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Warunki ogtaszania prac w ,,Technice Lotniczej".

. Redakcja ,,Techniki Lotniczej* przyjmuje do druku jedynie prace nigdzie przed tym me dru-
kowane.

. Prace zglaszane do ,Techniki Lotniczejll powinny by¢ wykonczone pod wzgledem ukiadu
tresci i stylu, ponadto zgodne z pisownig Polsk ej Akademii Umiejetnosci.

Do druku moga by¢ zglaszane zar6wno prace oryginalne, jak kompilacyjne oraz tlumaczenia
ew. streszczenia najcenniejszych airtykutéw obcych, przy czym nalezy szczeg6towo podac zrédia, z ktorych
autor korzystat.

Redakcja zastrzega sobie prawo czynienia poprawek i skrotow w tekscie z tym, ze wazniejsze poprawki
lub uzupeinienia zostang uzgodnione z autorem.

Nadestane artykuty kwalifikuje Komitet Redakcyjny T. L., ktéry moze zaprosi¢ do wspOtpracy wy-
branego przez siebie koreferenta, specjaliste danegodziatu.

Redakcja zastrzega sobie prawo do przerysowania lub przerobienia rysunkéw i wykresow, o ile bedg
one wykonane w sposéb, nie nadajacy sie do wykonania klisz.

Kazdy nadestany artykut powinien by¢ zaopatrzony w krotkie, nie przekraczajgce 15 wierszy streszcze-
nie — w miare moznosci w jez. angielskim.

Prace nalezy nadsyta¢ pod adresem: Redakcja , Techniki Lotniczejll, Warszawa, ul. 6 sierpn/a 24.

Redakcja nie odpowiada za poglady wyrazone przez autorow.
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Zwiagzek Polskich Inzynieréw : Technikdw Lotniczych wita z radoscig kres rozbicia klasy robotniczej
Polski. Powotana do zycia w historycznym dniu 15 grudnia 1948 r. Polska Zjednoczona Partia Robotnicza
to awangarda polskiego ludu pracujacego. Tylko ona zdolna bedzie poprowadzi¢ klase robotniczg Polski
w sojuszu z mato i Srednio-rolnym. chtopstwem i inteligencjg pracujaca do walki o nowy, wyzszy ustrgj
gospodarki planowej, ustréj, ktoéry nie zna nedzy i wyzysku cztowieka przez cztowieka, kryzysow i bez-
robocia. Ustrdj, ktéry bedzie rekojmig rozwoju gospodarczego, naukowego i kulturalnego Polski, —
ustréj socjalistyczny.

Albowiem ,,socjalizm, to nie tylko sprawiedliwy podzial wytwarzanych spotecznie produktéw pracy,
ale to przede wszystkim najwyzszy poziom sit wytwdrczych, jakie pozwala rozwing¢ i osiggna¢ nowo-
czesna wiedza techniczna” A wiec socjalizm to catkowite zwyciestwo sit postepu nad sitami wstecz-
nictwa, zwyciestwo przodujacej kultury i praw, nauki i techniki, zastosowanej dla podniesienia dobrobytu
mas pracujgcych, a gdy zajdzie potrzeba, dla obrony kraju.

Lotnictwo za$, to nowoczesna nauka, technika, komunikacja i obronnos¢ kraju.

Polscy Inzynierowie i Technicy nie stojg poza nawiasem wydarzen historycznych, na uboczu prze-
mian ustrojowych i spotecznych Potski, ktora poprzez ustr6j Demokracji Ludowej zdgza do socjalizmu.
Odrzucamy falszywag teze rzekomej ,,apolitycznosci” nauki. Pomni mrokéw okupacji hitlerowskiej nie
chcemy powrotu sanacyjnego faszyzmu Polski przedwrzesniowej, a jako najlepszg gwarancje uwazamy
socjalistyczny ustroj Polski.

Ustréj socjalistyczny to w dobie obecnej nie eksperyment, lecz realny 31-letni dorobek ZSRR. Ustrgj
ten zamienit Zwigzek Radziecki z kraju zacofanego pod kazdym wzgledem, a zwiaszcza pod wzgledem
rozwoju techniki i obronnosci w kraj obecnie przodujacy, jedyny kraj, ktéry rozbit faszyzm hitlerowski,
kraj, ktory dzi$ jest ostojg pokoju. Tylko fakt istnienia kraju socjalizmu — ZSRR, i sojuszu Polski z nim
jest gwarancjg, ze nie powtérzy sie 1939 r.

Dlatego walka o socjalizm — musi by¢ wykorzystaniem bogatego doswiadczenia Zwigzku Radziec-
kiego. ,,Doswiadczenia ZSRR, to przyklad, jak ustroj socjalistyczny przyspiesza i utatwia wzrost dobro-
bytu, wiedzy i kultury spoteczenstwa".

Witamy Polska Zjednoczong Partie Robotniczg, ktorej odziedziczone piekne tradycje nieugietej walki
0 socjalizm w Polsce pozwalajg polskiemu technikowi i inzynierowi $Smiato patrze¢ w przysztosé.

zwigzek polskich inzynierow
| TECHNIKOW LOTNICZYCH
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Obliczanie osiggéw samolotu.

WSTEP | GLOWNE OZNACZENIA

W obliczeniach prototypéw samolotéw utart sie u nas
zwyczaj liczenia osiggbw metoda bardzo uproszczong, po-
legajacg na zatozeniu z gory pewnego ryczattowego — $mi-
gta zawierajgcego juz w sobie zmiang mocy z powodu zmiany
obrotow. Takie ujecie sprawy obliczen osiaggéw nie wydaje
sie by¢ stuszne, nawet jesli uwzglednimy rutyne konstruk-
toréw, pozwalajgcg na ocene osiggow z do$¢ duzym przy-
blizeniem. Nawet dobra ocena winna by¢ uzasadniona ra-
chunkiem — zresztg tak samo jak w obliczeniach wytrzy-
matosciowych.

Celem niniejszego artykutu jest podanie jednej z do-
ktadniejszych metod obliczenia osiggéw samolotu, stosowa-
nej za granicg. Opracowanie tej metody na przykiadzie
dostosowane jest do bezposredniego uzytku, jesli chodzi

np o korzystanie z wykreséw, czy ukiadanie tabelek obli-
czeniowych.

Na wstepie omowimy jeszcze kwestie oznaczen
wspotczynnikéw sity nosnej i oporu. Ot6z Niemcy,
Anglicy i Amerykanie oznaczajg je przez cQ, ¢
wzglednie  , cp co jest stuszne — za$ Francuzi i za
nimi Polacy przez c2 lub cy i cx. Ten ostatnisposéb

oznaczania nie jest niczym uzasadnionym, a utrzy-
muje sie tylko dzieki tradycji. Jeszcze przed wojng
autor zwracat sie do prof. Witoszynskiego, ktory byt
najwyzszym autorytetem w tej dziedzinie, aby ze-
I chcial zrewidowaé ten sposéb oznaczania. ROwniez
po wojnie proponowat profesorom uczelni lotniczych
zmiane tych oznaczen. Korzystajac z okazji ukazania
sie pierwszego powojenego numeru Techniki Lotni-
czej proponuje on zastgpi¢ dawne oznaczenia cy i Cx
przez c; i cvi

Uzasadnienie tej propozycji jest nastepujgce:

Opdér ma zawsze kierunek wektora szybkosci —
niezaleznie od przyjetych uktadow osi wspotrzednych.
Stad i sktadowa sity aerodynamicznej na kierunek
szybkosci winna posiada¢ indeks v tego wektora, jak
to jest ogdlnie przyjete w mechanice przy rzutowaniu
na osie ukfadu tym bardziej, ze ukiad osi xyz jest
zwykle zwigzany z samolotem, a nie z torem lotu. Na-
tomiast wypor posiada kierunek szybkosci induko-
wanej i winien by¢ okre$lony indeksem i. A zatem
oznaczenia ¢; i cv na wspotczynniki wyporu i oporu
maja Wszelkie szanse, aby sie staty oznaczeniami mie-
dzynarodowymi.

W tekscie bedg stosowane nastepujgce wazniejsze
oznaczenia:

ci - — wspo6tczynniki wyporu (sity nosnej).
cv — ” oporu

cf3
z= — — " mocy

N, [KM] moc silnika na wysokosci h — o
N H u n » h / o

NP ) » pobierania przez $migto (propelleri

N,. » potrzebna do lotu poziomego
(reguired)

Nife " ” na kacie minimum mocy.

— Sprawno$¢ $migla
n [obr./min.] obroty na minute
ns obroty na sekunde
0 stosunek gestosci powietrza [p0=1/8 ]
D Srednica i promien smigta
7. pcsuw wzgledny
0 wspotczynnik ciggu $Smigta.
p ” momentu oporowego
; 1 Smigla
13 [stopnie] kat nastawienia topatki $migta.
HD  — wzgledny skok $migta.
v [km/godz.] — szybko$¢ wzdtuz toru lotu
vk [km/god:z] — pozioma w locie na
minimum mocy

v [m/sek.] — ) wzdtuz toru.
k wspotczynnik redukcji mocy
z wysokoscig
d » > »
przez diawienie.
Nr %
T X
Mk vk

A. ROWNANIE MOCY.

Do obliczenia osiggéw musimy zna¢ moc silnika
N i jego charakterystyke, moc pobierang przez sSmigto
jego charakterystyke, oraz moc potrzebng do lotu
(reguiir.ed), czyli charakterystyke aerodynamiczng

samolotu. Dla uproszczenia zagadnienia omowimy
najpierw charakterystyke silnikbw niewysokoscio-
wych, bezsprezarkowych i Smigiet o statych topatkach.
Zatozenia te W niczym nie zmienig metody obliczen,
jesli chodzi o cato$¢ zagadnienia-

Obliczenie osiggéw polega na okresleniu obrotéw

Smigta (lub silnika) n i szybkosci samolotu v km/godz.
Te dwie niewiadome dajg sie wyznaczy¢ z rOéwnan

i -GNp-N,.

Rownanie pierwsze daje zwigzek miedzy obrotami
i szybkoscig lotu, czyli n = f (u), za$ z drugiego réw-
nania mozemy okresli¢ pairy wartosci n i v spehnia-
jace warunki roéwnosci mocy dla lotu poziomego.
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B. CHARAKTERYSTYKA silnika.

Zwykle mamy podang charakterystyke silnika
przez wytwornie w formie wykresu N,, = f (n), (wy-
kres Nr. 1), gdzie No odnosi sie do warunkéw atmo-
sferycznych b = 760 mm Hg i t = 15°C, czyli dla

(Wykres 1).

gestosci p—*p0. Na zmiane mocy z wysokoscig posia-
damy rézne wzory redukcyjne. Tu réwniez zastrze-
gamy sie, ze podany ponizej wzor Hopfa, aczkolwiek
bardzo prosty, a wystarczajgco doktadny — moze by¢
zastgpiony innym bardziej dokiadnym, gdyz chodzi
nam tutaj tylko o podanie ogolnej metody, na ktérg
nie wptywaja te czy inne wzory redukcyjne. Dla przy-
ktadu wiec zaktadamy, ze moc silnika na wysokosci,
gdzie panuje gesto$¢ powietrza p czyli 0 — p p0,
WYNOoSi:
0o — 0,15
N = No =-- kN,, = f (n,a)

C. CHARAKTERYSTYKA SMIGLA.

Smigto charakteryzujg aerodynamicznie: jego
$rednica D, oraz bezwymiarowe wspotczynniki: ciggu
O, momentu oporowego u, albo mocy cp , i sprawnos-
ci 7). Wspdtczynniki 6, u i 7] podane sg dla rodziny
Smigiet albo na- podstawie obliczen, albo na podstawie

. S v
dmuchan w tunelu — w zaleznoSci od posuwu 7 :R
0>
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Rodzine $migiet rys. 2 znamionuje uzycie tych
samych profiléw i to samo ich rozmieszczenie wzdtuz
promienia topatki — czyli nastepujace bezwymiarowe
wspotczynniki  geometryczne zalezne od potozenia,

czyli od %:

a) profil

b) t/D —i stosunek szerokosci topaty (cieciwy

profilu) do $rednicy $migta

c) p/t — grubos¢ wzgledna profilu

d) (IR2 — wzgledna warto$¢ pola przekroju to-

patki

e) cIR — wzgledna odlegtos¢ srodka mas topatki

od ptaszczyzny $migta.

Poza tym Amerykanie stosujg jeszcze nastepujgce
wspotczynniki, ktore stuzg do poréwnywania charak-
terystyki Smigiet nie nalezacych nawet do tej samej
rodziny.

AF (activity factor) — wspdtczynnik aktywnosci

SE (solidity factor) — wspdtczynnik wypetnienia
przy czym

>><F—1 d /n
16 J D \RI \R/
0,2
gdzie r = odlegtos¢ danego przekroju od osi $migta
za$
R
SF =
(Wykres 2).

ktore dajg sie tatwo (obliczy¢, skoro mamy d.ane
t/D = f (r/R). Aby dwa $migta byty geometrycznie
podobne potrzeba jeszcze spetnienia warunku tego
parnego wzglednego skoku HID = f (r/R), czyli jedna-
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kowego nastawienia topatek. Jesli kat nastawienia
topatki w danym przekroju wynosi /?, to skok $migta
ma wartosc

H = 2jt r tdfi
czyli
ry

Q)

Zamiast wzglednego skoku HID mozemy wiec poda-
wacé wartos¢ /? = f (r/R). Dla H/D = const. musi by¢
r tgfi = const. Jesli stosunek Wzglednych skokow,
czyli wartos¢

to Smigto nalezy do tej samej rodziny, a rézni sie
tylko wartosciag HID dla r = R, ktorg podajemy
jako wartos¢ charakterystyczng. Amerykanie podajg
to jako wartos¢ fl dla r — 0,75 R.

IMajgc dang charakterystyke aerodynamiczng
rodziny $migiet jak na wykr. 6 dla kilku wartosci
H/D wzglednie > dla r = 0,75 R, mozemy jg wyin-

terpolowac¢ dla dowolnej wartosci HID, zaleznie od.

praktycznej potrzeby.

Oznaczajgc przez q) = — (Ro>)2 i przez z/T

cl

opor gondoli lub kadtuba, otrzymamy wspdtczynniki
aerodynamiczne w postaci:

T—JT M 75N adyz
do X R2 P qn jt R3 g0 n R3o)
T, k. V 0 /
75 Mo> p —

Wedtug oznaczen amerykanskich dla ns__ n/60 mamy:

cr— 4y sT_a_ 1000
PnsD 8 ' 258
M n3 100p ¢ nsD
C° P nsD5””16'1 — 516
\'
_ _T1hw _ ioop ns D
Cp —7m D 8,21

albo tez
100 6 = 25,8 . cT

100 u =821 ¢,

Przy obliczeniach osiggéw operujemy $rednicg
Smigta D, obrotami na minute n i szybkoscig v w
km/godz. i dlatego przeksztatcamy te wzory na na-

stepujace:

v Y 100 %
mR 36 wjt 1 ~~  6itD n
" 30 2

LOTNICZA GRUDZIEN 1948
53 . 100 v

zas
Dmetr] 6D n

Przy zatozeniu, -ze N oznacza moc W koniach
mechanicznych, a T cigg $migta w kilogramach —
mozemy w podobny sposob przeksztatci¢, dla wygody

z

rachunku — wzory na cp, cT p, i 6, w spos6b na-
stepujacy:

N
4,05 1000
RS
czyli
N
1000
za$
T—JT
albo
T —AT
" \100
Warto$¢ A T mozemy — je$li nie mamy blizszych
danych — uwzgledni¢ jako stalg wartos¢ A w pro-
centach wg wzoru
4,64 T—ST
100(t_zl) = -JT 1
7\ 100

przyjmujac, ze 0 odnosi tylko do wartosci T bez
wptywu gondoli.

D. CHARAKTERYSTYKA SAMOLOTU.

Wykres 3.
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Do obliczenia osiggdéw: potrzebna jest znajomosé
nastepujacej charakterystyki samolotu:

Q np: Q — 900 Kg.
b) powierzchnia nosna s np: S — 15 m2
skad QIS =-- p — 60 kg./m2

a) ciezar catkowity

oraz
¢) biegunowa réwnowagi samolotu jak na wykresie 3.

Amerykanie przedstawiajg biegunowg analitycz-
nie za pomocg roéwnania paraboli

cy =A+B.Ci2

ktora zastepuje wiasciwg biegunowg w zakresie od
cl — 0 do c. —c”™ (punkt odpowiadajacy wartosci

7-max = (ci/cv) max z wystarczajgcg dla nas do-
kfadnoscig. Bardzo mata réznica w wartosci cu powo-
duje jednak znaczniejszg roznice wartosci 7. i na-
ogot z = 7. Powyzej c: = c” parabola znacznie od-
chyla sie od biegunowej wiasciwej. Wiartosci wspot-
czynnikow aerodynamicznych obliczone analitycznie

oznacza¢ bedziemy nadal poziomg kreskag nad symbo-
lem.

Rownanie paraboli wyznaczymy podstawiajgc do

LOTNICZA
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A -- 0,09 B = 0,036
A+ B = 0,083
skad B = 00516 za§ A 00314

czyli c0 = 0,0314 + 0,0516 c?2

Dla paraboli warunek maximum na 7. daje wartosci

W naszym przyktadzie wynoszg one

0-1256; ,cik=—=" 3 1,35;

cvk = 4 . 0,0314
'max —105

Do obliczenia osiggdw sporzadzamy wykres 4

funkcjir —2/ na podstawie ponizszej tabeli,

niego wartosci cu icl dlaCy =03 ic: = 1, wzgled- przy czym
nie c. = c jesli c-£ znacznie sie rozni od jednosci.
W naszym przykiadzie bedzie:
Tabela Nr 1.
ci — ci max — 10 cv — 0,204 1. ==1 85 lub cu = 0,1474 Z = 155
ci = cik = 135 cv = 0,165 1. 110 ., cvk = 0,1256 max= 155
Ci — 09 ¢imax — 1-35 cv — 0,165 Z =10 » cvk — 0.1256 Amax = 155
ci = cfe = 1,06 cv. — 0,090 Fmax 149 . Cy = 00898 7 = 152
ci = 1,00 cv — 0,083 1. — 148 . Cy — 0,083 i —e 148
ci — 0,30 cy — 0,036 — ” = 0,036 —
X=-vlvjl X2 X3 < )((i'k cv lcok T T
09 0,81 0,729 1,307 0,125 1,390 1,015 1,016
1 1 1 1,060 0,090 1 1 1
12 1,44 1,728 0,735 0,058 0,645 1,11 1,057
14 1,96 2,744 0,540 0,044 0,489 1,34 1,221
1,6 2,56 4,096 0,415 0,039 0,434 1,76 1,491
1,8 3,24 5,832 0,327 0,036 0,400 2,33 1,872
2,0 4,00 8 0,265 0,035 0,389 3,11 2,375
2,2 4,84 10,650 0,219 0,034 0,378 4,02 3,004
2,4 5,75 13,80 0,184 0,034 0,378 521 3,762
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Wykres 4.

Jesli biegunowa wyrazona jest réwnaniem para-
boli — to funkcja t = f (x) jest niezmienna dla
wszystkich samolotow, czyli niezalezna od bieguno-
wej samolotu. Funkcja ta zostata podana w powyz-
szej tabeli dla pordwnania i stuzy do przyblizonego
obliczania wyczynéw. Wykres r sporzadza sie raz na
zawsze na podstawie zaleznosci

X3

cuh 4 A

= - x3

31
+ — 0 —
4 X

o)

gdzie x = v/u™, za$ V) jest szybkoscig poziomego

lotu przy v.max.

E. MOC POTRZEBNA DO LOTU POZIOMEGO.

Rownanie mocy daje 75 N

LOTNICZA GRUDZIEN 1948

gdzie podstawiono wartosc:

v = 14,4 [km/godz.]

Na wysokoséci h = 0 wartosci powyzsze wyno-

szg Nr == Nro i v = V0, zatem

~ Nt oraz v, — V

minimalng moc
odpowiadajaca jej

Jesli oznaczymy przez NN
potrzebng do lotu poziomego i

szybkos¢, to mozemy napisac:

/

Nr Cc i | — = f X

Nk— evk \vko

V- X.
vk

jesli

Jesli wiec znamy moc Nr = N = k . i] No, to
znajac r znajdujemy z wykresu 4 warto$¢ x, a tym
samym i szybko$¢ na danej wysokosci v = e
gdzie vk =

Przy uzyciu niezmiennej krzywej r = f (x) obli-
czamy fikcyjng moc minimalng potrzebng do lotu
poziomego Nf i odpowiadajaca jej szybkos¢ V/ dla
réznych wysokosci h. Wartosci te dla h = 0 wy-
nosza w naszym przyktadzie

0

vi0 — 144 = 96 km/h — Vf .

Faktycznie minimalna moc i odpowiednia szybko$¢
przybieraja wartosci:

Nko = RifQy |max

max

= 108- km/godz — v

Poniewaz parabola posiada gorsze z, niz biegunowa
whasciwa, przeto i szybkosci obliczone analitycznie
wypadajg nizsze od rzeczywistych. Uzycie krzywej r
nadaje sie wiec tylko do obliczen wstepnych,
ilustracji podajemy ponizsze zestawienie.

Nr T T X X v V
50 1,63 1,66 1,54 1,70 166 163
70 2,28 2,32 1,79 1,97 193 189

90 2,94 2,99 1,97 2,19 213 202
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F. DOBOR SMIGLA.

Rozrozniamy S$migta szybkosciowe, dobrane tak,
aby jego sprawnos¢ byla najlepszg przy maksymalnej
szybkosci — i $migta startowe, ktdre dajg najlepsze
wznoszenia. Srednica $migta startowego D wypada
Wiegksza od $rednicy $migta szybkosciowego D , co
da sie wyrazi¢ nierbwnoscig

1,35 Dy

Srednice $migta podajemy w metrach. Dla n obr/min.
i szybkosci v km/godz. mamy nastepujgce wzory
przyblizone

. 155/ ob
v za5 D 0.4

n y v
Do obliczenia wiec Srednicy Smigta musimy zna¢ bodaj
w przyblizeniu wielkosci v i n. Dla $Smigiet szybkos-
ciowych bierzemy vmax i nmax, za$ dla startowych
v =11 ,oraz n = 0.8 nmax. Zwykle dobieramy
Smigto na szybko$¢, dajac Srednice nieco wiekszg niz
wypada z rachunku. Srednica $migla, zwilaszcza
startowego ograniczona jest odlegtoscig konca topatki
od ziemi. W naszym przyktadzie, dla okresSlenia w
przyblizeniu vmcx, zaktadamy ) No =.- 117 KM —
stad

D

= 3,82 a z wykresu 4 x=- 2,16

czyli
zas$

vmax = 108 . a; =._ 233 kmlgodz.
2350 oraz NUmax = 132

Na podstawie charakterystyki rodziny $migiet obie-

ramy posuwy wzgledne 7 =---\-/|idla danych HID —
<u

odpowiadajgce wartosciom T7max- Dla tych posuwdw
znajdujemy wartosci 100 p i okreslamy S$rednice D
jak nizej podano. Oprzemy sie w naszym przykiadzie
na publikacji prof. J. Bukowskiego (wyd. I. A. 1942) —
przy czym dla uproszczenia nie bedziemy uwzglednia¢
wplywu kadtuba, czy gondoli na wielkos¢ 6 wzgled-
nie T.

Uwzglednienie poprawki /A T czy /\ powoduje
tylko przesuniecie potozenia wartosci fimax nie zmie-
nia jednak w niczym przebiegu metody obliczen.

Tabela 2.
HID — 05 075 1,0

dla imaj: z= 018 025 031

100 p = 017 029 044

R D26 v 022 145 105 0,845

2 7 n Z
R! 1000 0,346 204 110 07Q
1000’
stad R = 115 104 094
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305)48-15

Wykres 5.

Przeciecie sie krzywych R = f (7) i R == 1 (p)
daje HID = 0,77 oraz R = 1,03 m. Ustalamy wiec
H/D = 0,751 R =»- 1,04; (R5 = 1,217), a calg charakte-
rystyke bierzemy wprost z publikacji prof. J. Bukow-
skiego, bez, potrzeby interpolacji. Nalezy podkreslic,
ze nieuwzglednienie wptywu kadtuba /A T — polepszy
nam osiggi zwilaszcza przy wznoszeniu.

G. OKRESLENIE FUNKCJI n == f (u).

Obieramy pewne stopnie dfawienia silnika d,
przy czym d = 1 odpowiada petnej mocy, za$
d = 05 — 0,7 — mocy przelotowej, ustalamy wspot-
czynnik redukujacy moc silnika z wysokoscig k i za-
ktadajac rézne wysokosci lotu h, obliczamy nastepu-
jace wartosci:

Tabela 3.
h == 0 2000 3000
0 = 1 0,822 0,742
V a= 1 0,906 0,861
k = 1 0,790 0,696
k
1 0,964 0,936
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Rownanie mocy N == d . k. No = Np rozwigzu-
jemy w sposéb nastepujacy:

X r:
00 -
Q-=mmmmmmmmmmoeen ' 1000 " 33,3

czyli w rozpatrywanym przyktadzie:

o 365 (100N =T " =n

Dla danej wysokosci h moc silnika N zalezna jest
tylko od obrotéw n. Moc Np o, ktdra jest niezalezna
od wysokosci — dla danej szybkosci v jest irowniez
zalezna tylko od obrotéw n. Moc N — f (n) obli-
czamy na podstawie wykresu 1 i kreslimy dla
h = const. krzywe mocy N na wykresie 7.

wi-48-ft7

Wykres 7.

Do wykreslenia krzywych mocy Np/o zaktadamy
rézne szybkosci v =1const- i podstawiajgc rézne obro-
ty, obliczamy posuw 7, a z wykresu 6 znajdujemy
odpowiednie wartosci wspotczynnika p, okreslajace
moc Npl-c. Przebieg tego obliczenia podaje tabela 4.

Przy podstawieniu obrotéw nalezy zwroci¢ uwage
na ich zmienno$¢ z szybkoscia — tak aby punkty
krzywych Np ktore przebiegajg stromo, nie uciekaty

poza obreb wykresu.

lotnicza GRUDZIEN 1948

Obliczone moce Np Id nanosimy réwniez na wykres
7 — gdzie punkty przeciecia sie krzywych N i Npla
wyznaczajg obroty n, speiniajace réwnanie mocy
N =N plo. Te wartosci' obrotéw zebrane w tabeli 5

pozwalajg na wyznaczenie wartosci 1] = f (u) przy
pomocy obliczonych posuwow 7 i wykresu 6.
Tabela 4.
>l a L .
o
n 100 1 419 Npo
X i
1650 0,077 4.49 88.8
50 1750 0,073 0542 19.80 535 106
1850 0,069 6.33 125
1850 0,248 0,300 10.95 6.33 69.4
180 1950 0,235 0,340 12.40 740 918
2050 0,224 0,370 13.60 8.61 117
2150 0,214 0,400 14.60 9.93 145
2050 0,261 0,250 9.13 8.61 78.6
210 2150  0,249- 0,295 10.78 9.93 1070
2250 0,238 0,330 1205 114 1375
2150 0,273 0,200 7.3 9.93 725
230 2250 0,261 0,250 913 114 104.0
2350 0,249 029 1078 13.0 140.0
Tabela 5.
d=1 v n 7—2,55 v .
n
50 1735 0,072 0,41
100 1790 0,142 0,67
120 1835 0,167 0,74
h=0 150 1930 0,197 0,80
180 2070 0,222 0,825
210 2220 0,241 0,83
230 2320 0,253 0,825
50 1675 0,076 0,43
100 1735 0,147 0,685
h— 120 1780 0,172 0,75
— 3000 150 1890 0,202 0,81
180 2035 0,227 0,825
210 2195 0,246 0,83
230 2300 0,255 0,825

H. OBLICZENIE MAX. SZYBKOSCI
POZIOMYCH

Lot odbywa sie na petnej mocy, czyli d = 1. Ma-
jac okreslone — f (v,h) mozemy rozwigzaC ir6w-
nanie

VIN = 7]Np =.Nr = k.
NI"T j podobnie
Vo

gdzie Nr = Nk . T za§ Nk ==

v = Vk . x za$ Vk vko!™Na—
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Dla obranej wysokosci h obliczamy wartosci N
[ obieramy pewne szybkosci v, ktérym odpowia-
dajg (wykres 8) pewne n i r(— a wiec i moc silnika
k .'i] No— i obliczamy pary wartosci

Nr
Nk

Wartosci te nanosimy na wykres 4, gdzie punkty
przeciecia sie z krzywg r = wyznaczajg

wspotrzedne spetniajgce Iréwnanie mocy. Obliczenie to
jest przeprowadzone w tabeli 6.

Wykres 8.
Tabela 6.
i
A o 0 H
I%Z] n te; £ ii
E te| [I
te
9 | »
h =20, Nko = 30,7; wvko = 108
240 2375 0,825 1325 109.5 3,57 2,22
230 2320 0,825 1325 1085 3,53 2,13
210 2220 0,825 1325 1065 3,46 1,95
h = 3000; Nk — 35,6; vk = 1254
210 2195 0,83 1278 73,5 2,06 1,67
180 2035 0,825 1205 69,3 1,95 1,43
150 1890 8,81 115.5 62,1 1,75 1,20
Wyniki:
h=20 t == 3,25 X =- 2,00 v = 226
h = 2000 t = 249 X = 1,84 v = 220
h = 3000 t 2,00 X 1,69 v — 212
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Na podstawie tabeli 6 mozemy sporzadzi¢ Wy-
kresy:
vmax = f (h), n = f (h) oraz "i]= f (h) — ktore stuza
do poréwnania z wynikami badan w locie.

J. OBLICZENIE WZNOSZENIA.

Najlepsze- wznoszenie odbywa sie na szybkosci
wiekszej odt>j— i odpowiada miejscu, gdzie krzywa
mocy Nr f(®)i7 N =f (u) sag do siebie réwnole-
gte. Aby okresli¢ szybkos¢ wzdtuz toru dla najlepsze-
go wznoszenia vw postepujemy w sposOb nastepujacy.
Na krzywag r (wykres 4) naktadamy krzywag 7] NoIN”
i szukamy wartosci x, dla ktorego styczne do obu
krzywych sa do siebie rownolegle, postepujgc po-
dobnie jak przy okreslaniu szybkosci poziomych.

Tabela 7.

N
&] I u
“E 4 G No wd 0 '

) e (e 5
p Si £
100 1795 0,67 107 71,8 2,34 0,926
120 1835 0,74 1095 81,0 2,64 1,11
150 1930 0,80 115 92,00 3,00 1,39

Jak wida¢ na wykresie 4, miejscu, gdzie styczne
do obu krzywych, tj.7]JN 0 /N r sg do siebie réwno-

legle — odpowiadajg spotrzedne x — 1,323, czyli
vQ == 143; oraz t = 1,25.

Tabela 8.

h [m] 0 3000
| 0,861

vw = 143/\/o [kmlgodz.] 143 166
nw [obr.Imin.] 1900 1950
7 — 2,55 vIn 0,192 0,217

1 z wykresu 0,79 0,82

No ) 113 116
fc 1 0,696

k. 7. NQ N 89,2 66

Nr=Nroly/~ 38,4 44,5
(IIN) — N 50,8 21,5
w = 1/12 (\, N — Nr ) 4,23 1,79

Zamiast powtarza¢ ten rachunek dla dowolngj
wysokosci bez widocznego btedu mozemy zatozyc
state cisnienie dynamiczne z wysokoscig. Wowczas

VW =- VWO wobec czego z wykresu n = f (v)—
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(wykr. 8) — mozemy odczyta¢ wprost obroty n, a na-
stepnie oznaczy¢?]. Szybko$¢ wznoszenia wynosi

rn\
O----- _

.x==30,7 . 125 = 384 KM

Na podstawie powyzszej tabelki mozemy sporza-
dzi¢ wykresy w =~ f (h), n = f (h) i?] = f (h) i okre-
$li¢ putapy: teoretyczny, gdzie w = 0 i praktyczny,
gdzie w 0,5 m/sek. Funkcja w = f (h) jest prawie
prostg i daje sie fatwo extrapolowac.

K. OBLICZENIE ZASIEGU.

Szybkosci przelotowe oblicza sie tak samo jak
szybkosci maks, poziome. Np. dla redukcji mocy 0,7
i h— 2000 m nakiada sie na wykresie 7 krzywsa
07 —Nn =107
"0 0,822
otrzymuje sie n = f (v) i?7 — f (v), co zostalo juz
wykonane na wykresie 8.

Przy obliczaniu mocy potrzebnej do lotu pozio-
mego Nr nalezy uwzgledni¢ zmienny ciezar samolotu
z powodu zuzycia paliwa. Jesli zuzycie paliwa na ko-
nia mechanicznego i godzing wynosi C, to ubytek
ciezaru samolotu, czyli ciezar zuzytego paliwa Qc ma
wartos¢ Q¢ = C . t. N kg — gdy czas podany jest
w godzinach. Dla zmiennego ciezaru Q i warunkéw
minimum mocy mamy zalezno$¢

No na krzywe mocy N i stad

Q—Q
Q -

Przez natozenie krzywych 0,7 k? No = Nri =
— H NKki 112" 3 4) na krzywy = f otrzymu-
my z przeciecia sie krzywych (wykres 4) wartosci
X, czyli vf=- vk;, Przebieg obliczenia zawiera
tabela 9 dla ciezaréw Qc == 0, 50, 100 i 160 kg.

Po wyznaczeniu na podstawie wykresu 4 szyb-
kosci v. — okreslamy obroty/min. z wykresu 8 —
a jednostkowe zuzycie paliwa z wykresu 1. Moc
silnika okreslamy albo wprost na podstawie obrotow
z wykresu 1 lub 7 jako 0,7 No — f (n) — albo przez
przeliczenie przy pomocy wartosci r-, jak to pokaza-

no w tabeli 9. Odwrotno$¢ zuzycia paliwa w kg
na minute — stuzy do obliczenia zasiegu.

Przytoczona metoda jest metodg ,,statej mocy* —
a wiec tak szybkos¢ lotu jak i obroty zmieniajg sie
w miare zuzycia paliwa. Nalezy wiec pilotowi podacé
przed lotem instrukcje zmiany obrotow na trasie
przelotu. Instrukcja ta powinna zawiera¢ rowniez
poprawki na wiatr itp. Opracowanie takiej instruk-
cji bedzie przedmiotem oddzielnego artykutu.

TECHNIKA LOTNICZA
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Tabela 9.

