zalgczonym wykresie przedsta-
wiono zasieg Smiglowca w zaleznosci
od wysokosci lotu, ciezaru startowe-
go 1 zapasu paliwa w locie z dwoma
i jednym silnikiem, przy czym w
pierwszym przypadku silniki pracu-
ja na 80Y mocy trwalej, a w dru-
gim — silnik rozwija moc trwala.
Przy zapasie paliwa 530 kG stosuje
sie dodatkowy zbiornik.

W.K.

NIEMIECKO-AMERYKANSKA
SONDA SEONECZNA

Poczatek programu rozwoju nie-
miecko-amerykanskiej sondy sto-
necznej siega 1966 r., gdy rzady obu
panstw zawarly porozumienie w tej
sprawie. Na zlecenie niemieckiego
ministerstwa badan naukowych przy-
stgpiono w NRF do opracowania pro-
jektu sondy. W pracy tej biorg
udzial: instytut fizyki i astrofizyki
(Maxa Plancka), instytut lotnictwa i
astronautyki, instytut geofizykii me-
teorologii politechniki w Brunszwi-
ku, instytut czystej i stosowanej fi-
zyki jadrowej uniwersytetu w Kilo-
nii i in. Ogolne kierownictwo przed-
siewziecia nalezy do osrodka astro-
nautyki w Monachium.

Analiza technicznej strony progra-
mu zostala przeprowadzona przez
firme Bo6lkow i ERNO. Analiza ta
dala w wyniku koncepcje sondy cal-
kowicie stabilizowanej o ciezarze 145
kG, przy czym 30 kG przypada na
aparature naukowga. Do stabilizacji
polozenia wg Stonca i gwiazdy Cano-
pus przewidziano uklad dysz steru-
jacych na zimny gaz. Do przekazy-
wania danych na Ziemie ma by¢ za-
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stosowany nadajnik o mocy 3 W, z
plaskg anteng kierunkowa i o czesto-
tliwosci 100 bitow na sek. Odbior be-
dzie sie odbywal za pomocg amery-
kanskiej sieci anten do glebokiego
badania kosmosu. Jako zrdédio pradu
zastosuje sie krzemowe przetworni-
ki sloneczne, zamocowane na wy-
siegnikach, ktérych kat w stosunku
do promieni Slonca bedzie zmniej-
szal sie — w miare zblizania sie
do Slorica — od 90° do 10°. Regulacja

temperatury bedzie sie odbywaé za
pomocga tolii mylarowo-kaptonowej i
zaluzji, umieszczonych na zwrdconej
ku Stloncu stronie sondy. Wedlug
oceny ERNO rozwoj sondy bedzie
trwal cztery do pieciu lat. Udzial
finansowy NRF w programie okresla
sie na 150 000 000 DM.

Sonda ma by¢ wystrzelona w la-

tach 1973—74 za pomoca rakie-
ty amerykanskiej (,,Atlas-Agena”,
»Atlas-Centaur” lub ,Uprated Sa-

turn” 1). Po 97 dniach lotu sonda ma
osiggng¢ najmniejszg odleglo§¢é od
Slonca wynoszgca 0,3 jednostki
astronomicznej (1 jednostka astrono-
miczna na rysunku 1AE — wynosi
150 000 000 km). Do wykonania jed-
nego pelnego obiegu sonda bedzie
potrzebowaé¢ 194 dni. ,,Zycie” sondy
ma wynosi¢ jeden rok, dzieki czemu
bedzie ona mogla przynajmniej dwu-
krotnie przejs¢ przez perihelium, w
ktorym beda dokonywane badania
naukowe.

Przewiduje
pieciu

sie przeprowadzenie
zasadniczych do$wiadczen:

1) pomiaru wiatréw slonecznych,
2) pomiaréow magnetometrycznych,
3) obserwacji promieniowania ko-
smicznego, 4) obserwacji §wiatta zo-
diakalnego w ograniczonym zakre-
sie kgtow heliocentrycznych i 5) bez-
pos$rednich pomiaréow pylu miedzy-
planetarnego. Jezeli to bedzie mozli-
we ze wzgledu na ciagg rakiety nos-
nej, zostanie zabudowany dodatkowy
przyrzad do obserwacji elektronéw
Slonca.
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Na rysunku przedstawiono tor lo-
tu sondy. Oznaczajag na nim: A —
Ziemia, B — Stonce, C — obszar, W
ktéorym nie jest mozliwy odbiér ra-

diowy. Liczby na torze lotu podajg
ilo§¢ dni trwania lotu.

W.K.

