ANALIZA PRACY SILNIKOW

ozw0j energetyki przemystowej zawsze wyprzedzal rozwdj

komunikacji. Z tego powodu silniki komunikacyjne pochodzg
w gtownej mierze od silnikéw przemystowych i do dzi$ te dwie
grupy maszyn majg nawet w szczegdtach wiele cech wspolnych.
Dopiero lotnictwo odrzutowe, szczegdlnie technika rakietowa,
stworzyty zapotrzebowanie na silniki specyficznie komunikacyj-
ne. | tu po raz pierwszy sytuacja zostala odwrdcona: turbina
spalinowa jako jedyny silnik przeszta do energetyki z komu-
nikacji.

ToJenergetyczne pochodzenie wiekszosci silnikow znalazto od-
bicie w metodach teoretycznego badania osiggéw, zrédet strat
energii oraz mozliwo$ci poprawy sprawnosci. Podobnie dzieje
sie tez z silnikami odrzutowymi. Ale ostatecznym zadaniem Kkaz-
dego silnika odrzutowego jest wytwarzanie ciggu i dlatego poza
zwykty analizg przemian energetycznych zachodzacych w silniku
wazne jest, nie praktykowane oczywiscie w silnikach przemysto-
wych, Sledzenie w nim zmian ilosci ruchu czynnika roboczego,
w wyniku ktérych powstaje ciag.

1.1. ZASADA DZIALANIA SILNIKA PULSACYJNEGO

Silnik pulsacyjny (rys. 1.1) sktada sie z wlotu, skrzyni zaworo-
wej, komory spalania z wtryskiwaczami i S$wiecg oraz dyszy
wylotowej. Paliwo wtryskiwane w sposéb ciggty do komory spa-
lania tworzy z powietrzem mieszanke palna, ktéra zapala sie od
iskry elektrycznej, wytworzonej przez S$wiece zaptonowa. Po-
wstate w nastepstwie tego spaliny wyptywajg z dyszy, przy
czym, na skutek ich bezwtadno$ci w koncowym okresie wyptywu,
w komorze spalania wytwarza sie podci$nienie, ktore otwierajac
zawory jednokierunkowe umieszczone w skrzyni zaworowej po-
woduje zasysanie nowej porcji Swiezego powietrza z atmosfery
do wnetrza silnika.

To nowe powietrze, mieszajgc sie z wtryskiwanym paliwem,
tworzy mieszanke palna, ktéra zapala sie od resztek gorgcych



spalin, pozostatych po poprzednim obiegu. W ten sposéb cykl sie
powtarza, a przyrost iloSci ruchu kazdorazowo zassanej porcji
powietrza wytwarza ciagg silnika.

Z termodynamicznego punktu widzenia w silniku pulsacyjnym
realizuje sie obieg Lenoira. Przy czym dwie teoretyczne prze-
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Rys. 1.1. Silnik pulsacyjny:
a — schemat silnika, b — obieg teoretyczny i rzeczywisty; 1 — skrzynia zaworéw
jednokierunkowych, 2°— wtryskiwacze, 3'— Swieca

miany: izobarycznego spalania 0 — 2' i izentropowego rozpreza-
nia 2'— 3', zastepujg trzy rzeczywiste procesy: rozprezanie
0 — 1 wystepujace podczas zasysania Swiezego powietrza do sil-
nika, spalanie, 1— 2 z robwnoczesnym wzrostem cisnienia i obje-
toSci oraz adiabatyczne rozprezanie 2 — 3.

1.2. ZASADA DZIALANIA SILNIKA STRUMIENIOWEGO

Z termodynamicznego punktu widzenia w silniku strumienio-
wym (rys. 1.2) realizuje sie obieg Joule’a. Naptywajacy z predko-
Scig lotu strumiern powietrza zostaje sprezony w dyfuzorze.
Teoretycznie izentropowy proces sprezania 1— 2' jest w rzeczy-
wistosci przemiang adiabatyczng ze stratami energii, wynikaja-
cymi z istnienia: fal uderzeniowych we wlotowej czesci dyfuzora
(gdy Mo > 1) oraz strat wywotanych tarciem i zawirowaniami
strug przysciennych w jego czesci poddzwiekowej. Z umieszczo-
nych na wejsciu do komory spalania silnika wtryskiwaczy naste-
puje wtrysk paliwa cieklego w sprezony strumien powietrza.
Rozpylone w strumieniu powietrza kropelki paliwa odparowuja,
tworzac z powietrzem mieszanke palng. Przeptywajgca mieszan-
ka zostaje zapalona przez plomieA ustabilizowany za odpowied-
nio uksztattowanym statecznikiem. Powstate w ten sposob czoto
ptomienia obejmuje caly przekréj komory. Kropelki paliwa,
ktore nie zdazyty odparowac, zapalajg sie po przejsciu przez czoto



