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Po pnekroczenłu krl/ł11cznej Hczb11 Macha wspótczynntk oporu 
g\DGUO\Oftłe 10zruca na akucek pojawtenta się oporu fałowego. Do 
ch\OUł obecnej nte ma un1toersaln11ch wzorów, pozwalających na 
prz11blłłone oknłLenłe wspótczunntka oporu przy Ma > Makryt• 
NCl&d11 się jedl/flle poal\1ghoat materłatamł dośwtadczalnymt, uzy• 
ak4nl/fflł mecodamł baH1C11cznllfflł ł w drodZe badań tunelowych. 
Dołt 1kTomnt. pubUkO\OCIM wunłkł badań dotyczq głównie pocł• 
1ków ł cłal oł>rocowi,c:h. 

Opór pocłaku zaldll ~tótont. od: 
J) oporu przedniej częłcł (czołowej czękł pocłlku). Kształt przed-

llMJ czfłcł dec11duJe o WGrtołcł oporu fałowego, 
I) oporu carcł4, 
I) oporu ,poioodoWGnego podcłłntentim, panujqc11m w ośrodku 

za drwm poctaku. 
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Wpływ kształtu przedniej częścł pocisku wykazują wykres 
(l. p. 22 ł 23). Na wykresie (ł. p. 24) pokazana jest załetność opor~ 
od wydtutenta t wyostrzenta przedniej części pocisku 

Wyntkt ce ostqgntęto w CAGY metodq baltstycznq.' 
Przedstawtone wynłkt badań wykazują, te opór tarcła jest bar

dzo mało 3naczqcy w porównaniu z fałot.OYm (łm bryła dłutsza 
a ostrzejsza w przedniej części, tym opór mniejszy). ze wzrostem 
lłczby Macha udzłał oporu tarcia w calkowttym oporze opływanej 
bryły wzrasta. 

Na wykresie (l. p. 25) pokazano wpływ ksztaitu zakończenia po. 
ctsku na wartośt oporu. Wyntkt te uzyskano metodq bałistycznq 

Na wykreste (l. p. 28) przedstawtono zalemość współczynnika 
oporu od powterzchnł względnej dna pocisku (dla rótnych Uczb 
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• (Dalszy ctqg na 111 str. okt.) 
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ROK XVI STYCZEŃ - LUTY 1961 R. ZESZYT 1-2 

Wchodzimy w nowy plan pięcioletni 

Plany postępu technicznego w naszym przemyśle -
z roku na rok - coraz bardziej się konkretyzują i nabie
rają treści. Można to powiedzieć zarówno o tematach zwią-. 
zanych z pracami przy prototypach płatowców, śmigł,owców 
czy szybowców, którymi zakończyliśmy rok ubiegły (wy
mieńmy: ,,Iskrę", M.2, SM2, ,,Zefira", ,,J<'okę"), jak r6w
nież silników (turboodrzutowy dv „Iskry") i osprzętu (nie
zbędne wyposażenie do nowych jedn,ostek). 

Twierdzenie powyższe można pcwtórzyć również v-.r zasto
sowaniu do licznych i niejednokrotnie poważnych zadań 
technologicznych, które występują teraz na miejsce drob
nych i małoważnych usprawnień planowanych w 1959 r . 

Marginesowo nadmienimy tu, że wbrew rozsądnie pomy
ślanemu interesowi całej branży - technologia i procesy 
wytwórcze w poszczególnych zakładach są niejednokrotnie 
oddzielone od siebie żelaznymi kurtynami. Zakłady nie 
wymieniają doświadczeń, nie zapoznają się wzajemnie z me
todami produkcyjnymi. dążeniami i osiągnięciami postępu 
czy wynalazczości pracowniczej, a nawet - leżąc od siebie 
po prostu o miedzę - ·nie wprowadzają procesów już „oswo
jonych", dublują prace i wkładają w nie niepotrzebnie 
i nieekonomicznie cały, pełny wysiłek nowego opanowania. 

Jak uniknąć tego kosztownego procederu „sam sobie ste
rem, żeglarzem, okrętem ... " Niewątpliwie dużą rolę w tym 
zakresie ma polityka Zjednoczenia. Plany postępu tech
nicznego należy uzgadniać na wspólnych posiedzeniach 
przedstawicieli zakładów. Opiekunowie (inspektorzy) za
kładów powinni orientować się w przedsiewzięciach techno
logicznych oraz metodach usprawnień i mechanizacji wszyst
kich zakładów. Należy organizować co 3-4 miesiące wspól
ne wycieczki technologów, kierowników komórek postępu 
technicznego i przedstawicieli ZPL do zakładów. Ostatni 
z wymienionych postulatów pokrywa się zresztą z opiniami 
przedstawicieli zakładów, wypowiadanymi na branżowych 
naradach, które odbyły się w roku ub. 