NIEKTORE SZCZEGOLY SILNIKA JT9D

Rozwoj silnika dwuprzeplywowe-
go Pratt and Whitney JT9D zostal

b, SRS
._,"_|'a.
11
Stibiten

nostopniowego o wiekszej S$redni-
cy (2,13 m) i zwiekszeniu dzieki te-

Rys. 1

oparty na programie badawczym,
ktérego tematem bylo zagadnienie
lekkich wytwornic gazu (1959—1961).

Rys. 2

W 1962 r. opracowano projekt wstep-
ny silnika dos$wiadczalnego STF200
o ciggu 13600 kG, ktorego pierwsza
proba odbyta sie w kwietniu 1964 r.
Silnik ten miat dwustopniowy wen-
tylator o stosunku wydatkow 2:1.
Po zastosowaniu wentylatora jed-

Rys. 3

26

mu stosunku wydatkow do 3,4:1 —
poitgczone to Dbylo =z konieczno-
no$cig zwiekszenia ilosci stopni tur-

biny niskiego ci$nienia — a ciggu do
18 600 kG silnik zostal przedstawiony,
jako JTF14, do konkursu na naped
samolotu transportowego C-5A. Jak
wiadomo, silnik JTF14 przegrat kon-
kurs na rzecz silnika General Elec-
tric TF39 (o stosunku wydatkéw 8:1),
niemniej jednak firma zdecydowata
sie na jego dalszy rozwdj w oparciu
o wtasne $rodki finansowe. W ten
spos6b powstal silnik JT9D (rys. 1),
ktory zostal pdziniej wybrany przez
firme Boeing do napedu pasazerskie-
go samolotu 747 oraz ktéry prawdo-
podobnie znajdzie zastosowanie do
napedu autobuséw powietrznych.
Zbudowano dwa prototypy o ciggu
19000 kG i stosunku wydatkéw 5:1.
Szeroki program badan silnikow wy-
kazal, ze zapewniajg one osiggi obli-

' czeniowe i spelniajg wszystkie wy-

magania pod wzgledem konstrukcyj-

. nym.

Jak juz informowano w ,,Nowo-
§ciach”, silnik ma 1-stopniowy wen-

tylator, 3-stopniowa sprezarke ni-
+ skiego ci$nienia, 11-stopniowg spre-

zarke wysokiego ci$nienia, pierscie-

niowa komore spalania, 2-stopniowg
turbine wysokiego ci$nienia i 4-stop-
niowg turbine niskiego ci$nienia, Sjl-
nik jest utozyskowany w czterech lo-
zyskach (po dwa na kazdy wal), przy
czym dwa przednie lozyska znajdu-
ja sie we wspdlnym korpusie. Lacz-
ny sprez wynosi 24:1, a temperatura
przed turbing 1118 °C, co wymagalo
zastosowania chtodzonych lopatek.
Cigg ma by¢ zwiekszony do 21 300 kG.
Na rysunkach 2 i 3 pokazano obu-
dowe wentylatora i sprezarki niskie-
go ci$nienia. W tylnej cze$ci obudo-
wy znajdujg sie lopatki wylotowe
wentylatora. Na polowie promienia
topatki sa podzielone pierscieniem
ze wzgledu na rézne wygiecia linii
szkieletowej profilow. Miedzy lopat-
kami znajduje sie 16 zastrzatow. W
wewnetrznym kanale obudowy (wi-
docznym na rys. 3) s3 umieszczone
wience topatek kierowniczych spre-
zarki niskiego cis$nienia. Dzieki wy-
siegnikowemu ulozyskowaniu wen-
tylatora, w obudowie nie ma }ozyska.
Nie zastosowano rowniez lopatek
wlotowych wentylatora. Srednica o-
budowy wynosi 2,4 m. Rysunek 4
przedstawia turbine niskiego cisnie-
nia z watem wewnetrznym.
Poszczegdlne zespoly konstrukeyj-
ne silnika sg montowane oddzielnie.

Rys. 4

Wirniki wywaza sie przy montazu
zespoldw, bez wywazania w czasie
koncowego montazu.

W.K.

NOWE PRZYRZADY POKLADOWE

Firma Aircraft Radio Corp. (ARC)
podata szczegoély dotyczace nowych
przyrzadow pokladowych. Elektrycz-
ny giroskopowy wskaznik kursu
G-112A (1) o ciezarze 1,36 kG 1
sztuczny horyzont G-113A (2) o cie-
zarze 1,45 kG majg skale o $rednicy
7,6 mm, dlugo$¢ 17,2 cm i sg zasilane
pradem 0,9 A przy 14 V lub 0,35 A
przy 28 V. Aby uzyskaé¢ duzg doklad-
no$é i stabilno$¢ wskazan, zastosowa-
no wirniki o 1,5-krotnie wieksze]
masie i 2-krotnie wiekszej pred-
kosci obrotowej niz w konwencjo-
nalnych przyrzgdach o napedzie
pneumatycznym. Oba przyrzady be-
da dostarczane z gwarancja na 1200
h lub 18 miesiecy.