ptomienia i dopalajg w dalszej czesci komory spalania. Teore-
tycznie izobaryczny proces doprowadzania ciepta 2'— 3' jest
w rzeczywistosci przemiang ze spadkiem ci$nienia 2— 3. Spadek
ten wywotujg z jednej strony aeromechaniczne straty przeptywu,
z drugiej natomiast przyrost pedu spowodowany doprowadza-
niem ciepta.
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Rys. 1.2. Silnik strumieniowy:
a_— schemat silnika, b — obieg teoretyczny i rzeczywisty; 1 — skos$na fala uderze-
niowa, 2 — prostopadta fala_ uderzeniowa, 3 — wtryskiwacze. 4 — statecznik pto-
mienia, S — czoto ptomienia

W komorze spalania oprocz strat mechanicznych wystepuja
takze straty cieplne, wynikajgce z niezupeinego spalania i wy-
miany ciepta z otoczeniem.

Silnik jest zakonczony dyszg, w ktorej strumiend spalin roz-
preza sie do cisnienia atmosferycznego. Straty wywotane tarciem
i zawirowaniami zmieniajg teoretycznie izentropowy proces roz-
prezania 3'— 4' w przemiane adiabatyczng 3 — 4.

Przyrost ilosci ruchu strumienia spowodowany opisanym po-
wyzej obiegiem wywotuje cigg silnika.

13. ZASADA DZIALANIA SILNIKOW RAKIETOWYCH

Obiegiem porownawczym silnikéw rakietowych jest obieg
Rankina. Obieg ten (rys. 1.3) w zaleznosci od rodzaju materiatu
pednego moze by¢ -zrealizowany w dwojaki sposéb: w postaci
silnika na staty materiat pedny (paliwo state) oraz silnika na
ciekty materiat pedny (paliwo ciekte).

W silniku na staty materiat pedny zbiornik tego materiatu
jest jednocze$nie komorg spalania. Materialu pednego uzywa sie
w postaci sprasowanego lub odlewanego ziarna o ksztalcie zapew-



niajagcym, niezmienng w czasie powierzchnie reakcji. W dno ko-
mory spalania jest wkrecony zaptonnik, ktéry rozpoczyna prace
silnika, zapalajgc podsypke stanowigcg woreczek wypetniony
prochem czarnym. W komorze od strony wylotu znajduje sie
ruszt, ktéry zabezpiecza dysze od zatkania przez ziarno oraz
uniemozliwia wypadniecie ziarna z dyszy. Przekrdéj krytyczny
dyszy jest zamkniety przepong z blachy metalowej. Po zapaleniu
podsypki wytwarzajgce si¢ spaliny podnoszg cisnienie oraz tem-
perature w komorze i inicjujg spalanie ziarna. Wtedy pod wpty-
wem ci$nienia i czeSciowo temperatury nastepuje pekniecie prze-
pony w dyszy i rozpoczyna sie wyptyw spalin na zewnatrz. Cisnie-
nie w komorze ustala sie w wyniku réwnowagi miedzy
predkoscig powstawania spalin i predkoscig wyptywu.

W silniku na ciekty materiat pedny utleniacz i paliwo znajduja
sie w osobnych zbiornikach i sg dostarczane do komory spalania
najczesciej za pomocg pomp napedzanych przez turbine spalino-
wga. Jeden z tych skladnikbw materiatu pednego (najczesciej
utleniacz, gdyz jest go wiecej) chtodzi po drodze $cianki dyszy
i komory spalania. Doprowadzone do wtryskiwaczy paliwo
i utleniacz zostajg wtrysniete do komory i spalone po uprzednim
odparowaniu i zmieszaniu. Powstate w ten sposob spaliny wypty-
wajg przez dysze na zewnatrz wytwarzajgc ciag.