Na skutek polecenia Ministra Przemysłu Ciężkiego w listo
P'.1dzie ub. r., w Zjednoczeniu Przemysłu Lotniczego odbyły 
się trzy w:spolne narady przedstawicieli zakładów, poświę
cone koleJnemu omówieniu pięcioletnich planów postępu 
technicznego w zakresie: 1) przedsięwzięć technologicznych, 
mechanizacji i organizacji pracy, 2) przygotowania i uru
chomienia produkcji· nowych wyrobów w zakładach 
osprzętowych oraz 3) zagadnień związanych z przygotowa
niem prototypów i uruchomieniem produkcji sprzętu lata
jącego i silników. 

Naszym zdaniem, te dobrze pomyślane narady - zarówno 
przez rozbicie na 3 wymienione kierunki, jak również 
z uwagi na zorganizowanie wstępnych prelekcji na temat 
stanu obecnego i tendencji rozwojowych w poszczególnych 
branzach, wygłoszonych przez profesorów i specjalistów, 
jak wreszcie przez wspólną analizę planów i dyskusję -
dobrze spełniły swoje zadanie. Godny zaznaczenia jest 
udział w naradach przedstawicieli Instytutu Lotnictwa. 
Udział ten symbolizuje pożądaną tendencję zacieśniania się 
współpracy tej placówki naukowej z przemysłem. 

Plan 5-letni postępu technicznego przemysłu lotniczego 
przynosi szereg nowych uruchomięń interesujących szerokie 
koła społeczeństwa. 

W drugim roku 5-latki parki aeroklubów zasili 2-osobo
wy, całkowicie metalowy samolot szkolno-treningowy l\'14, 
z silnikiem WN-6B, 200 KM. Służba zdrowia, rolnictwo 
i aerokluby uzyskają w 1963 r. ekonomiczny samolot meta
lowy wiel<ocelowy, czteroosobo,wy PZL-104, z silnikiem 
WN-6R. Planuje się również - mamy nadzieję - realnie, 

że wszystkie opory i trudności zostaną wreszcie przeła
mane i zamiast wyeksploatowanych Li-2, na krajowe linie 
lotnicze „Lotu" wejdzie - już w 1962 r - samolot pa
sażerski MD-12. 
Służba zdrowia najdalej za 3 lata uzyska tak bardzo jej 

potrzebny (znacznie ekonomiczniejszy od SM-1) śmigłowiec 
sanitarny o nazwie „Łątka" (SM-4). Ten nowoczesny, 
3-osobowy śmigłowiec, z silnikiem WN-6S,_ 200 KM będ~ie 
mógł również obsługiwać rolnictwo i rybołowstwo morskie. 

Plany zakładów samoiotowych i śmigłowcowych przewi
dują ponadto studia nad dalszym rozwojem samolotu tre
ningowego oraz n.ad śmigłowcem z innym rodzajem na
pędu. 

Konstrukcje s·zybowcowe reprezentowane są w 5-latce 
w liczny.eh ,odmianach. Już w 1961 r . ukażą się w serii 
wyczynowe szybowce „Zefir II" i „Foka II" o doskona
łości 35 oraz treningowy, o konstrukcji mieszanej (jako 
przejściowy do całkowicie metaloweg,o) - ,,Lis". Konstruk
cję metalową - jako znacznie ekonomiczniejszą w eksploa
tacji - reprezentować będzie (w 1962 r.) prototyp „Kor
moran", dwumiej.scowy, wyczynowy, przeznaczony do ma
sowego szkolenia. Przesta·rzałego „Jastrzębia" zastąpi 
w 1962 r. szybowiec akrobacyjny „Kobuz"; typ ten o do
skonałości 27 odznaczać się będzie konstrukcją wielu ele
mentów z tworzyw sztucznych. 