Nowy transponder 506A (3) ma ¢
zar 2,45 kG i wymiary 9,56 X 8,9 X

X 26,7 cm. Skonstruowany z szero-
kim zastosowaniem obwodow napy-
lanych i pélprzewodnikowych moze
byé dostarczany na zyczenie row-
niez w wersji z automatycznym po-
dawaniem wysokosci.

System nawigacyjno-tgcznosciowy
522A (4) jest najmniejszym, najlzej-
szym i najdokladniejszym urzgdze-
niem tego typu. Sklada sie z fonicz-
nego nadajnika-odbiornika RT532A o
360 kanalach (na zyczenie 380 kana-
I6w) 1 odbiornika nawigacyjnego
R-542A o 100 kanalach; mogg one
by¢é umieszczone we wspodlnej lub
oddzielnych obudowach. Cigzar urza-
dzenia 4,26 kG, wymiary 15,6 X
X 5,9 X 25,6 cm. Odbiornik toru pod-
chodzenia R-543B ma ciezar 1,18 kG
i wymiary 6,4 X 8,9 X 26,4 cm. Jako
wskazniki do tych urzadzen stuzg
przyrzady IN-522A (tylko do VOR/
/LOC) i IN-543B (VOR/LOC i tor pod-
chodzenia).

Przyrzady sg oSwietlone od we-
wnatrz niebieskobialym $wiatlem.

W.K.

PRZYRZAD DO ANALIZY
GRUNTU KSIEZYCOWEGO

Po pomys$lnym lagdowaniu na Ksie-
zycu pojazdu ,,Surveyor” 5 (10 wrze-
$nia 1967 r.) przeprowadzono za jego
pomocg pomiary majgce na celu
okre$lenie elementéw gruntu ksiezy-
cowego. Stuzyt do tego celu przyrzad
skladajgcy sie z pozlacanego pojem-
nika z otworem w dolnej czeSci i z
szeScioma radioaktywnymi Zrédilami
promieni a (zZrédia te stanowil pier-
wiastek curium — 242). Przyrzad na-
Swietlal promieniami a ok. 26 cm?

powierzchni Ksiezyca. Dwa detekto-
ry promieniowania a wychwycily —
na sygnal z oSrodka w Pasadenie —
odbite od powierzchni czastki a. Po-
za tym cztery detektory protonow
przeprowadzily pomiary energii pro-
tonéw z atoméw elementéw grun-
tu. O skladzie gruntu wnioskowano
na podstawie predkos$ci odbitych cza-
stek a i poziomoéw energii protonéow.

W.K.

K RRNIKA

@ Sekcja Lotnicza przy Zarzadzie Glow-
nym SIMP rozszerza branzowg sie¢ orga-
nizacyjng SIMP. Dziatajg juz obecnie trzy
Oddzialy Sekcji Lotniczej w Rzeszowie,
Poznaniu i Bydgoszczy. Oddziatl SL w Rze-
szowie wszed! juz w drugi rok dziatal-
nosSci. Przewodniczgcym jest mgr inz. Ja-
cek Filocha. 17 stycznia br. zorganizowa-
ny zostat Oddziat SL przy Oddziale Wo-
jewoédzkim SIMP w Poznaniu, na czele
z przewodniczgcym mgr inz. M. Macie-

jowskim oraz sekretarzem mgr inz. J.
Szymankiewiczem.

Wreszcie dn. 22.I. br. powstal Oddziat
Sekcji Lotniczej przy Oddziale Woje-

wodzkim SIMP w Bydgoszczy. Przewod-
niczacym zostat mgr inz. J. £.obocki, zas
sekretarzem H. Misiak.

Zyczymy Kolegom owocnej pracy.

@ 30 stycznia br. zlozony zostal rzgdom
ZSRR, W. Brytanii i USA dokument ra-
tyfikacyjny Rady Panstwa PRL, dotycza-
cy uktadu o zasadach dziatalnoSci panstw
w zakresie badan i uzytkowania prze-
strzeni kosmicznej, tgcznie z Ksiezycem
i innymi cialami niebieskimi.