Redukcja mocy d = 07 h = 2000 m, = 0,790

z tabeli 5z wykre-
[km/h] 07. k1.
n 1 Ar,
210 2065 0,82 122 55,4
180 1875 0,83 112 515
150 1705 0,82 1015 46,0
stan 1 2 3 4
Q -Q¢ 900 850 800 740
Q--Qc)Q 1 0945 0,89 0,822
Q — Qc 1 0970 0,94 0,903
! Q
!
vki 119,3 116 112,5 108
NKki 33,9 31,0 28,4 25,2
v 210 1,63 1,79 1,95 2,20
~i dla v =z 180 152 1,66 181 2,04
v = 150 1,36 1,48 1,62 " 1,83
v — 210 1,76 1,81 1.86 1,95
c dla v -- 180 1,551 1,55 1,60 1,67
v = 150 1,26 1,29 1,33 1,39
z wykresu 4 jako
wynik: T = 151 1,67 1,83 2,07
X; =z 149 1,57 1,63 1,72
®i =7 Xj -VKi 178 182 184 186
z wykresu 8
n M(v)== 1865 1885 1900 1910
z wykresu 1
Ci~f(n)= 0316 0313 0,310 0,308
zwykr. 7
07 Nn-=f(n)= 780 79,0 79,5 80,0
- cilbo
Nri = Ti Nki~- 511 51,8 52,0 52,0
stad: N/ —
~ 07N,= 1785 79,7 80,0 80,0
k.9
t 60  [min.
2,44
Qc ~C IN. /kg] 2,42 2,40 2,42 ,

Poniewaz w naszym przyktadzie t!Qc jest pra-
wie state i wynosi Srednio 2,42 mdn./kg — przeto
catkowity czas lotu wynosi¢ bedzie

tc = 2,42 . 160 =- 387 min. = 6 g. 27 min.
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Z uwagi ze czas jest tu proporcjonalny do zuzy-

tego paliwa Q. , to wzor t = fsg min., stuzy do

obliczenia czaséw tlt t2, t3 i t4 — t;. Czasy te wynosza;

t, —0 =121, 3 = 242, t4 = 387 min.

Czasom odpowiadajg szybkosci V;, ktére na-

nosimy-na wykres 9 stuzacy do wykonania catkowa-
nia graficznego. Metoda catkowania pokazana jest
na wykresie. Po ustaleniu podziatek obliczamy pod-
stawe catkowania H jak podano na wykresie.

Wykres 9.

Jesli jednak tlQc—/ const, to nalezy najpierw
wykona¢ catkowanie graficzne funkcji tIQ = f (Q ),
aby otrzymac zaleznos¢ t = f (Q ). Nastepnie nano-
simy na wykres pary wartosci v — j (Q ) w zalez-
nosci od czasu t i wykonujemy catkowanie graficzne
podobnie jak na wykresie 9.

Podstawe catkowania Ht dla funkcji t/Qc = f (Q)
obliczamy w sposéb nastepujacy: Po przyjeciu po-

dziatek 10 dla Qc, ' dla t/Qc il dla t
jak np.: l, cm = 10 kg
I cm — 0.1 min./kg
I cm = 20 min.
wielko$¢ Hi wynosi¢ bedzie:
Hi — ! =: 20 =« 20 cm
L, I 10.0.1

Samo wykonanie catkowania graficznego jest
bardzo proste. Styczne do krzywej catkowej réwne
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wartosciom krzywej podcatkowej przecinajg sie w po-
towie przedziatdw dla osi odcietych. Im wiekszg
krzywizne posiada krzywa poczatkowa, tym wiecej
nalezy przyja¢ interwatéw do catkowania.

Metoda ,statej szybkosci” polega na obiorze
pewnej szybkosci przelotowej np. 180 km/h i oblicze-
niu wartosci rc: na podstawie danych u”-w tabeli 9.
Z wykresu 4 odczytujemy wprost odpowiednie r/,
a stad wartosci mocy rozporzadzatnej na podstawie
réwnania

d. k.7, No==r; 1 Nki

Moc rozporzadzalna musi by¢ irbwng mocy pobie-
ranej przez Smiglo, a zatem na wykresie 7 — mozemy
bezposrednio odczyta¢ odpowiednie obroty z krzywej
Np = f (n) dla v — const = 180 km/godz.

Dalszy tok obliczenia pozostaje bez zmiany.

Metoda ,,statych obrotéw" opiera sie w zasadzie
na schemacie zawartym w tabeli 9 — z tg rdznica, ze
szybkosci obieramy przez interpolacje — dla danych
obrotow — i z wykresu 7 odczytujemy wprost odpo-
wiednig moc irozporzadzalng d k  No stuzgcg do obli-
czenia T;. Po wyznaczen u punktdw przeciecia sie
krzywych mocy rozporzadzainej i potrzebnej do lotu
poziomego okreslamy szybkosci wiasciwe i odpowied-
nie moce, tak samo, jak w metodzie ,,statej mocy".

L. OBLICZENIE ROZBIEGU | DOBIEGU
PRZY STARCIE | LADOWANIU.

Obliczamy najpierw szybkos$¢ t>s potrzebng do
oderwania sie samolotu od ziemi, ktdra winna odpo-
wiada¢ nosnosci

cis = °9 cirnax = >35 | wynosi
= Vf 1/A~—— = 96 km/godz.
Cis
Nastepnie obliczamy ciag Smigla T w zaleznosci

od szybkosci, jak to pokazano w tabeli 10. Ciag $migta
wynosi bowiem

T = (1006) Z—.]2 R

1100/ 4.64

(R*— 1,17)

Znajac zaleznos¢ n — f (v) — obliczamy posuw 7
i z wykresu 6 znajdujemy odpowiednie <. Wykres 10
przedstawia obliczong w ten sposdb funkcje T = f (u).
Krzywa te zastepujemy parabolg o réwnaniu

ktora dla normalnej charakterystyki $migla wy-
starczajgco dokladnie nasladuje wiasciwg krzywa
T — f (u). Btad jaki wynika tylko z tego zatozenia nie
przekracza 1%. Najlepiej nasladuje krzywa ciagu
Smigta parabola, przecinajgca linie T = f (v) dla
v = wvsiv =z13v . Dla naszego przyktadu mamy:
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Tabela 10.
V [km/godz.] — us =96 ‘- vs =32
n — 179 1725
v
7 =285 — T 0137 0,047
z wykresu 6: (100 -1) = 2,48 3,33
(n/100)? -3 320 207
T = (100-1) V20253 = 200 250
' \100/
Roéwnania T=20=iT, — 19 £l
T=20=T—£f J daie

¢ = 9/8 .50 = 553 oraz To = 2553 kg

Rownanie ciggu S$migla dla startu ma zatem
postac:

Wykres 10.

Do obliczenia przyspieszenia liniowego a samolotu
przy rozbiegu, zaktadamy staty kat natarcia, szyb-
ko$¢ w metrach na sekunde v i ustalamy spotczynnik
tarcia potoczystego p.

Z réwnania

Q— —T—Q—Pf)u—Pv = (To—pQ) +
9
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otrzymujemy
+a-Ar v-!=H + Kv2)-2—
«S? ) Q

gdzie znak (+) odpowiada ujemnej wartosci czyn-
nika k. W ten sposéb za H i K wstawiamy tylko ich
wartosci bezwzgledne. Aby rozbieg byt najkrétszy
winno by¢ K=>0, oraz kat natarcia przy rozbiegu wi-
nien spetnia¢ warunek:

p dcv

Przy duzych wartosciach p (wysoka trawa — te-
ren rozmiekly) optaca sie startowac¢ na duzym kacie
natarcia.

Znane zaleznoSci:

dt = dv/a = dslv daja: dsldv = v/a

\4
czyli s = p
VI
Loy H K2
9 2K H = Kvi?
Dla rozbiegu mamy: Uj = 0za§ = us , zatem:
Q! | H — Kvs?
Tr
9 2K ~H
H
H-KvT
albO Sr ! Q !
9 2K H
jesli a
Poniewaz c Sv 2 = Q, mozemy wiec
napisac:
Kvs
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Warto$¢ ta winna by¢ Kvz
wiajgc v sw km/godz. dcstajemy:

0 i wtedy podsta-

Vs? Q To —
Q +3 To — Q—;
Ci
[metrow]

W naszym przykfadzie v$2 = 9216, Q = 900,
p =0,1, wobec czego zaktadamy rowniez cy /C; =0,1;
co odpowiada wartosci c. = 0,37 za$ ; = 553. Po
wstawieniu tych danych otrzymujemy:

9216 900
255 553

2,3026 Ioploﬁ — 202 m
110

Przy ladowaniu mamy T = 0 i przyspieszenie
ujemne, przy czym wspotczynnik tarcia p moze mie¢
duze wartosci przez uzycie hamulcow.

pQ + (cy —pc. )— Sv2. = — (H + Kv)
Q
Droga dobiegu wynosi wiec:
r\/s =0
8 3 vdv
- H+ Ku? ~
ur =V
1
Q1 In H 4 Q ! InH + Kwv2
g 2K H + Kv- g 2K H

Po przeksztatceniu tego wzoru jak wyzej dla s
dostajemy:

1 ovci
d 25 In =
S p
Ci
albo tez
! mo, M.
SJ 255 u — i " Cy/C

zaleznie od tego czy cy/cj jest wieksze czy mniejsze
od p. Dla cy/ci = 0 mamy prosty wzor, stuzacy do
kontroli obliczen.

0 V!
Q[ vdv _ ( vdv
d— —gJ h~'4g\]1’

Vi
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Dobieg odbywa sie zwykle na kacie natarcia jaki
odpowiada toczeniu sie samolotu na 3 punktach i co

winno odpowiada¢ wartosci c, 0,9 C; max

M. UWAGI KONCOWE.

W pracy niniejszej podane tabele przel'czeniowe
stuzg do wilasciwego odtworzenia metody obliczen
i wykreséw.

Wykresy bowiem zmniejszone w druku sg niewy-
starczajgco dokiadne i umieszczone sg raczej dla ilu-
stracji przebiegu réznych krzywych i pokazania me-
tody graficznego rozwigzywania rownan. W praktyce
do obliczen osiggéw nie potrzeba wykonywa¢ wykre-
sow 1, 2, 3 i 10. Wykres 1 stuzy tylko do wykresSlenia
krzywych mocy silnika na wykresie 7 — tak samo jak
wykres biegunowej jest podstawg do wykonania wy-
kresu [4] r = T (x).

W praktyce postepujemy w sposob nastepujacy:
1. Obieramy rozne stopnie dtawienia d oiraz rézne
wysokosci h i obliczamy tabelke 3.
2. Na podstawie charakterystyki samolotu oblicza-
my mcce Nl oraz szybkosci i sporzadzamy wy-
kres r = f (x), [4].

3. Obliczamy moce d LS N,, = f (n) nanosimy
a

je na wykres 7, gdzie mozna roéwniez wykresli¢
zuzycie paliwa.

4. Dobieramy $migto i wykonujemy wykres 6.

5. Obliczamy moce Np przy pomocy tabeli 4 i na
wykresie 7 znajdujemy rozwigzanie réwnania

d LS Nu = f (1), ktore
a
n =f (v, h).

6. Wykreslamy funkcje n — 'f (u, h) na wykresie 8.

daje nam zaleznos¢

7. Obliczamy 7] przy pomocy tabeli 5 i nanosimy
je ewentualnie na wykres 8.

8. Majac te dane obliczamy wiasciwe osiggi, jak
omdwiono w paragrafach H — L.

CALCULATION OF THE AIRCRAFT PERFORMANCES.

Engines propeller and aircraft — characteristics are
discussed and a special notatéon is used. Using the eguations
of engine power available for d fferent manifold pressuires
and different hights and power reguired by the propeller
we receiye a curve n — f (u) which allows to determine in
cvery case the efficiency of the propeller . The parabolic
approximation of the polar curve of the aircraft is discussed
and the calculation of climbing and horizontal speeds is
based on the function 7,, which represents the ratio of power
available in every case to the minimum power reguired for
horizontal flight. The necessary tables for the practical
calculation of performance are assembled and illustrated by
corresponding diagrams.
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Nieco danych 2z dziedziny napedu strumieniowego.

Cel jaki postawitem sobie przy opracowaniu tego
szkicu, byt do$¢ skromny. Chodzito mii po prostu
0 przedstawienie szeregu cyfr, obrazujgcych z grubsza
to, co w dziedzinie silnikéw strumieniowo-turbino-
wych zostato zrealizowane i to bynajmniej nie do
chwiili obecnej, lecz dobre trzy lata temu, gdyz te
wiadomosci, ktore posiadamy odnosza sie co najwyzej
do silnikéw, wyprodukowanych mniej wiecej w latach
1945 — 1946. Zreszta wiadomosci te sg bardzo nie-
kompletne, gdyz zrodiem ich sg jedynie obce publi-
kacje. a

Temat prelekcji podzielitem na cztery czesci:

1) silnik ttokowy, a silnik strumieniowy,
2) sprezarki,

3) komory spalania,

4) turbiny i dysze pedne.

Ze wzgledu na brak miejsca nie poruszytem za-
gadnien proceséw termodynamicznych, regeneratorow
oraz urzadzen do zwiekszania ciggu (thrust augmen-
ters).

SILNIK TEOKOWY, A SILNIK
STRUMIENIOWY.

Jest rzeczg dziwna, ze zagadnienie napedu stru-
mieniowego, ktore interesowato Swiat techniczny od
bardzo dawna, gdyz pierwsze pomysty datujg siie od
zarania obecnego stulecia, doczekaty sie realizacji
dopiero w ostatnich latach. W wielkim stopniu na-
lezy to przypisa¢ pewnemu prawu bezwiadnosci rza-
dzacemu psychikg ludzkg i, co za tym idzie przemy-
stem, 'ktory raz pchniety na droge silnika ttokowego
szedt po niej az do chwili, w ktérej zycie wykazato,
Ze nie nadgza on za wzrastajgcymi wymaganiami sta-
wianymi samolotowi. Chodzi tu mianowicie o szyb-
kosc¢.

Wielka szybkos¢—to wielka mcc silnika, a do niej
jesli chodzi o silniki ttokowe, prowadzg dwie drogi:
polwigkszente Srednicy cylindra, lub liczby cylindrow.
I tu i tam istniejg pewne granice: w pierwszym wy-
padku kilopoty z detonacjg, w drugim — niestychana
zawito$¢ konstrukcji. Ostatnio data sie zauwazyc¢ ten-
dencja w tym drugim kierunku. Liczba cylindrow
rosnie do 24, 36 a nawet 42.

Moce wzrastajg do 3000 — 4000 KM, jednakze
komplikacja tego rodzaju silnikéw nie podlega dys-
kusji i wydaje sie, ze 5000 KM mozna Uwaza¢ za
nieprzekraczalng granice. Pozostaje jeszcze stosowa-
nie wiekszej liczby silnikdw, to jednak jest réwno-
znaczne z komplikacja catej (instalacji.

Obszerne streszczenie prelekcji wygtoszonej przez
autora w dn. 14 VI br. na zebraniu odczytowym ZPIL.

Jesli chodzi o silniki turbinowe, to granicy tej
nie widzimy. Moc turbiny mozna powiekszy¢ w spo-
sob, przynajmniej na razie, nieograniczony.

Poza tym jeszcze jedna sprawa. Silnika nie moz-
na traktowa¢ w ‘oderwaniu od $migta. Chodzi tu
réwniez o sprawno$¢ tego ostatniego, ta za$ wzrasta
wprawdzie z predkoscig, ale do pewnej granicy, mia-
nowicie do chwili, w ktérej zacznie wchodzi¢ w gre
efekt Scisliwosci na koncach topatek, co zachodzi mniej
wiecej przy predkosciach rzedu 600 km/godz. Da-
lej — krzywa opada. Rys. 1.

Rys. 1. Poréwnanie r6znych systemow napedu.

Przy napedzie strumieniowym rzecz sie ma ina-
czej. Sprawnos¢ jego ciggle rosnie a punkt przeciecia
obu krzywych obserwujemy przy ok. 800 km/godz.
Powyzej tej predkosci sprawnos$¢ napedu strumienio-
wego jest juz Wieksza i ciggle rosnie z predkosca.

Z wykresu wynika, ze przy niewielkich predkos-
ciach jest ona bardzo niska, natomiast przy duzych
predkosciach sytuacja zmienia sie radykalnie.

PoswieCmy teraz chwile uwagi zuzyciu paliwa-
We wspotczesnych silnikach strumieniowych (wynosi
ono 1 — 12 kg na kG ciggu i godz. Jeden kG ciggu
odpowiada, dla predkosci ok. 480 km/godz jednemu
konowi na wale silnika tlokowego, przy zatozeniu
80% sprawnosci smigta. Po odpowiednim przeliczeniu
okaze sie, ze przy tej predkosci, zuzycie paliwa na
1 KMh wynosi w silniku strumieniowym 550 g/KMh,
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podczas gdy silnik ttokowy zuzytby przy tej samej

predkosci nieréwnie mniej, mianowicie ok. 230

g/KMh.

Tak jednak jest tylko dla predkosci 480 km/godz
Powyzej tej predkosci réznica zmniejsza sie, aby przy
ok. 800 km/godz. sta¢ sie rowng zeru.

Te cyfre 800 km/godz. warto zapamietac: powy-
zej tej predkosci sprawno$¢ napedu strumieniowego
jest wieksza od sprawnosci napedu $migtowego.

I W zwigzku z rozwazaniami na temat paliwa war-
to zauwazy¢, ze nawet przy predkoscach ponizej 800
km/godz sprawa wyglada mniej tragicznie, jesli
wezmiemy pod uwage, ze silnik turbinowy jest znacz-
nie mniej wybredny pod wzgledem jakosci paliwa.
Pracuje on na nafcie, ktdra jest niewatpliwie tansza
cd wysokooktanowej benzyny lotniczej.

Z tego ostatniego wynika, ze koszty eksploatacji
silnika strumieniowego sg mniejsze od kosztow. eksplo-
atacji silnika ttokowego odpowiedniej mocy juz dla
predkosci pon'zej 800 km/godz.

Jesli wezmiemy teraz pod uwage kwestie diu-
gowiecznosci silnika, gdyz sprawa ta jest rownie wiel-
kiej doniostosci, zachodzi pytanie czy silnik strumie-
niowy ma dostatecznie diugi zywot.

Nalezy stwierdzi¢, ze i na tym odcinku sprawa
wyglada bardzo korzystnie. Derwent V pracowat,
podobno w trudnych warunkach na hamowni, 1005
godzin, a jedynymi czesciami, wymienionymi po 500
godzinach byly rury ogniowe w komorach spalania,
kilka topatek i pompa paliwowa. Jest to wynik zupet-
nie dobry. Przepisy ustalaty pierwotnie czas, po kto-
rym nalezy silnik przejrze¢ na 180 godzin pracy lecz
wkrétce podwyzszono go do 270 godzin.

Zresztg silniki typu strumieniowego posiadajg
bardzo wiele zalet. Popularna ksigzeczka G. Smitha
podaje ich az 16. Oto one:

1) tansze i bezpieczniejsze,

2) bezposrednio$¢ wytwarzania ciagu,

3) brak ograniczen co do mocy,

4) lepsza praca na wielkich wysokosciach,

5) mozliwos¢ pobierania powietrza pod cisnieniem,

tatwos¢ ogrzewania, odlodzania itp.,

) brak czesci o ruchu posuwisto-zwrotnym,

) niskie cisnienie, zatem lekkie czesci,

) niskie podwozie ,

9) mozliwos¢ lepszego ulokowania pilota i uzbro-
jenia, f

) lepsze mozliwosci oprofilowania gondoli silnika,
11) mozliwo$¢ polepszania wiasnosci areodynamicz-
nych skrzydta (Boundary Layer Control),

12) mozliwos¢ zastosowania wiekszej liczby jedno-
stek, dziatajacych niezaleznie i uruchamiania od-
powiedniej ich liczby zaleznie od potrzeby. W ten
sposob silniki pracujg zawsze w optymalnych
warunkach.

13) mnejsza liczba akcesoridw,

14) sprawno$¢ rosngca z predkoscig (efekt spie-
trzania — Ram Effect),

15) prostota budowy, mniejszy ciezar, mniejsza po-
wierzchnia czotowa,

16) tansza produkcja. ,

LOTNTCZA

Ta ostatnia zaleta nie jest bynajmniej rzeczg
btahg. Woystarczy powiedzie¢, ze czas, jaki zuzyto
na wyprodukowanie najwiekszej z istniejgcych jedno-
stek, mianowicie silnika Rolls-Royce‘a Nene 1 (2250
kG ciggu stat) wyniost 55 miesigca cd rozpoczecia
prac w biurze konstrukcyjnym dc rozpoczecia prob na
hamowni. Dziato sie to co prawda w kraju Wysoce
uprzemystowionym, przy czym wytwornia posiadata
juz za sobg wiele prac z tej dziedziny, zbadane juz
uprzednio elementy, doswiadczenie W produkcji itd.
na ogot jednak mozna stwierdzié, ze po przezwycie-
zeniu wstepnych, znacznych zreszta trudnosci pro-
dukcja ta jest szybsza niz produkcja silnika ttokowe-
go. Na zakonczenie tego szkicu poréwnawczego po-
dam jeszcze dwie cyfry.

Stosunek mocy do powierzchni czotowej wynosi
W nowoczesnym silniku szeregowym o mocy 3000
KM, chtodzonym ciecza, ok. 43 KM/dm2. W silniku
strumieniowym takim jak Derwent V stosunek ten po
przeliczeniu ciggu na moc rownowaznego silnika
ttokowego przy 960 km/h wynosi 108 KM/dmz2

A teraz jesli chodzi o ciezar:

Stosunek ciezaru do mocy wynosi w silnikach tto-
kowych (2000 do 3000 KM) 0,457 — 0,590 kg/KM.
W silnikach strumieniowych przy predkosci 800
km/godz stosunek ten wynosi zaledwie 0,115 kg/KM,
a zatem silnik strumieniowy jest czterokrotnie lzejszy
od rownowaznego mu silnika tlokowego.

SPREZARKI.

We wspotczesnych silnikach  strumieniowych
Stosowane sg, jak wiadomo, dwa typy sprezarek tzn.
sprezarki odsrodkowe i sprezarki osiowe. Trudno
jest ryzykowac jakagkolwiek opinie co do tego, ktore-
mu z tych dwu typdw nalezy da¢ pierwszenstwo.
Wiadomo, ze kraj, dzi$ niewatpliwie przodujacy w
dziedzinie budowy silnikéw strumieniowych jakim
jest W. Brytania stosuje w wiekszosci produkowanych
przez siebie typow tradycyjnag sprezarke odsrodkowa.
Z drukiej strony duzo do myslenia daje fakt, ze Niem-
cy, ktorzy podobnie jak Brytyjczycy mieli powazne
doswiadczenie w budowie sprezarek odsrodkowych
do tlokowych silnikow lotniczych, poszli od razu po
linii sprezarek osiowych.

W chwili obecnej jesteSmy Swiadkami wzrasta-
jacego zainteresowania sprezarkami osiowymi w W.
Brytanii (Metropolitan Vickers, Armstrong Siddeley
i in.). Wskazywatoby to na skianianie sie opinii tech-
nicznej ku pogladowi, ze przysztos¢ nalezy raczej do
sprezarek osiowych. Mimo to podkresli¢ nalezy, ze
w chwili obecnej najwybitniejsze z budowanych sil-
nikow posiadajg ciggle jeszcze sprezarki odsrodkowe.

Kazdy z obu systemOw posiada swoje zalety.
Jesli chodzi o sprezarki odsrodkowe, to przemawia
za nimi przede wszystkim wzgledna tatwos¢ reali-
zacji, gdyz z jednej strony istnieje tu sporo materiatu
doswiadczalnego, teoretycznego, i technolog'cznego
z pokrewnej dziedziny sprezarek do silnikéw ttoko-
wych, a poza tym majg one za sobg mozliwos¢ osiag-
niecia wymaganego stosunku sprezania na jednym
tylko stopniu.
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Mimo Zze teoretycznie zagadnienie sprezania w
dyfuzorze jest odwrdceniem zagadnienia rozprezania
sie gazu w zwezajagcym sie kanale, potgczonego ze
wzrostem predkosci, to jednak realizacja techniczna
zjawiska jest w wypadku sprezania znacznie trud-
niejsza, ze wzgledu na mozliwos¢ oderwania sie strugi.

Postep w tej dziedzinie dokonat sie dzieki roz-
wojowi aerodynamiki, ktory pociaggngt za sobg ra-
dykalng zmiane punktu widzenia. topatek nie trak-
tuje sie juz jako scianek, ograniczajgcych kanaty przez
ktore przeptywa czynnik, lecz jako szereg powierz-
chni nosnych, przy czym uzyskany wzrost ci$nienia
jest w bezposrednim zwigzku z s:ami aerodynamicz-
nymi dziatajagcymi na topatke. Najbardziej rzucajagcym
sie w oczy rezultatem trudnosci o ktérych mowa, jest
wielostopniowos¢ sprezarki osiowej. Wzgledy areody-
namiczne nie pozwalajg na uzyskanie catego zadanego
wzrostu cisnienia, w jednym stopniu, w konsekwencji
musi on zosta¢ podzielony miedzy Iwiekszg ilos¢ stopni.

Obliczenie ilosci stopni jest pierwszym momen-
tem. Kkiedy konstruktor styka sie bezposrednio z za-
gadnieniem. aerodynamiki. Powtornie styka sie on
z tym zagadnieniem przy obliczaniu poszczegdlnych
stopni. topatke traktuje sie jako powierzchnie nosna,
przy czym wspotczynnik wyporu odnoszony jest do
sredniej predkosci wzglednej.

Dla podanego profilu wspotczynnik wyporu za-
lezy oczywiscie od kata natarcia wzgledem Srednigj
predkosci wzglednej | mozna wykreslic tu krzywa
analogiczng do stosowanych dla profiléw lotniczych.
Oczywiscie wspotczynnika wyporu nie bierze sie z wy-
kresow, bedacych wynikiem badan pojedynczego
profilu. Prowadzitoby to do zbyt wielkich niedoktad-
nosci. W tunelu bada sie wirnik jako catos¢, przy
czym znajduje sie rozklad cisnien na powierzchni
topatki. Nastepnie oblicza sie sktadowg styczng i osio-
wa wyporu, po czym nalezy sprawdzi¢, czy obliczone
wartosci zgadzajg sie z cyframi, otrzymanymi z bez-
posredniego pomiaru tych sit.

Jak widzimy, w wypadku sprezarek osiowych po-
siadamy daleko bardziej nowoczesny instrument nau-
kowy i temu zepewne nalezy przypisa¢ fakt, ze spraw-
nos¢ sprezarek osiowych jest wieksza.

Porownajmy dla przykitadu kilka bardziej zna-
nych silnikow. Sprawno$¢ adiabatyczna sprezarki
silnika Rolls-Royce'a Nene (silnik ten stosuje dwu-
stronng sprezarke odsrodkowa) wynosi 80%. Spraw-
nos$¢ ta uwazana jest powszechnie za rekordowsg. Jest
ona zadziwiajgca przede wszystkim dlatego, ze wpa-
dajace na. topatki dyfuzora powietrze ma predkosc¢
naddzwiekowa.

Wezmy teraz silnik Metro-Vick F 2/4, majacy
dziesiecio-stcpnioiwg sprezarke osiowag.  Sprawno$é
jej wynosi 88%: rdznica jest zatem powazna. Podo-
bne sprezarka silnika ASX (Armstrong S ddeley) po-
siada ona sprawnosc¢ 87%.

Sprawno$¢ sprezarki, rowniez osiowej, niemiec-
kiego' silnika Jurno 004 oceniana jest na 80% i wartos$¢
ta jest uwazana za stabg. Jest jak juz raz zauwazy-
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liSmy, rzeczg interesujaca, ze Niemcy w przeciwien-
stwie do Brytyjczykéw poszli od razu po linii spre-
zarek osiolwych. Kwestia ciezaru nie gra tu roli, gdyz
wirnik i tak jest dos¢ ciezki.

Interesujgce jest wyjasnienie tego faktu podane
przez Aircraft Engineering w zwigzku z opisem Jurno
004. Zdaniem autora powodu zastosowania przez
Niemcow sprezarki osiowej nalezy doszukiwac sie w
turbinie, a raczej w niedoskonatosci materiatbw na
turbiny, jakimi oni rozporzadzali. Sztywnos¢ topatek
osiggnieta jest przez zastosowanie matego kata topa-
tek kierowniczych oraz dzieki temu, ze topatki sg przy
nasadzie niemal czysto akcyjne. Jednakze dla danego
wydatku maty kat topatek kierowniczych powoduje
duzag wysokos¢ topatki to za$ z kolei ogranicza obroty
ze wzgledu n.a naprezania w topatkach, pochodzace od
sit odsrodkowych. Przy tych ograniczonych obrotach
sprezarka odsrodkowa o stosunku sprezania 3 : 1 mia-
taby zbyt wielka Srednice, a zatem silnik posiadatby
zbyt wielkg powierzchnie czotows.

Zestawmy teraz zalety obu typéw sprezarek.
Jesli chodzi o sprezarki odsrodkowe zaletami ich sa:

1) mozliwos¢ uzyskania wysokiego stosunku, spre-
zania w jednym stopniu,

2) stosunkowa tatwosc realizacji,

3) korzystniejsza charakterystyka,
Sprezarki osiowe natomiast charakteryzuje:

1) Wielka zdolno$¢ przelotowa. Wydatek sprezarki
osiowej moze by¢ trzy razy wiekszy niz wydatek
sprezarki osrodkowej o tej samej Srednicy,

2) mata powierzchnia czotowa,

3) wieksza sprawnosc.

Pionierem na polu konstrukcji sprezarek osio-
wych w W. Brytanii jest A. A. Griffith, za$ jesli cho-
dzi o Niemcy to podwaliny pod rozwoj sprezarek osio-
wych potozyt u nich Instytut w Géttigen.

Na zakonczenie rozdziatlu o sprezarkach wrocimy
jeszcze na chwile do sprezarek odsrodkowych.

Istniejg tu dwie szkolty. Pierwsza z nich, do kto-
rej zaliczy¢ nalezy samego F. Whii'tle'a oraz firme
Rolls Royce, hotduje sprezarce obustronnej. Tworcg
drugiej, stosujacej sprezarke jednostronng jest F. B.
Halford gtéwny konstruktor de Havillanda i twdrca
znanych silnikéw Goblin i Ghost.

Rys. 2. Zesp6t wirnikowy (sprezarka i turbina)

silnika Derwent (Rolls Royce).
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Jak zwykle w takich wypadkach kazda z obu
alternatyw posiada szereg zalet, ktérych nie posiada
druga i naodwrd6t.  Jest rzeczg oczywista, ze dla za-
tozonego wydatku sprezarka obustronna (Rys. 2) ma
mniejszg Srednice. Dzieki temu S$rednica silnika jest
mniejsza. Zalete te zmniejsza co prawda fakt, ze
miedzy zewnetrznym konturem silnika a jego ostong
musi by¢ pozostalwiony pewien odstep, aby powietrze
mogto sie dosta¢ do tylnej czesci wirnika. Poza tym
powietrze nagrzewa sie przeptywajac miedzy komo-
rami spalania, ktOre zresztg muszg by¢ od siebie do-
statecznie oddalone, aby przeptyw ten umozliwic.
Droga, jaka opisuje powietrze, jest w ten sposob dos¢
skomplikowana i nie jednakowa dla obu stron wir-
nika.

Zespdt wirnikowy (sprezarka i turbina)

Rys. 3.
silnika Goblin (de Havilland).

Wad tych unika system jednostronny (Rys. 3)
kosztem powiekszania $rednicy silnika. Przeptyw jest
tu mniej skomplikowany, a poza tym fakt, ze .po-
wietrze chwytane jest wprost do otworu wlotowego
sprezarki wptywa na lepsze wykorzystanie wstepnego
wzrostu cisnienia spowodowanego ruchem, samolotu.

| jeszcze dlwa plusy sprezarek jednostronnych:

1) mozna tu ograniczy¢ sie do dwu tozysk, pod-
czas gdy sprezarka dwustronna wymaga
trzech,

2) osiowa sita dziatajagca na wirnik sprezarki
dziata w Kierunku przeciwnym niz osiowa sita
pochodzaca od turbiny. Przez odpowiednie do-
branie srednicy uszczelnienia labiryntowego

na tylnej Scianie wirnika sprezarki mozna sity te
zupetnie zrownowazy¢. Normalnie pozosta-
wiamy zresztag pewng niewielkg wypadkowa
ku przodowi.

Wszystkie te zalety osiggamy oczywiscie kosztem

powigkszenia S$rednicy wirnika oraz drozszego jego
wykonania.

KOMORY SPALANIA.

Dwie sg najbardziej ogdlne cechy odr6zniajgce
letniczg komore spalania od innych urzadzen tego ro-
dzaju.
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Sg nimi:
1) Silne obcigzenie komory.
2) Duzy nadmiar powietrza.

Silne obciazenie komory jest bezposrednim rezul-
tatem warunku mozliwie matych wymiaréw zewnetrz-
nych oraz lekkosci, jaki stawiamy wszelkim konstruk-
cjom lotniczym.

Jesli obcigzeniem komory nazwiemy stosunek
wytworzonego w jednostce czasu ciepta do objetosci
komory, to w wypadku komor lotniczych wynosi ono
mniej wiecej 10s kcal/m3h co stanowi warto$¢ ok. 200
razy wieksza od obcigzenia przestrzeni spalana w
przecietnym kotle parowym na pyt weglowy.

Duzy nadmiar powietrza ma na celu obnizenie
temperatury do wartosci nie zagrazajacej bezpieczen-
stwu turbiny, to znaczy do ok. 800°C. Wiemy, ze
optymalny nadmiar powietrza wynosi 1,1 — 12
Tutaj jest on Kilkakrotnie wiekszy tak, ze stosunek
wagowy paliwa do powietrza wynosi zazwyczaj ok.
1/60 (czterokrotny nadmiar powietrza) zamiast np.
1/15 w silnikach ttokowych.

Sa to zupetnie inne rzedy wielkosci i wymagaja
zupetnie innego ujecia zagadnienia.

Jesli wezmiemy pod uwage, ze procesy zachodzace
w komorze spalania sg bardzo skomplikowane i tym
samym trudne do uchwycenia rachunkowego, wow-
czas stanie sie rzecza jasng, ze najlepsza drogg do
osiggniecia zamierzonego celu, jakim jest odpowied-
nia sprawno$¢ komory, bedzie droga eksperymentu.

Budowe stanowisk do badania komor spalania w
Wielkiej Brytanii zapoczagtkowatly zakiady Lucasa
w roku 1940. Pierwsze stanowisko zbudowane zostato
na 3 ata oraz na wydatek 15 kg/sek i stuzyto do
badan majacych na celu ulepszenie silnikow Whittle‘a
W2 oraz W2 B. Oprocz tego firma ta rozporzadzata
stanowiskiem do badania zaptonu z obserwacjg wzro-
kowa.

Nastepne dwa stanowiska posiadaty wydatek 2,7
kg/sek oraz podwyzszone cisnienie, aby dotrzymaé
kroku wzrastajgcym ciggle stosunkom sprezania.

Celem $ledzenia procesu spalania robiono analizy
gazow spalinowych w roznych punktach.