Sktadajgcy sie z izochory 1’— 2', izentropy 3'— 4' i dwu
izobar 2' — 3" i 4' — 1' teoretyczny obieg Rankina jest realizowa-
ny w rzeczywistym silniku przez izochore 1— 2 przesuniety
0 objeto$¢ wiasciwg cieczy lub ciata statego, nastepnie prze-

Rys. 1.3. Silnik rakietowy:

a — obieg teoretf/czny i rzeczywisty, b — schemat silnika rakietowego na staty

materiat pedny, I — zZaptonnik, 2 — pod_syﬁpka, 3 — ziarno, i — ruszt, _5—_Erzepqna;

¢ — schemat silnika rakietowego na ciekty materiat pedny, 1 — zbiornik paliwa,

2 — zbiornik utleniacza, 3 —éJompa paliwa, i — turbina,” 5 — pompa utleniacza,
— "ptaszcz chtodzacy



miane spalania 2— 3 zachodzgcego przy obnizajgcym sie na sku-
tek doprowadzania ciepta i oporéw gazomechanicznych ci$nieniu
oraz politrope 3— 4 odbiegajaca od izentropy na skutek chio-
dzenia i oporow tarcia.

1.4. CIAG SILNIKOW ODRZUTOWYCH

Rys. 1.4 ilustruje zmiane rozktadu predkosci przeptywu w dwu
ptaszczyznach A — B i A" — B' przed i za pociskiem napedza-
nym dwoma silnikami strumieniowymi. Boczne ptaszczyzny wy-
dzielajag ze strumienia o ustalonej predkos$ci obszar zaburzony
przez pocisk. Pocisk znajduje sie w ruchu ustalonym, tak ze

Rys. 1.4. Zmiana rozktadu predkosci w strumieniu optywaja-
cym pocisk

opory przeptywu sg rdwnowazone przez cigg silnikow. W prze-
kroju A' — B' ci$nienia statyczne sg wyréwnane i réwnaja sie
ci$nieniu otoczenia.

Rozwazymy elementarng rurke pradu, przez ktorg plynie
w czasie jednej sekundy elementarna masa powietrza mx Pred-
kosci przeptywu tej masy w przekrojach A— B i A' — B' wyno-
szg odpowiednio w: oraz w Zmiana predko$ci masy, a tym
samym i zmiana ilosci ruchu, wywotuje zgodnie z prawem zacho-
wania pedu odpowiednio skierowang site

Si = nti (Wi — Wj). \ [1.1]
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Sity oporu powodujg oczywiscie zmniejszenie pedu strumienia.
Jego zwiekszenie wywotuje natomiast cigg.

Poniewaz, jak podano wyzej, pocisk znajduje sie w ruchu
ustalonym, sity te rownowaza sie i wypadkowa sit rowna sie zeru

— Wi —w,)=20 [1.2]

W przeprowadzonej analizie nie uwzgledniono zmiany masy stru-
mienia na skutek doprowadzenia paliwa.

Rozwazymy teraz przeptyw powietrza przez silnik strumienio-
wy (rys. 1.5a) miedzy powierzchniami kontrolnymi 0 —e.

Rys. 1.5. Rozktad cisnien dziatajacych
na wewnetrzne $cianki silnikéw:
a — strumieniowego, b — rakietowego

Impulsy strumienia w przekrojach 0 i e wynoszg odpowiednio

SO0— mOwO0 + pOFO Se= mcwe + peFc
gdzie: mOime — masowe natezenia przepitywu,
FO i Fe — powierzchnie odpowiednich przekrojow,

w0Oiwe — predkosci w odpowiednich przekrojach.