@ Podczas pobytu w Polsce min. obro-
ny Finlandii S.Suorttanen zwiedzil w to-
warzystwie marszatka Spychalskiego
Wyzszg Oficerskg Szkote Lotniczg w De-
blinie. Z historig lotnictwa polskiego i
WOSL zapoznal min. S. Suorttanena do-
wodca wojsk lotniczych — gen. Raczkow-
ski, nastepnie gosScie oprowadzani przez
komendanta WOSL — pik. J. Kowalskie-
go zwiedzili deblinskg ,,Szkole Orlat’’.

@ Komisja Samolotowa APRL pozytyw-
nie ocenila dziatalno$é aeroklubow w
1967 r. w zakresie szkolenia i wyczynow.
Pomimo wzrostu iloSci imprez (do 56),
zwiekszylo sie bezpieczenstwo lotow. Ja-
ko wazne zadanie na 1968 r. postawiono
wyselekcjonowanie i szkolenie mtodziezy
,,utalentowanej lotniczo’’. Planuje sig
wyszkolié grupe kobiet w akrobacji wy-
czynowej.

Powotlano do zycia Rade Trenerow, kto-
ra bedzie odpowiedzialna za przygotowa-
nie pilotow do imprez rajdowych i akro-
bacyjnych. W skiad Rady weszli trenerzy
panstwowi mgr A. Flis i mgr W. Koziel-
slkci oraz trenerzy okregowi — znani akro-
baci — St. Ackerman, St. Kasperek, E.
Mikotajczyk i St. Studencki.

Komisja samolotowa zatwierdzita zalo-
zenia wstepne samolotu szkolno-trenin-
gowego, z ktérymi Aereklub PRL ma w
najblizszym czasie wystgpi¢ do prze-
mystu.

@ PZL *) zapewniajg wszystkim uczest-
nikom XI Szybowcowych Mistrzostw
Swiata, startujgcym na wtlasnych szy-
bowcach polskiej produkcji oraz uzyt-
kujagcym polskie przyrzady pokiadowe,
bezplatny serwis techniczny w zakresie
biezacych napraw uszkodzen wynikltych
w trakcie rozgrywania konkurencji.

@ Staraniem zarzadéw aeroklubow:
Lubelskiego i Robotniczego z WSK Swid-
nik w koncu lutego odbytly sie IV Lubel-
skie Zimowe Zawody Samolotowe na lot-
nisku w Radawcu. W Zawodach wzieto
udziat 13 zalég na samolotach PZL-101
..Gawron’’, z 9 aeroklub6éw regionalnych.
Zwyciestwo odniosta zaloga R. Kasperek
i E. Milcarz z Aeroklubu Robotniczego
w Swidniku.

*) Jest to eksportowy znak firmowy pol-
skiego przemystu lotniczego.

@ Aeroklub Wroctawski wybija sie na
czolo w tabeli rekordow krajowych skocz-
koéw spadochronowych. Na 61 rekordow
ustanowionych przez 8 aeroklubow —
Wroctawowi przypadlo 20, przed Krosnem
(18) i Lodzig (15).

@ W Aeroklubie PRL w Warszawie od-
bylo sie w styczniu br. pierwsze posie-
dzenie, powotanego przez prezesa APRL
Kolegium Redakcyjnego ZG APRL. Omo-
wiono na nim wstepne sprawy wydawni-
cze oraz dokonano oceny nowo wyprodu-
kowanego przez Wydzial Filmu i Fotofil-
mu z VII Krajowego Zjazdu pn. ,,Lotni-
cza wiosna”’,

@ W Rzeszowie odbyla sie 5-dniowa
narada przedstawicieli lotnictwa cywilne-
go krajow — cztonkéw RWPG. Omoéwio-
no na niej m.in. wprowadzane obecnie
zmiany w dotychczas stosowanych for-
mach planowania lotow.

@ Statystyka 40-letniego jubilata PLL
»Lot”’ wykazata, ze w 1967 r. ruch pasa-
zerski na liniach krajowych wzrést o
589, za$ na zagranicznych o 18, w po-
rownaniu do 1966 r. Przewozy pocztowe
wzrosty odpowiednio o 54% i 13%, za$
przewozy towarowe zwiekszyly sie ogo-
tem o 10%/,.

@ Praca przewozowa PLL ,,Lot” opiera
sie na dosSwiadczonym personelu lataja-
cym. Przedsiebiorstwo to szczyci sie obec-
nie trzema pracownikami, ktérzy zaliczyli
sobie 5 milion6w przelecianych kilome-
trow, ponadto zatrudnia 28 czterokrot-
nych milioneréw, 38 — trzykrotnych, 42 —
ze stazem dwumilionowym i 35 — z prze-
kKroczonym 1 milionem km. Wsréd wy-
mienionych jubilatéow jest 15 stewardess.