Wiele trudu poswiecono zbadaniu rozkiadu
predkosci w przekroju wlotowym komory, aby unik-
na¢ szkodliwego wptywu pulsacji. Poza tym nalezato
spetnic jeszcze jeden wazny warunek, mianowicie aby
ptomienn nie wychodzit poza obreb komory, co jest
wazne ze wzgledu na bezpieczenstwo turbiny.

Temperature wylotowg obnizono do Zzadanych
800"C, a predkos$¢ ograniczono do 150 — 180 m/sek.

Proby te doprowadzity do ustalenia sie pelwnych
ogolnych zasad konstrukcyjnych, ktére mozna zauwa-
zy¢ we wszelkich dotychczas zrealizowanych komo-
rach.

Najwazniejszym zagadnieniem konstrukcyjnym
jest zagadnienie temperatury. Oczywiscie zalezy nam
na tym, aby we wszystkeh punktach byta ona jak-
najnizsza, a zatem roéwna temperaturze wylotowej
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czyli ok. 800"C- Na drodze tej napotykamy jednakze
przeszkode w postaci nieustabilizowanego ptomienia.
Warunkiem do osiggniecia tej stabilizacji jest odpo-
wiednio krotki czas potrzebny na podgrzewanie pa-
liwva do temperatury zaptonu. Czas ten oczywiscie
maleje ze wzrostem temperatury, a najodpowiedniej-
sza jej wartos$¢ wynosi ok. 2000°C. Problem ten roz-
wigzano w spos6b nastepujacy: strumien wpadajgcego
do komory powietrza dzieli sie na dwie czesci: pierw-
sza — nazwijmy ja krétko powietrzem pierwotnym —
stuzy dla podtrzymania wikasciwego procesu spalania,
przy czym nadmiar powietrza obrany jest w ten spo-
sob, aby temperatura wynosita wiasnie ok. 2000°C;
reszta powietrza, objetosciowo 3 — 4 krotnie wiek-
sza, miesza sie ze spalinami > dalszej czesci komory,
obnizajac w ten sposob temperature do zgdanej osta-
tecznej wartosci ok. 800"C.
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s. 4. Silnik ze zwrotng komorg spalania.

Taki przebieg procesu zostat osiggniety dzieki na-
stepujgcej konstrukcji: komora posiada dwie wspot-
srodkowe Scianki. Wewnetrzna, nazywana rurg ognio-
wa (flame tube), wykonana jest ze stopu ogniood-
pornego np. Inconel albo Nimonic 80 Do_
staje.sie tu powietrze pierwotne oraz pa-
liwo w stosunku powiedzmy 18/1 i naste-
puje spalanie.

Powietrze wtdrne przeptywa miedzy
rurg ogniowg a ptaszczem zewnetrznym
i taczy sie nastepnie ze spalinami, prze-
ptywajac przez znajdujagce sie w odpo-
wiednim miejscu otwory w rurze ognio-
wej. W ten sposdb ptaszcz jest silnie
chtodzony, co jest rzeczg bardzo pozadang
Chtodzenie to posuniete jest tak daleko,
ze plaszcz moze by¢ wykonany ze zwy-
kiej blachy stalowej. Dla wykonania tych
komor z cienkich blach zostata udosko-
nalona specjalna technika spawania.

Zycie takiej komory jest do$¢ diugie.
Przekracza ono znacznie 200 godzin.

Rys. 5.
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Jeszcze jedna wazna rzecz, o ktorej dotychczas
nie mowilismy. Dla osiggniecia nalezytej doktadnosci
spalania nalezy umozliwi¢ ustawiczne stykanie sie
czasteczki paliwa ze Swiezym powietrzem, co moze
by¢ osiagniete jedynie przez energiczne wiry. Wiry te
wytworzone sg w sposob sztuczny dzieki umieszczo-
nym we wlocie do rury ogniowej ukosnym topatkom.

Wiry te majg jednakze swoje zie strony, miano-
wicie znaczng strate cisnienia w komorze spalania.

Strata ta wynosi w komorach Lucasa 0,14 kg/cm"
przy cisnieniu poczatkowym 3,9 ata. Ten spadek cis-
nienia jest rzecza bardzo powazng. Powoduje on
3 — 7% strate na spadku adiabatycznym, co oczywis-
cie odbija sie ujemnie na mocy uzytecznej silnika.
Jezeli wiec musimy za doktadno$é spalana ptaci¢ cene
tak wysoka, wobec tegh nalezy bardzo dba¢ o racjo-
nalne rozwigzanie sprawy wymieszania paliwa z po-
wietrzem, aby strata ta nie zostata podniesiona nie-
potrzebnie.

Sprawnoscig spalania nazywamy stosunek ciepta
wyswobodzonego w komorze spalania do ilosci ciepta,
jaka by sie wytworzyta, gdyby spalenie byto idealne-
W wypadku silnika Jurno 004 sprawnos$¢ ta wynosi
85%, co jest bardzo stabg wartoscig, jezeli zwazymy,
ze komory angielskie osiggaja 97 — 98%.

Przejdzmy z kolei do omdwienia konstrukcji ko-
mor spalania kilku najbardziej znanych silnikow.

Zacznijmy od silnikow wieilokomorowych. Na
marginesie warto zauwazyc¢, ze zastosowanie wiekszej
liczby komor pojedynczych jest ciekawym przykia-
dem ujecia nowego zagadnienia technicznego.
Stworzenie jednej komory spalania dla catego silnika
jest przedsiewzieciem, z ktérego trudnosci tatwo sobie
zda¢ sprawe. Stanowisko do badania takiej komory
musiatoby rozporzadza¢ wydatkiem powietrza réw-
nym wydatkowi projektowanego silnika, a zatem w
wypadku silnika takiego jak np. Ghost wynositoby

Komora spalania silnika Nene | (Rolls Royce)
wraz z jej czeSciami sktadowymi.
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to okoto 40 kg powietrza na sekun-
de, czyli instalacja bytaby olbrzy-
mia. Pomijajac zresztg kwestie in-
stalacji, oczywiste jest, ze technika
samych badan nie byfaby tu tatwa.
Trudnosci tych unikamy w znacz-
nym stopniu przez zastosowanie
szeregu oddzielnych,  mniejszych
komor spalania, fatwiejszych do
opanowania i produkcji, ale po-
garszgjacych ;nieco sprawnosc.
Komory te dzielg sie na:

1) komory o przeptywie pro-
stym oraz Rys. 6
2) komory zwrotne.
Rys. 7.
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Komora spalania silnika Ghost (de Havilland)
wraz z jej czeSciami sktadowymi.

Komora spalania silnika Jurno 004:

1)- ochrona ptaszcza zewn.,

2
3
4
5

SI=x=

Te ostatnie stosowano na poczatku obecnego dzie-
sieciolecia w silnikach Power Jets konstrukcji F.
Whittle'a (Rys. 4), znanych z powaznej roli, jakg ode-
graty one w historii rozwoju silnikdw strumieniowych.
Obecnie komory zwrotne nie odgrywajg takiej roli jak
komory o przeptywie prostym. Zaletami ich sg: maty
wplyw rozszerzalnosci cieplnej, gdyz punkty zamo-
cowania znajdujg sie blisko siebie, oraz mozliwos¢
zaoszczedzenia na dtugosci silnika.

Przejdzmy teraz do komor o przeptywie prostym.
Jesli chodzi o silniki brytyjskie, to wspolng ich cechg
jest podzial powietrza wtdrnego na dwie czesci.
Pierwsza stuzy niejako do zakonczenia procesu spa-

ptaszcz zewnetrzny,

rura ogniowa,

przewod miedzykomorowy.
witryskiwacz,

lania, druga za$ do wiasciwego obnizenia temperatury
przy koncu rury ognioiwej.

Wezmy dla przykiadu komore spalania silnika
Nene. (Rys. 5). Widzimy na rysunku wszystkie te
elementy, o ktérych byta mowa, a wiec rure ogniowg
z otworami, przy czym mamy tu dwa szeregi otwo-
row, o ktorych wiasnie mowiliSmy — pierwszy dla
uzupeinienia spalania, drugi dla ostatecznego wymie-
szania spalin z powietrzem wtérnym. Obok widoczny
jest wymontowany wtryskiwacz, ktory w silniku tym
sktada sie z dwu niezaleznych urzadzen rozpylajacych.
Urzadzenie takie ma na ceilu dostosowanie funkcjo-
nowania palnika do réznych warunkéw biegu silnika.
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Dla biegu luzem funkcjonuje tylko jeden rozpylacz,
dla obrotéw maksymalnych — obydwa. Zapewnia

to odpowiednie rozpylanie we wszystkich warunkach
ruchu. Rura ogniowa wykonana jest ze stopu Nimo-
nic 80.

Komora silnika Ghost (Rys. 6) nie rézni sie w

palnik

Rys. 8. Pierscieniowa komora

swych zasadniczych cechach od komory Nene. Wi-
dzimy tu podwojny wilot, poniewaz liczba topatek
dyfuzora jest dwukrotnie wieksza od liczby komor
spalania rownej 9.

Znaczniejsze réznice konstrukcyjne przedstawia
komora Junkersa (Rys. 7). W przeciwienstwie do po-
przednich posiada ona rure ogniowg zamknietg po-
przeczng $cianka, natomiast spaliny wychodzg z niej
do przestrzeni zewnetrznej przez szereg podtuznych
szpar pomiedzy ,listewkami" rozmieszczonymi réw-
nomiernie na obwodzie. ,Listewki" te spetniajg po-
dwojng role i 1° — powodujg wiry sprzyjajace wy-
mieszaniu sie obu strumieni, 2-dziatanie promieniu-
jace utatwia podgrzewanie czasteczek paliwa do tem-
peratury zaptonu.

powietrze chtodzace

topatki
ierownicze
turbiny
powietrze chtodzace
topatki kierownicze -P9

1 turbiny

Rys. 9. Pierscieniowa komora spalania silnika BMW 003.

To dziatanie promieniujgce ma w poprzednio
omawianych typach sama $cianka irury ogniowej,
a poza tym ptomien.

Wiryskiwacz bardzo prostej konstrukcji wchodzi
do komory z boku, w przeciwienstwie do komér bry-
tyjskich, a rozpylone paliwo skierowane jest przeciw-
pradowo. Ma to na celu lepsze wymieszanie paliwa
z powietrzem.

Komora Junkersa daje ptomien ustabilizowany
dla catego zakresu pracy od biegu luzem do obrotow
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maksymalnych, jednak strata cisnienia jest dos¢ duza
i sprawnos¢ komory niewielka, o czym juz mowilisSmy
powyzej.

Komory pierscieniowe sg ciaggle jeszcze mato roz-
powszechnione ze wzgledu na trudnosci, o ktorych
réwniez byta juz mowa.
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spalania silnika Metro-Vick

W Anglii komora pierécieniowa zostata zastoso-
wana w silnikach Metro Vick (Rys. 8). Powietrze
wtérne plynie tu dwiema pierscieniowymi przestrze-
niami po obu stronach czeSci wewnetrznej, réwniez
pierscieniowej, odpowiadajacej rurze ogniowej w ko-
morach pojedynczych. Powietrze pierwotne dostaje
sie do czesci srodkowej przez szereg otworéw w Scian-
ce czolowej, wtorne — przez dwa rzedy klinowatych
wlotéw, odpowiadajgcych dwu rzedom otworéw w ko-
morze zwykiej.

Z silnikow niemieckich, komore pierscieniowg
stosuje BMW 003 (Rys. 9). Sktada sie ona z odlewanego
pierscieniowego wlotu, oston wewnetrznej i zewnetrz-
nej, oraz przegrod wewnetrznej i zewnetrznej wraz
z wlotami powietrza wtornego.

Powietrze pierwotne dostaje sie do komory przez
16 otwordw, w ktorych umieszczone sg stozkowe ekra-
niki, zapewniajgce mieszanie, potrzebne dla stabiliza-
cji ptomienia. W s$rodku kazdego z tych ekranikéw
znajduje sie wyllot wtryskiwacza.

Powietrze wtérne dostaje sie do $rodka z obu
stron przez szereg ptaskich wlotéw, kierujgcych je
do samego srodka strumienia gorgcych gazéw, ochta-
dzajac je do 750°C.

Obcigzenie komory 0,75 . 10s kcal/ms3h.

Sprawno$¢ podawana przez Niemcéw i prawdopo-
dobna 90-|-95% .

Strata ci$nienia — 0,21 at.

W ogdle da sie o tej komorze powiedzie¢, ze jest
ona konstrukcjg w zupetnosci udang: jest krotka,
0 matej Srednicy i o zupetnie nieztej sprawnosci.

Reasumujac to cosmy powiedzieli o komorach
pierscieniowych, wyliczmy ich zalety:

1) zajmujg mato miejsca,
2) posiadaja sprawnos¢ wieksza niz pojedyncze mate
komory,

3) nadajg sie doskonale do sprezarek osiowych.
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TURBINY | DYSZE PEDNE.

MowilisSmy juz, w zwigzku ze sprezarkami osio-
wymi, ze rozprezanie jest znacznie tatwiejsze do reali-
zacji technicznej niz sprezanie. Dlatego tez od jedne-
go stopnia turbiny mozemy zgda¢ znacznie wigkszej
pracy niz od jednego stopnia sprezarki osiowej i z tego
wiasnie powodu turbiny w silnikach strumieniowych
sg niemal zawsze jednostopniowe. Nie znaczy to jed-
nak, ze problem turbiny jest tatwy. Przeciwnie; dla-
tego wilasnie, ze stawiamy jej tak wysokie zgdania co
do mocy, wymaga ona studiéw nie mniejszych niz
sprezarka osiowa.

Specjalnego zabarwienia dodaje tutaj fakt, ze dtu-
gos¢ topatek w stosunku do S$rednicy wirnika jest
znaczna, co jest charakterystyczng cechg turbiny
lotniczej.

Podobnie jak w sprezarkach obserwujemy row-
niez w dziedzinie turbin pojawienie sie nowej, aero-
dynamicznej koncepcji. Jej Iwidomym znakiem jest
wprowadzenie wspotczynnika wyporu, podobnego
jak w sprezarkach, aczkolwiek nieco inaczej zdefi-
niowanego.

Woprowadzenie tego wspotczynnika jest rzeczg
bardzo korzystng, gdyz pozwala on na obliczenie po-
dziatki, przyjmowanej dotychczas empirycznie.

Przejdzmy do omdwienia danych cyfrowych.

Na (wstepie stopien reakcji. Sprezarki osiowe bu-
dowane sg na og6t z duzym stopniem reakcji. W wy-
padku silnika Jurno 004 wynosit on az 1, to znaczy, ze
catkowity wzrost cisnienia uzyskany jest na topatkach
wirnika, a kierownice stuzg jedynie do zmiany kie-
runku przeptywajgcego powietrza. W turbinach rzecz

topatki petne
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Rys. 10. Dwa wykonania topatek turbiny silnika Jurno 004.
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sie ma inaczej, gdyz budowane sg one raczej jako
akcyjne. Powodu nalezy doszukiwac sie w tym, ze
jak juz powiedzieliSmy, wymagamy od turbin wielkich
mocy z jednego stopnia, gdyz z tréjkatow predkosci
wynika, ze w wypadku turbiny czysto akcyjnej spa-
dek entalpii jest dwukrotnie wigkszy niz w turbinie
0 stopniu reakcji 0 = 05 i o tej samej predkosci
obwodowej. Ta wieksza moc turbiny akcyjnej" oku-
piona jest co prawda wiekszymi stratami, ktére sg
w bezposrednim ziwigzku ze znacznymi predkos$ciami
gazéw.

Z tego powodu nie budujemy nigdy turbin w stu
procentach akcyjnych, lecz dajemy pewien stopien
reakcji dla powiekszenia sprawnosci.

Stopien reakcji zmienia sie zresztg wzdtuz topatki
i na zewnatrz jest wiekszy (siega niemal 50%).

Moce sa, jak juz powiedzieliSmy, znaczne. Tak
np. moc turbiny silnika Jurno 004 wynosi ok. 3500 KM
(cigg réwna sie ok. 800 kG). To samo w silniku Go-
blin — 5700 KM (1360 kG ciggu) W najwiekszych
zbudowanych jednostkach moc ta wynosi przeszto
10000 KM np. w silniku Ghost — ok. 10600 KM
(ciag = ok. 2270 kg.). Dla zorientowania sie w pred-
kosciach obwodowych i temperaturach zacytuje dane
z silnika Nene .

Srednia predko$¢ obwodowa fopatki wynosi tu
ok. 330 m/sek (12300 obr/min za$ temperatura —
800°C.

Niemcy, ktorzy jak wiemy, rozporzadzali gorszy-
mi materiatami uwazali 750°C za maksymalng dopusz-
czalng temperature. Srednia predko$¢ obwodowa wy-
nosi u nich 275 m/sek.

Jesli chodzi o temperature, to jest rzeczg jasna,
ze jest ona czynnikiem, majacym decydujacy wplyw
na budowe turbiny i co za tym idzie catego silnika.
Zagadnienie obnizenia temperatury topatek jest nie-
zwykle donioste. Chtodzenie ich byto najpierw zreali-
zowane przez NiemcOw, co nie jest niespodzianka,
jesli zwazyc¢ ich trudnosci materiatowe.

W jednym z wariantéw silnika Jurno 004 zasto-
sowano (Rys. 10) topatki puste, przez ktore przepty-
wato powietrze chtodzagce, dostajgce sie tam przez
odpowiednie kanaty w wirniku.

Zastosowanie chtodzenia przy doskonalszych ma-
teriatach takich, jakimi np. dysponujg Brytyjczycy,
pozwolitoby na podniesienie temperatury gazow, a co
za tym idzie sprawnos¢ cyklu. Wiadome jest zreszta,
ze'interesujg sie oni tym zagadnieniem i ze prowa-
dzili na ten temat wywiady w przemysle niemieckim.

Sprawnosci turbin sg na ogét duze—srednio 85%.
U Niemcow sprawno$¢ ta jest gorsza i w silniku
Jurno 004 wynosi ok. 80%. Tak niska stosunkowo
sprawnos¢ przypisywana jest zle zaprojektowanemu
profilowi topatek i duzemu luzowi promieniowemu.

Na zakonczenie warto zainteresowac sie rzedem
wielkosci predkosci i temperatur przeptywajgcych
w réznych punktach gazéw.

Wezmy w tym celu rysunek schematyczny.
(Rys. 11), jaki ukazat sie w pismach w zwigzku z opi-
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sem silnika Ghost, a ktory doskonale ilustruje sto-
sunki, jakie zachodzg miedzy predkosciami oraz tem-
peraturami w réznych punktach silnika.

Whpadajagce do komor spalania powietrze ma
210°C oraz nadcisnienie 3,45 at. Spaliny opuszczajgce
komore spalania posiadajg temperature 850°C oraz
nadcisnienie 3,18 at, innymi stowy strata ci$nienia
wyniosta tu ok. 0,27 at. Predkos¢ ich wynosi 152 m/sek

Za turbing temperatura wynosi 665°C, a zatem
gazy ochtodzity sie o 185°C — odpowiada to mnigj
wiecej spadkowi entalpii ok. 48 kcal/kg. Nadcisnienie
0,52 at, predkos¢ 320 m/sek.
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kosci, ktéra w budowanych obecnie silnikach nie
przekracza predkosci dzwieku.

Tak np. predkos¢ dzwieku dla przekroju wyloto-
wego wynosi w naszym wypadku (silnik Ghost):

Cd) = 1/~gx RT'=\ 981 . 14 . 29,27 . 923
610 m/sek.

a zatem wiecej niz panujgca tam predkos$¢ 570 m/sec.

Czy ten sposob konstruowania dysz utrzyma sie
dtugo, trudno na razie moéwic. Rostrzygnie to z pew-
noscig niedaleka przysztos¢.

210"C 850"C
3.45 kg/cm? 3.18 kg/cm-
152 m/sek
Bt 665"C 650"C
31.2 m3/sek. 0,52 kg/cm 93 mil/sek.
150 misek. 320 m/sek 570 m/sek.
38.6 kg/sek. 10 000 obr./min. moc napedu
(przy 800 km/godz.)
10 600 HP 7700 HP
Rys. 11. Schemat, ilustrujgcy zmienno$¢ temperatur, cisnien

i predkosci w silniku Ghost (de Havilland).

U wylotu dyszy: temp. — 650fC. Predkos¢ =
570 m/sek. Spadek cisnienia w dyszy pednej wynosi
0,52 at.

Poniewaz réznica temperatur na poczatku i na
koncu dyszy wynosi 15°, wiec spadek entalpii w dyszy
rowna sie ok. 4 kcal/kg. Nie znaczy to jednak, ze cata
energia kinetyczna strumienia odpowiada wyigcznie
temu spadkcswi. Gazy, po opuszczeniu turbiny posia-
daja juz znaczng predkos¢. W naszym wypadku wy-
nosi ona, jak pamietamy, 320 m/sek. W dyszy ulega
ona zwiekszeniu do 570 m/sek.

Jesli chodzi o ksztalt dyszy, tol bywa on do$¢
réznorodny. Zalezny on jest miedzy innymi od spo-
sobu zamontowania silnika na ptatowcu. W kazdym
razie przekrdj koncowy jest mniejszy od poczatkowe-
go, co jest oczywiste, gdyz chodzi o zwigkszenie pred-
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Interavia

SOME DATA ON JET PROPULSION PROGRESS.

Tliis s a brie! account of gas turbine and jet pro-
pulsion progress up to 1945 — 1946. The article, which is
a summary of a lecture held by the author in June 1948
is divided in four parts, namely:

1) Piston Eng ne versus jet Propulsion.
2) Compressors.

3) Combustion Chambers.

4) Turbines and Propulsion Nozzles.
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Osiggniecia w dziedzinie olejow smarowych.

Pierwszymi olejami, ktére stosowano do smaro-
wania mechanizmow, byty oleje roslinne i zwierzece.
Za najlepszy z nich uwazany byt olej rycynowy.
Z chwilg zjawienia sie olejow mineralnych, oleje ro-
slinne i zwierzece musiaty ustgpi¢ im miejsca. Naj-
wazniejszym powodem, dla ktérego oleje mineralne
zostaty uznane za lepsze, jest ich tanios¢ i trwatos¢
chemiczna. Oleje roslinne i zwierzece w wyniku pracy
i magazynowania rozktadajg sie (jetczejg) oraz wytwa-
rzaja duze ilosci kwas6w organicznych, ktore wywie-
raja wptyw korozyjny na powierzchnie metaliczne.
Jedynie olej rycynowy utrzymat sie do tej pory w
charakterze oleju silnikowego, jednakze stosowany
jest przewaznie w krajach posiadajacych odpowiedni
surowiec. Nalezy zwréci¢ uwage, ze stosowanie oleju
rycynowego wymaga pewnych ostroznosci, majgcych
na celu zabezpieczenie silnika przeciw korodowaniu
W czasie postojow.

Przy uzytkowaniu olejéw mineralnych zauwazono
miedzy nimi réznice w zachowaniu sie podczas pracy.
Roznice te wystgpity szczegdlnie silnie w silnikach
spalinowych, gdzie olej ulega najwiekszym przemia-
nom chemicznym. Szczeg6towe badania doprowadzity
do stwierdzenia réznic analitycznych miedzy oleja-
mi z réznych rop. Stwierdzono, ze oleje silnikowe
wytwarzajgce mniej osadu o0 charakterze szlamow
asfaltowych odznaczajg sie niskimi ciezarami witasci-
wymi i ptaskg krzywg lepkosci (wiskozy) w zaleznosci
od temperatury. Przebieg krzywej lepkosci oleju za-
czeto okre$la¢ umowng cyfra noszacg nazwe wskaz-
nika lepkosci (indeksu wiskozowego) o zakresie od
0 do 100. Wskaznik lepkosci 100 charakteryzowat
oleje najlepsze, wskaznik lepkosci 0 — najgorsze.
Kierujgc sie wskaznikiem lepkosci zaczeto se-
gregowa¢ oleje na oleje  wysokowartosciowe
i niskowartosciowe. Nie umiano jednakze otrzymac
olejéw wysokowartosciowych z kazdego surowca. Uzy-
skiwano je wyltacznie z ropy pensylwanskiej. Studia
nad sktadem chemicznym olejow wykazaty, ze niski
wskaznik lepkosci i towarzyszaca mu na ogot niska
odporno$¢ na utlenianie spowodowana jest obecnoscig
weglowodoréw o charakterze nienasyconych i aroma-
tycznych. W wyniku szeregu prac nauczono si¢ usu-
wac te niepozadane weglowodory za pomocg specjal-
nych metod rafinacyjnych, ktére nosza nazwe rafina-
cji selektywnej.

Rafinacja selektywna polega na ekstrakcji desty-
latu olejowego specjalnymi rozpuszczalnikami, ktore
ze wzgledu na swoje zdolnosci selekcji czyli podziatu
weglowodoréw, noszg nazwe selektywnych. Rozpusz-
czaja one weglowodory nienasycone i aromatyczne,
oddzielajgc je od innych. Teoretycznie zatem zjawia
sie mozliwos$¢ uzyskania dobrego oleju z kazdego su-
rowca. Praktycznie jednak tego ,rodzaju rafinacja

moze sie okazaC nieoptacalna, jezeli ilos¢ niepozada-
nych weglowodoréw w destylacie olejowym jest zbyt
wielka. W chwili obecnej w Polsce uzytkujemy 2 kla-
sy olejow: zwykte i selektywnie rafinowane. Te ostat-
nie sprowadzamy na razie z Ameryki, jednakze w nie-
dalekiej przysztosci rafinacja selektywna ma byc¢
wprowadzona w rafineriach krajowych.

Ulepszanie olejéw nie zakonczyto sie tylko na
produkcji olejow o wysokim wskazniku lepkosci
W| dalszym ciagu zwracano baczng uwage na zacho-
wanie sie olejow podczas pracy oraz badano skion-
nosci olejéw do utleniania sie. Specjalng uwage po-
$wiecono olejom silnikowym pracujacym wi ciezkich
warunkach, tj. w silnikach samochodowych Diesla
i w silnikach lotniczych. Opracowano szereg metod
badania sktonnosci olejow do utleniania sie, zaréwno
dla olejow przemystowych (turbinowe, transformato-
rowe) jak i dla olejéw samochodowych i lotniczych.
Celem dalszego ulepszenia wiasnosci olejow juz przed
wojng zaczeto dodawac do nich rézne preparaty, kto-
rych kilka procent wystarczato na ogét do poprawie-
nia tych lub innych usterek oleju. W okresie drugiej
wojny $wiatowej na terenie U. S. A. przeprowadzano
masowe préby nad skutecznoscig rozmaitych dodat-
kow, w: rezultacie czego odkryto szereg nowych $rod-
kow ulepszajacych. Sprawa utlenialnosci olejow,
powodujgca procz wytwarzania sie szlaméw jedno-
czesne tworzenie sie wysokoczasteczkowych kwasow
organicznych, stata sie szczegodlnie aktualna z chwilg
zastosowania specjalnych stopéw panewkowych mie-
dziowo-otowiowych i kadmowo-srebrowych. Stopy te
sg szczegolnie sktonne do korozji pod wpltywem kwa-
sOw organicznych.

Zastosowanie rafinacji olejow wytonito szereg
nowych zagadnien, gdyz przekonano sie na przykiad,
ze rafinacja.selektywna usuwa z oleju polarne czg-
steczki o wybitnych zaletach smarnych, wykazujace
sktonnosci do zwilzania powierzchni metalicznej. Do-
datki ulepszajace miaty by¢ skutecznym lekarstwem
na tego rodzaju niedomagania.

Srodki ulepszajace oleje mozemy podzielié na
kilka grup:
1) srodki podwyzszajace wskaznik lepkosci olejow,
2) srodki podwyzszajgce odporno$¢ na utlenianie,
3) srodki dziatajace antykorozyjnie,
4) $rodki podwyzszajagce smarownosc,
5) Srodki obnizajgce temperature krzepniecia,
6) Srodki podnoszace odporno$¢ btony olejowej na
cisnienie,
7) srodki emulgujace osady.
Wymienie niektdre z tych dodatkéw uznanych
w U. S. A. za skuteczne, a wiec wynaleziony jeszcze
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przed wojng produkt ,,paratone” i ,,eskanol" sg $rod-

kami podnoszacymi wskaznik lepkosci oleju; otrzy-

muje sie je przez polimeryzacje izobutylenu, wyosob-
nionego z gazéw pckrakingowych.

Paradksydwufenyloamina jest srodkiem opdznia-
jacym utlenianie, stosowanym jako dodatek do' olejow
turbinowych. Ester butylowy kwasu fosforowego jest
stosowany jako S$rodek przeciwko utlenianiu sie ole-
jow lotniczych.

Woltote, florycyna, estry kwasu fosforowego
1 dWuchlorostearynowego sg dodawane do olejéw ce-
lem podniesienia ich smarownosci.

Znany juz przed wojng paraflow, kondensat chlo-
roparafiny i naftalenu stuzy do obnizania tempera-
tury krzepniecia olejow.

Oleje do przektadni hypoidalnych uodporniane
sg na cisnienie przez, dodatki, siarki, siarczku benzylu,
chlorowanej parafiny oraz niektorych chlorowanych
weglowodordow.

Najnowszymi srodkami sg dodatki, ktére czynig
olej zdolnym do emulgowania, tj. rozpraszania pod
postacig zawiesiny osadoéw wytworzonych podczas
pracy silnika; sg to przewaznie mydta kwasow ttusz-
czowych, badz naftenowych takich metali jak otdw,
zelazo, mangan, aluminium.

W U. S. A. w obecnej chwili znajduja sie w sprze-
dazy trzy typy olejoéw silnikowych:

I. Oleje zwykte.

I. Oleje I gatunku (primer) selektywnie rafinowane
zawierajgce dodatki przeciwko utlenianiu sie
oleju i antykorozyjne.

I1l. Oleje HD (heavy duty) do ciezkiej pracy, zawie-
rajace procz dodatkéw takich jak oleje | gatunku
jeszcze dodatki emulgujace, tzw. ,,detergent™.

Te ostatnie oleje przeznaczone sg do smarowania
samochodowych silnikow Diesla i dla lotnictwa.

Poza olejami otrzymanymi z ropy i ulepszonymi
za pomocg rafinacji i réznych dodatkdw, pojawity sie
w czasie ostatniej wojny oleje syntetyczne. Ponizej
przytaczam kilka metod otrzymywania olejow synte-
tycznych opracowanych przez fabryki niemieckie,
ktore dopingowane potrzebami wojennymi, pierwsze
rozpoczety produkcje olejow syntetycznych na szerokg
skale.

Metoda Norddeutsche Mineralraffinerie w Stettin
Politz.

Surowcem do syntezy byta parafina syntetyczna
0 prostej budowie tancuchowej uzyskiwana przy pro-
dukcji kogazyny, parafina otrzymywana przez dysty-
lacji wegla brunatnego lub zwykta parafina specjalnie
preparowana w Ludwigshafen. Parafine te poddawa-
no procesowi krakingu w fazie par w tempearturze
450 — 470°C pod cisnieniem atmosferycznym. W wy-
niku krakingu otrzymywano 26 do 28% frakcji lek-
kich o nastepujacym sktadzie:

a) weglowodoréw nasyconych (metan, etan, propan)
40 — 45%,

b) etylenu 19 — 20%
c) propylenu 18 — 20%
f) butylenu 18 — 20%
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ponadto frakcje wrzacg w granicach 35 — 300°C, kto-
rej okazato sie 70 do 72%. Te ostatnig frakcje pod-
dawano procesowi polimeryzacji w obecnosci chlorku
aluminium jako katalizatora. W wyniku tych proce-
séw otrzymywano dwa oleje: SS 1103 o wiskozie 3"E
przy 100“C i olej SS 1106 o wiskozie 6"E przy 100"C.
llos¢ otrzymanego oleju w stosunku do parafiny wy-
nosita okoto 50%. Uzyskany olej syntetyczny oczysz-
czano od katalizatora i rafinowano za pomocg ptyn-
nego dwutlenku siarki jako selektywnego rozpuszczal-
nika. W roku 1945 instalacja fabryki produkowata do
1400 ton olejow syntetycznych miesiecznie.

Metoda stosowana wi Leuna i Schkoppau.

Oleje otrzymywano przez polimeryzacje etylenu.

Etylen zas uzyskiwano: a) z gazOw pokrakingowych,
b) przez kraking etanu, c) przez uwodornienie acety-
lenu, d) przez odwodnienie alkoholu etylowego,
e) przez wyosobnienie z gazéw koksowniczych i z ga-
zu Swietlnego. Katalizatorem przy tym procesie byt
réwniez Al CI3. W wyniku procesu otrzymano' oleje,
zestawione w tablicy |.
Instalacja w Leuna byfa zbudowana na przerdbke
1200 ton etylenu mies., w Schkopau na 10000 ton
acetylenu rocznie, Haidebroeck na 2200 ton etanu
rocznie.

Fabryka Rhenania Ossag otrzymywata oleje syn-
tetyczne poddajac rozktadowi krakingowemu parafine
z rop austriackich, zawierajacg okoto 30% oleju i po-
limeryzujgc nastepnie otrzymane z krakingu olefiny.
Instalacja fabryki produkowata ciezki olej lotniczy
o0 lepkosci 45 Cs (6"E) przy 100“C, o wskazniku lepkosci
111 w ilosci 700 ton mies, w okresie najwyzszej
produkcji.

Ruhrchemie krankingowata na urzadzeniach
Dubbs‘a olej gazowy otrzymany przy syntezie ben-
zyny Fischer-Tropsh, ciezszy olej z tej samej produk-
cji oraz filtrat po oddzieleniu parafiny syntetycznej,
polimeryzujac otrzymane w wyniku krakingu olefiny.
Z procesu uzyskiwano oleje wrzecionowe, samocho-
dowe i Bright-stocki, nie byty one jednak dostatecznie
odporne na utlenianie.

Firma Rhein-Preussen w Hombergu otrzymy-
wata oleje chlorujac frakcje kogazyny (o granicach
wrzenia 220 — 350°), w temperaturze 60 — 90°C i kon-
densujgc chloropochodne. Instalacje firmy, o wydaj-
nosci 300 ton oleju, produkowaty oleje wrzecionowe,
cylindrowe i turbinowe, o wskazniku lepkosci
50 — 60.