Plany zakładów szybowcowych przewidują również ewo
lucję jednostek zawodniczych „Zefir" i „Foka" o dosko
nałościach 36-40 (na bliższe i dalsze Mistrzostwa świata) 
oraz studium motoszybowca. 
Sprzęt latający planowanego 5-lecia zaopatrzony będzie 

w silniki krajowe. Silnik tłokowy WN-6, sześciocylindrowy, 
w układzie „boxer" (przypominający amerykański Conti
nental), dający moc 200 KM przy 3000 obr/min, produko
wany będzie w kilku wersjach. Ponadto wyprodukowana 
będzie za 2 lata partia motopomp strażackich z silnikiem 
turbinowym 120 KM o dużej wydajności 3000 1/min, wy
sokości tłoczenia 120 m. Dla zwalczania szkodników słu
żyć .będą nowe ,modele rozpylaczy do środków owadobój
czych o średniej (50 1/godz) i dużej (150 1/godz) wydajności; 
pierwsza seria prz,ewi•dywana je'!lt w 1962 r. Wyrobami 
zwalczającymi import będą turbodmuchawy dla przemysłu 
okrętowego, które zwiększą moce silników jednostek mors
kich w drugiej połowie 5-latki. 
Zakłady osprzętowe, mające trudne zadania zabezpiecze

nia potrzeb nowego sprzętu latającego w wyposażenie po
kładowe, wystąpią z nowymi, atrakcyjnymi wyrobami. Moż
na tu wymienić nowoczesny, samolotowy układ hydraulic7-
ny na ciśnienie robocze 210 kG/cm2 oraz podjęcie zadania 
obsłużenia krajowych odbiorców w zakresie hydrauliki prze
mysłowej (pompy zębate, rozdzielacze, zawory, filtry i ty
powe przeciwimportowe wyroby: pompy wiskozowe oraz 
do włókien syntetycznych) . Realizację tych zadań przewidu
je się w przeciągu 2 lat. 

W drugiej · połowie pięciolatki APRL otrzyma uniwer
salny wóz transportowy dla szybowców, wyciągarkę samo
jezdną z transformatorem hydraulicznym (uniemożliwiają
cym zadławienie silnika przy starcie), wreszcie ciągarkę do 
liny (z wyciągarki, po starcie szybowca). 
Wz~astające zrozumienie wartości wprowadzania postępu 

tec~mcznego ze strony kierownictwa i załóg zakładów oraz 
akcJa IV Kongresu Techników Polskich, mobilizująca in
Żfnierów i t~ch~[ków do ja_k ~ajefe_ktywniejszego włączenia 
~1ę do reallzacJ1 planu p1ęc10letmego - gwarantują, że 
Jes~cze szereg no:"ych, nie planowanych konstrukcji i pro
cesow technologicznych uzupełni ambitny plan naszego 
przemysłu. 
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Broń rakietowa czy samolot? cz. I I 

w drugiej połowie ostatniej wojny pojł:1wil się nowy ro
dzaj sprzętu wojskowego - pociski rakietowe. Stosowa~e 
one były -zarówno w c,ela_ch strategicZllly~h _(bomba~dowa~ue 

· przez Niemców Angl~ pr~y poi:nocy poc~skow Vl 1 ~2) J~k 
. i taktyC2Jnych (radzieckie działa rakietowe _,,K_a•tmsz~ ). 
Broń rakietowa weszła również w skład uzbro~ema J?Ok:ła
dowego siamolotów. Typowym przykładem moze byc wy
posażenie niemieckiego interceptora „Natter" czy 8:m:ry
kańskiego samolotu myśliwskiego „Thunderbold". Doswiad-: 
czenia zebrane w okresie wojny, wykazały ogromną p-rzy
da:tność bojową tego nowego rodzaju broni, toteż nic dzi'-11'.'
nego, że -i po zakończeniu dz~łań woj~ych ws.zystkie 
armi<e wykazywały ogromne zamteresowame dalszym roz-: 
wojem broni rakietowych. Efekty prowadzonych w . teJ 
dziedzinie prac są istotnie ogromne. Znalazło to odzwier
ciedlenie w pub1ikacjach, podawanych przez prasę ~o-;
dzienną i fachową. Jednocześnie daje się jednak zauwazyc 
ndepokojący objaw, że obok rzeczowych uję_ć pro~lemu ~t?
sowania i perspektyw rozwoju bron1 rakietoweJ, trafiaJą 
się publ.ikacje, kt6re zachwycając się możliwoś~iiami tej 
gałęzi uzbrojeni-a, sugerują zmierzch sam~lotu __ woJsko~g?· 
Zapoznając się z tym kierunkiem ~ubllk_acJi odnos~ s~~ 
często wrażenie, że źródłem ich jest z JedneJ strony dąznosc 
autorów do rewelacyjności i atrakcyjności artykułu, z dru
gi,ej zaś - bl'lak spokojnego, rozsądnE:go, technicznie. uz:3-
sadruonego poglądu na to· dość skom~llkowap.e zagadmeme. 
A faktem przecież jest, że technika me znosi dyletantyzmu. 
Tylko wruikl!iwa aJI1aliza aktualnej s;)'.tuacji po~wala n~ sfor
mułowanie wniosków na przyszłosc. Zastanowmy się P<;>-