@ Klub Senioré6w Lotnictwa przy Aero-
klubie PRL zorganizowal spotkanie, na
ktorym mgr inz. W. Litwinowicz zapoz-
nal czitonkow Klubu z historig braci Li-
lienthal. Stuchacze dowiedzieli sie z po-
gadanki, ze stynny inzynier-wynalazca
Otto Lilienthal (ktéry zgingt w 1896 ro-
ku przy oblotach swego szybowca) miat
brata Gustawa architekta, z Kktoéorym
wspoélnie budowali pierwsze maszyny
ciezsze od powietrza. Gustaw przezyt
Ottona, a pozostawil po sobie nowg kon-
strukcje szybowca. Bracia wyprodukowa-
li i sprzedali za granice okolo 200 szy-
bowcow.

@ W Wyzszej Szkole Rolniczej w Olsz-
tynie mieSci sie stacja obserwacji przelo-
tow sztucznych csatelitow Ziemi. Stacja
ta przeprowadzitla juz ponad 8000 obser-
wacji, ktorych wyniki przekazalta do
oSrodka koordynuigcego miedzynarodo-
we obserwacje w Moskwie.

@ Najstarszy lotnik polski 82-letni inz.
Michat Scipio del Campo jest posiada-
czem licencii lotniczej nr 9. W poczat-
kach biezgcego stulecia hyt wyktadowca
w warszawskim towarzystwie lotniczym
.JAviata’’. W 1912 r. demonstrowat lot w
Czestochowie. Obecnie mieszka w Kato-
wicach.

@ Najstarsza polska wojskowa uczelnia
lotnicza ,,Szkola Orlat’”>” w Deblinie w
dniu 17 marca br. uzyskata prawa wyz-
szej uczelni. Nastepnego dnia — w nie-
dziele — odbyla sie uroczysto$¢ przysie-
gi i immatrykulacii podchorgzych pierw-
szego roku studiéw, ktérzy rozpoczeli
nauke juz w jej czteroletnim cyklu.

# Prezes Rady Ministrow, Jozef Cyran-
kiewicz objal honorowy protektorat nad
XI Szybowcowymi Mistrzostwami Swiata.
APRL otrzvmat juz okolo In0 wstepnych
zgloszen pilotow z 31 panstw.

@ W dniach 12—23.VI br. odbedzie sie
w Lesznie XI Kongres Miedzynarodowe]j
Organizacji Naukowo-Technicznej Szy-
bownictwa — OSTIV. W obradach Kon-
gresu (ktore odbywaé sie beda podczas
szybowcowych mistrzostw $wiata) wez-
mie udzial wielu wvbitnych specjalistow.
Zarzad Giéowny APRL — jako organizator
SMS i Kongresu — apeluje o nadsylanie
fachowych referatéw. Beda one przyjmo-
wane do dnia rozpoczecia obrad lecz szan-
sa wygloszenia wiaze sie z terminem o 10
tygodni wczesniejszym. Zarzad OSTIV
zorganizuje sprzedaz swych publikacji
lecz jedynie za dewizy.

W dn. 2.VI rozpoczyna sie trening ekip
biorgcvch udzial w Mistrzostwach; row-
noczes$nie przystepuje do pracy Miedzy-
narodowe Jury OSTIV majgce wytypo-
wacé najlepszy szybowiec w Kklasie stan-
dard.

9.VI — nastgpi oficjalne otwarcie SMS
12.VI — otwarcie Kongresu OSTIV
12—16.VI — sesja techniczna,

17—18.VI — wycieczka (do SZD w Biel-
sku-Biatej i Szkoly Szybowcowej ,,Zar”’
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lub do zaktadu lotniczego we Wroctawiu
i Szkoty Szybowcowej w Jezowie)

19—21.VI — sesja meteorologiczna

22.VI — konferencja generalna 1 zakon-
czenie Kongresu

23.VI — ogloszenie wynik6w konkursu
OSTIV na najlepszy szybowiec w Klasie
standard i — w czasie uroczystoSci za-
konczenia SMS -— wreczenie nagrody
konstruktorowi.

Catkowity koszt uczestnictwa w Kon-
gresie wynosi za 1 dobe: dla uczestnikow
zagranicznych — 10 dolaréw, dla krajo-
wych 240 zl.

@ Aeroklub PRL powotal do zycia Biu-
ro Prasowe Szybowcowych Mistrzostw
Swiata. Biuro — pod kierownictwem red.
M. Szyka — pracuje w siedzibie APRL
przy ul. Krakowskie PrzedmieScie 55.