Na zewnetrzny obrys silnika dziata sita cisnienia atmosferycz-
nego (oporu aerodynamicznego nie uwzglednia sig)

j pOdF =p0(Fe - FO0)

Przyrost impulsu przeptywajacego strumienia jest rowny cia-
gowi silnika
S=Se-S0-fp 0dF
F
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Podstawiajgc wyzej przedstawione zaleznosci otrzymuje sie
S= mewe— mOwO0+ Fe(pe— p0 [1.3]
Gdy rozprezenie Jw dyszy silnika dochodzi az do ci$nienia oto-
czenia (to jest pe— Po— 0) oraz gdy nie uwzglednia sie przyro-
stu masy strumienia na skutek doprowadzenia paliwa (to jest
w,e— m0= w), wtedy zalezno$¢ na cigg wyraza sie rdwnaniem

S— m(we— w0 [1.4]

W silniku rakietowym (rys. 1.5b) wO= 0.
Wyrazenie na ciag silnika rakietowego ma wiec posta¢ rdwnania

S=mwe [1.5]

Uwzgledniajgc nadcisnienie strumienia spalin wyptywajgcych
z dyszy otrzymuje sie

S=mwe+ Fe(pe— po) [1.6]

Zmiana predkosci przeptywu wzdtuz osi silnika wywotuje od-
powiedni rozktad cisnien na Sciankach. Wypadkowa tych cisnien
jest oczywiscie rdwna ciggowi silnika.

W przypadku silnika pulsacyjnego, ze wzgledu na nie ustalo-
ny charakter przeptywu, jego cigg réwna sie iloczynowi impul-
su otrzymanego z jednej dawki powietrza zassanego przez sil-
nik J' pomnozonemu przez ilos¢ cykli na sekunde v

S — J v
Impuls kazdej dawki wynosi

J'" = m'(we — wO0)
gdzie: m' — masa jednorazowej dawki powietrza,
we — Srednia predkos¢ spalin wyptywajacych z silnika.
Podstawiajgc m'v = m otrzymuje sie
5 = m(we — w0) [1.7]
Jest to wyrazenie, analogiczne do zaleznosci na ciag silnika
strumieniowego [1.4], z tym ze predkos¢ wyptywu zastepuje
sie srednig predkoscig we.
Silnik pulsacyjny i strumieniowy nazywajg sie silnikami prze-
lotowymi.
wl5. MOC | SPRAWNOSC NAPEDU

Mocg napedu (Np) nazywamy iloczyn ciggu i predkosci lotu
Np= SwO0
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Podstawiajgc odpowiednio zalezno$ci na cigg silnika przeloto-
wego lub rakietowego otrzymuje sie:

— dla silnika przelotowego

MPV = m(we — WO}WO — mWZ/ll ----- Wiy Wo [1.8]
\ wel we
— dla silnika rakietowego
wn

Npr = mwew0 mw: [1.9]
we

Poszukujgc ekstremum funkcji [1.8] otrzymuje sie, ze moc na-

pedu silnika przelotowego dazy do maksimum, gdy e dazy do 0.

Przy — = 1 moc napedu si-Inika przelotowego jest rowna zeru,
we

poniewaz cigg tego silnika tez rowna sie wtedy zeru.

Rys. 1.6. Sprawno$¢ napedowa sil-
nikéw: rakietowego 7Dr i przeloto-

wego t/ w zaleznos$ci od stosunku
predkosci lotu wg i predkosci wy-
ptywu w

Natomiast moc napedu silnika rakietowego stale ro$nie ze wzro-
stem /stosunku predkosci lotu i predkosci wyptywu.

Rys. 1.6 przedstawia pocisk napedzany silnikiem odrzutowym.
Predkos¢ pocisku jest w0, predkos¢ zas wyptywu spalin z dyszy
pocisku silnika we. Predkos¢ spalin wzgledem atmosfery wynosi
wiec we— Wo- Kinetyczna energia spalin wylotowych zostaje,
jak z tegoi wynika, tylko czeSciowo zamieniona na 'moc napedu.
Bilans energii wyglagda wobec tego nastepujgco

(we - w0)2
2*

Np +
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Podstawiajgc odpowiednie wartosci otrzymuje sie rOwnanie n*
noc strumienia wyptywajgcego z silnikow:
— rakietowego

1+

— przelotowego

- e

Wi ielkoscig, ktora uwzglednia straty mocy strumienia wyloto-
wego spalin, jest sprawno$¢ napedu rD

Okres$la sie jg stosunkiem mocy napedu do mocy strumienia

_ Nv

Przeksztatcajgc powyzsze rownanie otrzymuje sie odpowiednie
zaleznoSci na sprawno$¢ napedu silnika rakietowego »pr i prze-
lotowego iJpp