1 krótce, · z jednej strony nad aktualnym stan~m ;OZWOJU 
broni rakietowej, z drugiej strony - s1:molotow, i posta
rajmy się sformułować prognozy rozwoJowe tego sprzętu. 

Wojska lotnicze mają za zadanie: 
· 1) sparaliżować życie gospodarcze na zapleczu nieprzyja
ciela, 

2) współpl'lacować z aTmią lądową i siłami morskimi w za
kresie obezwładnienia s.ił zbrojnych ni:przyjaciela, 

3) bronić własnego zaplecza i oddziałów wojskowych. 

Dla wykonania tych zadań wojska lotnicze ro~p?rządzaj_ą 
specjalnym sprzętem, dostosowanym do specyfiki przewi
dywanego działania. 

Jako pierwszy temat omówimy zagadnienia związane z za
stosowaniem pocisków rakietowych do wykonywania zadań 
strategicw.ych. 

Dla właściwego przeprowadzenia tego rodzaju akcji opra-
cowana została cala gama pocisków rakietowych dalekiego 

· zasięgu. PodiZ.ięlić je m~na na dwie grupy. Do pierwszej 
należeć będą ,pociski tyrff.u balistycznego, do drugiej samo
loty-roboty. Charakterystyczną różnicą eksploatacyjną tych 
grup broni jest prędkość. O ile pociski balistyczne rozpo
rządzają prędkością rzędu 15+20 OOO km/h, o tyle samo
loty-roboty nie przekraczają 700+900 km/h. 

Na rys .. 1 pokazano szereg pocisków tej kategorii. Są to 
obiekty o bal'dzo pokaźnych wymiarach. Wysokość sięga 
30 m. Ciężar w chwili startu przekracza nier:az 100 ton. 
Pociski tej kategorii wyposażone mogą być w głowice nu
klearne lub naładowane konwencjonalnymi materiałami 
wybuchowymi. W dzi-edzinie zastosowaJI1ia tej broni istnieje 
s·zereg skomplikowanych problemów, których właściwe roz
wią;zaJI1ie ma zasadnicze znaczenie dla jej przydatności 
w walce. Jednym z podstawowych atutów stosowania po
cisków rakietowych jest sprawa możliwości uzyskania peł
nego zaskoczenia. A uzyskanie zaskoczenia wymaga pełnej 
:gotowości pocisku do za,stos,owania w kaildej chwili, pełnej 
jego sprawności. Na sprawność tę składa się szereg czyn-
ników. 

P.ierw~ym problemem jest kwestia sprawności apara
tm-y. i inistalacji wchodlzących w skład wyposażenia po
cisku. Trzeba sobie zdać sprawę, że aparatura ta (elektro
nowa, elektryczna, hydrauliczna) jest wysoce precyzyjna. 
Jeśli uwzględnić ogromne przys.pieszenia, ktÓTym poddany 
jest pocisk rakietowy, zmiany tempell."atur, ciśndenia i sze
reg innych czynników natury l!lechaniicznej i fizycpiej, 
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jasne się stają wysokie wymagania, którym odpowta,dać 
muszą najdrobniejsze nawet elementy składowe pocisku. 
z tych właśnie względów pocisk musi być poddawany sta
łej kontrold s,prawności. Niewłaściwe działanie, czy też 
przerwa w działaniu któregokolwiek z elementów instalacji 
powoduje nieprzydatność całego sprzętu. 