@ Aeroklub PRL zawarl umowe z Przed-
siebiorstwem Imprez Sportowych, w mysl
ktérej PIS przygotuje i bedzie odpowie-
dzialne za strong¢ recepcying mistrzostw
Swiata i kongresu OSTIV, a takze za
obstuge kwaterunkowo-zywieniowg kra-
jowych i zagranicznych dziennikarzy oraz
turystow, ktoéorzy przybeda na mistrzos-
twa.

@ W Warszawie odbytla sie konferencja

kierownik6w dziat6w reklamy towa-
rzystw lotniczych krajow socja'istycz-
nych — , /Aeroftot’’ (ZSRR), ,,Baltkan”

(Bulgaria), CSA (Czechostowacja), ,,Inter-
flug’® (NRD), ,,JAT”’ (Jugostawia), Malev
(Wegry), PLL ,,LOT”. : ]

Celem konferencji byta koordynacja
dziatalno$ci wszystkich towarzystw w
dziedzinie reklamy swoich ustug oraz
omowienie form Scislejszej wspoipracy.

@ Ogodlna dtugosé sieci stalych potgczen
PLL ,,LOT” osiggneta w sezonie letnim
1967 r. 38 371 km, w tym na liniach zagra-
nicznych ponad 32 tys. Obejmowata ona
34 porty lotnicze: 23 — europejskie oraz
Kair w Afryce i Bejrut w Azji, a takze
9 w polskich miastach wojewo6dzkich —
w Warszawie, Wroctawiu, Gdansku, Ka-
towicach, Krakowie, Poznaniu, Szczeci-
nie, Koszalinie i Rzeszowie.

Posrod 100 towarzystw komunikacji lot-
niczej zrzeszonych w IATA — PLL ,,.LOT”
zajmujg obecnie 45 miejsce.

@ Od 14 maija br. miedzynarodowa sie¢
linii lotniczych PLL ..LOT” rozszerzy sie
o dwa nowe polgczenia ze Zwigzkiem Ra-
dzieckim. Polskie samoloty — raz na ty-
dzien — odbywaé¢ bedg reisv do Lenin-
gradu (z lgdowaniem w Wilnie) oraz do
Kijowa. Nowe potlgczenia powiekszaig da-
ne statystvezne PLL ,,LOT’’ o0 1800 km i 3
porty w obstudze zagraniczne].

@ ,.LOT” przygotowuje or<anizacie no-
wej linii Warszawa — Benghazi (Libia),
przvpuszczalnie — via Ateny. Dalsza eks-
pansja polskich skrzydel nastapi po
otrzymaniu samolotéw odrzutowych TU-
-134. Zakontraktowano dostawe 8 sztuk w
biezagcym piecioleciu: pierwsze transpor-
towce tego tvou wejdg do prébnej eks-
ploatacji w 1968 r.

® Lotnisko Wrzeszcz w Gdansku bedzie
przeznaczone pod rozbudowe miasta. W
zwigzku z tym ma byvé w pilnym trvbie
powzieta decyzia o lokalizacji i budowie
nowego portu dla komunikacji lotniczej.

]

WIADOMOSCI
ZE SWIATA

m ICAO uruchemilo na péilnocnyvm
Atlantyku stuzbe 21 statkow stale dyzu-
ruiscveh w celu prowadzenia obserwacji
meteorologicznych oraz udzielania pomo-
cy samolotom i okretom.

m ,.Aeroftot’” najwieksze na Swiecie
nrzedsiebiorstwo komunikacii lotniczei w
lutym br. obchodzito 45-lecie dziatalnoSci.
Na ..Aeroflot” przvpada 1/5 og6tu lotni-
czvch przewozow Swiata. Sieé Ykrajowa
tego przedsiehiorstwa liczy 550 tvs. km,
za$ zagraniczna — 150 tvs. km. Trasv za-
graniczne lacza Zwiazek Rarddziecki 7z 52
panstwami. ,,Aeroftot’’ przewi6zt w 1957 v.
53 milionv pasarerow. a w 1970 r. prze-
wiezie 75 milionaw nséb oraz 1.9 mln ton
tadunku. ,.Aeroftot” — wg&rad przedsie-
hiorstw komunikacii Totniczej — ma naj-
wieksza sieé¢ obslugi émiglowcowei. Sieé
regularnveh linii $miglowcowyeh (o diu-
gosci od 15 dn 450 km) wynosi blisko 200,
a przewozi sie na nich — rocznie — oko-
to 10 mln pasazerow,
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' m Lotnictwo cywilne w Stanach Zjed-
noczonych dysponuje ponad 10 tysigcami
lotnisk. Trzecia czesé tej ilosci — to lot-
niska z oSwietlonymi pasami startowymai,
dalsze 23 — ma twarde pasy startowe,
wreszcie pozostale — przewidziane sg ja-
ko zapasowe.