270 2
W.
flor ™ = wn f1-10]
11 f-Vv i+
w [/

Obydwie te zalezno$ci przedstawiono na wykresie na rys. 1.6
Nalezy zwréci¢ uwage na realno$¢ lotu pojazdu rakietowego
z predkoscia wiekszg od predkosci wyptywu. Dlatego gataz krzy

we3 Vir = i ('W")dla — >¢ 1 ma sens fizyczny. Nie ma nato-
. w.

miast sensu fizycznego galaz krzywej ypp— f 1 "), gdyz ¢la

W-e > 1 cigg silnika przelotowego jest ujemny.

.G. SPRAWNOS¢ CIEPLNA | OGOLNA SILNIKOW LOTNICZYCH

Sprawnos¢ cieplna uwzglednia wszystkie termiczne straty
silnika, a wiec straty wynikajgce z Il zasady termodynamiki,
z nieodwracalnosci przemian oraz strate niezupeinego spalani;:
i wymiany ciepta z otoczeniem. Okre$la sie jg stosunkiem mocy
strumienia wylotowego do energii doprowadzonej do silnika
w ciggu sekundy E,,

VS



tiDIa silnika rakietowego energia doprowadzona wynosi
EW = 6'j JHu +

dla przelotowego natomiast

gdzie: J — réwnowaznik mechaniczny ciepta,
G — wydatek paliwa lub materiatu pednego,
Hu — warto$¢ ooatowa materiatu pednego,
Wu — warto$¢ opatowa paliwa.

Sprawno$¢ ogdlna silnika lotniczego jest iloczynem sprawnosci
cieplnej i napedowej

Dla silnikéw rakietowych i przelotowych otrzymuje sie wiec

mwOwe

[1.11]

m (we — w0) w0

v 1.7. CHARAKTERYSTYKI PREDKOSCIOM E
SILNIKOW LOTNICZYCH

Przy wyborze napedu do okre$lonego aparatu latajgcego pro-
blem matego zuzycia paliwa, a tym samym i wysokiej sprawnosci
og6lnej silnika odgrywa niemal zawsze decydujaca role. Mate
zuzycie paliwa wigze sie nie tylko ze zmniejszonymi kosztami
eksploatacji, ale przede wszystkim (przy ustalonym zasiegu) ze
zmniejszonym catkowitym ciezarem pojazdu.

Wykres na rys. 1.7 pozwala wyciggng¢ wnioski o zastosowa-
niu poszczeg6lnych typow silnikdw i ogolnie o granicach stoso-
wania silnikéw wykorzystujagcych paliwa chemiczne.

Z wykresu wynika, ze zakres stosowalnosci silnikow pulsacyj-
nych jest ograniczony do predkosci poddzwiekowej. W tym
obszarze ich sprawnos$¢ jest wyzsza od innych prostych, nie ma-
lacych elementéw wirujgcych silnikéw lotniczych, lecz duzo



nizsza od sprawnosci silnika turbinowo-odrzutowego*. Silniki
strumieniowe majg niewatpliwg przewage nad innymi silnikami
(z uwzglednieniem silnika turbinowo-odrzutowego) w zakresie
predkosci od 4 4 13 tysiecy km/godz. Powyzej tego zakresu naj-
sprawniejszy jest silnik rakietowy.

Rys. 1.7. Zalezno$¢ sprawnos$ci ogoélnej
iJ0 silnikéw lotniczych od predkosci

lotu woO:
1 — silnik tlokowy ze $migtem, 2 — silnik
turbinowo-odrzutowy, 3 — silnik pulsacyj-
ny, 4 — silnik strumieniowy, 5 — silni
rakietowy

Niekiedy o wyborze napedu decydujg inne wzgledy niz mate
zuzycie paliwa. Branymi pod uwage czynnikami sg wtedy naj-
czesciej :

— prosta konstrukcja (zastosowanie silnikow strumieniowych
do napedu topat $migtowca, czy silnikow pulsacyjnych do napedu
poddzwiekowych samolotéw-celow);

— duzy stosunek ciggu silnika do jego ciezaru (zastosowanie
silnikéw rakietowych jako silnikéw startowych do samolotow).