Drugim problem,em jest zagadnienie dostarczenia do po-
cisku dostatecznej ilości materiałów pędnych. Rozwiązanie 
tego zaga·dnienia nastręcza szereg poważnych trudności. 
Wynik,a to z faktu, że .pocisk rakietowy jest w gruncie ne
czy ogromnym zbiornikiem palliwa. Problem dostarCLecnia 
paliwa może być rozwiązany w ten sposób, że paliwo jest 
stale przepompowywa,ne poprzez filtry ze zbiorników bazy 
do zbiorników pocisku z tym, 1 że pewien poziom utrzymy
wany jest stale jako niezmienny. Takie rozwiązanie po
zwala na szybkie dopełnienie zbiorników paliwem, zależnie 
od potrzebnego w danej chwili zasięgu pocisku. Sprawa 
dostarczania utleniacza - w większości orzypadków ciekłe-

.. 

a 

Rys. l. Pociski_ rakietowe dalekiego zasiępu 

go tlenu, jest jeszcze bardziej skomplikowana, skutkiem 
jego właściwości fizyko-chemicznych. I ten problem może 
być jednak opanowany w tym sensie, że napełnianie zbior
ników tlenowych nie pochłania nadmiernie dużo czasu. 
Ogólnie biorąc, czas przygotowania pocisku do startu wy
nosi kilkanaście minut. 

Aby pocisk dalekiego zasięgu miał zapewnioną dosta
teczną celność musi być precyzyjnie ustawiony i to nie 
tylko w stosunku do podstawy - wyrzutni, lecz również 
w sensie znacznie ogólniejszym - precyzyjnie muszą być 
określone współrzędne jego położenia w stosunku do prze
widzianego celu. Zastanowić się w tym miejscu należy nad 
problemem celów, względem których pociski dalekiego za
sięgu mogą być stosowane. Prec~ja tej kategorii pocisków 
jest obecnie tego rzędu, że mogą być one stosowane przede 
wszystkim do niszczenia celów bardzo rozległych przy po
mocy ładunków o potwornej mocy (do kilkudziesięciu me
gaton). Zastosowa,nie do celów „punktowych" jest aktualnie 
nierealne. Przeto głównym zadaniem pocisków dalekiego 
zasięgu będzie przede wszystkim przeprowadzenie ataków 



o charakter.zie nie tyle czysto wojskowym, 'ne raczej terro
rystycznym, np. przeciw ludności dużych ośi"odków miej
skich. 

Na rys. 2 pokazano staniowislro i przygotowanie do od
palenia pocisku balistycznego. Widać, że wyrzutnia po
cisków tego typu jest urządzeniem bardzo złożonym i roz-

' f. 
4) nieelastyczność w . zakresie wyboru celu, ~. ,• . 
5) nieprzydatność do zwalczania małych, zwartych celów. · 

. . : 
Po tym krótkim omówieniu strategicmyrh broni rakie

towych przejdziemy do ami.Lizy możliwości zastosowania sa
molotu do wykonywania tych zadań. 

Rys. 2. Przygotowanie do startu pocisku balistycznego 

budowanym. Wielkość tych instalacji jeszcze wzrośnie, gdy 
włączy się do nich współipiracujące stanowiska dozoru ikon
troli radarowej. Z tego wzgl~u, praktyczrue rzecz biorąc, 
zmiana stanowiska bojowego jest dla· tej kategorii poois
ków, w sensie współczesnej wojny ruchowej, niewykonalna. 
Czynnik ten, łącznie ·z omówioną poprzednio wielkością 
niezbędnych instalacji i urządzeń, powoduje, że położenie 
bazy pocisków balistycznych tej klasy moż-e być łatwo 
wykryte przez nieprzyjaciela, który oczywiście za swój 
pierwszy obowiązek będzie uważał doprowadzenie do ich . 
zniszczenia już w pierwszych chwilach wojny. Osiągnąć to 
może po ~ostu prz.ez •ostl'zelanie wła,snymi pociskami da
lekiego · zasięgu lub przez bombardowanie lotnicze. Aby 
prawdopodobieństwo ziniszczenu.a tej potężnej broni ogra
niczyć do minimum, opracowane są typy pocisków, których 
wyrzutnie mies,zczą się w głębokich schronach podziem
nych (rys. 3). W tym ~zypadku pocisk wynos.zony jest, 
dla odpalenia, specjalnym wyciągiem wraz z podstawą na 
powierzchnię ziemi. 

W dążności do uniemożliwienia, a· przynajmniej utrud
nienia zniszczeni.a · wyrzutni, stos,uje się również instalową
nie ich na okrętach podwodnych, co pozwala na wykorzy
stanie czynnika ruchu i zmianę położenia wyrzutni. Po
ciski są tak skonstruowane, że mogą być odpalane z okrętu 
będącego w zanurzeniu~ Te same typy pocisków mstalowa
ne mogą być w_ wyrzutniach podlWOdlnych · stałych. 