Poza olejami syntetycznymi, otrzymanymi z nis*
kcdrobinowych weglowodoréw nienasyconych, nalezy
zanotowaC powazne osiggniecia w dziedzinie syntezy
olejow o charakterze nieweglowodoréw. Koncern
1. G. Farbenindustrie, prowadzac badania nad polep-
szeniem smarownosci olej 6w syntetycznych za pomocg
dodatku olejow ttuszczowych, przystapit do rozwigza-
nia problemu usuniecia skilonnosci tych olejow
do utleniania sie. Stwierdzono, ze oleje roslinne
i zwierzece sg skionne do. utleniania sie ze
wzgledu na to, ze kwasy tluszczowe tych olejow
sg zwigzane z gliceryng. Wytworzono nowy typ
olejow tgczac kwasy tluszczowe jak oleine, ste-
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TABLICA I

Wiasnosci olejow Lekki .
wrzecionowy Lotniczy
Ciezar wias- 0.850 — 0.860
ciwy.
w CS *) 20 27
Lepkosé przy 20°C przy 210°C
w °E 29 37
Wskaznik 80 103
lepkosci
Temperatura 240 —410"C 225"C
zaptonu.
Temperatura _ — 22°C
krzepniecia.
Liczba kwasowa. — 0.05
aryne itp. z alkoholami pierwszorzedowymi troj-

wartosciowymi, jak troj-metylol-etan o wzorze
CHsC/CHd OHT/i, alkohol izooktylowy i oktylowy.
Nowo wytworzone zwigzKi posiadajg charakter oleisty,
wysokg smarownos$¢ i odpornos¢ termiczng. Zbadano
3500 roznych estréow tego typu /w celu otrzymania pro-
duktu o mozliwie najwyzszej trwatosci termicznej,
najlepszym wskazniku lepkosci o najnizszej tempe-
raturze krzepniecia i zadawalajgcej zdolnosci miesza-
nia sie z olejami naturalnymi i innymi syntetyczny-
mi. Jako najlepsze surowce do tych syntez znaleziono
kwas adypinowy i metylo-adypinowy oraz alkohole
oktylowy i izo-oktylowy. Syntezy tych estrow odby-
wajg sie przy temperaturze 150 — 200"C w obecnosci
1% benzenu lub sulfo-naftalenu wzglednie pytu cyn-
kowego jako katalizatorow. Otrzymane produkty
wymagajg rafinacji ziemiami bielagcymi w tern. 80"C.
Wiasnosci tych olejéw sg nastepujgce:

TABLICA Il

Surowiec

Alkohol Alkohol
izo-oktylowy oktylowy

Wiasnosci
oleju

Ciezar wiasciwy

20°C 0,922 0,920 0,912
Lepkos¢ przy
100°C w:  “E 1,47 1,54 1.7
Cs 59 6,7 8,5
Wskaznik lepk< 191 228 189
Temperatura
krzepniecia — 24 — 36 — 170
zaptonu 207 227 235

R odzaje olejow

Lotniczy ciezki Cylindrowy Bardzo ciezki
0.860 0.900
44 30 190
przy 210“C przy 2100C przy 210"C
59 41 25
103 105 70
224"C - —
— 13°C — 35°C —
0.06 0.05 —
Produkcja olejow smarowych o charakterze

estrow wynosita w Niemczech w r. 1942 4000 ton rocz-
nie. Oleje te byly stosowane wytacznie w lotnictwie.

Drugim krajem, gdzie ostatnio rozwija sie nowa
i bardzo obiecujgca gatgz syntetycznych produktow
opartych na organicznych Zwigzkach sg Stany Zjedno-
czone A. P. W ostatnich 10-leciu zaréwno w U. S. A.
jak i w Anglii zaczeto uzywa¢ w skali przemystowej
estrow kwasu krzemowego do fabrykacji olejow syn-
tetycznych. Z tych estréw przez polimeryzacje otrzy-
mano szereg ptyndéw oleistych o réznych lepkosciach
w zaleznosci od stopnia polimeryzacji. Polimery
organicznych zwigzkéw krzemu nazwano siliconami.
Charakterystycznymi cechami olejow siliconowych
sg: mata zmienno$¢ lepkosci w szerokim zakresie tem-
peratur, obojetnos¢ chemiczna, odpornos¢ na utlenia-
nie, nierozpuszczalno$¢ w wodzie i drobne wiasnosci
dielektryczne. Zmiana lepkosci tych olejow w zalez-
nosci od temperatury jest 14 razy mniejsza niz olejow
typu naftowego. Oleje siliconowe stosuje sie jako
narzedziowe, hydrauliczne, izolacyjne i smarowe,
szczegblnie w urzadzeniach nawigacyjnych lotnic-
twa pracujagcych w zmiennych temperaturach.
Z olejow tych produkowane sg tez specjalne
smary do tozysk kulkowych, pracujacych iw
zmiennych temperaturach. Smary takie s3g spo-
rzgdzane przez zageszczenie oleju siliconowego
sadzami weglowymi, bielg krzemowg i mydlinami.
Smary te stosuje Sie rowniez do kurkow szklanych
i ceramicznych, do smarowania przewodéw doprowa-
dzajacych tlen do lotniczych wiezyczek obrotowych
itp., gdyz nlie twardniejg one az do —22C° i nie topnig
sie ponizej 220°C.

Bajka polska powiada, ze Panu Twardowskiemu
udawato sie kreoi¢ bicze z piasku; wspotczesnym cza-

*} CS = centistockes.
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rodziejom chemicznym udaje sie¢ otrzymywanie olejow
z piasku, gdyz produkt wyjsciowy estrow krzemowch
stanowi czterochlorek krzemu, ktéry otrzymuje sie
z krzemionki to jest z piasku.

Reasumujac ten krotki! przeglad nalezy zauwazyc,
ze poszukiwania chemiczne w dziedzinie syntezy ole-
jow doprowadzity do zdobydia nowych baz surow-
cowych, co jest szczegdlnie wazne dla krajow nie po-
siadajacych dostatecznej ilosci ropy naftowej. Jest
to tym wiecej interesujace, ze wiele z tych nowych
olejow zdaje sie posiada¢ lepsze wiasciwosci niz oleje
produkowane z ropy naftowej. \Wykorzystanie tych
nowych drdg niie jest ani tatwe, ani tanie szczegdlnie
w Polsce, gdzie przemyst chemiczny znajduje se w
poczatkowym stadium rozwoju, w poréwnaniu z za-

Inz. LEON NIEMAND.
Glowny Instytut Lotnictwa.
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granicg. To tez postawienie duzej fabryki benzyny
syntetycznej, niezaleznie od bezposredniej korzysci
W postaci uniezaleznienia sie od importu paliwa, sta-
nowtoby krok przetomowy, prowadzacy przemyst
nasz na drogi wielkiej syntezy.

NEW WAYS OF LUERICATING OIL PRODUCTION
AND IMPROVEMENT.

Durrng the last years. many inventions appeared im-
proving the properties of lubricating oils and giving methods
of synthetic oil production. Oils produced synthetically are
even better than those of minerat, vegetable or animal origin.

The properties of the most important ingredientis are
discussed as well as German and American methods of
synthetic oil production.

The tables give some data concerning synthetic oils.

Teoretyczne zagadnienia napedu odrzutowego.
Odczyt wygtoszony 24 maja 1948 r.

POJECIE ODRZUTU.

Zespot Smigto-silnikowy dziata w ten sposob, iz
strumien powietrza przechodzacy przez tarcze S$mi-
gla doznaje przy$pieszenia, a wiec i pewnego przy-
rostu predkosci, skad zgodnie z trzecim prawem
Newtona o0 dziataniu 1 przeciwdziataniu, sjlnik
otrzmuje impuls réwnej wielkosci w Kkierunku prze-
ciwnym niz Kierunek ruchu strumienia powietrza.
Analogiczne jest dziatanie silnika o bezposrednim
odrzucie (to jest silnika bez $migta) z tg jedyne réz-
nicg, iz funkcje $migta spetnia odpowiednio uksztat-
towana dysza (rys..1) i (irys. 2). Rys. 1 przedstawia
rakiete, a rys. 2 — silnik odrzutowo-przelotowy, tak
zwang ,atodyde“ Powietrze wlatuje do atodydy
przez przekroj 1— 1, z predkoscig rowng predkosci

Ul r

400/40-111

Rys. 1.

lotu v; w kanale a dyfuzora. nastepuje przemiana
energii kinetycznej powietrza w energie potencjalng
ci$nienia tak, ze w komorze spalania b znajduje sie
powietrze o ci$nieniu wyzszym od ci$nienia zewnetrz-
nego. Wskutek doptywu ciepta, wywiazujacego sie ze
spalenia paliwa w komorze b, powietrze zwieksza
znacznie swojg objetos¢ i wylatuje przez dysze c
z predkoscig w wiekszg od predkosci lotu v. Ta roz-
nica predkosci powietrza na wlocie i wylocje silnika
jest zrodiem ciggu.

W silniku rakietowym cigg powstaje na tej samej
zasadzie co w zespole smigtowo-ttokowym lub w sil-
niku odrzutowO'-przelotowym. Roznica zasadnicza po-
lega na tym, ze rakieta pobiera tlen potrzebny do spa-
lania paliwa nie z powietrza, lecz ze zbiornika, w kto6-
rym znajduje sie utleniacz. W ten sposob dziatanie jej
nie zalezy od osrodka, w ktorym sie porusza. Rakieta
jest jedynym silnikiem mogacym pracowa¢ w abso-
lutnej prozni.

Poza omoéwionymi réznicami, dotyczacymi sposo-
bu dziatania miedzy zespotem $migto-silnikowym
a silnikiem odrzutowym, istnieje rdznica ilosciowa,
polegajgca na tym, iz zesp6t smigto-silnikowy nadaje
duzej masie powietrza stosunkowo maty przyrost
predkosci, w silniku odrzutowym natomiast zachodzi
zjawisko odwrotne, wywierajgce decydujacy wpltyw
na charakter pracy silnika odrzutowego.

Wielkosciami charakterystycznymi dla silnika sa:
cigg przezen wytwarzany i sprawnos¢. Wielkos$¢ ciggu
wytwarzanego przez rakiete mozemy otrzymac z bi-
lansu energetycznego masy gazéw wylotowych. Jezeli
ciagg w kg, wytworzony przez rakiete przy szybkosci
lotu v, oznaczymy przez T, to praca wykonana przez
te site w jednostce czasu wynosi L = Tv. Zauwazyc¢
nalezy,, iz ciag T i predkos¢ y mierzone sg w ukladzie
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wspohrzednych zwigzanym z ziemig. Energia wiec,
kosztem ktorej otrzymujemy prace L musi by¢ wyra-
zona réwniez w tym uktadzie. Jezeli predkos¢ wyloto-
wa spalin, mierzona w uktadzie wspotrzednych zwig-
zanym z rakietg, wynosi w, a ich masa w sekundzie
Ms, to energia kinetyczna spalin wynosi ks Msw?2- Ale
przed wydostaniem sie spalin z rakiety miaty one
wzgledem ziemi predko$¢ v, a wiec zasob energii
kinetycznej % Ms v2. W rezultacie spaliny, wylatujgc
z rakiety, majg wzgledem ziemi zasob energii kine-
tycznej Ei — | Ms (V2 + w).

Niewykorzystana wzgledem ukfadu zwigzane-
go z ziemig predkos¢ spalin wynosi (w — u),
a wiec stracona energia kinetyczna spalin wynosi
E2 — ~Ms (w — u)? Praca D powstata kosztem réz-
nicy energii E| i E2, tj. L — Er — E2

Otrzymujemy wiec, ze

Tv=7M W2 +v2—(w—u)2] —M. .w.v

Czyli: T = MS . Wi ()]

W wypadku silnika odrzutowo-przelotowego za-
gadnienie przedstawia sie nieco odmiennie. By mdc
zastosowaC powyzszy sposéb rozumowania, musimy
zatozy¢, iz masa paliwa jest znikomo mata, a wiec ze
masa spalin jest rOwna masie zassanego powietrza.
Powietrze wlatuje do silnika z predkoscig v, posiada
wiec juz energie Kkinetyczng % Ms u2. Wylatujac
z silnika z predkoscia w czynnik doznat przyrostu

energii kinetycznej Et = — Ms (W2 — u2). Strata

energii kinetycznej posiada te samg wartos¢ co w po-
przednim wypadku. Otrzymamy zatem:

Otrzymane wyrazenia na cigg sg poprawne tylko
wtedy, jezeli cisnienie spalin w przekroju wylotowym
jest réwne cisnieniu zewnetrznemu. W przeciwnym
wypadku wyrazenia (1) i (2) przyjmujg odpowiednio
postac:

T=Ms w+ Fm (pm — pa ).... (la) oraz
T=Ms (W—Vv) + Fm(pm — Pa ).cccceovevvrrrrrnnn. (2a)

gdzie F = przekroj wylotowy dyszy.
pm cisnienie w przekroju wylotowym dyszy.
pa = cisnienie zewnetrzne.

2. RAKIETA.

Zanim wyprowadzimy wzory na wspotczynnik
sprawnosci rakiety, przypomnimy zasadnicze okres$le-
nia, uzywane przy napedzie $miglowym. Zadaniem
kazdego zespotu Smigto-silnikowego jest wytworzenie
pewncgo ciggu T zgodnego co do znaku i Kkierunku
z predkoscig lotu v.
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Uzyteczng dla nas praca jest praca wykonywana
przez site T w jednostce czasu

.
NU =—~ [KM]
75

W tlokowym silniku lotniczym poréwnujemy te
prace z energig cieplng paliwa zuzytego do jej otrzy-
mania. Jezeli oznaczymy wartos¢ opatowg paliwa
przez Ha [kal/kg], a ciezar paliwa zuzytego w jed-
nostce czasu przez B [kg/sek.], to sprawnos$¢ ogodlng
zespotu $migto-silnikcwego mozemy wyrazi¢ wzorem

z TV
6 — BHa B
dzie A — cieplny réwnowaznik pracy.

Efektywnym rezultatem przemian termodyna-
micznych wewnatrz silnika jest pewien moment obro-
towy na jegO' wale gtéwnym plus energia kinetyczna
gazébw wylotowych, ktorej zwykle nie bierzemy pod
uwage ze wzgledu na jej matg wartos¢ w poréwnaniu
z mocg silnika. Efektywna sprawno$¢ silnika wyraza
sie wiec wzorem

Mm
1 (5

gdzie M — moment na wale gtéwnym silnika w kgm.

w — predkos¢ katowa watu gtdwnego w 1/sek.
Abstrahujac od strat mechanicznych, wspotczyn-
nik ten charakteryzuje prace silnika z termodyna-
micznego punktu widzenia. Celem scharakteryzowa-
nia pracy silnika od strony wytwarzanego przezen
ciggu, postugujemy sie tak zwanym wspotczynnikiem
sprawnosci $migta

Tv 1
PP ~~ Mm 6)

ktory przedstawia stosunek pracy potrzebnej do lotu
przy danej predkosci v, od mocy silnika.

Nalezy zauwazy¢, iz wspotczynnik rtp , zasadniczo
rzecz biorgc, nie musi by¢ mniejszym od jednosci,
gdyz iloczyn Tv nie jest sktadnikiem bilansu energe-
tycznego zespolu S$migto-silnikowego, a wiec 7lp nie
okresla strat energii zachodzacych przy transformacji
mocy silnika na moc strumienia powietrza wpra-
wianego w ruch przez $miglo. Sprawnoscig $mi-
gla w Scistym tego stowa znaczeniu moglibySmy
nazywa¢ jedynie stosunek Ns /Mco, gdzie Ng jest
mocg strumienia powietrza odrzuconego przez
Smigto. Natomiast w przytoczonym powyzej ujeciu rlp
spetnia jedynie role wspétczynnika czynigcego zado$é
réwnaniu

(7

Wozorujac sie na powyzszych okreSleniach moze-
my w podobny sposéb sformutowac pojecie spraw-
nosci dla silnika rakietowego.
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Efektywnym wynikiem przemian termodynamicz-
nych w silniku rakietowym jest jedynie energia kine-

tyczna gazéw spalinowych E =—-%——(w sj]niku

rakietowym zuzycie paliwa B [kg/sek.] jest rowne cie-
zarowi gazow wylotowych). Odpowiednikiem spraw-
nosci efektywnej silnika ttokowego' bedzie wiec
sprawnos¢ wewnetrzna, przedstawiajgca 'stosunek
energii spalin E do ilosci ciepta zuzytego na wytwo-
rzene tej energii, tj.

A wl
7li o (8

Na podstawie wzoru (1) i (8) mozemy napisa¢, ze

B
T 9 u ©)
Jezeli za podstawe do okreslenia sprawnosci ogol-
nej silnika rakietowego oraz sprawnosci zewnetrznej,
bedacej w tym wypadku odpowiednikiem sprawnosci
$migta, uzyjemy sformutowan (4) i (6), otrzymamy po
uwzglednieniu (8) i (9), ze

(10)

Ooraz

r
i ©)
Ze wzorow (10) i (11) wynika, ze sprawnos$¢ ogol-
na i zewnetrzna proporcjonalne sg do predkosci lotu
i moga rosng¢ nieograniczeme, ren paradoksalny
whniosek jest rezultatem niedoktadnego sformutowania
sprawnosci ogdlnej i zewnetrznej i wskazuje na to,
iz wzory (10) i (11) nalezy uwaza¢ za pierwsze przy-
blizenie. Poprawne smormutowanie sprawnosci ogol-
nej i zewnetrznej otrzymamy wtedy, jezeli, uiwizgled-
nimy, iz w ukladzie zwigzanym z ziemig energia

A
zawarta w paliwie wynosi B (H +-2—u2), gdyz w sto-

sunku do ziemi paliwo posiada predkos$¢ v. Wspot-
czynnik sparwnosci wewnetrznej 7; nie zalezy
od predkosci lotu v, a jedynie od charakteru procesow
termodynamicznych zachodzacych w komorze spala-
nia silnika. Uwzgledniajgc powyzszg poprawke otrzy-
mujemy, ze sprawnos¢ ogolna

2v \/ 2AgHuU
29 Hu + Awv]

1= (12

I w tym wypadku sprawno$¢ ogolna jest funkcjg pred-
kosci lotu, ale posiada maksimum dla v —
W - -
= » PNy ktOrej osigga wartosc:
| ' ' (13)

zawsze mniejszg od jednosci.

LOTNICZA GRUDZIEN! 1948

Okreslajgc sprawno$¢ zewnetrzng musimy zwro-
ci¢ uwage, iz w ukitadzie zwlgazzanym z ziemig spaliny
maja energie rowng Ej = — (W2 + ul).

29

Otrzymamy wiec, ze
(14)

Ale i ten wzér jest niedoktadny, gdyz w wyraze-
niu na energie spalin Ej nie uwzgledniliSmy tych
strat, ktorym daje wyraz wspotczynnik . Ze wzoru
(12) po uwzglednieniu (8) otrzymujemy, ze:

- (19

Korzystajac z (7) otrzymamy, ze sprawnosc¢ ze-
wnetrzna

P (16)

Popularny wzér (14) na sprawno$¢ zewnetrzng
jest wiec poprawny tylko w tym wypadku, gdy
sprawno$¢ wewnetrzna silnika jest rowna jednosci.

Rys. 3.

Rys. 3 przedstawia zalezno$¢ wspotczynnika spraw-

L. . a . .
nosci zewnetrznej od stosunku-----. Fakt, iz wspot-
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i — jest
. v

wiekszy od jednosci, wyptywa stad, iz nie przedsta-
wia on wspotczynnika sprawnosci w $cistym tego sto-
wa znaczeniu. Natomiast wspétczynnik sprawnosci
ogolnej jak to widaé na rys. 4, pozostaje zawsze mniej-

czynnik ten dla niektérych wartosci

Rys. 4.

szy od jednosci. Jak widac¢ z tych wykreséw, spraw-
nos$¢ ogodlna rakiety rosnie ze zmniejszeniem stosunku

d do pewnej granicy. Celem zachowania statej pred-
\%

kosci lotu na danej wysoko$ci, musimy mie¢ niezmien-
ng warto$¢ ciggu- Zmniejszenie wiec predkosci w,
majagce na celu podniesienie sprawnosci, musi by¢
skompensowane odpowiednim wzrostem masy gazow
wylotowych, przy zachowanu niezmiennej sprawnosci
wewnetrznej Wygodniej wiec jest spala¢ wi jed-
nostce czasu duzg mase paliwa o niskiej wartosci
opatowej, a wiec przy matych predkosciach wyloto-
wych, jak to wynika ze wzoru (8), niz spala¢ w jed-
nostce czasu matg mase paliwa o wprost przeciwnych
wiasnosciach.

Przy wyprowadzaniu powyzszych wzoréw milcza-
co zatozylismy, iz gazy wylotowe sg niescisliwe. Zaj-
miemy sie teraz wyznaczaniem ciggu dla rakiety
z uwzglednieniem Scisliwosci gazéw: wylotowych.
W wypadku dyszy prostej bedziemy mieli w przekroju
wylotowym predkos¢ i cisnienie krytyczne. W wy-
padku za$ dyszy de Lavala predkos¢ wm gazow
wylotowych bedzie wieksza od krytycznej, natomiast
cisnienie pm w przekroju wylotowym moze by¢ wiek-
sze, rowne lub tez mniejsze od ci$nienia zewnetrznego.
Przy zastosowaniu dyszy de Lavala trzecia alterna-
tywa nie ma znaczenia praktycznego, gdyz w dyszy
pojawiajg sie wtedy uderzenia zgaszczeniowe, pota-
czone z duzymi stratami.

LOTNICZA

3. OBLICZENIE CIAGU DLA DYSZY
PROSTEJ.

Przyjmujac réwnomierny rozktad predkosci i ge-
stosci w przekroju wylotowym dyszy Fm , mozemy
mase gazu wyptywajgcego z dyszy Ms wyrazi¢ przez

(17)

Przy ustalonym ruchu gazu Ms posiada dla
wszystkich przekrojow dyszy jednakowg wartos¢;
rownanie (17) jest wiec i rownaniem ciggtosci. Zakta-
dajac, ze rozprezanie w dyszy jest procesem adiaba-
tycznym i oznaczajac cisnienie i gestos¢ w komorze
spalania odpowiednio p: i p- , a w przekroju wyloto-
wym przez pm i pm mozemy napisac:

S (W)
\Pi ' Pi

Jezeli komora spalania rakiety zakonczona jest
dysza prosta, to przekroj koncowy dyszy jest przekro-
jem krytycznym, czyli Fm = F”~r .W przekroju tym
panuje cisnienie krytyczne

gestos¢ krytyczna

Pm — Pkr ' (20)

i predkos$¢ krytyczna réwna lokalnej predkosci dzwie-
ku to jest

2k
- (2)

Podstawiajac réwnania (20) i (21) do réwnania (17)
otrzymamy wzOr na mase gazow wylotowych

1
k—1

z ktorego wynika, iz M's zalezy od wielkosci przekroju
wylotowego, od charakteru procesu spalania (p-p. )
i od natury fizycznej gazu (Je). Cigg obliczymy ze
wzoru (la) przy pomocy zaleznosci (19) i (21). Otrzy-
mamy, ze

T=M* 1wkr+ Fkr*Pkr P a =

= Fkr Pkr —Pal =

|
= Ms 1 wkr ------------ Fkr Pa I (23)
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Widzimy stad, iz wielko$¢ ciagu zalezy od tych
samych czynnikéw co masa gazow wylotowych Ms
i wartos¢ jego jest mniejsza niz w wypadku gazu
niescisliwego.

4, OBLICZENIE CIAGU DLA DYSzZY
DE LAVALA.

Jezeli zamiast dyszy prostej zastosujemy dysze
de Lavala, to cisnienie i predkos$¢ krytyczna zacho-
wujg te sama wartos¢, a wiec i wydatek Mg pozosta-
nie bez zmiany, natomiast w przekroju wylotowym
bedzie cisnienie Pm~- P a | gdzie pQ oznacza cisnie-
nie zewnetrzne.

Przyjmujemy, ze rozprezenie w dyszy jest adia-
batyczne, to znaczy, ze obowigzuje rownanie (18).
Predkos¢ w przekroju wylotowym jest wieksza od

predkosci krytycznej i wynosi
pﬂ--.(«)

TP

— Pi

Wielko$¢ przekroju wylotowego Fm otrzymamy
z rownan (17), (18), (22) i (23).

Cigg obliczymy z réwnania (la) korzystajac

z réwnan (24) i (25).

T = Ms +wm + Fm — Pa) —

Cigg, jaki mozemy uzyska¢ w rakiecie, jest wiec

. Wartoé¢ dla x,

funkcjg stosunku cisnien x

ktore dajg ekstremalne znaczenia ciggu T, otrzymamy
przyrownujac pierwszg pochodng do zera. Rézniczku-
jac réwnanie (26) wzgledem x otrzymamy, ze
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Pierwsza pochodna staje sie zerem w dwoch wy-

k—1
" ~~tT 2.
padkach: 1) dla x K = —pj- >*- Pm — Pkr
i2) dla x = p_| tj. dla pm = P, 1 Analiza znaku

drugiej pochodnej T wzgledem x wskazuje, iz cigg
osigga maksymalng warto$¢ dla pm — Pa > tj. wtedy
gdy cisnienie gazow w przekroju wylotowym Fm jest
réwne cisnieniu zewnetrznemu. Dzielac Tijir przez
Tmax otrzymamy, ze

1

1 ik+ 1\k—1 ki~1 1 max
== k (27)
gdzie
Whynika stad, iz —"<z"™_ tzn., ze ciag nle
Tkr wvkr

rosnie w tym samym stopniu co predkos¢ wylotowa
spalin.
Z rownan (21) i (24) mamy, ze

Na rys. 5 mamy podang zaleznos¢ stosunkéw
T .wm

Przytoczone rozwazania dotyczg wyptywu bez
strat. W gazach rzeczywistych wyptyw odbywa sie
niemal bez strat az do osiggniecia przekroju krytycz-
nego. Natomiast w rozbieznej czesci dyszy straty przy
wyptywie sg dos¢ pokazne. W rezultacie predkos¢
wplywu spalin i cigg sg mniejsze od obliczonych we-
dtug podanych powyzej wzoréw.
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5 SILNIK PRZELOTOWY.

Silnik odrzutowo-przelotowy wykorzystuje ota-
czajace powietrze do wytwarzania ciggu. Przy zatoze-
niu, ze cisnienie w przekroju wylotowym dyszy jest
rébwne cisnieniu zewnetrznemu, cigg bedzie réwny
réznicy pedow masy powietrza na wlocie do silnika
i masy spalin na wylocie z silnika. Oznaczajac przez G
ilos¢ powietrza przeptywajacego przez silnik w jed-
nostce czasu, otrzymamy, ze

G

Vo (29)

W wyniku przemian termodynamicznych, jakim
powietrze ulega w silniku, otrzymamy przyrost jego
energii kinetycznej, ktory mierzony w ukladzie zwig-
zanym z silnikiem, wyraza sie przez
G+ B , G

w

29 29

AE = vV S (30)

Sprawnos$cig wewnetrzng bedzie w tym wypadku,
analogicznie jak przy rakiecie, stosunek pracy, beda-
cej rezultatem przemian termodynamicznych zacho-
dzacych w silniku, do ilosci ciepta zuzytego na otrzy-
mane tej pracy, to jest

Hu

Stosunek IS - jest wprost proporcjonalny do wspot-

czynnika nadmiaru powietrza. Ze wzoru (31) wynika
wiec, ze sprawnos$¢ wewnetrzna silnika rosnie ze
wzrostem tego wspotczynnika.

Wspoditczynnik sprawnosci ogoélnej, zgodnie z po-
dang przedtem definicjg, wynosi:

gdzie
_ GwB
— G
Wspdtczynnik sprawnosci zewnetrznej musi spet-
ni¢ réwnanie (7).
Otrzymamy wiec przy pomocy (31) i (32), ze

5 “GG) !

e - )

' (33)

Z wyprowadzonych powyzej zaleznosci wynika,
iz zwigkszenie wspotczynnika nadmiaru powietrza we
wszystkich wypadkach wptywa korzystnie na wspot-
czynniki sprawnosci. Jezeli nie uwzgledni¢ masy pa-
liwa jako bardzo matej w poréwnaniu z masg po-
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wietrzg, to wtedy a = 1 i otrzymamy znany wzoér
na sprawnos¢ zewnetrzng napedu odrzutowego, a mia-
nowicie:

6. POROWNANIE NAPEDU SMIGLOWEGO
| ODRZUTOWEGO.

Celem pordéwnania obu tych napedéw wezmiemy
pod uwage zwykly tlokowy silnik lotniczy ze $mi-
gtem oraz silnik odrzutowo-przelotowy z inzektorem,
przy pomocy ktérego zostaje zassana dodatkowa ilos¢
powietrza kosztem energii kinetycznej spalin. W obu
wypadkach uwzglednimy jedynie sprawno$¢ termicz-
ng, wzglednie wewnetrzng obiegu, abstrahujac od
innych strat. Rozpatrzymy wpierw silnik ttokowy.
Jezeli przy spalaniu 1 kg. paliwa zuzywamy n kg. po-
wietrza, to otrzymamy (ri -j- 1) kg. spalin. W' jednym

kg. spalin mamy wiec " kg. powietrza i k
paliwa. Celem otrzymania 1 kg. spalin zuzywamy
n—:r— kal. ciepta. Ta ilos¢ ciepta zuzyta w jednostce
czasu réwnowazna jest mocy

N = (35)

75 A (n+1)

gdzie oznacza sprawno$¢ termiczng obiegu.

Przyjmujemy, ze moc ta catkowicie zostaje prze-
kazana strumieniowi powietrza przechodzacemu przez
Smigto. Jezeli predkos¢ powietrza przed $Smigtem jest
réwna predkosci lotu v, a za Smigtem w, to przyrost
predkosci powietrza wynosi 0 .= w—vV, a masa po-
wietrza przechodzaca przez $migto w jednostce czasu

. . . kg/sek.-
gdzie p = gesto$¢ powietrza w
m*

S = powierzchnia kota . zakre$lonego przez
Smigto w m2
Przyrost energii kinetycznej tej masy powietrza
odbyt sie kosztem pracy silnika, musi wiec by¢ spet-
nione réwnanie:

—S | v ) (ar— V) = 75N
2 ll I 2 1
albo
BN=pSo («+ y T (37)
Dla bardzo duzych predkos¢ lotu 2—! Ss O i wo-
v
wczas
BN=pSow
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Z rownania (37), pomijajac (----jako wiel-
\2v*

kos¢ .matg drugiego rzedu, mozemy znalez¢ w przybli-
zeniu stosunek

Ciag jaki wytwarza $Smigto

T—Ms 5=pS5 ' (40)

Prace silnika od strony wytwarzanego przezen
ciggu charakteryzuje sprawnos¢ $migta, ktérg wyzna-
czymy przy pomocy réwnan (37) i (40)

Odnosnie silnika odrzutowego zatozymy, ze pra-
cuje on przy dowolnym obiegu termodynamicznym
i wyrzuca w jednej sekundzie m kg. mieszaniny ga-
zO6w spalinowych wraz z dodatkowo zassanym przez
inzektor powietrzem.

Przyjmijmy, ze kosztem energii kinetycznej 1 kg.
spalin inzektor zasysa (m = 1) kg. powietrza, ktore,
mieszajgc sie ze spalinami daje w rezultacie m kg.
mmieszaniny. Jak juz zaznaczylisSmy, w jednym kg. spa-

n
A kg.
sprawno$¢ termiczng, w tym wypadku identyczng ze
sprawnoscig wewnetrzng, oznaczymy przez rlt , to dla
jednego kg. spalin mozemy napisa¢ réwnanie zacho-
wania energii w postaci

1
lin znajduje sie i mr—l- kg. paliwa. Jezeli

(42)

Przy zmieszaniu 1 kg. gazéw spalinowych o pred-
kosci to i (m— 1) kg. dodatkowo zassanego powietrza
o predkosci v, energia kinetyczna 1 kg. gazow spali-

or . . .
nowych — przypadnie na catg mase mieszaniny,

ktéra w rezultacie bedzie miata jakas predkos¢ wy-
padkowsg c. Strat powstatych przy zmieszaniu obu
gazdw, jak réwniez strat w dyfuzorze nie uwzgled-
niamy. RoOwnanie zachowania energii w tym wy-
padku napiszemy w sposéb nastepujacy:

m &
2ff

m—1 Lg—
29 2

Uwzgledniajac réwnanie (42) mozemy powyzsze
réwnanie napisa¢ w formie:

43)
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Ciag w tym wypadku wynosi:
T =

m(Cc—u) 4- ——— v

o (45)

Blizsza analiza powyzszych wzoréw prowadzi do
wniosku, ze idealny silnik odrzutowo-przelotowy
z inzektorem juz przy szybko$ciach poddzwigkowych
daje cigg, moc i sprawnos¢, poréwnywalne z takimiz
wielkosciami dla silnika smigtowego, jezeli tylko sto-
sunek dodatkowej masy powietrza (m =- 1) kg do

ni~1 . . . .
masy---—-I kg. powietrza biorgcego udziat w obiegu
termodynamicznym jest tego rzedu co stosunek masy
powietrza przechodzacego przez $migto do masy po-
wietrza zassanego przez silnik ttokowy.

Nie' uwzgledniajagc masy paliwa otrzymamy
z rownania (44) przyrost energii kinetycznej po-
wietrza, a z rOwnania (45) ciag:

Hu
rit

Ioraz

T mCc—u) (45q)

Prace silnika od strony wytwarzanego przezen
ciggu charakteryzuje wspoOtczynnik sprawnosci ze-
wnetrznej:

Tv 2
P - )
E 14- —
v

(46)

gdzie
0= C—v

Otrzymalismy wiec dla obu wypadkow jednako-
we wyrazenia na sprawnos¢ zewnetrzng. Oznacza to,
iz fizyczny charakter obu napedow jest ten sam. Jak
wida¢ z rownan (41) i (46) mozemy sprawnos$¢ po-
wiekszy¢ przez zmniejszenie 6. Jest to réwnoznaczne
z rozdzieleniem wzrostu energii Kinetycznej na wiek-
Szg mase.

Z réwnania (44a) otrzymamy, ze:

- = 1/1 4-
v V m

~1 @)

A(n —1) v

Podstawiajac to wyrazenie do wzoru (45a) otrzy-
mamy, ze ciag

= ' e T, —
Tem IV | ™ T'+ A(n4-1) ¥) (48)( ’

Ze wzoréw (46) i (48) widzimy, ze rownoczesny
wzrost ciggu i sprawnosci zewnetrznej mozemy otrzy-
mac¢ tylko przez zwiegkszenie dodatkowej masy po-
wietrza m. Z réwnania (47) mamy w przyblizeniu po
odrzuceniu wielkosci matych drugiego rzedu:
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(49)

. . , 8
Dla napedu Smigtowego mozemy otrzymaé —
\%
w ten sam sposéb z réwnania (39), a mianowicie:
3 75N

50
% p'S ul 0)

Uwzgledniajgc réwnanie (35) mozemy wyrazenie
(50) napisa¢ w postaci:

0 Hu
(50a)

p A4 1) pSW

Celem znalezienia kryterium réwnowaznosci obu
napedéw przyréwnujemy do siebie réwnania (49)
i (50a). Otrzymamy, ze:

Zgodnie z naszymi poprzednimi zatozeniami, pra-
wa strona tego rownania przedstawia mase powietrza,
odrzucang do tylu przez $miglto w jednostce czasu,
lewa strona natomiast przedstawia catkowita mase
gazéw: wyptywajaca z silnika w jednostce czasu. Mo-
zemy wiec sformutowac nastepujacy wniosek: oba
napedy sg rownowazne, jezeli sprawnosci termiczne
obu obiegdw majg te samg wartos¢, jezeli zuzywamy
w jednostce czasu jednakows ilo$¢ tego samego paliwa
i gdy w wytwarzaniu ciggu biorg udziat jednakowe
masy powietrza.
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Dyskusja:
Kol. J. Oderfeld — Prelegent zastrzegt sie, ze

stosuje wyidealizowane metody obliczenia. Tym
niemniej musze zauwazy¢, ze obliczenie ukiadu
smoczkowego bez uwzglednienia straty zderzenia
dwoch niedoskonale elastycznych strug gazowych
i wymiany ciepta daje obraz tak dalece odbiegajacy
od rzeczywistosci, ze wycigganie jakichkolwiek wnio-
skow nie jest dopuszczalne.