* Zwanego powszechnie silnikiem turboodrzutowym (przyp. red.).



18. DYNAMIKA ROZWOJU SILNIKOW ODRZUTOWYCH —
KROTKA HISTORIA SILNIKOW PULSACYJNYCH,
STRUMIENIOWYCH | RAKIETOWYCH

Na rozwdj silnikow odrzutowych mozna patrze¢ z dwoch
punktéw widzenia. Mozna je uwaza¢ jako zesp6t rownolegle roz-
wijajgcych sie konstrukcji wzglednie jako uktad ,,zwalczajgcych
sie” i nawzajem ,wypierajgcych” systemdéw stuzgcych do wytwa-
rzania ciggu. Wydaje sie, ze ta druga metoda lepiej wyjasnia
przeszto$¢ i tatwiej pozwala przewidzie¢ przyszto$¢ napedow
lotniczych.

Podstawowym czynnikiem ksztattujacym rozwdj lotnictwa jest
walka o coraz wieksze predkosci lotu. To zdecydowato o kierun-
ku rozwoju silnikéw, w ktdrym podstawowag tendencjg byta wal-
ka o cigg. Ciag kazdego silnika zalezy gtéwnie od natezenia
przeptywu czynnika roboczego, temperatury na poczatku dyszy
wylotowej, rozprezu w dyszy (stosunku ci$nied przed i za dysza)
oraz od wielko$ci pracy sprezania czynnika roboczego.

Dazenie do wzrostu natezenia przeptywu wyeliminowalo we
wspotzawodnictwie silniki o dziataniu nieciggtym, a wiec row-
niez interesujgcy nas w tej ksigzce silnik pulsacyjny, i byilo
gtéwna przyczyng wyparcia w konstrukcjach silnikéw turbinowo-
odrzutowych sprezarek promieniowych (odsrodkowych) prze?
osiowe.

Maksymalna temperatura w silniku jest ograniczona wzgleda-
mi materiatowymi oraz wtasnosciami stosowanych paliw chemicz-
nych. Silnik turbinowo-odrzutowy jest obcigzony ,organicznym
schorzeniem” w postaci dziatajagcych w wys.okiej temperaturze
topatek turbiny. Bedzie to podstawowe zrédto ,kleski” w jego
wspotzawodnictwie z silnikiem strumieniowym.

Rozprez w dyszy wylotowej silnika strumieniowego zalezy od
predkos$ci lotu, natomiast w silniku turbinowym i rakietowym
jest dobierany na podstawie termodynamicznej analizy pracy
silnika. Z tej przyczyny silnik strumieniowy moze wspo6tzawod-
niczy¢ z silnikiem turbinowo-odrzutowym dopiero przy duzych
liczbach Macha (powyzej M = 2 -4- 3).

Poniewaz sprez w silniku decyduje réwnoczes$nie tak o ciagu,
jak i o sprawnosci, a tym samym i o jednostkowym zuzyciu pali-
wa, wiec w ogdlnych zarysach wyniki obecnie przeprowadzanej
analizy pokrywaja sie z wnioskami wysnutymi z predko$ciowvch
charakterystyk silnikow lotniczych podanych w poprzednim
podrozdziale.

Ostatni element wptywajacy na ciag silnika, a mianowicie pra-
ca sprezania czynnika roboczego zdecyduje w przysztosci o wy-
parciu silnika strumieniowego przez rakiety nawet w zakresie
lotéw stratosferycznych. Przy duzych liczbach Macha sprawnos$¢



sprezania powietrza w naddzwiekowym dyfuzorze silnika stru-
mieniowego bedzie bardzo niska i to spowoduje znaczne zwiek-
szenie pracy sprezania (przypadajacej na jednostke energii stru-

mienia wylotowego).
W silniku

rakietowym praca sprezania jest niewielka (gdy

czynnik sprezany jest w stanie ciektym) lub w ogdle rowna zeru
(gdy materiatem pednym jest ciafc state).

Czy mozna przewidzie¢, w jakim czasie beda nastepowaé okre-
sy ,przewagi” poszczegdlnych systemdéw napedowych? W pew-
nym stopniu odpowiedz na to pytanie daje wykres na rys. 1.8.