W ostatnich czasach prowadzone są intensywne prace nad 
pociskami rakietowymi dalekiego zasięgu, w których czyn
nikiem napędowym nie jest paliwo ciekłe, leoz stałe. W,pro
wadzenie paliwa -stałego upraswza i ulawia problem ob
sługi pooisku, .zmniejsza •znakomide wielkość niezbędnych 
instalacji oraz zezwala na odpalanie go bezpośrednio z ko
mór-schronów podz.ieinnych. Reasumując powyższe zalety 
rakietowego pocisku balistycmego, można uznać: 

1) możliwość -zask•oczenia nieprzyjaci,ela atakiem pocisk\Sw 
balistycznych dzięki ich dużej prędkości, 

2) trudność zwalczania pocisków, co jest wynikiem ogrom
nej .prędkości lotu i wysokiego pulapu. . 

3) niezależność dzi.ałainia od czynników psychiC7ll1.ych i fi-
zycznych człowiek.a. · · 

Oprócz tych ,zalet posiadają . pociski tej kategorii szereg 
wad: 

1) niemożliwość zmiany lokalizacji wyrzutni (w odnie
sieniu d-ą baz lądowych), 

2) łatwość uszkodzenia i niepewność działania. 
3) znaczny koszt, tym· bardziej że pocisk jest obiektem 

jednorazowego użytku, 
... . \ 

Zadania strategiczne powierzane są samolotom bombo
wym 1dalekiego zasięgu. Za ty,powych przedstawicieli tej 
grupy uważać można angielskie bombowce serii V (V.aliant, 
Vulcan, Victor) amerykańskie B 52 oraz B 57. (rys. 4). Ana;_ 
liza ich osiągów wykazuje, że możliwościami zastosowania 

' 

Rys. 3. Wyrzutnia podziemna 

znacznie przewyższają szczytowe osiągnięcia z końca ubie
głej wojny. Nowoczesny samolot bombowy dalekiego za
sięgu uzyskuje prędkość max. w iakresie liczby Macha 
1+2, a nawet , więcej. Pułap praktyczny tej grupy maszyn 
przekracza 20 OOO m. Wyposażenie stanowić mogą bom.by 
z głowicami wypełnionymi konwencjonalnym lub nuklear
nym materiałem wybuchowym. W ciągu ostatnich kilku lat 
bomby są wypierane przez pociski rakietowe typu powie
trze-ziemia. Kilka typów tego rodzaju sprzętu ilustruje 
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Rys. 4. Samoloty bombowe dalekiego zasięgu 

' 

zestawienie sylwetek na rys. 5, a na rys. 6 pokazano sp0-
sób zawieszenia tego rodzaju broni pod skrzydłem samolotu 
bombowego. / 

Metoda wykonywania ataku przy użyciu pocisków rakie
towych ,polega n.a tym, że ·samolot bombowy dolatuje w po
bl:iże celu (odległość od celu wy,nosić może do 1000 km -
zależnie od rodzaju celu, obrony przeciwlotniczej itd). Po 
doleceniu n.a od-1,egłość skuteczmości pocisku rakietowego 
następuje jego odpalenie z pokład{U samolotu, przy czym po
cisk jest nadal sterowany ·drogą radiową, tym precyzyjniej, 
że może być wyposażony w „oczy" - stację nadawczą 
opartą na zasadzie telewizji, której sygnały odbiera opera~ 
tor na pokładzie samolotu-matki. Taka metoda walki 
zmniejsza niebezpieczeństwo zestrzelenil: . samolotu-bazy, 
gdyż z daleka przeprowadzony atak umozhwia samolotowi 
ominięcie rejonów o silnej obronie przeciwlotniczej. Pre
cyzja tego rodzaju bombardowania jest wysoka, wyższa 
znacznie niż w przypadku ostrzelania celu dalekosiężnymi 
pociskami balistycznymi. Metoda ta nadaje się zarówno do 
zwalczania celów rozległych, jak i zwartych. 
Głównym. bezpośrednim n.i,eprzyjacielem samolotu bom