Uktad smoczkowy daje korzysci, ale ani w czesci
tak wielkie, jak Prelegent wykazat. Potwierdzajg
to liczne doswiadczenia. Stosowanie tego uktadu
bylo konieczne przed laty, gdy szybko$¢ samolotu
wynosita 250 kg/godz. Dzi$ nalezatoby sprawe zbadaé
gruntowniej przed zaleceniem.

Kol. M. Romicki. — Nie zauwazytem zeby prele-
gent ,,zalecat" w swoim odczycie ukiad dyszy Melota.
Rozwazania nad jej sprawnoscig rozumiatem tylko
jako badanie wiasnosci uktadu idealnego.

THEORETICAL CONSIDERATIONS OF JET —
PROPULSION ENGINE.

The author showis in this article, that in computing
the efficiency of a rocket or ram — jet engine it is not
possible to use a strict analogy to the piston engine in which
normally the kinematic energy of exhaust gases is omitted.
From the balance of energy the overall efficiency of a rocket
engine can be expressed by the formula 15 and the effi-
ciency, of the propeller in a motor-propeller group by the
formula 16-

On the whole the expres6ions for the efficiency of the
rocket engine are only true when the efficiency 7 = 1

Apart from that 7]p is not the efficiency in a strict

meaning, because it does not express the losses of energy.
It proves only the eguatéon 7] = 7]p 1 7], . therefore it can
be in generat greater than unity.

The same applies to the ram — jet.

Considering an ideat piston engine with propeller and
a jet engine with injector the author comes to a conclusion
that both propulsive means are equivalent if the thermal
efficiencies of both engines are equal, if they consume the
same amount of the same fuel in a unit of time and if the
massles of air taking part in the production of thrust are
equal-

lotniczy,

na podstawie tekstu ogtoszonego w Journal of the
Royal Aeronanautical Society

opracowat inz. W. NARKIEWICZ.

Celem upamigtnienia pioniera lotnictwa Louis Bleriot,
ktory dnia 25 lipca 1909 r. pierwszy przeleciat nad Kanatem
La Manche, Zjednoczenie Francuskich Inzynieréw i Techni-
kéw Lotniczych zorganizowato cykl odczytow na jego czesc.

Odczyty te majg by¢ wygtaszane raz do roku na prze-
mian w Paryzu przez Anglika i w Londynie przez Francuza.

Pierwszy odczyt z tego cyklu odbyt sie w Paryzu dnia
12 maja 1948 r i byt wygtoszony przez Anglika F. R. Banks
pod tytutem , The Art of the Aviation Engine", gdzie autor
omawia bardzo wazng i ciekawa, aczkolwiek mato znang
i niedoceniang, filozofie powstawania prototypu silnika lot-
niczego i jego rozwoju, az do rozpoczecia produkcji seryjnej.

F. R. Banks juz od Kilkudz esigciu lat bierze czynny
udziat w pracach zwigzanych z rozwojem silnikow lotni-
czych. Jest to typ technika entuzjasty, ktéry rozpoczat
swojg Karigre od najnizszych szczebli, stopniowo zyskujac
wiedze i autorytet, a w czasie ostatniej wojny byt dyrekto-
rem departamentu rozwoju silnikéw lotniczych angielskiego
Ministerstwa Przemystu Lotniczego Na tym stanowisku byt
doskonale zorientowany w rozwoju silnikéw lotniczych
w Ameryce, gdyz w czasie wojny oba te kraje nie miaty
miedzy soba tajemnic technicznych.

F. R Banks jest cenionym i wszechstronnym autoryte-
tem w dziedzinie silnikow Iotnlczych i jego poglady i opinie
majg duzy ciezar gatunkowy.
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Warto, zeby nasi technicy i kierownicy odradzajgcego
sie polskiego przemystu lotniczego zaznajomili sie z odczy-
tem F. R. Banksa, ktérego tres¢ podajemy w obszernym
streszczeniu.

F. R. Banks omawia szeroko wiasciwa, jego zdaniem,
polityke rzadu w stosunku do producentéw silnikéw lotni-
czych. Naturalnie, ma on na mysli teren angielski lub ame-
rykanski i jego poglady na ten temat nie mogg mie¢ bezpo-
Sredniego  zastosowania w gospodarce polskiej Natomiast
jego rozwazania dotyczgce czysto technicznej strony stosun-
ku Ministerstwa do wytworni i sposobu kierowania nig przez
Ministerstwo, moga by¢ ciekawe dla polskiego czytelnika.

F. R. Banks czesto podaje kosztorysy w funtach an-
gielskich. Przyjeto sie, ze na rynkach miedzynarodowych
ceny sg przewaznie podawane w dolarach amerykanskich,
wiec dla ufatwienia orientacji czytelnikowi polskiemu, funty
angielskie sg przeliczone na dolary amerykanskie wedtug
relacji: 1 funt = 4 dolary

POROWNANIE SILNIKA LOTNICZEGO
Z INNYMI TYPAMI SILNIKOW.

Silnik lotniczy ttokowy ulega juz od przeszio 40
lat ciggtemu doskonaleniu, a poniewaz nasze dotych-
czasowe doswiadczenie jest prawie wytgcznie oparte
na tym typie silnika, wiec bedzie on stanowit pod-
stawe do dalszych rozwazan.

Zwycieskie wstapienie na arene lotniczg turbiny
gazowej zmienito przysztos¢ silnika ttokowego w lot-
nictwie, lecz niewatpliwie bedzie on uzywany w lot-
nictwie ..tak dtugo, jak dtugo samoloty bedg posiadaty
skrzydta.

Nie ulega watpliwosci, ze silniki tlokowe bedg
uzywane jeszcze przez diugie lata dla samolotow Kklu-
bowych i dla matych szybkosci, jak rowniez dla pew-
nych typéw samolotéw wywiadowczych o S$redniej
szybkosci i niskim pufapie. W przeciwienstwie do
tego, co poczatkowo myslano, nie wydaje sie, aby
turbiny gazowe mogly catkowicie wyprze¢ silniki
tlokowe. Nie ulega jednak watpliwosci, ze duze
mcce bedg wylgczng domeng turbiny gazowej.

Szczegblng cechg silnika lotniczego w stosunku
do innych silnikéw, jest jego maty ciezar jednostko-
wy | mata objetos$¢, jak réwniez niezawodno$¢ dzia-
fania. Poza tym, w odroznieniu od innych typdw,
silnik lotniczy jest w ciggtym i intensywnym roz-
woju. Dotyczy to szczegdlnie turbiny gazowej, ktora
przechodzi obecnie okres swego dziecifnstwa i jeszcze
wiele lat uptynie zanim osiggnie dzisiejszy stopien
rozwoju silnikéw ttokowych.

Okreslony typ silnika lotniczego zamiera tylko
wtedy, gdy jego konstrukcja nie pozwala na dalsze
jego doskonalenie. Nalezy wtedy opracowa¢ nowg
konstrukcje i rozpocza¢ na nowo caty dlugi proces
rozwoju i prob.

Dobry typ silnika lotniczego powinien by¢
w uzyciu 10 lub wiecej lat i moze by¢ rozwiniety na
kilka pochodnych typéw, zanim zasadnicza konstruk-
cja zostanie uznana za przestarzatg- Rozwoj zasadni-
czego typu silnika na podzniejsze typy pochodne, jest
waznym i zdrowym objawem.

Okres zycia poszczegoélnego silnika lotniczego jest
trudny do okreslenia, ze wzgledu na remonty i zwia-
zane z tym zamiany czesci, co praktycznie odnawia
silnik kilkakrotnie przed jego ostatecznym skresle-
niem ze stanu.
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Na liniach lotniczych silnik skresla sie w wy-
padku katastrofalnych uszkodzen, lub gdy zbyt czesta
zamiana czesci przestaje sie optaca¢. W tych warun-
kach, zycie silnika ocenia sie na 3.000 do 12.000 go-
dzin pracy.

Niektére niezbyt przecigzone amerykanskie sil-
niki pracujg na liniach lotniczych w przeciggu 10 lat,
dochodzac do 20.000 godzin pracy-

A. Droegemueller w ciekawym artykule ,,Bu-
lletin of the American Society for Testing Materials"
Nr 148, October 1947, podaje, ze na amerykanskich
liniach lotniczych 25% ogolnego stanu silnikow pod-
lega co miesigc przeglagdowi lub remontowi.

Dobry silnik lotniczy powinien pracowa¢ od 750
do 1000 godzin pomiedzy przeglagdami, ewentualnie
remontami. Jest to dosy¢ daleko wytkniety cel dla
turbin gazowych, do ktérego zblizajg sie one duzymi
krokami, osiagajac juz obecnie okoto 500 godzin nie-
zawodnej pracy bez przegladu lub regulacji.

Pod tym wzgledem bedzie ciekawe poréwnaé
silnik lotniczy z innymi silnikami. Dla lokomotyw
catkowity okres zycia okresla sie na 33 lata. Przy
normalnej eksploatacji lokomotywy, kociot musi by¢
czyszczony i przemywany co 2 tygodnie, przeglad
uktadu korbowego i k&t odbywa sie co 115-000 km,
a powazny remont kotta zwykle odbywa sie co
240.000 km.

W poréwnaniu z tym droga przebyta przez silnik
lotniczy przed jego remontem, zakladajac S$rednig
szybko$¢- lotu 300 km/godz., przedstawia sie bardzo
korzystnie i wynosi 300.000 km.

Sprawnos$¢ termiczna silnika lotniczego przedsta-
wia sie znacznie korzystniej i dla mocy przelotowych
wynosi okoto 30%. Dla lokomotywy sprawnos¢ ta
wynosi okoto 6%, chociaz czasami udaje sie osig-
gna¢ 8%.

Imponujgco natomiast przedstawiajg sie wyczy-
ny lokomotyw dieslowych dla dalekobieznych pocia-
gow- Sprawnos$¢ ,,na haku“ takiej lokomotywy siega
28 do 30%.

Otrzymane od amerykanskich wytwoércow loko-
motyw dieslowych informacje, dotyczace trwatosci
tych silnikow, sg dla nas ciekawe, gdyz pozwalajg
na bardziej bezposrednie poréwnanie z siln:kiem lot-
niczym i $wiadczg o bardzo wysokim stopniu rozwoju
osiggnietym przez silnik spalinowy.

Pierscienie tlokowe majg najkrotsze zycie i mu-
szg by¢ wymieniane co 1.000.000 km, lub co 22.000
godzin pracy. Nastepnie idg ttoki, ktore wymienia sie
co 1.600-000/2.000.000 km, lub co 37.000 godz. Po tym
okresie ttoki nie wykazujg zbytniego zuzycia lub wy-
robienia rowkow pierscieniowych, lecz wymienia sie
je ze wzgledu na niebezpieczenstwo peknie¢ z powo-
du naprezen termicznych. Glowice i zawory majg
podobny okres zycia co ttoki. Korbowddy i gtowne
tozyska wymienia sie po 2.400.000 km, lub po 45-000
godzin.

Dotychczas nie zaszta jeszcze potrzeba wymiany
zadnego watu wykorbionego w tych silnikach. Oce-
nia sie zycie watu wykorbionego na co najmniej
6.500.000 km, lub 150.000 godz-
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NARODZNY SILNIKA LOTNICZEGO.

We wczesnym okresie lotnictwa, przed pierwsza
Wojng Swiatowg, przemyst francuski przodowat
w dziedzinie silnikow lotniczych. Silniki Antoinette,
Anzani, Gnome, Cf.erget, Le Rhone, Renault, Salmson
itp. wyznaczaty woéwczas kroki lotnictwa.

Silniki lotnicze byty budowane i w innych kra-
jach- Silniki Green, E. N. V. i Aster w Anglii, Benz
w Niemczech, Austrc-Daimler w Austrii itp. W 1901
roku w Ameryce, Manley zbudowal nadzwyczaj za-
awansowany silnik lotniczy, ktéry znacznie wyprze-
dzit rozwdj samolotu i nie moégt by¢ odpowiednio
wykorzystany w locie, co spowodowato zaniechanie
jego rozwoju. Nastepnie bracia Wright zbudowali
silnik, ktory okazat sie jednym z najbardziej nieza-
wodnych silnikéw lotniczych swego czasu.

Bracia Seguin skonstruowali silnik rotacyjny
Gnome, ktéry ze wzgledu na oryginalng i celowg
kontsrukcje mdgt osiggna¢ najlzejszy ciezar jednost-
kowy na owe czasy.

Silnik Antoinette byt wyposazony w bezposredni
wtrysk benzyny do cylindra, jednakze ze wzgledu na
stosunkowo niski stan 6wczesnej techniki warsztato-
wej nie mozna bylo osiggng¢ nalezytej niezawodnosci
dziatania tego systemu.

We wczesnym okresie pierwszej Wojny Swiato-
wej silnik Gnome byt szeroko uzywany i byt budo-
wany rowniez w Anglii i Niemczech. Nastepnie
w 1916 r. ukazat sie stynny silnik Hispano, ktéry byt
réwniez  produkowany w znacznych ilosciach
w Anglii i Ameryce.

Nieco pézniej firma Rolfe-Royce zaczeta produ-
kowac silniki, ktore zastynely z niezawodnosci dzia-
tania. Silniki rotacyjne Bentley i B. H. P. Puma, byty
réwniez powszechnie uzywane przez lotnictwo
angielskie.

Pod koniec wojny zostat zbudowany silnik
angielski duzej mocy Napier Lion, ktory rozwingt sie
juz w okresie powojennym. W tymze okresie Royal
Aircraft Factory (pdézniejszy Instytut Lotnictwa
R. A- E. opracowat nowoczesng konstrukcje silnika
gwiazdowego z mechanicznym napedem sprezarki.
Silnik ten byt wyrabiany przez firme Armstrong
Siddeley pod nazwg Jaguar i byt praktycznie biorac,
prototypem nowoczesnego silnika gwiazdowego.

Po pierwszej Wojnie Swiatowej wiele firm zni-
kneto, powstaty nowe, lecz nie ma powodu rozpatry-
wac tutaj tej historii.

Podczas drugiej Wojny Swiatowej, silnik Merlin
firmy Rollce-Royce okazat sie najbardziej udanym
silnikiem angielskim i jest dotychczas produkowany
w réznych pochodnych typach. Podczas wojny firma
ta wyprodukowata silniki Griffon i Eagle, po wojnie
za$ znane silniki odrzutowe Derwent i Nene.

Dwie inne firmy angielskie biorgce zywy udziat
w prc-dukcji silnikéw duzej mocy to Bristol i Napier.

W Niemczech podczas wojny doprowadzono do
wysokiego stopnia rozwoju bezposredni wtrysk ben-
zyny do cylindrow i wszystkie liniowe silniki nie-
mieckie byly zaopatrzone w ten system zasilania-

Ameryka skoncentrowata swe zainteresowania
na silnikach gwiazdowych zaworowych duzej mocy,
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osiggajac réwniez bardzo wysoki rozwoju
i niezawodnosci dziatania.

W przeciggu 40 lat historii lotnictwa silniki lot-
nicze powiekszyty swojg moc od 35 KM do 3.500
KM i wiecej; wysoko$¢ za$, na ktorej mozna utrzy-
ma¢ moc nominalng, wzrosta do 10.000 m nad poziom
morza.

PRZEMYSL SINIKOW LOTNICZYCH.

Przemyst silnikéw lotniczych charakteryzuje sie
tym, ze nawet w krajach kapitalistycznych musi sie
opiera¢ na zamowieniach panstwowych, a $cislej mo-
wigc wojskowych- Nie mozna jednakze porownywac
go do przemystu zbrojeniowego, gdyz lotnictwo od-
grywa powazng roilie rowniez w pokojowej gospo-
darce kraju.

Najpowazniejszg przyczyng konieczno$ci pomocy
panstwa dla zdrowego i rozwijajacego sie przemystu
silnikébw lotniczych sg olbrzymie koszty zwigzane
z rozwojem silnika i ewentualna katastrofa finanso-
wa w wypSdku ograniczonej produkcji nawet uda-
nego silnika.

Drugg wazng przyczyng jest to, ze prototyp
i wczesne pochodne typy zwykle zawdzieczajg swe
istnienie potrzebom wojska. Praktycznie rzecz biorac,
tylko lotnictwo wojskowe moze sobie pozwoli¢ na
dtugotrwate préby i badanie silnika w Ic-cie, niezbed-
ne dla wiasciwego jego rozwoju. Podczas pokoju nie
jest rzecza wazng w lotnictwie wojskowym, jesli sa-
molot bedzie ,,uziemionyl! na kilka dni z powodu
poprawek czy modyfikacji silnika, natomiast na li-
niach lotniczych jest to niedopuszczalne.

Wedtug opinii zarzadow linii lotniczych ze znacz-
nym doswiadczeniem, silnik lotniczy nadaje sie do
eksploatacji i jest ekonomiczny, jesli ma zapewnio-
nych okoto 750 godzin pracy miedzy przegladami.
Osiaggniecie takiego stopnia niezawodnosci wymaga
okoto trzech lat badan i intensywnego latania na tym
typie silnika, co jest mc-zliwe tylko w lotnictwie
wojskowym.

Sposrdd silnikéw, ktoére juz przeszty stage woj-
skowy, towarzystwo zeglugi powietrznej wybiera typ
silnika odpc-wiedni do stuzby- na hniach lotniczych-
Wtedy producent tego silnika powinien przeprowa-
dzi¢ dtugotrwate proby hangarowe silnika w warun-
kach mozliwie zblizonych do tych, jakie mozna na-
potka¢ na danej linii lotniczej. Nastepnie linia lot-
nicza rozpoczyna badania w locie bez pasazerdw,
przewozac na regularnej linii poczte i towary. Proby
w locie trwajg zwykle 800 do 1000 godzin w przecig-
gu okoto 12 miesiecy.

Silnik lotniczy przedstawia szczytowe osiggniecie
techniki i jego wytwarzanie nalezy do wysoce wy-
specjalizowanego dziatu produkcji. Inne wytwornie,
jak wytwornie turbin parowych czy duzych silnikow
spalinowych, bedace nawet na wysokim poziomie
technicznym, nie tatwo moga przystosowac sig do
wytwarzania silnikdw lotniczych. Zadna wytwdrnia
nie powinna miesza¢ dwoch tak bardzo réznych ty-
péw produkcji: dziat silnikow lotniczych nalezy zu-
petnie wydzieli¢ i zorganizowa¢ grupe technikéw
catkowicie i niepodzelnie poswiecong zagadnieniom
silnika lotniczego i dopiero po 10 latach mozna ocze-
kiwa¢ dobrych rezultatéw ich pracy.

poziom
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Wytwérnie silnikébw samochodowych sg bardziej
zdolne do szybkiego zorganizowania seryjnej pro-
dukcji silnikéw lotniczych, ale moze tu by¢ mowa
jedynie o iwiernej reprodukcji juz rozwinietego typu
gdy w gre nie wchodzg zadne ulepszenia czy zmiany,
ktore musza by¢ przeprowadzane przez wytwaornie
macierzystg silnika. Dowiodfa tego rozlegta praktyka
fabryk ,,Shadow Group“ (wytwdrnie pomocnicze)
w Anglii podczas ostatniej wojny.

Pomimo poparcia panstwa wytwadrnia nie moze
spocza¢ na laurach juz osiggnietych wynikéw, iliecz
musi ciggle ulepsza¢ i stwarza¢ nowe typy, gdyz wo-
bec intensywnego rozwoju lotnictwa wkrotce pozo-
stataby daleko w tyle. Dawniej sukces wytwérni za-
lezat gtownie od zdolnego konstruktora, obdarzonego
széstym zmystem przewidywania potrzeb przysztosci.
Obecnie, wobec nagromadzonego doswiadczenia,
sukces zalezy od zgranej pracy zespotu zdolnych
ludzi, zaopatrzonych w odpowiednie urzadzenia i od
przewidujgcego planowania poszczeg6lnych etapow
pracy. Nie na wiele sie przyda dobra konstrukcja
i prototyp, jezeli jego dalszy rozwdj bedzie postepo-
wat powoli.

Wytwoérnia silnikéw lotniczych powinna by¢ kie-
rowana przez doswiadczonych technikow, ktérzy
przeszli przez wszystkie szczeble wytworni, posia-
dajg zdolnosci administracyjne i zdrowy sad tech-
niczny w danej dziedzinie. Duzo firm zatamato sig,
chociaz byly kierowane przez technikow, lecz ludzie
ci stracili zainteresowanie do strony technicznej za-
gadnienia, zajmujgc sie jedynie przyspieszaniem
produkcji.

Jest nadzwyczaj wazne, aby Kkierownicy wy-
tworni mieli mtodych zastepcéw, wybranych sposrod
dobrych technikéw ze zdolnosciami administracyj-
nymi.

Zdarzato sie czasem, ze wytwornia byta w ciez-
kim potozeniu finansowym i przechodzita wowczas
bezposrednio pod zarzad bankdw: i buchalterow. Taka
sytuacja jest katastrofalna dla fabryki. Banki i bu-
chalterzy sg konieczni do stworzenia i utrzymania
w ruchu kazdej wytworni, lecz bardzo szybko i sku-
tecznie jg zniszcza, gdy beda wtraca¢ sie do spraw
technicznych.

Trzeba sobie zda¢ sprawe, ze przemyst silnikow
lotniczych podobny jest do rosliny cieplarnianej,
wyhodowanej z trudem w specjalnych warunkach.
Zastosowanie metod doskonatych dla zwiekszenia
urodzaju kartofli, zniszczy rosline cieplarniang szyb-
ko i nieodwotalnie.

ROZWOJ NOWOCZESNEGO SILNIKA
LOTNICZEGO.

Silnik lotniczy jest szczytowym osiggnieciem
sztuki inzynierskiej, dla otrzymania wiec dobrych
rezultatow potrzebny jest nie tylko najwyzszy po-
ziom techniki warsztatowej, lecz réwniez wykorzy-
stanie w najszerszym zakresie techniki fizyko-labo-
ratoryjnej i najnowszych zdobyczy nauki-

Dobry silnik lotniczy moze powsta¢ tylko na
podstawie zasadniczo zdrowej konstrukcji w potacze-
niu z intensywnymi badaniami i ulepszeniami. Dobra
konstrukcja prototypu jest bardzo wazna, gdyz zaosz-
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czedza wielu godzin zmudnych i bardzo kosztownych
prob i badan na hamowni, ktére w umiarkowanej
ilosci sg nieuniknione nawet przy najlepszej kon-
strukcji.

Konstruktor musi by¢ w ciggtym i Scistym kon-
takcie z wydziatem doswiadczalnym i produkcyjnym.
Natychmiastowe poprawki i przerébki prototypu,
wynikajgce z rezultatdw badan, sg nieodzowne dla
planowego postepu rozwoju silnika i dla unikniecia
nieproporcjonalnie wysokich wydatkéw na pézniej-
sze przerébki. Bliski kontakt z produkcjg jest po-
trzebny celem zmniejszenia kosztéw wytwarzania.

Tutaj nalezy uczyni¢ zasadnicze zastrzezenie:
w wypadku nie dojscia do porozumienia miedzy kon-
struktorem i produkcjg, decyzja musi naleze¢ do
konstruktora. Naturalnie, ze konstruktor powinien
w miare moznosci uwzgledniaé zyczenia produkcji.
Przy prototypie jednak nie nalezy kfas¢ zbytniego
nacisku na wzgledy produkcyjne, gdyz podczas roz-
woju silnika duzo czesci moze ulec zasadniczym
zmianom.

Podczas pokoju normalna wytwornia silnikéw
lotniczych jest raczej instytucjg doswiadczalno-war- j
sztatowg i posiada stosunkowo niewielki dziat pro-
dukcji seryjnej, -catkowicie oddzielony od reszty wy- i
tworni. Obszerny i dobrze wyposazony warsztat
doswiadczalny i montazowy na pierwszy rzut oka
moga wydawac sie zbednym Iluksusem. Lecz, o ile
niema mozliwosci szybkiego wykonania i zamonto-
wania zmienionych czesci, to rozwdj silnika opo6znia !
sie. Na warsztacie doswiadczalnym duzo obrabiarek
nie jest wykorzystane w stu procentach.
odbywa sie tam zwykle raczej skokami — po okresie
wzglednego spokoju nastepuje okres gorgczkowej
pracy dniem i nocg i wtedy wszystkie potrzebne
obrabiarki i materiaty muszg by¢ pod rekga do na- |
tychmiastowego uzytku, bez Zadnej formalistyki
i biurokracji.

Mozna sadzi¢, o zywotnosci danej wytwOrni we-
dlug obciagzenia i aktywnosci hamowni doswiadczal-
nych. Martwe hamownie oznaczajg albo konanie !
wytworni, albo jej sen kataleptyczny, co jest jedno-
znaczne, gdyz w lotnictwie kto nie idzie naprzéd —
nie liczy sie.

Wieloletnie doswiadczenie wykazato, ze okres
potrzebny do skonstruowania i rozwoju danego sil- |
nika lotniczego do stanu produkcji waha sie od 4 do
5 lat- Naturalnie, ze jest mowa o dobrze wyposazonej
wytwoérni z odpowiednim personelem technicznym.

Jezeli chodzi o silnik turbo-Smiglowy ze spre-
zarkg osiowa, to nalezy przewidzie¢ raczej dtuzszy
okres rozwoju prototypu.

Silnik turbo-odrzutowy ze sprezarkag osiowg jest
réwniez zagadnieniem trudnym i jego okres rozwoju .
siega tez czterech lat.

Wiele os6b sadzito, ze silniki odrzutowe wyma-
gaja bardzo krétkiego okresu rozwoju, a ich mniema-
nie byto oparte na fakcie, ze firma Rolls-Royce
w czasie wojny skonstruowata i zbudowata prototypy
silnikdw Derwent i Nene w przeciggu szesciu mie-
siecy. Nie trzeba jednak zapominaé, ze byly to naj-
prostsze formy silnika odrzutowego, do ktérych za-
stosowano juz dobrze wyprobowane ujecie konstruk-
cyjne, opracowane przez Whittle.

Praca
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Silniki turbinowe prawdopodobnie bedzie mozna
uja¢ w ramy obliczen matematycznych znaczn:e do-
ktadniej, niz to jest mozliwe dla silnikéw ttokowych.
W miare gromadzenia doswiadczenia i doskonalenia
metod obliczania, prototyp silnika turbinowego be-
dzie kryt w sobie coraz mniej niespodzianek, co po-
zwoli na znaczne skrocenie czasu jego rozwoju-

STOSUNEK MINISTERSTWA DO WYTWORNI
SILNIKOW.

Jak juz bylo nadmienione poprzednio powazne
zamowienia rzadowe, a w szczegdlnosci wojskowe, sa
nieodzowne dla stworzenia i utrzymania zdrowego
przemystu silnikowego podczas pokoju.

Zwykle Ministerstwo zawiera umowe z wytwor-
nig na podstawie najbardziej korzystnej finansowo
oferty. Ten system jest zadawalajacy, gdy chodzi
o samochody, ciezkie silniki spalinowe itp. W wy-
padku silnikdw lotniczych ten system nie nadaje sie
i moze przynie$¢ wrecz zgubne rezultaty.

Ze wzgledu na wygorowane zgdania techniczne
stawiane silnikowi lotniczemu, kazda oferta musi by¢
rozwazana przede wszystkim na plaszczyznie tech-
nicznej i pod katem widzenia zdolnosci oferenta do-
prowadzenia silnika do homologacji w mozliwie
krétkim czasie. Zdolno$¢ wytwoérni do przeprowadze-
nia wiasciwych badan i préb moze by¢ czynnikiem
przewazajagcym przy wyborze oferty-

Poziom techniczny personelu wytwérni ma na-
turalnie znaczenie, gdyz nawet najlepsze urzadzenia
techniczne nie pomoga bez odpowiednich ludzi. Wy-
twornia, ktéra moze wydajnie zuzy¢ 8.000.000 dola-
réw rocznie na badania i proby, predzej da silnik do
homologacji niz wytwdrnia, ktéra potrzebuje trzech
lat do zuzytkowania tej sumy.

O ile wytwornia nie przejawia potrzebnej energii
i zdolnosci przy prowadzeniu badan i prob, to cza-
sami sugeruje sie zakupienie konstrukcji danego sil-
nika przez Ministerstwo i przekazanie dalszego jego
rczwo-ju bardziej odpowiedniej firmie. Polityka ta
nie -daje dobrych rezultatéw, gdyz obie strony odno-
szg sie bez entuzjazmu do takiej kombinacji. W wy-
padku silnika ojciec przybrany prawie zawsze nie
jest dobrym ojcem-

Powyzsze rozwazania uwypuklajg znaczenie od-
powiedniego personelu w resorcie panstwowym, do
obowigzkéw ktorego nalezy przewidujgce formuto-
wanie warunkéw technicznych dla prototypu i wybér
lub wyznaczenie wykonawcy.

Niektore kraje uwazajg za wskazane obsadzenie
kierowniczych stanowisk przez wojskowych, ktorzy
rozporzadzajg statym sztabem cywilnych fachowcow,
co jest potrzebne dla utrzymania ciggtosci pracy wo-
‘bec ewentualnosci odwotywania o0s6b wojskowych
do innych funkcyj. Inne kraje faworyzujg personel
catkowicie cywilny.

Oba te systemy majg zalety i wady. Przy stoso-
waniu pierwszego systemu .kierownicy wojskowi
wnoszg ducha energii i realizmu, ktory wyplywa
z ich poprzedniej stuzby w linii. Z drugiej strony ofi-
cerowie stuzby czynnej rzadko kiedy majg moznosc
i czas na zglebienie potrzebnej wiedzy technicznej
i wobec tego koniecznym jest, aby oficer miat do dy-
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spozycji wysoko kwalifikowanych inzynierow cywil-
nych z wieloletnig praktyka. Bardzo jest wskazane,
zeby wojskowi kierownicy nie byli zbyt czesto zmie-
niani i mogli pozostawa¢ na swym stanowisku co
najmniej 5 lat-

Przy dzisiejszym rozwoju lotnictwa wymagania
stawiane aktywnemu pilotowi wojskowemu sg coraz
bardziej wygdrowane. Okres aktywnego pilotazu
bedzie stosunkowo krétki, a poniewaz nie kazdy
~emerytowany" oficer moze zosta¢ dowddcag lub ge-
neratem, wiec wojsko ma kiopoty z zatrudnieniem
znacznej ilosci oficeréw pilotéw, po stosunkowo krot-
kim okresie latania w jednostkach.

W tej sytuacji nalezy wystrzega¢ sie obsadzania
kierowniczych stanowisk omawianego resortu ofice-
rami bez koniecznych zdolnosci organizacyjnych
i przynajmniej podstawowych wiadomosci technicz-
nych z danej dziedziny.

UMOWY.

Nalezy poswieci¢ znaczng uwage warunkom
umowy miedzy Ministerstwem a wytwoOrnia, gdyz
ma ona powazny wptyw na losy prototypu.

Z reguly wytwornia potrzebuje 8 — 10 silnikow
do prob na hamowni plus 2 — 3 silniki do préb
w locie. Jezeli silnik jest przeznaczony do prototypu
samolotu, np- jednosilnikowego samolotu mysliw-
skiego, to trzeba zamowic¢ jeszcze 3 silniki dla préb
silnik-ptatowiec. Przy prototypach samolotow wiel0-
silnikowych nalezy przewidzie¢ 50% zapasu silnikow
zamontowanych na samolocie.

Jak wida¢ z powyzszego, umowa powinna opie-
wac¢ na co najmniej 16 silnikow: 10 dla wytworni,
3 do lotu i 3 zapasowe.

Wytwornia, z catej ilosci zaméwionych silnikow,
w pierwszej kolejnosci wykancza zaledwie trzy lub
cztery. Reszta pozostaje w formie odku¢ i odlewdw,
zanim nie ma pewnosci, iz nie przewiduje sie dra-
stycznych zmian konstrukcji.

Umowa powinna zawiera¢ punkt, dotyczacy
wstepnej proby odbiorczej. Warunki tej proby sg
zmienne i zalezg od oryginalnosci konstrukcji-

W wypadku konstrukcji, c-partej na ustalonych
i wyprébowanych zatozeniach, warunki zwykle wy-
magajg jedno -lub dwugodzinnej préby na 50% mocy
nominalnej, a czasami nawet na petnej mocy nomi-
nalnej. W wypadku konstrukcji odbiegajgcej od utar-
tej praktyki, préba jest raczej formalnoscig i iwymaga
zwykle okoto trzydziestu minut pracy na potowie
nominalnych obrotéw i przy utamku mocy nomi-
nalnej.

Celem tej préby odbiorczej jest danie Minister-
stwu namacalnego dowodu, ze silnik istnieje. Po za-
konczeniu proby silnik jest rozbierany i szczeg6towo
badany przez kontroleréw Ministerstwa i wytworni.

W Anglii utart sie zwyczaj, ze udziela sie¢ od-
dzielnego zamoéwienia na wykonanie prototypu do
wstepnej préby odbiorczej, a nastepnie udziela sie
drugiego zamoéwienia na dalsze badania i préby, az
do osiagniecia gotowosci do oficjalnej homologacji.

Jako przykitad mozna poda¢, ze po probie odbior-
czej wytwornia prosi 0 umowe na 500 godzin prob na
hamowni po 400 dolarow godzina. W te cene wliczone
jest wielokrotne rozbieranie i skiadanie silnika, jak
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réwniez drobne zmiany- W wypadku powazniejszych
zmian, wytwodrnia moze ubiegac sie o oddzielng umo-
we nha przeprowadzenie tej zmiany, a umowa na ba-
danie jest nadal wazna.

Koszt godziny pracy na hamowni waha sie od
200 do 400 dolaréw, w zaleznosci od tego, czy dotyczy
to jednocylindrowki, czy catego silnika, i od rodzaju
prob.

Zwykle pewna ilo$¢ jednocylindrowek jest budo-
wana i badana znacznie wczesniej niz montaz proto-
typow. Jednocylindrowki stanowig zwykle przedmiot
oddzielnej umowy. Okreslenie jednocylindréwki jest
tu uzyte raczej symbolicznie, gdyz w wypadku prze-
ciwlegtego ukladu cylindrow moze zaj$¢ potrzeba
zbudowania dwucylindréwki itp. W kazdym razie
chodzi tu o zbadanie ttoka i cylindra dokfadne we-
dtug rysunku prototypu, pozostate czesci, jak: kor-
bowdd, wal, karter muszg by¢ bardzo mocnej i pew-
nej konstrukcji, zeby unikng¢ niepotrzebnych przerw
w pracy i dwuznacznosci wynikow.