m Generalny dyrektor IATA K. Ham-
marskjoeld przewiduje w 1963 r. wzrost
pracy przewozowej na miedzynarodo-
wych liniach lotniczych o 14%% w porow-
naniu z rokiem ubieglym. Praca ta w br.
wyrazi sie liczbg 210 milion6w przewie-
zionych pasazeréw. Czlonkowie IATA w
ciggu najblizszych 10 lat muszg zainwe-
stowaé przeszio 15 miliardow dolarow w
nowe samoloty oraz niezbedne wyposaze-
nie.

m Po 6-dniowych rokowaniach — w
najblizszym czasie — podpisana zostanile
czechostowacko-kanadyjska umowa, kto6-
ra przewidywaé bedzie uruchomienie re-

‘gularnej linii tgczacej Prage z Montrea-

lem.

m Trasa lotnicza pod nazwg ,,Trans-
-Azja-Express’’ zaczyna sie w Kopenha-
dze. za$§ konczy w Bankoku. Przelot sa-
molotéw DC-8-62 skandynawskich linii
lotniczych SAS nad Kaulkazem i Himala-
jami trwa 12 godzin, z jednym lgdowa-
niem w Taszkiencie. Podrézny zaoszcze-
dza okolo 5 godzin korzystajac z tego
atrakcyjnego potaczenia.

m Ulatwiona bedzie komunikacja lotni-
cza z zachodniej Europy na hiszpanskie
Wybrzeze Costa del Sol linig Zurych —
Malag. Linie te eksploatujg w poolu to-
warzystwa ,,Swissair” i ,,Iberia’’ wpro-
wadzajac do obstugi samoloty Caravelle
i DC.9.

m Bulgarskie przedsiebiorstwo komuni-
kacji powietrznej TABSO uruchopmito
ostatnio nowe linie tgczgce Sofie z Niko-
zjg (Cypr), Bejrutem (Liban), Rzymem i
Bagdadem (Irak). L.gcznie TABSO obstu-
guje obecnie 24 linie miedzynarodowe.

®m W Bulgarii utworzone zostalo w
ostatnim czasie nowe towarzystwo lotni-
cze, ktore Swiadczyé bedzie roznego ro-
dzaju ustugi w Bulgarii oraz za granica.

m W lecie br. rozpocznie sie budowa
nowego miedzynarodowego portu lotni-
czego Tokio w Narita. Port ma obstugi-
wac¢ 16 mln pasazer6w. Przewidziano trzy
pasy startowe diugosci: 2500 m; 3200 m i
4500 m. Najdluzszy pas ma byc¢ czescio-
wo gotowy do uzytku w koncu 1971 r.
Przewiduje sie, ze port zostanie calkowi-
cie oddany do eksploatacji w 1986 r.

m Nowy port lotniczy Kopenhagi wy-
budowany zostanie na wyspach dunskich
Saltholm lub Amager.

m Zaladunelk — wcigz wzrastajgcej ilo-
Sci — frachtu lotniczego powoduje ko-
niecznos$¢é budowy specjalnych portow.
Porty takie majg obecnie Kopenhaga i
Amsterdam.

m W koncu 1968 r. odbedzie sie pierw-
szy lot nowego radzieckiego samolotu
komunikacyjnego TU-154. Proby w locie
zaplanowane zostaly na dwa lata.

m Plany japonskiego przemystu lotni-
czego przewidujg, ze w 1975 r. rozpocznie
sie seryjna produkcja Sredniodystanso-
wego, odrzutowego samolotu komunika-
cyjnego. Samolot bedzie miat predkosé
okolo 900 km/h i bedzie zabierat 100 pa-
sazerow.

NA POLKACH KSIEGARSKICH

Szczepinski W.: WSTEP DO ANALIZY
PROCESOW OBROBKI PLASTYCZNEJ,
Warszawa, PWN 1967, str. 319, ark. wyd.
26, cena 90 zi.

Obrbobka plastyczna metali powstawata
gtownie na bazie doswiadczen praktycz-
nych i rozwijala sie w miare ich nagro-
madzenia. Autor przedstawil teoretyczne
i naukowe podstawy zjawisk zachodzg-
cych w czasie proces6w plastycznej ob-
robki metali. Analiza przebiegu procesow
opiera sie nie na przyblizonej inzynier-
skiej teorii proces6w obrébki plastycz-
nej, a wywodzi sie ze Scistych metod teo-
rii plastycznosci. Autor przedstawia roz-
woOj teorii plastycznosci od pierwszych
prob naukowego ujecia zjawisk. Duzo
miejsca poswiecono wprowadzeniu w
omawiane zagadnienie, podajgc i oma-
wiajgc wiele hipotez, praw, zaleznoSci,
funkcji i powigzan. Wychodzac ze Scis-
tej teorii plastycznosci podano wiele pro-
stych metod graficznych umozliwiajgcych
praktyczne wykorzystanie teorii. Przy
zastosowaniu wykreslnej metody budo-
wy hodografu przeprowadzono wiele ana-
liz kinematyki proces6w. Warto$s¢é mono-
grafii dla celow praktycznych wzrosta
wyraznie dzieki wprowadzeniu wielu
przykladéw zastosowan, ktére wyjasniaja
pewne tajniki teorii, a r6wnoczesnie pla-
stycznie jg ilustruja.