bowego będą przede wszystkim pociski rakietowe przeciw
lotnicze. Zdawać by się mogło, że wobec tego, iż prZJeWyż
szają one znacznie samolot prędkością, a siła niszcząca nie
sionego przez nie ładunku wybuchowego jest ogromna, los 
samolotu bombowego jest z góry przypięczętowany. Tak to · 
jednak wygląda tylko na pierwszy rzut oka. Pamiętajmy, 
jak przed II woją światową ,pojawił się pogląd, że wobec 
potęgi lotnictwa, czynna obrona przeciwlotnicza jest nie
realna. Był to, jak się w praktyce okazało, pogląd zupełnie 
niesłuszny. Dziś przeciwnie, krążą powszechnie opinie, że 
samolot jest bezbronny wobec obrony przeciwlotniczej. 
Chyba i to nie jest słuszne. Prawda, jak zwykle leży po
środku. Przede wszystkim samolot nie musi być bezbron
nym celem dla baterii rakietowych obrony przeciwlotniczej. 
Rozporządza bowiem S2eregiem urządzeń, które powodują, 
że obron.a przeciwlotniCZ1a może się stać dla niego nie
groźna. Przed artylerią konwencjonalną chroni go wielka 
prędkość lotu i wysoki pułap. Jeśli zaś chodzi o obronę 
przed pociskami rakietowymi zagadnienie kształtuje się za
leżnie od typu stosowanych pocisków. Pociski rakietowe
obrony -przeciwlotniczej obecnie dzielą się na dwie zasad
nicze grupy; samoszukające celu i zdalnie sterowane. Po
ciski samosz.ukające celu wyposażone są przeważnie w gło
wice reagujące na działanie promieniowania podczerwo
nego. Impulsy tego promieniowania, przyjmowane przez od
powiednie wykrywacze, przekazywane są do mechanizmów 
sterowania, w wyniku czego pocisk automatycznie podąża 
ku źródłu promieniowania_ podczerwonego, czyli - krótko 

Rys. 5. Pociski rakietowe typu powietrze-ziemia 
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Rys. 6. Sposób zawieszenia pocisku powietrze-ziemia poa 
skrzydłem samolotu , 

mówiąc - ku źródłu ciepła, którym mo:że być np. silnik 
odrzutowy samolotu. Dla obrony przed tego typu pocisik:arrti 
samolot wyposaża się w „zmylacze" {rys. 7) - rodzaj sa
molocików zdalnie sterowainych {z pokładu chronionego 
przez nie samolotu) tak skonstruowanych, że intensywnością 
wysyłanego promieniowania przewyższają samolot chronio
ny. W efekcie właśnie one staną się w pierwszym rzędzie 
,.obiektem zainteresowania" pocisków obrony przeciwlotni
czej, umożliwiając samolotowi bombowemu bezkarne wy
kona!Ilie zadania. Jeśli chodzi o drugi ty.p pocisków obrony 
przeciwlotniczej, są one tak długo celne i skuteczne, jak 
długo nie wstaną zastosowane środki zakłócające działanie 
radiowej instalacji sterującej. A wiemy już z doświadcz.eń 
ubiegłej wojny, że użycie ich jest zupełnie realne {dla zmy
lenia stacji nąmiarowych i naprowadzających stosowano 
wtedy rozrzucanie w .powietrzu pasków folii aluminiowej). 
Instalacje te zostały bardzo udoskonalone. Mogą być one 
zabudowywane bądź na samym samolocie, bądż na wymie
nionych poprzednio „zmylaczach". W świetle powyższych 
uwag dochodzimy do wniosku, który obowiązuje już od stu
leci, że na każdy środek ataku zawsze znajdz.ie się dosta
tecznie skuteczny środek obrony. Zamykając nasze roz,wa
żania - można stwierdzić, że zaletami samolotu bombowe
go, predestynującymi go do wykonywania zadań strate
gicznych będą : 

1) ruchliwość, zabezpieczająca samolot przed zniszczeniem 
na ziemi, 

> 
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2) możliwość zmiany celu nawet już .w cza~ie trwania 
akcji, 

3) precyzja wykonania zada,nia i ~ożność -kontroli, 
4) możność wielokrotnego użycia samolotu do wykony

wania .zadań, 
5) niższy koszt bombardowania (~niszczeniu ulega tylko 

.bomba, czy pocisk bliskiego zasięgu), 
6) przydatność do niszczenia celów zwartych. · 
0czywi,ście, samolot posiada ró'W!lież szereg wad. Główną 

wadą jest· to, co --_ __patrząc z innego punktu wid~a -
jest właśnie zaletą, a mi.anowicie - udział czynnika ludz
kiego. Zaipewnia on wprawdzie elastyczność w wykonywa- . 