Jest bardzo wazng rzecza, aby obie strony miaty
do siebie szacunek i zaufanie- Chodzi o to, zeby wy-
twornia wiedziata, ze nikt jej nie bedzie przeszkadzat
w robieniu coraz lepszych silnikdw, a Ministerstwo
musi mie¢ zaufanie do zdolnosci wytwérni wywigza-
nia sie z wtozonego na nig zadania.

KONTROLA.

Kontrola techniczna ma znaczny wplyw na wy-
konanie i rozwdj prototypu. Nalezy z naciskiem pod-
kresli¢ konieczno$¢ uzaleznienia wydziatu kontroli
wytworni wylacznie od dyrektora technicznego, kto-
ry jest odpowiedzialny za catoksztatt spraw tech-
nicznych.

Utarto sie w Anglii, ze firmy, ktére majg petne
zaufanie Ministerstwa, nie sg obarczone kontrolerami
Ministerstwa i ze ufa sie w zupetnosci kontroli wy-
tworni.

Inspektor Ministerstwa, przydzielony do wy-
tworni, spetnia raczej role arbitra w spc-rnych wy-
padkach, ale nie zajmuje sie kontrolg wytwarzania.

Do jego obowigzkéw nalezy jednakze kontrola
wstepnej proby odbiorczej, homologacji i ocena cze-
§ci po probie, kontrola osprzetu prototypu i nadzor
nad wszystkimi oficjalnymi probami-

ORGANIZACJA WYTWORNI | JEJ ZDOLNOSC
PRODUKCYJNA.

Organizacja powinna by¢ mozliwie najprostsza.
Personel kierowniczy musi by¢ starannie dobrany
i obarczony petng odpowiedzialnoscig za prace i per-
sonel swego dzialu. Nalezy zacheca¢ dyrekcje do
przekazywania znacznej czesci pracy kierowniczej
szefom poszczegdlnych wydziatow i do dawania im
mozliwie wolnej reki. Szefowie wydziatdw sg w lep-
szej sytuacji jesli chodzi o organizowanie i wykony-
wanie szczegotow, poza tym rozwija to w nich tak
cenne poczucie petnej odpowiedzialnosci. Z drugiej
strony dyrekcja ma wtedy wolng gtowe do zatatwia-
nia spraw ogolnych.

Nalezy zastanowi¢ sie gieboko nad potrzebg
organizacji i jej celem- Czesto organizacja wytworni
pozostawata tylko schematem na papierze, gdyz dy-
rektor chciat wszystko zatatwia¢ sam W ten sposob
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nie zatatwiat rzeczy waznych, rozpraszajgc sie na
szczegoty. Madra i celowa organizacja jest niewatpli-
wie potrzebna, ale mania organizowania wszystkiego
moze tatwo spowodowaé zagtade wytwaorni.

Na rys. 1 podany jest przyktadowo schemat
organizacji wytworni silnikdw lotniczych. Schemat
ten nalezy rozpatrywa¢ z uwzglednieniem zastrzezen
przedyskutowanych powyzej. Powodzenie organizacji
zalezy od jej gietkosci. Sztywne podejscie dyrekcji
do schematu o-rganizacjnego zwykle ‘robi z niego
bezwartosciowy Swistek papieru-

Jest zupetnie zrozumiate, ze wybor kierownika
dziatlu nie zawsze jest szczesliwy. Nie nalezy wtedy
zwleka¢ ze zmiang obsady stanowiska, co nie znaczy
jednak, ze nalezy pozbywac sie w ogole danego pra-
cownika, gdyz moze on nadawac sie doskonale na
inne stanowisko. Dotyczy to specjalnie o0séb z do-
Swiadczeniem w dziedzinie silnikdw lotniczych. Tych
ludzi jest w ogole mato i predzej, czy poOzniej osoba
taka bedzie moglta by¢é z korzyscig zatrudniona
w wytwaorni.

W zwigzku z organizacjg wy#tania sie zagadnienie
zdolnosci  produkcyjnej wytworni i roboczo-godzin
potrzebnych do wykonania i wyprobowania proto-
typu silnika.

W dalszych rozwazaniach zaktada sie, ze osprzet
silnika jak: gazniki, iskrowniki, pompy itp., jest wy-
konywany przez inne wyspecjalizowane wytwornie-
Nalezy jednak dazy¢, aby sam silnik byt wykonywany
w catosci przez jedng wytwornie. Jezeli zachodzi ko-
nieczno$¢ korzystania z ustug poddostawcéw, to trze-
ba zorganizowac bardzo straranng kontrole wykony-
wanej przez nich pracy, aby poziom jakosci nie byt
nizszy niz w wytworni macierzystej.

Organizacja wytworni silnikdw lotniczych rézni
sie znacznie od organizacji innych fabryk ze wzgle-
du na to, ze znaczna czes¢ wysitku tej wytworni
musi  by¢ poswiecana prototypom i probom. Na
pierwszy rzut oka moze to wydawac sie rozrzutno-
Scig, ale dotychczas nie wynaleziono bardziej ekono-
micznego sposobu doprowadzenia prototypu do ho-
mologacji i utrzymania danego typu silnika na po-
wierzchni zycia lotniczego.

Na toblicy 1 (str. 72) podana jest minimalna ilos¢
personelu technicznego wytwaorni o zdolnosci produk-
cyjnej 1000 silnikdw rocznie, po 3000 roboczo-godzin
kazdy. W tej tablicy podano jedynie ilos¢ personelu
zwigzang bezposrednio z wytwarzaniem i probami
silnikéw, nie podano natomiast personelu pomocni-
czego, jak: sekretariaty, administracja, straz, placowi,
pracownicy socjalni itp. Tablica ta jest utozona na
podstawie doswiadczenia roznych wytwdrni, ktore
wykazaty swg zywotno$¢ w ciggu ubiegtych lat-

Punkty A do J, za wyjatkiem punktu I (b) doty-
czg personelu wytacznie zwigzanego z prototypami
i prébami i obejmujg okoto 2700 oséb. O ile personel
produkcji seryjnej moze ulega¢ szybkim zmianom
w zaleznosci od produkcji, to personel dziatu do-
Swiadczalnego nie moze ulega¢ ani szybkim, ani
znacznym zmianom, gdyz stanowi on kosciec wy-
tworni. Wytwornia na poziomie, zwykle ma w opra-
cowaniu co najmniej dwa prototypy oraz pewng ilos¢
typoéw pochodnych, silnikow, ktére sg juz w stuzbie.



GRUDZIEN 1948

Dyrektor techniczny

TECHNIKA LOTNICZA

Pi

‘Cc U

NI
¥ xi

00

© 5

71

tacznos¢ B. K Normalizacji i



72

Technika lotnicza

GRUDZIEN 194R

Krotka analiza tablicy wyjasni celowos$¢ po-
dziatlu personelu na poszczegolne dziaty.

TABLICA I
Biuro peps((:)sncelu
A. Biuro projektow i makiet 12
B- Biura konstrukcyjne — konstrukcja,
i zmiany 400
C. Warsztaty doswiadczalne — obrdbka
mechaniczna, montaz i odlewnia 1000
D. Hamownie doswiadczalne silnikow
ttokowych i turbin gazowych 150
E. Hamownie jednocylindréwek i pod-
zespotow 30
F. Wydziat metalurgii i chemii 30
G. Woydziat pomiaréw hamown-ianych,
sekcja elektryczna, elektronowa itp- 50
H. Proby instalacji, zespotow silniko-
wych i proby w locie 800
I.  Kontrola:
a) dziat doswiadczalny 150
b) dziat produkcyjny 375
J. Personel tacznikowy i instruktorzy 75
K. Dziat produkcji seryjnej: obrdbka
mechaniczna i montaz 1500
L. Hamownie produkcyjne 60
M. Remont i zmiany silnikdw seryjnych 200
N- Produkcja czesci zapasowych 300
Razem 5132

Biuro projektéw i modeli jest zwykle zalezne od
dyrektora technicznego. Biuro to opracowuje wstepne
projekty, ewentualnie tylko szkice projektow typow
silnikéw, wyprzedzajagc znacznie wykonywane pro-
totypy.

Dziat ,,H“ moze wydawac sie bardzo licznie obsa-
dzony, ale wobec niestatej pogody w Anglii, kazda
godzina lotna musi by¢ wiasciwie wykorzystana, co
wymaga duzego personelu.

Punkt ,L“ ustala ilos¢ personelu kontroli. Dziat
produkcji seryjnej, 1500 pracownikéw, jest obstugi-
wany przez wydziat kontroli liczacy 375 pracowni-
kow, z ktorych znaczna cze$¢ sktada sie ze zwyktych
kontrolerbw miedzy-operacyjnych. Praktyka wyka-
zuje, potrzebe jednego kontrolera na czterech pra-
cownikéw produkcji seryjnej.

Wydziaty ,,M*“i i ,,N“ czesto sg ztgczone w jeden
dziat, liczacy okoto 30% personelu dziatu produkcji
seryjnej.

Gdy prototyp ukonczy szcze$liwie homologacie,
dzial doswiadczalny uruchamia produkcje prébnej
serii w ilosci 25 — 50 sztuk, a w miedzyczasie dziat
produkcji opracowuje i wykonuje narzedzia i przy-
rzady dla serii.

PROTOTYP, JEGO KONSTRUKCJA
I WYKONANIE.

Biuro projektéw wykonuje kilka projektow
wstepnych silnika i instalacji oraz przygotowuje po-
trzebne makiety w zmniejszonej skali. Materiat ten

jest szczeg6towo i Wszechstronnie dyskutowany z Mi-
nisterstwem przed powzieciem ostatecznej decyzji co
do prototypu.

O ile silnik jest z gory przeznaczony do pewnego
typu samolotu, nalezy utrzymywac¢ Scistga tacznosé
z odpowiednig wytwornig samolotow.

Pozadane jest, zeby w okresie projektowania
konstruktorzy utrzymywali kontakt z produkcjg ce-
lem obnizenia kosztow wykonania.

Jak dalece konstrukcja wptywa na koszty wy-
twarzania przy serii 400 — 500 silnikdw na miesiac,
wyjasnig ponizsze przyktady-

Silnik Merlin (12 cylindrow, ukiad V, 1500 KM)
2.200 roboczo-godzin; silnik Herkules (14 cylindrow,
podwodjna gwiazda, sterowanie suwakowe, 1600
KM) — 3.300 roboczo-godzin; silnik Sabre (24 cy-
lindry, uktad H, rozrzad suwakowy, 3.000 KM) —
6.500 roboczo-godzin.

Potem zostat opracowany silnik Griffon 2.500
KM (zwiekszony Merlin) ze specjalng uwagag na
koszta produkcji, co dato w wyniku 2.700 roboczo-
godzin-

O jednym trzeba jednak pamieta¢, ze uzytkow-
nik silnika kupuje moc, wyczyny i niezawodno$é
dziatania, a gtéwny wplyw na te cechy majg inten-
sywne badania i proby, ktore w koncu zawsze sie
moptacajg .

Dotychczas omawiane byty silniki ttokowe. Gdy
mowa o silnikach turbo-odrzutowych, bezposrednie
poréwnywanie z silnikami tlokowymi jest trudne,
jesli poréwnac jednak silnik odrzutowy Derwent —
2250 kG ciagu, i silnik ttokowy Griffcna 2500 KM.
to silnik odrzutowy bedzie wymagat troche mniej
godzin roboczych, bedzie wazyt znacznie mniej, ale
kilogram silnika bedzie kosztowat znacznie wigcej.

Wysokie ceny jednostkowe turbin gazowych
zwigzane sg z bardzo kosztownymi surowcami uzy-
wanymi do samej turbiny i do komor spalania.
Oprécz tego sg powody natury konstrukcyjnej, np-
turbina gazo-wa ze sprezarkg osiowg moze miec¢ bli-
sko 2000 topatek, z ktérych kazda musi by¢ nadzwy-
czaj precyzyjnie wykonana. Roéwniez dzisiejsza wie-
dza o sprezarkach jest dopiero w zaczatku, a dalszy
jej postep wymaga licznych i kosztownych badan.

Gromadzone dos$wiadczenie i intensywne bada-
nia pozwolg niewatpliwie na stosowanie tanszych
materiatdw, a przede wszystkim dadza konstruktoro-
wi dane teoretyczne i wspotczynniki, ktore pozwcla
na konstruowanie prawie ,,na pewniaka"”, co znako-
micie obnizy koszta ogdlne.

Koszt jednostkowy prototypoéw waha sie miedzy
88 a 176 dolarow za kg ciezaru. Na przyktad, silnik
ttokowy 3500 KM o ciezarze 1700 kg, bedzie koszto-
wat 132 dol./kg, co daje ca. 225.000 dolaréw.

Silnik turbosmigtowy o tej samej mocy bedzie
wazyt ca. 1300 kg, przy czym cena jednostkowa wy-
niesie 176 dolaréw, co daje ca. 230.000 dolaréw. Jak
widzimy, ceny ostateczne sg bardzo zblizone.

Na konstruowanie i detalo-Wanie sillnika -ttoko-
wego 3500 KM potrzeba okoto 80.000 godzin biuro-
wych. Dla silnika turbo-smigtowego 3500 KM po-
trzeba o 50% wiecej godzin, tj. okoto 120.000 godzin
biurowych- Prosty typ silnika odrzutowego ze spre-
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zarkg odsrodkows i o ciggu .2250 kG wymaga 15.000 —
20.000 godzin biurowych.

Tablica | zostata utozona w zalozeniu, ze wy-
twornia bedzie mogta skonstruowac, zbudowac i do-
prowadzi¢ do pierwszej préby przynajmniej jeden
prototyp silnika 3500 — 4000 KM w przeciggu
18 — 24 miesiecy. W miedzyczasie bedzie opracowany
nastepny prototyp oraz szereg pochodnych typow sil-
nikéw seryjnych-

Celem przyspieszenia tempa wykonywania proto-
typu, biuro studiéw musi utrzymywac Scisty kontakt
z warsztatem doswiadczalnym. Odkuwki i surowce
moga by¢ zamoOwione znacznie wczesniej, przed wy-
konaniem rysunkow warsztatowych. Istnienie odlew-
ni dziatlu doswiadczalnego pozwala tez na znaczne
skrécenie termindw.

PROBY | URZADZENIA PROBIERCZE.

Nalezy mozliwie wcze$nie wykonaC te zespoty
prototypu, ktdre moga by¢ badane oddzielnie. Przy
silniku ttokowym bada sie oddzielnie zespoty: cylin-
der-ttok oraz sprezarke. Silnik turbinowy dzieli sie
na sprezarke, komory spalania i turbine, ktére to
zespoty sg badane i ulepszane oddzielnie- Pozwala to
na znaczne skrécenie okresu prob catego prototypu.

Wytwornia musi mie¢ oczywiscie urzgdzenia do
przeprowadzania badan i préb. O ile sg réwnoczesnie
w opracowaniu prototypy silnikéw tlokowych i tur-
binowych, to potrzeba co najmniej 12 hamowni do-
Swiadczalnych. Tak duza ilo$¢ jest uzasadniona ko-
niecznoscig przeprowadzania licznych dblugotrwatych
prob przed osiggnieciem gotowosci do homologacji.

llos¢ gcdzin, ktére prototyp musi kreci¢ sie na
hamowni przed homologacjg waha sie w dos$¢ znacz-
nych granicach. Po pierwszej prob:e prototyp powi-
nien przepracowa¢ 750 — 1000 godzin na hamowini
w przeciggu jednego roku. W nastepnych latach ilos¢
ta szybko wzrosnie w zwigzku ze zwiekszong iloscig
egzemplarzy prototypu.

Catkowity okres préb prototypu na hamowni
i w locie wynosi przecietnie 5500 godzin w przeciggu
3% lat. Zdarzalo sie jednak, ze prototypy o orygi-
nalnej konstrukcji wymagaty 10.000, a nawet 20.000
godzin prob w przeciggu pieciu do szesciu lat, zanim
byty gotowe do homologaciji.

Urzadzenia do prob podzespotéw, a w szczegol-
nosci podzespotéw silnikéw turbinowych sg bardzo
kosztowne i cena kompletu urzadzen badawczych
moze siegaC dziesigtkbw milionéw dolaréw. Wobec
szybkiego rozwoju silnikéw turbinowych nalezy byc¢
bardzo przewidujgcym przy planowaniu tych insta-
lacyj. W pewnej instytucji zamoéwiono urzadzenie do
badania sprezarek na 12.000 KM. Wydawato sie,
ze urzadzenia te pokryjg zapotrzebowanie na szereg
lat, tymczasem jeszcze przed ukonczeniem zamowie-
nia zapotrzebowanie mocy wzrosto do 20.000 KM.

LOTNICZA

Sprezone powietrze, potrzebne w znacznych
ilosciach do badan silnikéw turbinowych stanowi po-
wazng pozycje w ogdlnym budzecie.

Trudno w tej chwili sprecyzowaé kosztorys tych
urzadzen. Woydaje sie, ze potrzeba 8.000-000 do
10.000.000 dolaréw na kompletne urzadzenie do ba-
dania turbiny i sprezarki silnikbw o mocy do 7.000
KM na wale, lub 5000 kG ciggu silnikbw odrzu-
towych-

Zapotrzebowanie mocy urzadzen probierczych,
mozna zmniejszy¢ badajac sprezarke ze zdtawionym
wlotem, lub zmniejszajgc ilo$¢ stopni, przy czym
pierwszy spos6b daje ilepsze rezultaty.

Urzadzenia do prob silnikdéw turbinowych w wa-
runkach wysokosciowych, do 11.000 m. wysokosci
i przy —60"C., kosztujg okoto 180.000 dolaréw na
kazdy kilogram powietrza zuzywany na sekunde
przez silnik na tej wysokosci.

Wobec olbrzymich kosztéw kompletu urzadzen
do badania silnikow turbinowych wydaje sie najbar-
dziej wskazanym, zeby tylko centralny instytut
panstwowy byt wyposazony w taki komplet- Wy-
twornie tez muszg mie¢ pewne urzadzenia do badan,
ktore czesto przeprowadzajg, nie potrzebujg one jed-
nak by¢ tak kompletne i mogg mie¢ charakter tym-
CZasowy.

Czesto dyskutuje sie, czy panstwowy instytut
doswiadczalny powinien zajmowaé sie konstrukcjg
i wykonywaniem prototypéw. Nie wydaje sie to
wskazane w panstwie o normalnie rozwinietym prze-
mysle silnikowym. Instytut panstwowy jest zwykle
mniej rzutki od wytworni, a poza tym ma mniejsze
mozliwosci produkcyjne. W wiekszym lub w mniej-
szym stopniu wykonywanie prototypu przechodzi na
poddostawcow, lub cata konstrukcja przechodzi do
wytworni silnikdw. Procedura ta w obu wypadkach
rzadko daje zadawalajgce rezultaty.

W dziedzinie silnikdw lotniczych jest zawsze zbyt
wiele zagadnien, na ktére brak doktadnej odpowiedzi.
Lepiej, gdy instytut naukowo doswiadczalny zajmie
sie badaniami i dostarczy potrzebnych odpowiedzi
przemystowi, a ten juz da sobie rade z konstrukcjg
i budc-wg prototypow silnikow lotniczych.

ZAKONCZENIE.

Powodem wyboru tego, a nie innego tematu jest
fakt, ze wsrod ludzi zwigzanych z silnikami lotni-
czymi jest wielu fachowcow, ktérzy doskonale
orientujg sie w dziedzinie techniczno-matematycznej
zagadnienia, ale mato takich, ktérzy zdajg sobie w
petni sprawe, co to znaczy zbudéwac udany silnik
lotniczy i jak ogromny trzeba w to wtozy¢ wysitek.
Na tej zmudnej drodze, ktorg musi przejs¢ kazdy
prototyp silnika, nie nalezy stosowac skrotow.

The above is a summary of Mr. F. R. Banks' article

»The Art of Aviation Engine" (Journal of the R. Ae. S)
which we publish by kind permission of the Editor.

ERRATA.

W artykule inz. J. Oderfelda p. t. ,,Pionierskie
lata”, zamieszczonym w zeszycie 1 Techniki Lotniczej
z 1948 ir. wkradlty sie nastepujgce omyiki dru-
karskie:

Na str. 29 wiersz 2 od gory — powinno by¢
ilos¢ obrotow 5000, ilos¢ cykli 1000.

Podpis pod rys. 2 powinien brzmiec:
Wirnik sprezarki dpzego modelu.
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Kilka uwag o wptywie wychylenia klap na wiasnosci profilu.

Bardzo czesto przy projekcie aerodynamicznym
ptatowca konstruktor staje w obliczu braku danych
profilu z wychylonymi klapami, czy lotkami.

Przede wszystkim interesuje go wtedy:

a) wielko$¢ kata wyporu zerowego al przy wychy-
lonej kiapie,

b) przyrost najwiekszego wspotczynnika wyporu,
wywotany klapa,

c) wywotany tym samym przyrost wspotczynnika
oporu,

d) zmiana wspo6tczynnika momentu skrzydia, oraz

e) wielko$¢ wspotczynnika momentu zawiasowego
klapy.

Kwestie te zostaty opracowane przez Glauerta na
drodze teoretycznej dla zatamanej ptytki. Pomiary
laboratoryjne, przeprowadzone na profilach lotniczych
z klapa, potwierdzity zasadniczo wyniki rozwazan
teoretycznych, a poza tym pozwolity wprowadzi¢ do
otrzymanych wzoréw dc$wadczalne wspétczynniki
korygujace. W artykule tym bedziemy operowali na-
stepujaco zdefiniowanymi wspétczynnikami aerody-
namicznymi profilu:

wspotczynnik wyporu cz =Pz /q. S
” OPONU....coooiiiirinne cx —Px g1 S.
" momentu  wzgle-
dem krawedzi na-
tarcia ..o cm M/g .S . I
" momentu  zawia-

sowego klapy cms-~Ms /q.S.1.
przy czym: S jest powierzchnig nosna,

q jest cisnieniem dynamicznym,

| jest cieciwg profilu.

I. WPLYW WYCHYLENIA KLAPY NA
WSPOLCZYNNIK WYPORU.

Wielko$¢ wspotczynnika wyporu profilu z wy-
chylong klapg, iw liniowym zakresie jego zmiennosci
z katem natarcia a, mozemy obliczy¢ — jak widac
z rys. 1 — z zaleznosci:

ac de, aa

« = %) + -zp-V?: A (a~ao)+a—(jP

(D

przy czym: a jest katem natarcia profilu wzgledem
jego cieciwy,

al jest katem wyporu
niewychylonej klapie,
jest katem wychylenia klapy.

zerowego przy

Rys. |

Jak wykazato doswiadczenie, wielko$¢ wspot-
3Cz
czynnika --- 1 nie zalezy —praktycznie biorgc — od
wielkosci i kata wychylenia klapy. Wspotczynnik ten
jest staty dla danego profilu i wydtuzenia, i mozna go
odczyta¢ z wykresu cz = f(a), wykonanego dla pro-
filu z klapg nie wychylona.

. iy - . . aa .
Wielkos¢ natomiast wspotczynnika -----  zaiezy
ap

zarobwno — jak wykazaly rozwazania teoretyczne i ba-
dania doswiadczalne — od wymiarow klapy, jak i od
kata wychylenia klapy.

Wygodnym okresleniem wymiaru klapy jest sto-
sunek Ifa 11, to znaczy stosunek cieciwy klapy do cie-

ciwy profilu, jak na rys. 2.

399/4S -« 2

Rys. 2.
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Glauert otrzymat na drodze teoretycznej, ze:

wychylenia klap w radianach.

Zazwyczaj jest Ik /1 <0,5; w tym zakresie wynik
rozwazan Glauerta mozna przedstawic prostszym wzo-
rem przyblizonym:

(1,2-c )

przyjmujac, ze stata ¢ réwna sie zero.

Doswiadczenie jednak uczy, ze ,,skutecznos¢ll kla-
py maleje ze wzrostem jej kata wychylenia, to znaczy
ze w przyblizonej zaleznosci (2) stata ¢ musi by¢ wiek-
sza od zera, i ze wzor Glauerta jest stuszny jedynie
dla matych iwychylen klapy.

Co do wielkosci stalej c, to wg (I) wynosi ona
w przyblizeniu 0,018. Wydaje sie jednak, ze zostata
ona ustalona btednie, bo wstawiajac te warto$¢ do za-
leznosci (2), otrzymuje sie dla kata wychylenia klapy:
8 = —— — 67° warto$¢ wspotczynnika aa/ap 0.

0,018
Przeczy to jednak doswiadczeniu, gdyz w okolicy
takiego wychylenia klapy jej dziatanie, a wiec i wy-
razenie: (aa/ap)'p osigga swa najwieksza wartosc.
Biorgc to ostatnie pod uwage mozna ustali¢ war-
tos¢ statej ¢, gdyz maksimum wyrazenia (aa/ap) p
zachodzi jesli:
2c¢cpB =12 . .1 . . (3

Przyjmujac, ze najwieksze dziatanie klapy wystgpi
w okolicy (3 << 60 otrzymujemy:

Wstawiajagc te wartos¢ do zaleznosci (2) otrzymuje
sie:

(1,2 — 0,01|O0N/-y- 1 (2a)

Z zaleznosci (1) mozna obliczy¢ wielkos¢ kata (au)p;
przy ktérym wychylajac klape o kat /? otrzyma sie
czc =0. °

aa
@)g=a— —7-P=al+ Aa + + (5

przy czym:

Ten przyrost podany zostat na wykresie 1.

Jezeli idzie o przyrost najwiekszego wspotczyn-
nika wyporu, wywotany wychyleniem klapy, to od-
powiedz na to moga dac¢ jedynie pomiary laboratoryj-
ne.

TECHNIKA LOTNICZA

Wykres 1.
Wedtug (l) — w zakresie najczesciej Spotykanych
wartosci stosunku cieciw | Il — mozna przyjaé, ze

przyrost ten nie zalezy od wymiarow klapy, a zalezy
jedynie od kata jej wychylenia.

399/48-"2
Wykres 2.

Majac na wykresie. 2 wyposrodkowane na podsta-
wie danych w (I) oraz (Il) wartosci A czmax ~ Ha),
mozna ustali¢ najwiekszy wspétczynnik wyporu pro-
filu z klapg wychylong z zaleznosci:

(czmax ) p=y=0 — (C2max ) p _ O+ A\CZmax (®)
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Wykreslajagc przy pomocy wykreséw | oraz 2
przyblizony przebieg zaleznosci (cr) q_, = f(a) dla

profilu z wychylong klapg, nalezy pamieta¢ o tym, ze—
jak wykazaty pomiary — krytyczny kat natarcia
profilu zmienia sie z wychyleniem- klapy nieznacznie
i to dla dodatnich katow' wychylenia (rys. 2) w kie-
runku ujemnych katow natarcia, dla ujemnych za$
na odwrot. Pcza tym w miare powiekszania kata wy-
chylenia klapy, przebieg krzywej (cy)g _._0 f(u)

w okolicy cz marstaje sie coraz bardziej stromy, jak
wykazano na rys. 1

. WPLYW WYCHYLENIA KLAPY NA
WSPOLCZYNNIK OPORU.

Wychylenie klapy, ktore w swoim dziataniu jak
gdyby wysklepiato profil, powieksza opor, a wiec
i jego wspotczynnik. Wiazaca odpowiedz na wielko$¢
tego przyrostu mogly da¢ réwniez jedynie pomiary.

Poniewaz dla matych wychylen klapy przyrost
opcru jest niewielki, a na wielkos¢ jego ma wplyw
caty szereg czynnikow jak: liczba Re, gtadkos$¢ po-
wierzchni, ksztalt samego profilu itd., wyniki pomia-
réw roznity sie czesto o kilkanascie procent. Dlatego
tez spotyka sie w literaturze kilka réznych wzorow
doswiadczalnych, pozwalajagcych na obliczenie wyzej
wspomnianego przyrostu oporu.

Debre wyniki daje wzoér doswiadczalny opraco-
wany przez NAICA, a poprawiony przez DVL, pozwa-
lajacy obliczy¢ minimum oporu profilowego:

C. p min + 0,66

gdzie: d/I jest procentowg gruboscig profilu,
f/l jest procentowym wygieciem szkieletu pro-
filu.

Dla matych wychylen klapy, to jest dla (> <G15",
mozna przyjac, ze klapa, powiekszajac wygiecie szkie-
letu profilu, powigksza jedynie jego opdr profilowy,

Przyrost oporu wynosi-wiec, jak widac¢ z zalez-
nosci (7):

Acxp 0,66 [A (fM]- . . (8)

Chcac do zaleznosci (8) wprowadzi¢ zamiast wy-
giecia szkieletu, wymiary i kat wychylenia klapy,,
mozna uzy¢ np. znanej z systematyki profilu zaleznosci
(wedtug (1) oraz (IV)) dotyczacej wielkosci kata wy-
poru zerowego profilu o Sredniej grubosci i potozeniu
najwiekszego wysklepienia linii szkieletowej na 30%
cieciwy:

sa — 88 0)

Przyrost kata «, wywotany zwiekszeniem wygie-
cia szkieletu wynosi:

« << — 88 A (Ff/'Jciiiii, Oa)

LOTNICZA GRUDZIEN 194&.

Poréwnujac te zalezno$¢ ze wzorem (5a) i pod-
stawiajgc do rownania (8) otrzymuje sie ostateczny
wzor dla przyrostu wspétczynnika oporu dla wychy-
len klapy mniejszych od 15"

Majgc zalezno$¢ (10) przedstawiong na wykresie 3,
mozna okresli¢ w przyblizeniu wspdtczynnik oporu
profilu z klapa wychylong ponizej 15" z zaleznosci:

. J"*;))p=0+A ub

Dla wiekszych katéw wychylenia klapy (3 ; ' 20"
istnieje dobry wzdr doswiadczalny (Ill), pozwalajacy
okresli¢ wspodtczynnik oporu profilu w postaci:

ox =- CH-Al..ooooo. (12)
przy czym: cxi- = cz! jest oporem indukowanym
C, + Cjcj + C3|P(
state zas:
C.
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C, =""035 + 055 (—— 025

\

C3 = 0,0005 + 0,0095 —h

Wykres 4e

Wykresy 4a, 4b oraz 4c przedstawiajg zalezno$¢

Acz =f(cz,P)
dla statego stosunku /I
Przy ich pomocy szybko mozna okreslic wspot-
czynnik oporu profilu z klapg wychylong powyzej 20’

. WPLYW WYCHYLENIA KLAPY NA
WSPOLCZYNNIK MOMENTU PROFILU
WZGLEDEM KRAWEDZI NATARCIA.

Wielko$¢ wspotczynnika momentu profilu z wy-
chylong klapag (rys. 2) mozna obliczy¢ z zaleznosci:

v (19)

gdzie cp jest wspotczynnikiem momentu zerowego
profilu z nie wychylong klapa.

. dCm . .
Wartos¢ wspotczynnika e mozna odczytac
Cz

z wykresu zaleznosci ¢ = f (c;n), wykonanej dla pro-
filu z klapa nie wychylong, albo obliczy¢ w przyblize-
niu ze znanej z systematyki profili zaleznos¢:

dCm
- <« 025 — 0,20 (14)
dCz
HP-- -z - 7z z - de
Trudniej jest ustali¢ wielkos¢ wspo+czynn|ka-3-F\--~
Z rozwazan teoretycznych otrzymat Glauert zalez-
nosc:
dCm /7 { /,

(15)



TECHNIKA

Pomiary laboratoryjne dajg jednak wartosci niz-
sze od obliczonych z zalezno$ci (15). Wedtug (I11) wy-
starczy wprowadzi¢ do tej zaleznosci wspotczynnik
korygujacy, réwny w przyblizeniu 0,72, by otrzymac
wartosci nadajgce sie do uzytku konstruktorow.

399/48-A/5

Wykres 5.

. . . ,, dCm
Na wykresie 5 pokazana jest zaleznos¢ —yy
a

11k
= fl

dolna uwzglednia wspomniang poprawke. Kat 3 po-
dany jest w stopniach.

Roznice pomiedzy wynikiem rozwazan teore-
tycznych a doswiadczeniem mozna, przynajmniej
czesciowo, wyjasni¢ tym, ze w rozwazaniach Glauer-
ta nie wzieto pod uwage szczeliny pomiedzy klapa
a profilem, ktéra ma znaczny wplyw na wartosci
omawianych wspotczynnikéw, a poza tym, ze po-
miary wspotczynnikéw byly przeprowadzane przy
réznych obrysach skrzydet i roznych ich wydbuze-
niach.

\
l;gérna krzywa odpowiada teorii Glauerta,

IV. WPLYW WYCHYLENIA KLAPY NA
WIELKOSC JEJ MOMENTU ZAWIASOWEGO.

Podobnie jak poprzednio mozna obliczy¢ wspot-
czynnik momentu zawiasowego' klapy z zaleznosci:

(16)
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ris

, o, cms ca . i
Wartoéé wspotczynnikow Oraz--aa obliczyt

na drodze teoretycznej Glauert i sg one naniesione
na wykresie 6 oraz 7.

Wykres 6.

Oo >

04

399/48-W7

Wykres 7.
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Pomiary jednak dajg tu réwniez warto$ci mniej-
sze od teoretycznych tak, ze celem otrzymania krzy-
wych nadajacych sie do uzytku konstruktoréw, na-
lezy wprowadzi¢ do zaleznosci Glauerta doswiadczal-
ne wspodtczynniki korygujace, o wielkosci:

tak, jak to wida¢ na wykresach 6 oraz 7 przytoczo-
nych z (Il1)

Przy pomocy wyzej podanych zaleznosci i wy-
kresbow mozna z dostateczng dla konstruktora do-
kfadnoscig obliczy¢ wielko$¢ momentu zawiasowego
klapy nie wywazonej aerodynamicznie.

Wykresy te nie nadajg sie jednak do obliczen
statecznosci ptatowca przy wolno puszczonym ste-
rze, zwlaszcza przymatym stosunku cieciw 1/Jl, bo

. . . . .3 Cms_.
majacy na nig duzy wpltyw wspotczynnik nie
3cz
bardzo podporzadkowuje sie teorii, zmieniajac na-
wet czasem — jak wykazaty pomiary — znak.

V. WPLYW SZCZELINY POMIEDZY KLAPA
I SKRZYDLEM NA WZLEASNOSCI PROFILU.

Omowione przez nas wyniki rozwazan Glauerta,
jak i przytaczane wyniki pomiardw, dotyczyty klap
bez szczeliny, ewentualnie z bardzo matg szczeling
pomiedzy klapg i skrzydtem.