Wykres przedstawia postep w rekor-
dach predkosci od poczatku istnienia
lotnictwa do chwili obecnej, co nie-
watpliwie charakteryzuje rozwoj lot-
nictwa. Krzywa rozwoju rekordow
ma tendencje do coraz bardziej stro-
mego wznoszenia sie. Jesli przepro-
wadzi¢ ekstrapolacje tej krzywej na
najblizsze 20 lat (nawet niezbyt
optymistyczng), to nalezy sie spodzie-
wacé, ze rekord predkos$ci rozumiany
w sposob konwencjonalny odpowia-
dajgcy 4000 km/godz. (poczatek hege-
monii silnikbw strumieniowych) zo-
stanie osiggniety mniej wiecej w 1965
roku, natomiast rekord 13 tysiecy
km/godz. (poczatek hegemonii silni-
kéw rakietowych) w okresie 1975—
1980.

Sciste okre$lenie terminéw, w ktd-
rych zajdg omoéwione zmiany jakos-
ciowe, jest obecnie jeszcze bardzo
trudne, ale ogdlna tendencja rozwoju
napedow lotniczych jest juz dzi$
okreslona jednoznacznie i nie moze
by¢ przedmiotem dyskusji. W celu
zobrazowania wktadu poszczeg6lnych
epok w dzieto rozwoju interesujacych

nas silnikbw zestawiono ponizej
historii.
Rok: 848 — Marek Grek wspomina w

(Bizancjum)

lata
Rys. 1.8. Krzywa postepu
w  lotniczych rekordach

predkosci:
0 — wazniejsze rekordy ostat-
nich dziesigtkéw lat,

— . — ekstrapolacia krzywej

1232 — pierwsze zastosowanie rakiet do celéw wojennych (Chiny)

1239 — Schwarz odkrywa proch czarny (Niemcy)

rekordéw na najblizsze " lata
najwazniejsze fakty =z ich
swoich pismach o rakietach
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1290 — pierwsze zastosowanie rakiet w Europie (Hiszpania)

1650 — K. Siemionowicz pisze monografie o rakietach (Polska)

1687 — 1. Newton formutuje zasade akcji i reakcji (Anglia)

1816 — pierwsze zastosowanie rakiet w ratownictwie morskim
(Niemcy)

1850 — seryjna produkcja rakiet o ciezarze 20 kG i zasiegu 3200 m
(Francja)

1880 — Nobel odkrywa proch nitroglicerynowy (Szwecja)

1895 — P. Paulet przeprowadza pierwsze doswiadczenia z silnikami
rakietowymi na cieklty materiat pedny (Peru)

1903 — K. Ciotkowski pisze dzieto Rakieta w przestrzeni kosmicz-
nej (Rosja)

1908 — R. Lorin patentuje silnik strumieniowy (Francja)

1909 — R. Marconnet patentuje silnik pulsacyjny (Francja)

1919 — R. Goddard publikuje dzieto Spos6b osiggniecia najwyzszej
wysokosci (USA)

1923 — H. Oberth pisze dzieto Rakiety w przestrzeni miedzypla-
netarnej (Niemcy)

1924 — Otwarcie w ZSRR biura do badania zagadnien rakietowych

1931 — pierwsze proby z rakietami pocztowymi (Szwajcaria)

1933 — E. Sanger wydaje Technike lotu odrzutowego (Niemcy)
1936 — Zatozenie oSrodkdéw rakietowych w USA i w Niemczech
1942 — start pierwszego samolotu napedzanego silnikiem rakieto-

wym na ciekty material pedny (USA)

1944 — zastosowanie silnika pulsacyjnego do napedu samolotu —
pocisku oraz silnika rakietowego na ciekty materiat pedny do
napedu pocisku klasy ,ziemia-ziemia” (Niemcy)

1947 — przekroczenie predkosci dZzwieku przez samolot napedzany
Silnikiem rakietowym na ciekty materiat pedny (USA)

1951- — pierwszy lot samolotu napedzanego tylko silnikiem strumie-
niowym (Francja)
1957 — wystrzelenie pierwszego sztucznego satelity ziemi (ZSRR)

1961 — pierwszy lot kosmiczny czitowieka (ZSRR).
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