Ksigzka posiada szczeg6lng przydatnosé
dla przemystu Jotniczego zwtlaszcza w za-
kresie ré6znych form ksztaltowania prze-
strzennego, szczegdblnie, ze problematyka
lotnicza jest autorowi dobrze znana. Sta-
rannie wykonanych okoto 230 rysunkow
w wiekszosci dotyczy przyktadow zasto-
sowan wzglednie omawia i rozwija wy-
kreSlnie metody zastosowania teorii pla-
stycznoSci. W ksigzce zebrano osiggniecia
ostatnich lat oraz podano wiele wynikéw
opracowan wtasnych autora. Przeprowa-
dzono réwniez w wielu przypadkach kon-
frontacje wynikéw doswiadczalnych i
teoretycznych wraz z weryfikacjg tych
ostatnich. Monografia stanowi systema-
tyczny wykltad nowoczesnych metod ana-
lizy proceséw obrébki plastycznej, prze-
znaczonej gtéwnie dla pracownikéw nau-
kowych, zajmujgcych sie technologlg me-
tali. Jej przejrzystoSé i przystepnosé
sformutowan pozwala sagdzi¢, ze bedzie

“ chni.

ona roéwniez przydatna dla studentow
wyzszych lat kierunku mechanicznego
politechnik oraz dla inzynier6w mechani-
kow, ktorym umozliwi rozszerzenie wie-
dzy i wyjasnienie zjawisk, z ktorymi od
strony praktycznej stykajg sie na co
dzien. Nalezy jeszcze dodacé, ze bogata
bibliografia na koncu kazdego z 12 roz-
dziatéw umozliwia rozszerzenie wiedzy z
poszczegblnych zakres6w zastosowan teo-
rii plastycznoséi. Bogata tresé, przejrzy-
stosé, staranno$é opracowania i wydania
pozwala uznaé te monografie, za jedng
z najcenniejszych pozycji Wydawnictw
Naukowych 1967 roku. e

ELEKTROCHIMICZESKAJA OBRABOT-
KA MIETALEOW I WOPROSY TOCZNO-
STI W AWIACTONNOM MASZINOSTRO-
JENII. SBORNIK STATIEJ KAFIEDRY
,,Proizwodstwo dwigatielej letatielnych
apparatow”’, Trudy, wypusk XXVII. Kuj-
byszew 1967, str. 180, ark. wyd. 11,25, cena
1 rub. 31 kop.

W ksigzce zebrano opracowania doty-
czace elektrochemicznej obrébki stali i
stopow przy zagwarantowaniu dokladno-
Sci wykonania. W poszczegbélnych opra-
cowaniach przytoczono wyniki badan pro-
cesOw obrobki elektrochemicznej z nato-
zeniem drgan ultradzwiekowych elektro-
dy-narzedzia. Opisano metode obrobki
czolowej. Podstawiono nowy system §le-
dzacy obrabiarki elektrochemicznej, pod-
noszgcy dokladno$é obrabianej powierz-
Badania prowadzone dotyczyty
gltownie zagadnien zwigzanych z wykona-
niem elementéw silnika turbinowego, a
zwtaszcza topatek turbinowych ze stopow
zaroodpornvch. Zebrane w ksigzce refe-
raty w iloSci 21 obejmujg kompleksowo
zagadnienia podane na wstepie. Analizy
przeprowadzone w zakresie oceny przy-
datnosci réznych uktadéw S$ledzacych, a
zwlaszcza szeroko potraktowane systemy
hydrauliczne umozliwiajg rzetelng ich
ocene oraz dokonanie wilasSciwego wyboru
w zaleznoS$ci od potrzeb. Calo$é prac ma
charakter uzytkowy i moze byc¢ bezpo-
drednio wykorzystana przez uzytkowni-
k6w  obrabiarek elektrochemicznych.
Ksiazke poleca sie inzynierom technolo-
gom o specjalnosci w zakresie obrobek
elektrycznych, a takze studentom kierun-
ku obrabiarkowego. G
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