W ostatnich latach opracowano teoretycznie
wplyw szczeliny na wielko$¢ uzywanych przez nas
powyzej wspotczynnikéw. Wptyw ten obliczony przy
pomocy teorii Séhngera, przedstawia nam wykres

Ik
8, (wziety z IllI) wazny dla - - = 0,22, z tym ze za

100% wspotczynnika przyjeto warto$¢ otrzymang
dla profilu bez szczeliny ze wzo.réw Glauerta, a jako
zmienng niezalezng przyjeto procentowg szerokos¢
szczeliny s/l, przy czym s jest szerokoscig szczeliny.
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Wykres 8.
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Rekopis wptynat w maju 1948 r.

SCME NOTES ON THE EFFECT OF FLAP DEFLECTION
ON THE AERODYNAMIC CHARACTERISJIICS OF AN
AEROFOIL SECTION.

A number of formulae and diagratns are discussed
which permit quick computation of the following aerodyna-
mic coefficients of aerofoil section with flaps:

a) angle of zero lift ling,

b) increase of the maximum lift coefficient,

c) increase of drag coefficient,

d) change im pitching moment coefficient of aerofoil section.
e) hinge moment coefficient of flap.

Czytelnikom i sympatykom naszego pisma
NAJLEPSZE ZYCZENIA NOWOROCZNE

skiada
REDAKCJA
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Inz. STANISLAW WOJCICKI.
Gléwny Instytut Lotnictwa.

Zagadnienia napedu

WSTEP.

Silnik rakietowy jest historycznie pierwszym silnikiem
cieplnym o spalaniu wewnetrznym. Kilkakrotnie w dziejach
prébowano go stosowa¢ do réznych celo<w;. lecz byt on za-
wsze wypierany przez urzadzenia innego typu; do poczatkow
obecnego stulecia utrzymat sie jedynie jako naped pocis-
kéw Swietlnych i ratunkowych.

Jego wybitne zalety jak:

1. prostota konstrukciji,

2. prawie catkowita niezalezno$¢ zachodzacych w siln ku
przemian od atmosfery,

3. prosty rozruch umozliwiajacy natychmiastowe uzyska-
nie petnego ciggu spowodowaly, ze mniej wiecej od
pierwszej wojny S$wiatowej zaczeto powaznie intereso-
waé sie zastosowaniem rakiet jako napedu; opraco-
wano podstawy teoretyczne i przeprowadzono, szereg
badan. Wyniki tych badan, trzymane poczatkowo w
tajemnicy, zostaly czesciowo ujawnione dopiero po
drugiej wojnie S$wiatowej, gtownie na skutek opubli-
kowania doswiadczen niemieckich. Celem niniejszego
artykutu jest zebranie i przedstawienie w mozliwie

zwieztej formie najwazniejszych zagadnien wyste-
pujacych przy napedzie rakietowym.
WIELKOSCI CHARAKTERYSTYCZNE.
Pt p2 cisnienie  (kg/mz)
43d/4g~RL
Rys. 1 Parametry stanu w charakterystycznych przekro-
jach silnika.

Ciag silnika rakietowego (przyjmujac cisnienie
na wylocie dyszy réwne cisnieniu zewnetrznemu) wy-
nosi:

gdzie G — wydatek [kg/sek]
g — przyspieszenie ziemskie [m/sek].
Predkos¢ wyptywu w zatozeniu, ze przebiega on
izentropowo przy wt — 0 ma wartosc:

k — wyktadnik adiabaty
R — stata gazowa.
Przeksztatcajagc to réwnanie przez podstawienie

Pi
P2

— y — rozprez
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rakietowego.

== B_ stosunek statej gazowej bezwzgled-

y nej i ciezaru czasteczkowego czyn-
nika,
otrzymamy:
k— 1
. k
29—2-_ b . Ti
k—I1

Gdy podstawimy réwnanie to do wzoru (1) i przyj-
miemy wydatek G =- 1 kg/sek, znajdziemy wartos¢,
tzw. ciggu wiasciwego

[kG/kg]

o (3)

Stosunek ciezaru czynnika napedzajacego N do
ciezaru calego urzadzenia S, ktére ma napedzac silnik

rakietowy, nazywamy wspo6tczynnikiem uzyteczno-
sci a.
N
a == ' 4
S @

Wspdtczynnik ten ma decydujacy wplyw (szcze-
goélnie w bezskrzydtowych pociskach rakietowych) na
zasieg rakiet. Wptyw powyzszy dla rakiety typu V2,
pedzonej tlenem i spirytusem, uwidocznia wykres
przedstawiony na rys. 2.

ca’rkoWity ciezar
rakiety
Wt
121

161

zasieg
43B149-H2
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lloczyn, ciagu wiasciwego i wspoétczynnika uzy-
tecznosci daje cigg whasciwy wzgledny

Iw=1.a

Jest to wielko$¢ porownawcza, na podstawie kto-
rej mozna w pewnym stopniu okresli¢ warto$¢ sil-
nika rakietowego. Doskonatos¢ silnika rakietowego
zwieksza sie ze wzrostem ciggu wiasciwego wzgled-
nego.

SPRAWNOSC.

Zamiana energii zawartej w paliwie na energie
kinetyczng urzadzenia napedzanego przez silnik po-
taczona jest oczywiscie ze stratami, ktére dzielimy na
straty wewnetrzne i straty odrzutu, czyli zewnetrzne.
Gdy silnik porusza sie z predkoscig v, to sprawnosé
wewnetrzna wyraza sie stosunkiem catkowitej energii
kinetycznej strumienia, przypadajacej na jednostke
wyptywajacego czynnika, do peinej energii zawartej
w jednostce masy tego czynnika.

H — [Kal/kg] jest tu wartoscig opatowg odnie-
siong do ! kg mieszaniny paliwa i utle-
niacza,

A — mechaniczny réwnowaznik ciepfa.

Sprawnoscig zewnetrzng nazywamy iloraz jed-

nostkowej pracy ciagu przez catkowitg energie kine-
tyczng przypadajacg na jednostke masy wypltywaja-
cego strumienia

LOTNICZA
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Jak wynika z tych réwnan, decydujacy wplyw
na sprawnos$¢ zewnatrzng, a pewien na wewnetrzna,

. \' . ;2 . .
posiada stosunek----é-‘ Zalezno$¢ te ilustruje wykres
w

przedstawiony na rys. 3.

PALIWA.

Zagadnienie doboru paliwa jest problemem,' ktéry
posiada zasadniczy wptyw na rozwdj silnikow rakie-
towych. Z réwnania na cigg wiasciwy wynika, ze
jest cn w gtéwnej mierze zalezny od pierwiastka
kwadratowego z ilorazu temperatury spalania i cie-
zaru czasteczkowego czynnika napedzajgcego. Doblre
wiec paliwo musi dawa¢ wysoka temperature spala-
nia (wartos¢ opatowa powinna by¢ duza, ciepto wias-
ciwe spalin mozliwie niskie), oraz musi mie¢ maty
ciezar czasteczkowy

Ze wzgledu na réwnomierno$¢ spalania powinno
poza tym by¢ ono zmieszane lub tatwo dawac sie
miesza¢ z utleniaczem. Dla celéw poréwnawczych
wprowadzono pojecie teoretycznej predkosci wypty-
wu, ktérg mozna uzyska¢ z danego paliwa, to jest
predkosci jaka by uzyskano, gdyby cata energia
cieplna wytworzona podczas spalania zostata, zamie-
niona na energie kinetyczng strumienia spalin. Pred-
kos¢ ta jest réwna

Z powyzszym wigze sie pojecie teoretycznego
ciggu wiasciwego, przy czym

PALIWA

Pierwszym paliwem zastosowanym do napedu
silnikow rakietowych byt proch strzelniczy zazwy-
czaj sktadajacy sie 75% KNO3, 15% C i 10°0 S.

Spalame zachodzi tu wg reakcji.

2 KNOj + S + 3 C =
KIS -j- 3 COs N2 -p 700 Kallkg

Temperatura w komorze spalania wynosi ok.
2.400" K. Predkos¢ teoretyczna wf =- 2.480 m/sek,
za$ ciag teoretyczny If — 250 kG/kg. W obecnej chwili
proch ten zostat wyparty przez nowe gatunki pro-
chow bezdymnych jak kordyt.

Gtowng zaletg rakiet prochowych jest prostota
konstrukcji, dlatego stosuje sie je dotad przy napedzie
pociskow oraz czasem jako rakiety startowe. Po-
wazng ich wadg jest konieczno$¢ uzycia komory spa-



82 TECHNIKA

lania jako zbioi’'nika paliwa, co w zwigzku z grubymi
Sciankami (wysokie cisnienie) bardzo powieksza jej
ciezar, a tym samym zmniejsza wspotczynnik uzytecz-
nosci a.

Inne paliwa state jak magnez, glin, wegiel, krzem
czy séd moga by¢ uzywane w stanie rozpylonym jako
dodatek do paliwa ptynnego. Czesto tez dodaje sie
tam metali ciezkich, np. otowiu albo zelaza. Ma to na
celu zwiekszenie masy strumienia wyplywajacego
przy jednoczesnym zmniejszeniu predkosci wypltywu.

Ciag pozostaje ten sam, lecz sprawnosc silnika
ro$nie z powodu zachowania szybkosci unoszenia v,

V.
a zatem wzrostu stosunku ~W

PALIWA PLYNNE.

Paliw gazowych w praktyce nie stosuje sie, gdyz
wymagatyby one stosowania grubosciennych, odpor-
nych na wysokie cisnienia zbiornikéw. Dla uniknie-
cia tej wady nalezy gazy skraplaé. Wigze sie z tym
jednak powazny problem ich przechowywania.

PALIWA JEDNOSKEADNIKOWE.

Idealnym paliwem z punktu widzenia prostoty
dostarczania do komory spalania byloby takie paliwo
ptynne, w skilad ktérego wchodzitby utleniacz. Na
pierwszy rzut oka takim paliwem jest nitrogliceryna

C) H5(ONO:i)i, dajgca pcza tym duzg teoretyczng
predkos¢ i ciag.
Mianowicie: w/ = 3880 m/sek
It = 395 kG/kg

Niebezpieczenstwo wybuchu niweczy niestety te
jej strony dodatnie.

Paliwem odpowiadajagcym warunkowi jedno-
sktadnikowcsci jest 80% perhydrol, ktory przy wspot-
dziataniu nadmanganianu wapnia, spetniajgcego fun-
cje katalizatora (roztwér Ca(MnO,): na litr wody) daje
reakcje silnie egzotermiczng rozkiadajgc sie na pare
wodng i tlen.

Hl 0> ----- > HaO + 0Oa 4 51600 Kal/mol

Temperatura reakcji wynosi tu 487"K.

Teoretyczna predkos¢ wyptywu, jakg mozna
osiggng¢ przy pomocy perhydrolu, ma warto$¢
wt — 1014 m/sek, teoretczny cigg If =. 116 kG/kg.

Paliwo to zostato zastosowane w rakietach przez firme
Walter-Kiel i nosito nazwe , T — Stoff*.

Doskonate paliwo jednosktadnikowe datoby uzy-
cie reakcji 2H----- > Ha, polegajacej na tgczeniu sie
zatomizowanego przy pomocy aparatury elektrycznej
wodoru. Rozkiad ten powinien nastepowac przed wej-
sciem do ,komory spalania’l. Wadg tego rodzaju
~paliwa™ jest wiasnie, konieczno$¢ uzycia ciezkiej
i skomplikowanej aparatury rozktadajacej. Predko$¢
teoretyczna jakg moznaby uzyska¢ tym sposobem
wynosi wf =-2100 m/sek, co daje teoretyczny cigg

réwny It = 214 kG/kg
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PALIWA SAMOZAPALAJACE.

Perhydrol moze by¢ réwniez uzyty jako utleniacz
dla innych paliw. Jego gtdwng zaletg w tym wypadku
jest to, ze spalanie nastepuje samoczynnie w chwili
zetkniecia sie z paliwem.

Do tego rodzaju reakcji najlepiej nadaje sie hy-
drazyna i alkohol metylowy.

Reakcja z hydrazyna:

Na Ha. HrO + 2H?2Oa
No 4 5HS O + 4,12 . 10-' Kal/mol

z alkoholem zas:

CH. OH 4- 3 HoOO----->
COo 4 5HoO 4 533 105 Kal/mol

Mieszanina o skiadzie 30% Na Ha . HaO 57%
CHaOH i 13% HaO nosita nazwe ,,C — Stoffu™ i wraz
z ,,T — Stoffem" uzywana byta do napedu niemiec-
kich rakiet lotniczych.

Ciag wiasciwy i temp, reakcji zalezy tu od sto-
sunku miedzy reagujgcymi czynnikami, co ilustruje
wykres (rys. 4),

Rys. 4. Wplyw stosunku ,,C-Stoffu” i ,/t-Stoffu” na tem-

perature i cigg wiasciwy.

z ktdrego wynika, ze maksimum ciggu i temperatury
osigga sie przy stosunku paliwa do utleniacza row-
nym 0,36.

Temperatura reakcji wynosi wtedy T = 1980°K,
cigg whasciwy zas If =_ 210 kG/kg.

PALIWA WSPOLPRACUJACE Z CIEKLYM
TLENEM.

Wiele prob poswiecono kombinacji tlen — benzy-
na.

Mimo duzego ciggu wiasciwego, jaki to paliwo
daje (If -- 455 kG/kg), zastosowanie go zwigzane jest
z duzymi trudnosciami ze wzgledu na niebezpieczen-
stwo eksplozji.

Pewniejszym pod tym wzgledem okazat sie alko-
hol etylowy. Zachodzi tu reakcja:

Ca H50H i 30a—>2C Ol 4 3HaO 4 7110 Ka-l’kg
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Teorytyczna predko$¢ wpltywu wynosi wt 4180

m/sek, teoretyczny ciag It = 426 kG/kg.

Z punktu widzenia wartosci charakterystycznych
dla paliwa $wietne wyniki daje wodor (wf = 5200
m/sek.' 1/ = 536 kG/kg).

Ze wzgledu jednak na duze trudnosci zwigzane
z utrzymaniem wodoru w stanie cieklym zaliczy¢ go
mozna do paliw, ktére bedg stosowane dopiero na
dalszym skczeblu rozwoju silnikow rakietowych.

W) rzedzie tego typu ,,paliw przysztosci” (z kto-
rymi jednak czynione sg proby juz obecnie) postawié
mozemy kombinacje: ciekty ozon — olej gazowy oraz
cieklty ozon — ciekty wodér. Uzycie tego ostatniego
paliwa datoby teoretyczng predkosé = 11760

m/sek.

PALIWO ATOMOWE.

Dalszym stopniem rozwoju silnikow rakietowych
bedzie rozpatrywane juz teraz, na razie z punktu
widzenia akademickiego, uzycie energii atomowej do
napedu rakiet.

Zasadniczymi cechami paliwa ,,atomowego™ sa:

1) koszt i niebezpieczenstwo w eksploatacji,

2) koncentracja olbrzymiej energii w matych ma-
sach (jeden kg ,paliwa"™ wywigzuje 23 biliony
kalorii).

Energia ta daje praktycznie nieograniczony za-
sieg kazdemu pojazdowi.

Poza tym nalezy zwrdci¢ uwage, ze przy uzyciu
energii atomowej sprawnos$¢ nie bedzie odgrywaé
praktycznie zadnej roli.

Schemat dziatania silnika rakietowego napedza-
nego energig atomowg przedstawia rys 5.

Rys. 5. Schemat silnika rakietowego napedzanego energig

atomowa.

Energia cieplna wywigzana w wytwornicy kosz-
tem energii atomowej i przekazana drogg konwekcji
czynnikowi pracujgcemu zamienia sie z kolei w dy-
szy na energie kinetyczng wyptywajgcego strumienia.

Zysk jakie daje nam w rakiecie ten rodzaj energii
polega gtdwnie na mozliwosci zastosowania czynnika
0 bardzo matym p. Pamietamy, ze cigg wihasciwy za-

lezy od |// t \Wysoka temperature mozemy wpraw-
dzie uzyska¢ na drodze reakcji chemicznej, ale ciezar

czasteczkowy czynnika wyptywajgcego bedzie w tym
wypadku duzy.
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Np. reakcja H2 + /, O2—> H20 daje ciezar cza-
steczkowy 18. Przy stosowaniu energii atomowej oraz
wodoru jako czynnika pracujgcego nawet przy tej
samej temp, w komorze spalania uzyskamy trzy razy
wiekszy ciag..

Gtownymi trudnosciami jakie nalezy przezwycie-
zy¢ przy realizacji zastosowania energii atomowej- do
napedu rakiet sa:

1) wysokie temperatury,

2) skonstruowanie  odpowiedniego
ciepta,

3) zabezpieczenie sie przed radioaktywnymi
duktami rozpadu uranu.

Nalezy zwroci¢ uwage, ze ostony zabezpieczajace
przed promieniowaniem ciat radioaktywnych sg po-
waznym balastem zwiekszajagcym wielokrotnie ciezar
catego urzadzenia.

To tez w obecnym stanie ciezar lotniczego silnika
atomowego teoretycznie nie maogtby by¢é mniejszy niz
50 ton.

wymiennika

pro-

ZASILANIE KOMORY SPALANIA PALIWEM.

Uzycie paliwa ptynnego w silnikach rakietowych
wymaga stosowania urzadzen zasilajacych. Kompli-
kuje to oczywiscie zagadnienie i zmniejsza wspot-
czynnik uzytecznosci a.

Rys. 6. Metody zasilania silnika rakietowego.

Rysunek 6 przedstawia schematycznie najpro-
stsze metody zasilania. Na rys. 6a. widzimy zbiornik,
w ktorym, przedzielone tlokiem, znajdujg sie ciekly
tlen i pagliwo. Parujacy tlen wytwarza cisnienie, kto-
re ,,przepycha" cba ciekle czynniki do komory spa-
lania silnika.

Wijada tego urzadzenia jest trudno$¢ uzyskania
takiej szczelnosci ttoka, aby zabezpieczy¢ tlen i pa-
liwo przed zetknieciem sie w zbiorniku, co grozi
wybuchem.
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Na rys. 6b. oba Czynniki: utleniacz i paliwo' znaj-
duja sie w osobnych zbiornikach. Do komory spalania
doprowadza je ci$nienie obojetnego gazu umieszczo-
nego w trzecim zbiorniku (powietrze, azot).

Zbiornik ten ze wzgledu na panujgce w nim
wysokie ci$nienie musi by¢ gruboscienny, co zwiek-
sza ciezar catego urzadzenia.

Istniaty propozycje zasilania komory spalania
silnika przez wykorzystanie cisnienia dynamicznego,
oraz przyspieszenia samej rakiety. Wadg pierwszego
systemu jest uzaleznienie ,ci$nienia fadowania" od
atmosfery, co rugowatoby wiasnie jedng z najpowaz-
niejszych zalet silnika rakietowego. Drugi system
wymaga dtugich zbiornikéw dla uzyskania odpo-
wiedniego ci$nienia.

Przy duzych wydatkach czynnika pracujgcego
powyzsze metody stajg sie niewystarczajgce i paliwo
oraz utleniacz muszg by¢ dostarczone przy pomocy
pomp (rys. 7).

Pompy sg najczesSciej poruszane turbing, ktora
z kolei moze by¢ napedzana w trojaki sposob.

1. Przy pomocy gazoéw spalinowych (rys. 8), spe-
cjalnie w tym celu odprowadzonych z komory
spalania.

Rys. 9.
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przewod odprowadzajacy

pompa paliwowa czes¢ spalin do turbiny

paliwo O
turbina
_ j_ _.ppmpa tlenowa
wylot spalin z turbiny
Rys. 8. Naped turbiny zasilajgcej przy pomocy spalin.

Jest to sposéb nie wymagajacy zadnych dodat-
kowych urzadzen specjalnych, procz jednego
przewodu, turbina jednak musi by¢ przystoso-
wana do pracy w wysokich temperaturach jakie
panujg w komorze spalania. Mozna wprawdzie
odprowadzi¢ spaliny z jakiego$ punktu na dyszy,
w ktorym panuje nizsze temperatura, jednak
wtedy zwiekszy sie zuzycie czynnika. Moc pcmp
zasilajagcych wynosi ok. 1% mocy catego silnika,
co po uwzglednieniu sprawnosci turbozespotu
czyni do$¢ powazng strate.

2. Przy pomocy specjalnie do tego celu przystoso-
wanego czynnika, o odpowiedniej temperaturze
i ci$nieniu, doprowadzonego z osobnych zbiorni-
koéw. Sposob ten okazat sie ekonomiczniejszy od
poprzedniego i zostat zastosowany w niemieckiej
rakiecie A4 (V2) znanej z ostatniej wojny.

3. Przy pomocy czynnika chlodzacego silnik rakie-
towy. Czynnikiem tym w zaleznosci cd stadium
rozwoju silnika moze by¢ woda lub rte¢ (rys. 9).
Z turbiny czynnik przechodzi do chtodnicy, gdzie
cddaje swe ciepto przeptywajgcemu tam ciekte-
mu tlenowi. Po skropleniu przeptywa on miedzy
Sciankami komory spalania, gdzie odparowuje
i w tym stanie wraca do turbiny.

Naped turbiny zasilajgcej przy pomocy czynnika chtodzacego.
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Szybkie oproznianie zbiornikdw z tlenu i pa-
liwa grozi ich zniszczeniem w zwigzku z wytwa-
rzajagcym sie tam podcisnieniem. W zbiornikach
z cieklym tlenem zjawisku temu zapobiega w do-
stateczny na ogot spos6b parowanie tlenu, gorzej
jest ze zbiornikami paliwowymi. W tym wypadku
nalezy albo zapetnia¢ je gazem obojetnym dopro-
wadzonym ze specjalnych butli, albo potaczyé
przewodem z czcitem rakiety i wykorzysta¢ do
tego celu dynamicznie sprezone powietrze.

Oprdéznianie zbiornikéw z czynnika napedzajgce-
go' wywotuje przesuwanie Srodka ciezkosci calej

rakiety co utrudnia zachowanie jej rownowagi
w locie.
Rys. 10. Zewnetrzny wyglad komory spalania silnika

rakietowego V2.

PROCESY ZACHODZACE W SILNIKU | ICH
WPLYW NA KONSTRUKCJE RAKIETY.

Silnik rakietowy ma na celu zamiane chemicznej
energii czynnika napedzajgcego na energie Kinetycz-
nag gazow wylotowych. Dc tego celu stuzg jego dwie
czesci: komora spalania i dysza.

Dla zabezpieczenia sie przed wybuchem w silniku
ilos¢ doprowadzonego paliwa i tlenu musi by¢ mniej-
sza lub co najwyzej réwna wydatkowi, ktéry za-
pewnia spokojne spalanie.

Ma to olbrzymie znaczon e szczeg6lnie przy pali-
wach tatwo eksplodujacych, jak na przykiad mie-
szanka tlenu i benzyny.

W celu ufatwienia spalania i uczynienia go bar-
dziej rownomiernym paliwo- i utleniacz powinny by¢
nalezycie zmieszane.

Ciekawe rozwigzanie m'eszania cieklego tlenu
i spirytusu przedstawia fotografia na rys. 10 obrazu-
jaca zewnetrzng strone komory spalania niemieckie-
go silnika rakietowego A4 (V2).

Komora ta zaopatrzona jest w szereg mieszalni-
kéow pokazanych schematycznie w przekroju na
rys. 11
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Rys. 11. Schemat komory mieszalnikowej silnika V2.

Spirytus wtryskujemy do mieszalnika promie-
niowo przez mosiezne dyszki ustawione w jego Scian-
kach w dwu szeregach.

Tlen doprowadza sie poosiowo przewodem A
i rozpyla przy pomocy witryskiwacza. W ten sposob
do komory dostaje sie juz gotowa do spalania mie-
szanka.

Ze wzoru na cigg wihasciwy silnika rakietowego
wiemy, ze jest on miedzy innymi wprost proporcjo-
nalny do V Tb gdzie T\ jest temperaturg panujaca
na koncu komory spalania. Utrzymywanie wysokiej
temperatury zwigzane jest jednak z szeregiem trud-
nosci:

1. Wymaga odpowiedniego materiatlu na Scianki ko-
mory i dyszy, a wiec odpornego na dziatanie pto-
mienia, posiadajagcego duzy wspoétczynnik prze-
wodnictwa cieplnego (aby zabezpieczy¢ przed
miejscowymi przegrzaniami i utatwi¢ chiodze-
nie), oraz niepodlegajgcego korozji.

2.Powoduje nieproporcjonalny wzrost strat ciepl-
nych przez:

a) promieniowanie (poniewaz straty te rosnag

z czwartg potegg temperatury bezwzglednej),

b) dysocjacje,

c) rozkiad molekut spalin na czastki elementar-
S ne (elektrony, sktadowe jadra), ktére tatwo

moga przenika¢ przez krystaliczng przewaz-
nie strukture $cianek komory spalania i dy-
szy,

d) zwiekszenie energii drgan molekularnych.

W celu mozliwego zmniejszenia strat przez prze-
chodzenie ciepta z komory spalania na zewnatrz wy-
konujemy jg w ksztatcie zblizonym do kuli, dysze za$
skracamy do minimum niezbednego dla otrzymania
wyptywu bez zaburzen.

Stopien dysocjacji, jak wida¢é z wykresu na
rys. 12 znacznie maleje przy zwiekszaniu ci$nienia
panujgcego w komorze spalania.

Elementarne czesci molekut mogtyby by¢ kiero-
wone przez sztucznie wytworzone wpltywy elektro-
magnetyczne wzdluz $cian komory i dyszy, co by
zabezpieczato przed ich przenikaniem na zewnatrz.



Energia drgan molekularnych
przeksztatca sie w trojaki sposob:

czastek spalin

i cisnienia.

1. moze zosta¢ wypromieniowana (Swiecenie gazow
wychodzacych z dyszy),
2. moze wywotywac¢ dysocjacje,
3. moze zwiekszy¢ energie wewnetrzng czynnika
opuszczajgcego dysze
Wszystkie te  wypadki powodujg oczywiscie,
wzrost strat. Zapobiegamy temu przez zwiekszenie
udziatu pary wodnej w spalinach oraz wolnych czg-
stek wodoru.
Jest to jedna z przyczyn dla ktérej praktyczniej
jest czasem stosowac spalanie niezupetne, jak to miato
miejsce w rakiecie A4.

| tak przy reakcji:
C2H50H + 302 ----- > 3HsO + 2COs J- 1955 kal/kg

mamy w 50% zdysocjcwane COi i w 10% H>0.
Przy spalaniu niezupeinym

C,H50H -1- 202 > 2H.0 '+ CO> +. H- + CO
+ 1610 Kal/kg.

Pomimo nizszej wartosci opatowej, pomijajac juz
oszczedno$¢ na tlenie, uzyskamy mniejsze straty wy-
wotane dysocjacjg, a ze wzgledu na nizszy pozorny
ciezar czasteczkowy predkos¢ wyptywu z dyszy be-
dzie wigksza, co w rezultacie da wiekszy cigg.

Jak wynika ze wzoru na cigg whasciwy rosnie on
ze wzrostem rozprezu (rys. 13), poniewaz przeciw-
cisnienie w dyszy jest mniej wiecej state dla wszyst-
kich silnikow i wynosi okoto jednej atmosfery, decy-
dujacy wplyw w tym wypadku ma wielko$¢ cisnienia
na poczatku rozprezania, a wiec w calej komorze
spalania.

Duze ci$nienie ma ponadto nastepujgce zalety:

1. zmniejszenie wymiarow silnika,

2 mniejsze objete spalaniem powierzchnie, a wiec
mniejsze straty cieplne,

3. zmniejszenie dysocjacji jak to wynika z rys. 12.

Ostatni punkt ma duze znaczenie, poniewaz za-
ktécenia roéwnowagi chemicznej mogg spowodowaé
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Rys. 13. Wplyw rozprezu i wykladnika adiabaty na ciag

wiasciwy.

wahania predkosci wyptywu dochodzace do 10% jej
Sredniej wartosci.

Dla tych wiasnie, powodéw rozwdj rakiet po-
szedt w kierunku powigkszenia cisnien w komorze
spalania.

" Wyznaczenie ksztaltu dyszy wylotowej sprowa-
dza sie do dwu zagadnien, a mianowicie: obliczenia
charakterystycznych przekrojow dyszy, oraz do.zna-
lezienia odpowiedniego kata rozwarcia jej czesci
pcmddzwiekowej .«.m./pierwsze zagadnienie po wprowa-
dzeniu szeregu upnjogzfezen nie sprawia trudnosci.

Rys. 14. Komora spalania i dysza wylotowa rakiety V2.

Daleko wigkszy kiopot jest z zagadnieniem dru-
gim. Wedtug teorii klasycznej rozpatrywany tu kat
powinien wynosi¢ od 5 — 10". Przy takim kacie jed-
nak, dysza wypada dtuga, wymiary silnika powiek-
szajg sie, a straty cieplne w zwigzku z duzg po-
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wierzchnig styku miedzy gazami  wylotowymi
a $ciankami dyszy rosng Dlatego kat ten w ostatnich
rakietach wynosi okoto 25", a nawet wiecej.

Jak wykazaty doswiadczenia nie grozi to wcale
oderwaniem strugi od Scian dyszy, jedynie przy wiek-
szych katach nalezy koniec dyszy zagig¢ réwnolegle
do osi, aby wyprostowac strumien i nie stwarza¢ zno-
szacych sie  wzajemnie sktadowych poprzecznych
ciggu.

Chtodzenie $cian komory spalania i dyszy odby-
wa sie za posrednictwem czynnika napedzajacego lub
tez innego, przeznaczonego specjalnie do tego celu.

W poczagtkowych rozwigzaniach konstrukcyjnych
usitowano chtodzi¢ scianki ciektym tlenem. Niestety
konczyto sie to zawsze eksplozjg. Zaczeto wtedy sto-
sowa¢ chtodzenie paliwem. W obu wypadkach urza-
dzenie chtodnicze jest jednocze$nie regeneratorem.

Ciekawe rozwigzanie posiada przytaczana juz
kilkakrotnie rakieta A4 (rys. 14).

Dysza wylotowa ma tu dwie S$cianki, miedzy
ktorymi przeptywa spirytus, chtodzac je od zewnatrz.
Dodatkowo przewidziano powierzchniowe chtodzenie
Scianek od wewnatrz przy pomocy pary spirytusu.
Niewielkie mianowicie jego ilcSci przechodzg rurka-
mi do otworéw rozmieszczonych promieniowo na
wewnetrznej Scianie dyszy. Spirytus ten odparowuje
i pokrywa je cienkg warstwg pary. Wskutek tego
podwdjnego chtodzenia temperatura materiatu dyszy
utrzymuje sie w dopuszczalnych granicach.

Przy stosowaniu wyzszych temperatur takie chio-
dzenie moze okaza¢ sie nie wystarczajagce i wtedy
nalezy wprowadzi¢ intensywniej chtodzacy czynnik,
jak np. wode, a nawet rtec.

Dla podniesienia sprawnosci silnika mozna uzy¢
odparowanego czynnika do napedu turbopompy do-
starczajgcej paliwa do komory spalania (rys. 9).

ROZWIAZANIA KONSTRUKCYJNE.

RAKIETA PROCHOWA.

Szkic silnika rakietowego na paliwo state pro-
chowe przedstawia rys. 15.

Silnik skfada sie z dwu rur stalowych, jedna
w drugiej, zakonczonych dyszg wylotowa. Miedzy

Rys. 15.
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nadmanganian wapnia

butle Z powietrzem H50atm)

zawor jednokier.
C -l zawor rpzrach ,
>-| P 7awor
bezpiecz
reduktor
C cisnienia /komora spala
nia
manometr \ perhydrol
\ zawordla
napetniania )
butli powietrzem <i3g/ag

Rys. 16 i 16a. Silnik rakietowy na paliwo jednosktadnikowe:
1 — komora spalania. 2 — zawor napetniajacy,
3 — zawOr zwrotny. 4 — odpowietrzenie,
5 — zawor redukujacy, 6 — filtr,
7 — zawor uruchamiany tadunkiem wybuchowym.
8 — zawor rozdzielczy.

rurami, na izolatorach utrzymujgcych szczeling znaj-
dujg sie rozmieszczone obwodowo prety sprasowane-
go kordytu (proch bezdymny — mieszanina bawetny
strzelniczej, wazeliny i nitrogliceryny). Z przodu
umieszczony jest zapalnik. Dysze przestania ptytka,
na ktoérej wida¢ przymocowany woreczek z materia-
tem hygroskopijnym oraz przewody od zapalnika.

438/48-R1S

Silnik rakietowy na paliwo state.
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Zapton nastepuje elektrycznie. Gazy spalinowe wy-
dobywajg sie przez otwory w przedniej czesci we-
wnetrznej rury i poprzez dysze uchodzg na zewnatrz,
wytwarzajac ciag.

Szczeliny miedzy rurami, stanowigcymi korpus
silnika, zmniejszajg temperature Scianek W tym tez
celu scianki pokryte sg na grubo$¢ 0,03 mm zawiesing
glinu w> krzemianie sodowym. Aby przyspieszy¢ spa-
lanie, co da nam wyzsze ci$nienie (jak wiemy po-
lepsza to sprawnos$¢ urzadzenia i tym' samym zwieksza
ciag), kordyt jest prasowany w okragte prety, ktore
dodatkowo posiadajg promieniowe otwory. Praso-
wanie zapewnia poza tym jednakowy przebieg spala-
nia we wszystkich silnikach tego samego typu, co ma
duze znaczenie w wypadku uzycia ich do napedu
pociskdw (zmniejszony rozrzut).

RAKIETA NA PALIWO JEDNOSKEADNIKOWE.

Rys. 16 przedstawia rakiete, wyprodukowang
przez firme Walter w Kilonii, przeznaczong do na-
pedu bomb latajgcych.

Butle napeinione sg powietrzem sprezonym do
150 atm. Rozruch nastepuje przez przebicie iglicg
przegrody z blachy stalowej. Powietrze wowczas,
poprzez zawor redukujgcy dostaje sie do zbiornika
z perhydrolem oraz nadmanganianem' wapna i do-
prowadza te czynniki do komory mieszania, gdzie
nastepuje reakcja.

Oto dane charakterystyczne tego silnika:

$rednica max — 350 mm
dtugosc — 2.300 mm
ciag — 590 kg
czas ciagu — 10 sek.

SILNIK RAKIETOWY TYPU A4 NA CIEKLY
TLEN | ALKOHOL.

Rys. 17. Silnik rakietowy na ciekty tlen i alkohol (V2).

Silnik ten (rys. 17) stuzyt do napedu niemieckie-
go pocisku dalekiego zasiegu, ostawionego V2.

75% alkohol etylowy i ciekly tlen pod cisnie-
niem 25 atn. doprowadzajg w nim do komory spa-
lania pompy odsrodkowe sprzezone z turbing gazo-
wg. Turbina jest pedzona przez produkty rozkiadu
(przegrzana para wcdna i tlen), ktory do turbiny do-
staje sie ze specjalnego zbiornika przy pomocy spre-
Zonego powietrza.
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Charakterystyka silnika A4.

Cigg catkowity— 27,2 tony
Czas ciggu — 70 sek.
Wydatek — 125 Kkog/sek. (50 kg/sek. alkoholu
i 75 kg/sek. tlenu).
Catkowity ciezar czynnika napedzajacego —
8,75 ton.

Parametry stanu spalin w dyszy zestawione sg
ponizej.

ArytyCzno 4'8/494
Jednost. Komara Prﬁil;réj Wytoi
tyczny
Srednica mm 948 402 735
Cisnienie kg/cm? 20,8 111 1,03
Temperatura "K- " SOOC')V; 2670 1650
Predkos¢ m/sek. 0 610 2135
I
Rys. 18  Parametry stanu w dyszy silnika V2.

Moc turbiny zasilajgcej jest rowna 675 KM, z cze-
go 320 KM idzie do napedu pompy tlenowej, a 355
KM — spirytusowej. llo$¢ obrotéw — 5000 obir/min.
Catkowite zuzycie H20., — 136 kg na 70 sek. pracy.
Temperatura czynnika napedzajgcego turbine przed
wejsciem na kierownice réwna sie 478'K, cisnienie
za$ 21 atn. Wydatek wynosi 9,0 kg/KM godz.

SILNIK RAKIETOWY LOTNICZY TYPU
WALTER 509 A2.

Silnik Walter 509 A2 (rys. 19) pedzony jest przy po-
mocy ,,C* i ,,T-Stoffu”. Oba te czynniki Kkierowane
sg za posrednictwem pomp odsrodkowych, poprzez
zawory regulujace ich cisnienie, do komolry spalania
silnika. Czes$¢ ,, T-.Stoffu” odprowadza sie dla napedu
turbiny. 1los¢ te ogranicza .regulator obrotow.
.,,C-Stoff* po drodze spetnia role czynnika chtodza-
cego. W celu umozliwienia regulacji ciggu paliwo
i utleniacz doprowadzane jest, poczynajagc od zawo-
row regulujgcych cisnienie, trzema ptrzewodami.

Silnik ten stosowany byt na niemieckich pta-
towcach rakietowych. Ciekawe jest poréwnanie jego
charakterystyki z silnikiem strumieniowym, co zo-
stato uczynione obok. Jako silnik poréwnawczy
wzieto tu Jurno 004.
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Silnik 509 A2 Jurno 004
Ciezar (kg) 175 765
Ciag (kG) 1750 900
Zuzycie paliwa

kg/kGh 20 14
Ciezar jednostk.
kg/kG ciggu 0,104 0,86

Duza przewaga silnika rakietowego, wynikajgca
z matego ciezaru jednostkowego przypadajgcego na
kg ciggu, niwelowana jest niestety olbrzymim zuzy-

Rys. 19a. Fotografia silnika Walter 509 A2.
1 — gtéwny zawor regulujacy, 2 «— zbiornik rozruchowy.
3 — facznik, 4 — komora spalan'a,, 5 — zesp6t turbo-pomp,
6 — rama, 7 — generator pary, 8 — zawor przelewowy.

TECHNIKA LOTNICZA

ciem paliwa, z czym wigze sie oczywiscie krotkotrwa-
tos¢ pracy na pelnym ciggu. Moc turbiny zasilajacej
w tym silniku wynosi 120 KM, jej obroty — 16000
obr./min., wydatek pomp paliwowych — 2,17 kg/sek.,
utleniacza — 6,9 kg/sek.

ZASTOSOWANIE SILNIKOW RAKIETOWYCH.

Silniki rakietowe, ze wzgledu na wyzej wymie-
nione juz cechy, stosowane sg wszedzie tam, gdzie
idzie o prosty, oraz tani silnik, ktdory moze dawac
krotkotrwalg duzg moc przy jednoczesnie szybkim
rozruchu.

Rys. 20. Kordytowy pocisk rakietowy w chwile po wystrzale.
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POCISKI BLISKIEGO ZASIEGU.

Wszelkiego rodzaju pociski, artyleryjskie, (prze-
ciwlotnicze, przeciwczotgowe) o napedzie rakietowym
maja te przewage nad dziatowymi, ze wymagajg dla
startu i nadania im kierunku jedynie prostych, lek-
kich i fatwo dajacych sie transportowa¢ wyrzutni-
kow. Dlatego chetnie stosuje sie je tam, gdzie dziato
ze wzgledu na jego ciezar oraz trudnosci transporto-
we nie moze by¢ uzyte (samolc-ty, pierwsze linie fron-
towe, zwalczanie czotgéw z matej odlegtosci). Pociski
te napedzane sg rakietami prochowymi.

Rys. 20 przedstawia fotografie tego pocisku
w locie. Dla przykfadu podana jest nizej charakte-
rystyka jednego z tego typu pociskéw, uzywanych
podczas ostatniej wojny.

Srednica max. — 132 mm
dhugosé — 935 mm
ciezar catkowity — 231 kg
ciezar gtowicy z materiatem wybu-

chowym — 9,12 kg
ciezar paliwa — 3,78 kg
czas trwania ciggu — 0,9sek
predkos$¢ przy koncu spalania — 350 m/sek
zasieg — 7100 m
wydatek — 4,2 kog/sek
wspotczynnik uzytecznosci < — 0.163

Wadg tych pociskéw jest stosunkowo duzy roz-
rzut .spowodowany niejednakowym spalaniem s:e
materiatu pedzacego silnik.

POCISKI DALEKIEGO ZASIEGU.

Pociski dalekiego zasiegu o napedzie rakietowym-
zostaty zastosowane po raz pierwszy podczas ostat-
niej wojny przez Niemcow, ktérzy szykujac sie do
agresji, juz od okoto 1930 r. prowadzili intensywne
prace nad napedem rakietowym. W roku 1937 wybu-
dowali oni kosztem 300 milionéw marek olbrzymie
centrum badan nad rakietami w Peenemunde nad
Battykiem, gdzie pracowato 2500 technikéw i nau-
kowcow.

W. rezultacie zaprojektowano 10 typow rakiet
dalekiego zasiegu, ktérych dane charakterystyczne
zestawione sg w tabelce na str. 91.

Praktyczne zastosowanie przy bombardowaniu
znalazt pocisk A4 (V2) widoczny tuz po wystrzale na
fotografii 21.

Ciezar tadunku wybuchowego wynosit tu 980 kg.
Zasieg 280 — 320 km. W celu zwiekszenia zasiegu
zaopatrzono rakiete te w skrzydta o powierzchni 7
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Rys. 21. Pocisk V2 po starcie.
m2 Tak powstat pocisk typu A9, ktérego zasieg wy-
nosit 560 km (rys. 22).

Ostatni projekt A10 byt rakietg pomocnicza, jak-
by startowg dla wyzej wspomnianej A9. W ten spo-
sob oczekiwano przedtuzenia zasiegu do 5600 km, co
by wystarczyto na przelecenie oceanu Antlantyckiego.
Tory zestawionych w tabliczce rakiet przedstawione
sg na rys. 23.



GRUDZIEN 1948

TECHNIKA LOTNICZA 91

Ciezar . Ci Ciag
Rok ‘s Ciezar . Czas a9
NV?IE' budo- D+rl:]gosc O Cs\jﬁ;} paliwa I(<:(|§g ciagu vg’iras- Vg:‘\?vi Uwagi:
wy fl kg kg ek LGIKkg  wagl,
Al 1933 1,380 0,35 150 40 0,266 300 16 143 38  Wyrzucany picnowo, sterowa-
ny zyroskopem.
A2 1934 1380 0,35 150 40 0266 300 16 143 38  Max. wysoko$¢ wzlotu

A3 1938 75 0,75 750 450 06

A4 1942 138 1,63 12700 8750

A5 1938 75 075 745 450 0,61

A6 pro- — — — — —
jekt

AT 1941 75 0,75 800 510 0,64

AB  — — — — — —

A9 1945 1380 163 12700 8750 0,69

A10 pro- ? ?7 86500 62000 0,72
jekt

Poza tymi projektami wykonywane byly przez
Niemcow uskrzydlone pociski, zaopatrzone w silniki
rakietowe Waltera, pedzone perhydrolem, a stuzace
przewaznie do zwalczania nieprzyjacielskich samolo-
tow. Najciekawszy z. nich — to przedstawiony na
rys. 24 ,,Schemtterling".

Pocisk ten, znany pod nazwg V3, zaopatrzony
byt w samosterujgcg aparature radarowa.

Wyzej wspomniana firma ,,Walter" robita do-
datkowo badania nad umozliwieniem zwiekszenia za-
siegu pociskéw dziatowych przez zastosowanie na nich
dodatkowego napedu rakietowego. Nalezy zwrécic

Ry«. 24. Przeciwlotniczy pocisk latajacy typu

»Schmetterling” (V3).

1500 45
0,69 27200 70 208

1500

1500 45 ?

27200 70 208

2000 m.

Zasieg 18 km, wys. 125 km.
Podobny do A4.

1435 Znany pod nazwa V2, zasieg
300 km.

Prototyp A4. Zasieg 18 km.

167 100

45 ?

-

A5 plus skrzydta.

1435 A4 plus skrzydta. Zasieg

'560 km.
200 50 166 120 Rakieta startowa przeznaczona
tys. na rozszerzenie zasiegu A9

do 5600 km.

uwage, ze w tym wypadku, w zwigzku z wigczeniem
silnika juz podczas duzej predkosci, sprawnos$¢ jego
bytaby bardzo wysoka. Pomyst ten jednak nie zo-
stat zrealizowany.

RAKIETY STARTOWE.

Rys. 25. Rakieta startowa zamocowana pod skrzydiem.

W celu zmniejszenia rozbiegu ptatcwca podczas
startu (np. obcigzonego bombami, start z lotniskowca
itd.) stosuje sie naped pomocniczy w formie silnikow
rakietowych, ktére zaraz po starcie zostajg na spado-
chronach zrzucone na ziemige. W wypadku tym sto-
sowane sg rakiety prochowe lub czesciej napedzane
perhydrolem. Pod wzgledem konstrukcyjnym rakiety
te podobne $3 do rakiet napedzajacych pociski. Sil-
nik taki (na perhydrol) pokazany jest na rys. 25.
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Rys. 26. Bezsprezarkowy silnik przelotowy

z rakietg startowa.

Rakiety startowe stosuje sie poza tym przy uru-
chomianiu silnikoéw strumieniowych bezsprezarko-
wych, ktérym, trzeba nada¢ predkos$¢ poczatkows, by
mogty same zacza¢ dawac ciag.

Schemat takiego silnika wraz z rakietg startowg
widac¢ na rys. 26.

Do silnika rakietowego doprowadzamy perhydrol.
Produkty rozpadu (przegrzana para wodna i tlen),
wplywajgc strumieniem do dyfuzora silnika, poza na-
daniem ciggu, porywajg za sobg powietrze z atmo-
sfery.

W powietrzu oraz w tlen e z perhydrolu spala
sie doprcwadzone do komory spalania silnika —ben-
zyna. Gazy spalinowe wywigzane z tej reakcji na-
daja silnikowi cigg. Gdy silnik ,zaskoczy" ,to zna-
czy gdy jego cigg stanie sie wiekszy od oporéw pta-
tcwca, wytgczamy rakiete i silnik pracuje odtagd sam.

PLATOWCE RAKIETOWE.

W ostatniej fazie wojny silniki rakietowe zostaty
zastosowane jako naped gtéowny w dwu typach nie-
mieckich samolotow mysliwskich: Me 163 i Bachem
»Natter" (Ba 349 A).

Rys. 27. Mysliwiec rakietowy Me 263.
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Posiadaty one silnik Waltera 509 A2, a potem
509 A9, zaopatrzony w dodatkowg komore spalania
i dysze dla zwiekszenia sprawnosci przy lotach na
mniejszym wydatku paliwa. Rys. 27 i 28.

Mysliwce te miaty na celu obrone wiasnych lot-
nisk oraz powazniejszych obiektéw przed nieprzyja-
cielskimi  bombowcami. Zaletg ich bylo szybkie
wznoszenie sie, dla powiekszenia ktérego ,,Natter"
startowat prawie pionowo ze specjalnie dc tego celu
przygotowanych szyn.

Platowiec ten posiadat dodatkowo cztery pro-
chowe rakiety startowe dajace w czasie 10 sek ciag
wynoszacy 480 kg na kazda rakiete. Uzbrojony byt
w 24 pociski rakietowe kalibru 73 mm, umieszczone
z przodu kadtuba. Zakres regulacji ciggu gtéwnego
wynosit od 150 — 1750 kg. Ciezar samolotu przy star-
cie — 2230 kg. Ciezar paliwa i utleniacza — 720 kg.
Czas wzlotu na 10 km — 80 sek. Predko$¢ max, na
poziomie morza 870 km/godz. Osiggniecia mysliwca
Me 163 sg podobne, za wyjatkiem mniejszej szybkosci
wznoszenia.

Rys. 28. Rakietowy mysliwiec /.Natter".

Dla orientacji podajemy gtéwne wymiary pta-
towca ,,Natter*

dtugos¢ — 6,25 m
rozpietos¢ — 39 m
powierzchniaptatow  — 479 m2

Platcwce te sg jednomiejscowymi mysliwcami.

Samolotéw tego typu wyprodukowano ograni-
czong ilos¢, nie przekraczajacy kilkudziesieciu sztuk.

Juz w okresie powojennym w USA zbudowano
samolot 0 napedzie rakietowym Bell XS—I, ktdrego
zadaniem byto przekroczenie predkosci dzwieku. Jest
on zaopatrzony w silnik pedzony (podobnie jak nie-
miecki A4) spirytusem i cieklym tlenem i posiada
cztery dysze wylotpwe dla zapewnienia lepszej regu-
lacji ciggu przy zachowaniu maksimum sprawnosci.

Samolot ten zabierany jest przez bombowiec B 29
na wysokos¢ 10000 m, aby stamtgd dopiero rozpoczaé
lot o wiasnym silniku. Na tym ptatowcu (co prawda
w locie nurkowym) udato sie cztowiekowi po raz
pierwszy w historii lotnictwa przekroczy¢ predkosc
dzwieku. Oto jego charakterystyka:



GRUDZIEN 1948

rozpietosc — 853 m
dhugosc — 945 m
szybkos$¢ wznoszenia — 230 m/sek
zasieg — 160 km

predkos¢ obliczeniowa 2730 km/gdz na wys. 18300
m nad poziomem morza

ciezar catkowity
ciezar paliwa

— 5928 kg
—i 3709 kg

Zastosowanie silnika rakietowego, jako gtéwnego
napedu do ptatowcow, ogranicza sie wiasciwie do dwu
typow: samolotu mysliwskiego i doswiadczalnego do
badania lotbw na predkosciach ponaddzwigkow-ych.
Jedna z gtéwnych cech tego silnika, mianowicie pobie-
ranie tlenu ze zbiornikdw znajdujacych sie na samolo-
cie, jest przyczyng, dla ktorej silniki rakietowe nigdy
prawdopodobnie (w obrebie atmosfery ziemskiej) nie
wyprg strumieniowych. Stanie sie to zrozumiate, gdy
przypomnimy sobie, ze np. dla benzyny, teoretyczne
zapotrzebowanie tlenu wynosi okoto 3,5 kg/kg —silnik
strumieniowy te 3,5 kg na kazde- kg paliwa pobiera
Z powietrza. 1'tatowiec rakietowy musi ten tlen ,,wo-
zi¢" ze soba.

Jak wida¢ z powyzszego przegladu, prace nad na-
pedem rakietowym nie sg jeszcze zakonczone, wrecz

NOWOSCI T

PODWOZIE YIKINGA.

Zdjecie wykazuje mozliwo$¢ uzyskania duzej
oszczednosci w konstrukcji podwozi, przy zastosowa-
niu napedu odrzutowego, — wysokos¢ podwozia jest
rzedu Srednicy kot.

Charakterystycznym dla Vikinga jest umieszcze-
nie w gondolach po parze kot, kazde na osobnej go-
leni; odbiega to od przyjetego og6lnie rozwigzania.

Aeronautics Nr. 11148,
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przeciwnie sg one, jak wiemy z prasy, kontynuowano
we wszystkich przodujacych technicznie panstwach.

Mozliwosci silnika rakietowego nie sg jeszcze wy-
czerpane (np. loty miedzyplanetarne), tak ze uwazac
go mozemy nadal za silnik przysztosci.
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ROCKET PROPULSION PROBLEMS.
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pulsion problems like those .of rocket fuels influence of
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ECHNICZNE

STOPY MAGNEZOWE W BUDOWIE
SZYBKICH SAMOLOTOW.

Centrala materiatowa lotnictwa 1 amerykanskiego
przeprowadzita szereg prob statycznych plata od-
rzutowego samolotu mysliwskiego ,,Shooting Start",
wykonanego ze stopu magnezowego. Platy wyko-
nane zostalty ze stopu magnezu z cyrkonem (cirko-
nium). Przy zachowaniu prawie takiego samego cie-
zaru platow jak w zwyklym wykonaniu, posiadajg
cne znacznie grubsze pokrycie, co zmn:ejsza odksztat-
cenia ptata i profilu przy locie z duzg predkoscia.

W dalszym ciggu doswiadczen Loockheed F 80 —
..Shooting Start", wyposazony w platy ze stopu ma-
gnezowego, ma odbyc¢ szereg lotdw w réznych warun-
kach klimatycznych.

(Flug Werk — Technik Nr. 10/48)

MALY SAMOLOT Z NAPEDEM
ODRZUTOWYM.

Samolot ten jest, by¢ moze, zwiastunem przysztych
matych samolotéw z napedem odrzutowym. Posiada
on konstrukcje catkowicie metalowg. Charaktery-
styczne jest opierzenie ogona, w V, bez konwencjo-
nalnego usterzenia kierunkowego. WIloty powietrza
umieszczone sg po obu stronach kadtuba, na wyso-
kosci siedzenia pilota. Dysza wylotowa znajduje sie
w spodniej czesSci kadtuba, przed opierzeniem ogona.
Silnik umieszczony jest za siedzemem pilota..
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Dane ogolne: rozpietos¢ — 6,35 m; dlugos¢ —
520 m; wysokos¢ — 1,80 m; cie-
zar w locie — 580 kg.

Podwozie jest typu ,rowerowego": dwa gtowne
kota — jedno za drugim — w osi kadtuba, poza tym
dwa zewnetrzne podpierajgce kota w skrzydtach.

Przewidywane osiggi dla samolotu jednomiej-
scowego Wynosza:

szybko$¢ maksymalna: 402 km/godz

szybkos¢ wznoszenia: 7 m/sek
zasieg: ca 520 km
zuzycie paliwa: 284 1/godz.

Szybkos$¢ podrézna ma by¢ nieco nizsza Od maksy-

malnej.
(Aviation Week, O.ctober 25 1948).

SAMOLOTY Z PLASTYKU.

Gclladay Aeronautical Laboratory w Cumberland
opracowuje nowg metode produkcji samolotéw z pla-
stykow Badania obecne majg na celu wybdr réznego
rodzaju i roznych kombinacji plastykéw. W celu
opracowania podstaw do obliczen wytrzymatoscio-
wych, projektuje sie wykonanie poszczegdlnych ele-
mentow konstrukcyjnych w naturalnej wielkosci,
dla préb badawczych.

Dotychczasowe prace laboratoryjne wykazaty
mozliwo$¢ ogrzewania formowanego elementu za po-
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mocga-ciepta wywigzujacego sie przy reakcjach che-
micznych, co dozwala na wyeliminowanie specjalnej
aparatury ogrzewajacej.

Platy, tacznie z pokryciem i dzwigarami, kadtub
oraz opierzenie wykonywane bedg metodg formo-
wania w specjalnych formach.

Ten typ konstrukcji samolotu pozwala na po-
wazne zredukowanie ilosci potrzebnych roboczo-
godzin, oraz na skrdécenie czasu opracowania -nowego
typu samolotu i przygotowania produkcji.

Podkresli¢ nalezy, ze podczas gdy obecne meta-
lowe konstrukcje wymagajg wielu tysiecy czesci
i zlaczy, to konstrukcje z plastykOw odznaczajg sie
stosunkowo niskg iloscig czesci. — schodzi ona nawet
ponizej 30 dla niektorych typéw samolotow.

Dotychczasowe badania wykazuja,' ze opracowane
i zastosowane plastyki sg odporne na wilgo¢ i plesn,
sg lekkie, wytrzymate i elastyczne oraz posiadajg
dobre wiasnosci ttumienia drgan.

Pierwszym typem doswiadczalnego samolotu
z plastyku ma by¢ samolot z napedem odrzutowym;
ma on posiada¢ profile NACA nowej serii 0 niskim
wspotczynniku oporu, klapy na catej rozpietosci oraz
szczelinowe (spoiler) lotki. Umozliwi¢ to ma osigg-
niecie wysokiej szybkosci maksymalnej przy zacho-
waniu niskiej szybkosci lagdowania.

(Aviation W.eek, October 25 1948).

NOWE KSIAZKI

Prof.M. T. Huber ,,Teoria sprezystosci" (Krakow
1948 r. Naktadem Polskiej Akademii Umiejetnosci.
Tom. | str. XV = 387).

Piekna ta praca posiada szczeg6lne znaczenie dla
polskiego czytelnika technicznego, gdyz, pomijajac pu-
blikowany przed blisko czterdziestu laty polski prze-
kfad wyktadoéw H. Jewniewicza, stanowi ona pierwszg
polska publikacje, traktujgcg w catosci i na sposéb no-
woczesny ¢ tak waznym dzigle mechaniki teoretycznej,

jaki stanowi nauka o wiasnosciach sprezystych ciat
statych. Tym samym ,,Teoria sprezystosci prof. M. T.
Hubera wypetnita dotkliwg luke istniejagcg w polskiej
literaturze technicznej, ktérg pokonywa¢ musiat
indywidualni polski pracownik naukowy i polski
inzynier — zwiaszcza inzynier lotniczy — gdy w co-
dziennej praktyce stykat sie z zagadnieniami przecho-
dzacymi jego wiadomosci akademickie. Z drugiej
str-cny, jak mozna byto sadzi€ z samego nazwiska
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autora cieszgcego sie Swiatowg stawg — warto$¢ nau-
kowa i pedagogiczna ksigzki jest tak duza, ze prze-
tozona na obce jezyki wejdzie mewatpliwie w skiad
»Zelaznego. repertuaru” Swiatowej literatury facho-
wej. O ile sgdzi¢ mozna z pierwszego wydanego to-
mu, zakres tematyki ,,Teorii Sprezystosci” prof. M. T.
Hubera jest obszerniejszy niz popularnego podreczni-
ka S. Timoszenki, a nieco wezszy niz ,,Matematycznej
Teorii Sprezystosci A. E. H. Love‘a. Jednakze Scistos¢
i kompletnos¢ wywodow stawia omawiang ksigzke
na poziomie utrzymanym w ksigzce Love'a. Czytel-
nik polski uzyskat wiec dzieto, ktére obejmuje niemal
wszystko to, cc jest niezbedne dla praktyki inzynier-
skiej i ktérym rownoczesnie postuzy¢ sie moze przy
gtebszych studiach teoretycznych. Wypada podkre-
$li¢, ze nienaganno$¢ logiczna tgczy sie w petni z jas-
noscig wyktadu, a nawet po czesci jego popularnoscia,
jezeli wzig¢, cczywiscie, pod uwage przygotowanie
czytelnika, wymagane przy tego rodzaju lekturze.
Tom pierwszy ,, Teorii Sprezystosci' zostat podzielony
przez autora na jedenascie rozdziatow.

Rozdziat pierwszy omawia stan odksztatcenia. Po
doktadnej analizie przemieszczen skonczonych konti-
nuum plaskiego i tréjwymiarowego oraz ogolnego
stanu odksztatcenia skonczonego, rozpatrzone zostaty
przemieszczenia nieskonczenie mate i zwigzane z nimi
stany odksztatcenia.

W rozdziale drugim przedstawiony jest stan na-
piecia oraz rownania rézniczkowe rownowagi we-
wnetrznej ciata. Zarowno w pierwszym jak i drugim
rozdziale rozpatrzono odpowiednie tzw. kwadryki
oraz wyznaczono warianty odpowiednich rachunkdéw
przy uzyciu wspotrzednych krzywoliniowych. Nalezy
zwr6ci¢ uwage na interesujgce zestawienie w § 50
znanych rodzajéw funkcji naprezen.

Wedtug klasycznych wzoroéw rozdziat trzeci roz-
waza wzajemng zalezno$¢ pomiedzy poznanymi po-
przednio stanami odksztatcenia i napiecia. Podano
tutaj uogolnione prawo Hooke'a i na mocy postulatu
istnienia energii sprezystej przeksztatlcone je do
postaci, odpowiadajacej najogolniejszej anizotropii
ciata statego. Z kolei droga stopniowego zwigkszania
symetrii ciata wyprowadzono, zwigzki taczace napie-
cia i odksztatcenia w ciele izotropowym. W ostatnim,
68 paragrafie trzeciego rozdzialu — autor, rozwaza
kryteria osiggniecia granicy sprezystosci w oparciu
0 wiasne prace w tej dziedzinie, ktére przyniosty mu
rozgtos Swiatowy i rozstrzygnety zagadnienie w sen-
sie stusznosci jego teorii.

Rozdziat czwarty, piaty i szésty omawia tzw. za-
gadnienia dwuwymiarowe, czyli ptaskie teorii spre-
zystosci, kolejno we wspdtrzednych prostokatnych,
biegunowych i przy uzyciu funkcji zmiennej zespo-
lonej. Wsrod wielu rozpatrzonych przykladow autor
ppdaje tutaj réwniez niektore celniejsze rozwigzania
badaczy polskich jak: W. Olszaka i A. Grzedzielskiego.
Zwiezte i zarazem przystepne przedstawienie wiado-
mosci pomocniczych z teorii funkcji zmiennej zespo-
lonej umozliwia mniej przygotowanemu czytelniko-
wi wnikniecie w te interesujacg i ptodng dziedzine.
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W rozdziale siodmym Rozpatrzone zostaty ogdlne
metedy energetyczne, przy czym dowdd twierdzenia
0 minum energii sprezystej ukiadéw Clapeyrpna
oparty zostal na wiasnych, powszechnie znanych pra-
cach autora z zakresu statyki uktadow sprezystych.

Rozdz:at 6smy poswiecony jest sprawie rozcho-
dzenia sie sity z miejsca obcigzonego. Jest to jedna
z ulubionych dziedzin autora, w ktorej potozyt dla
nauki wielkie zastugi (m. Inn. w pracy ,,Zur Theorie
der Beriihrung fester elastischer Korper". An. der
Phys. 1904). Szczegolnie interesujgco przedstawione
jest zagadnienie Sciskania kul oraz wiasne rachunki
autora, odnoszace sie do miejsca najwiekszego wyte-
zenia w kulach, czyli tak nazwanego punktu Bie-
lajewa.

Rozdziat dziewiaty rozpatruje klasyczne zagad-
nienia trojwymiarowe elastostatyki. Mowa m. inn.
0 zginaniu belek i piyt.

Rozdziat dziesigty, poswiecony znakomitym pra-
com de Saint Venanta na temat skrecania i zginania
pretéw prostych, wydaje sie recenzentowi szczeg6lnie
udanym, jednakze rozpatrzenie szczeg6towsze sposo-
bu ujecia poruszonych problemoéw nie byloby na tym
miejscu uzasadnione. Wypada sie wiec ograniczy¢ do
zasygnalizowania, ze takie pojecia jak $rodek Scina-
nia i $rodek skrecania, z ktorymi inzynier letniczy
styka sie stale w codziennej pracy — znalazty tutaj
petne wyjasnienie.

Na szczeg6lng uwage zastuguje znakomity § 134,
rozpatrujagcy wzajemng zalezno$¢ miedzy obu $rod-
kami i obalajagcy raz na zawsze w sposéb matema-
tycznie nienaganny mylne twierdzenie C. Webera
(powtarzane nastepnie w ,,Drang u. Zwang" przez
A. i L. Foppléw) o ich identycznosci. Tom pierwszy
konczy rozdziat poswiecony omoéwieniu zastosowan
analogii matematycznych i metod energetycznych
(w tym analogia hydrodynamiczna btonowa).

Na zakonczenie tej recenzji, sitg rzeczy petnej
zastuzonych pochwat, trudno nie podkresli¢ wiasci-
wego autorowi piekna jezyka i czystosci stylistycz\
nej. Rowniez wiec i pod tym wzgledem dzieto prof.
M. T. Hubera stanie sie pierwszorzednym zrodtem
dla ustalenia, czesto po macoszemu traktowanej, pol-
skiej terminologii naukowej.

Inz. Jerzy Nowinski.

A. |. Niekrasow. Tieoria kryta w niestacjonarnom
patokie. (Teoria skrzydta w nieustalonym strumien
niu), u*ydanie Akademii Nauk Z.S.R.R. 1947 r., 258 str.

W Kksigzce tej autor rozpatruje teoretyczne me-
tody cbliczenia sit i momentéw dziatajacych na skrzy-
dia, o bardzo cienkim profilu, znajdujgce sie w stru-
mieniu powietrza o statej predkosci, na ktory nato-
zone sg bardzo mate zakldcenia ruchu wzglednie
odksztatcenie przekroju.

Najwazniejsze prace, ktore ukazaty sie w Swia-
towej literaturze, z tej dziedziny do 1941 roku, oraz
prace rosyjskie do 1944 roku omodwione sg w sposob
bardzo systematyczny.
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Ksigzka ta jest bardzo cenng zaréwno ze wzgledu
na aktualny temat, ktory jest bardzo waznym przy
konstrukcji samolotow szybkosciowych, jak réwniez
przede wszystkim ze wzgledu na doskonaty sposob
opracowania tematu.

Monografia ta wydana bardzo starannie, jak
wszystkie prace Akademii Nauk Z. S. R. R.. moze
stuzy¢ jako przyktad, jak powinny by¢ opracowywane
zagadnienia naukowe.

W. F.

D. Taylr i C. H. Westcott.
(Zasady radaru), wydawca:
Press 1948, 141 4 X.

Principles of Radar.
Cambridge Unwersity

W ksigzce tej, ktéra jest jedng z serii obejmujgcej
wspotczesng rad:ctechnike, autorzy majacy duze wo-
jenne doswiadczenie w tej dziedzinie, podali podsta-
wowe zasady konstrukcji instalacyj radarowych i ich
mozliwosci. Jest ona przeznaczona dla inzynierow,
fizykéw i matematykéw posiadajacych podstawowe
wiadomosci z radiotechniki i pragnacych zapozna¢ sie
z t3 nowg dziedzing, nie utrudniajgc sobie tej pracy
zbyt wielky iloscig szczeg6tow.

Autorzy omawiajg po kclei wysytanie i odbior
sygnatébw radarowych, fizyczne warunki tlumienia
sygnatow, pomiary odlegtosci i pozycji oraz konstruk-
cje typowych instalacji radarowych.

W ogole, pomimo matej objetosci, ksigzka ta jest
bardzo cenng dla tych, ktorzy chcg zapozna¢ sie
z podstawami dziatania radaru.

W. F.

J. Black, M. Cc. — An Introduciion to Aero-
dynamie Ccmpressibility. (Wstep do aerodynamik*
cieczy Scisliwych).
London. 1947 r. str. 115.

TECHNIKA LOTNICZA

GRUDZIEN 1948

Autor chciat napisa¢ ksigzke, ktora zawierataby
najwazniejsze dotychczasowe wyniki badan teore-
tycznych i doswiadczalnych z dziedziny Scisliwosci
i w ten sposéb bylaby wykorzystywana jako zrodio-
we dzieto przez studentéw i inzynieréw, pracujacych
w dziedzinach duzych predkosci spotykanych w za-
gadnieniach platowcow, zespotow napedowych i ra-
kietowych. Spetnienie tego zadania w ramach ok.
100 stron jest rzecza niemozliwg i niektére wazne
zagadnienia poruszone sg w spodb bardzo pobiezny,
tak ze zapoznanie sie z nimi wymaga studiowania
-z innych zrédet. Cze$¢ zagadnien ujeta jest w sposob
nie odpowiadajgcy nowoczesnym zdobyczom z dziedzi-
ny Scisliwosci np. wplyw liczby Reynoldsa na zja-
wiska $cisliwosci w zakresie predkosci gtosu.

Ksigzka ta ma nastepujgce rozdziaty:

1) ogolne rozwazania o przeptywie cieczy Scisli-
wych,

2) zaleznosci energetyczne i termodynamiczne prze-
ptywu,

3) przeptyw w dyszach, tunele szybkosciowe,

4) powstawanie i ruch fal cisnieniowych.

5) teoria przeptywu dookota réznych ciat,

6) Lot na duzych predkosciach: wptyw Scisliwosci

na konstrukcje.

Dodatek: Optyczne systemy fotografowania przepty-
wu na duzych predkosciach.

Na cg6t pomimo wzej podanych brakéw mozna
poleci¢ te ksigzke tym, ktérzy chcieliby zapoznac sie
szybko i wyrobi¢ sobie poglad na zagadnienia $cisli-
wosci, ktdre nabierajg obecnie w lotnictwie coraz

Wyd. Bunhill Pulblications. LlihcOtrw iekszego znaczenia.

OD REDAKCJI

Poczatek jest zawsze trudny, a pionierstwo nie
wyklucza btedoéw i niedociagnie¢. Dlatego tez moga
sie zdarzy¢ w pierwszych zeszytach ,,Techniki Lotni-
czej" pewne usterki techniczne odnosnie wykorzysta-
nia czy zestawienia nadestanego, materiatu.

W oczekiwaniu pomocy moralnej zainteresowa-
nych czasopism technicznych, a zwiaszcza lotniczych,
spodziewalisSmy sie,, rzeczowej, powaznej krytyki.
Taka krytyke przyjmiemy z wdziecznoscig jako wy-
raz troski o los ,,.Techniki Lotniczejll, jako pomoc,
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ktora pozwoli zlikwidowa¢ nasze mozliwe braki. Po-
dejmiemy tez chetnie dyskusje rzeczows, ktora pod-
niesie poziom czasopisma i pozwoli na rozwigzanie
zagadnien nurtujgcych rzesze naszych czytelnikow.

Natomiast zdecydowanie odrzucamy polemike
z uwagami podyktowanymi ztosliwoscig, nierzeczowe,
ktore cechuje ignorancja szeregu podstawowych za-
gadnien.

Tak ,Technika Lotnicza" kwalifikuje ,recenzje"
»Skrzydlatej Polski™ Nr 12, 1948 r.

Redaguje KOLEGIUM REDAKCYJNE ZPIL

Eochenek, dr inz. Z. Brzoska,

inz. R. Romicki, inz. J. Paczoski (Redaktor Techn.).
Prenumerata za r. 1948 — 300 =zi,
potroczna w 1949 — 300 zk. roczna w 1949 — 600 zt.

Adres Administracji: Warszawa, ul. Mickiewicza 18.

Druk, ,AUTOMA" Warszawa, Wilenska 7. B-66232,