Rys. ·7. ,.Zmylacz" lecący obok chronionego samolotu 

niu zadania, ale kryje w sobie prawdopodobieństwo zaist
nienia błędów, będących wynikiem zjawisk psychofizycz
nych, którym podlega załoga {np. strach, zdenerwowanie, 
pomyłki w ocenie sytuacji). 
Drugą wadą jest większe niż dla pocisku balistycznego 

pr,awdopodobieństwo zniszczenia prrez właściwie wrrganizo
waną obronę. Mniejsze też jest prawdopodobieństwo uzy- -
skania pełnego zaskoczenia nieprżyjaciela. Jest to wynik 
mniejszej prędkości lotu. Wada ta jest trochę ·kom
pensowana przez zdolność samolotu do dowolnego obiera
nia taktyki nalotu. 

· dokończenie w nast. zeszycie 

674-419.3 : 629.13.012.212.1 

Wpływ doboru naibardziei korzystnego kqta ułożenia włókien 
na stateczność płyt skleikowych, część I 

Autor niniejszego artykułu analizuje w kilku aspektach dobór najbardzie; ko
rzystnego kąta ułożenia włókien sklejki i zw :ązane z tym niektóre zagadnienia 

' wytrzymałościowe. · 
Jako kąt _ ułożenia włókien sklejki w określonej płycie sklejkowej przyjęto kąt 

pomiędzy kierunkiem. włókien warstwy zewnętrznej a dłuższą krci,wędzią płyty. 

Sklejka jest jednym z podstawowych materiałów, używa
nych w konstrukcji szybowców i lekkich samolotów. Ze 
sklejki brzozowej, a czasem ze sklejki bukowej, wykonuje 
się takie ·elementy, jak pokrycie skrzydła, kadłuba, uste
rzeń, ścianki dźwigara i inne. , 
Część pokrycia, ograniczona dwoma elementami konstruk

cyjnymi wzdłużnymi i dwoma elementami poprzecznymi, 
jest - z punktu widzenia konstrukcyjnego - cienką pro
stokątną płytą. 

Arkusz sklejki może być traktowany jako jednorodny, 
ortotropowy materiał konstrukcyjny. · 
Jednorodność oznacza tu możliwość wystarczającą dla 

praktyki dokładnego założenia, że moduły sprężystości sklej
ki są jednakowe w każdym jej punkcie. 0rtotropowość zaś 
oznacza występowanie dwóch wzajemnie prostopadłych osi 
symetrii własności sprężystych. Ortotropowość sklejki jest 

/ 

wyraźnie określona, ponieważ osiami takimi są osie maksy
malnej i minimalnej sztywności giętnej. 
Płyta sklejkowa, jako lotniczy element konstrukcyjµy, 

może być traktowana jako swobodnie podparta lub · zamo
cowana wzdłuż wszystkich czterech krawędzi, zależnie od 
konstrukcji. · 

Jakkolwiek połączenie sklejki z usztywnieniami wzdłuż
nymi -i żebrami odpowiada. raczej zamocowaniu krawędzi, 
jednakże dla zwiększenia bezpieczeństwa w większości przy
padków zakłada się swobodne podparcia krawędzi. 
0bsiążenie płyt sklejkowych w lotniczej k~nstrukcji okre

ślone jest przez siły normalne i tnące {styczne), przyłożone 
wzdłuż krawędzi. Zakłada się, że płyta nie może przenosić 
obciążeń prostopadłych do jej powierzchni. 

Analiza obciążeń poszczególnych elementów konstrukcji 
samolotu pozwala na określenie obciążenia płyty sklejkowej' 
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(jako jednego z elementów konstrukcji) w postaci normal
nego obciążenia ciągłego oraz wydatku naprężeń tnących lub 
po prostu w postaci naprężeń normalnych i stycznych. 

Podczas stopniowego wzrostu obciążenia charakterystycz
nym stanem, sygnalizującym niebezpieczeństwo, jest utrata 
stateczności, to znaczy sfalowanie płyty. Utrata stateczności 
nie oznacza zniszczenia płyty, ale lotnicze wymagania wy
trzymałościowe nie pozwalają na występowanie utraty sta
teczności w zakresie obciążeń dopuszczalnych samolotu. 

Krytyczne naprężenia normalne i tnące zależą od wszyst
kich parametrów geometrycznych płyty i mogą być większe 
lub mniejsze od granicy sprężystości, w zakresie której sto
suje się prawo Hooke'a. Na rys. 1 pokazano jeden z bardziej 
ogólnych i często w praktyce spotykanych przypadków, 
gdzie płyta jest ściskana równomiernym obciążeniem cią
głym wzdłuż krótkich krawędzi i ścinana na całym obwo-
dzie. ' 

Rozważania te są oparte na przybliżonym rozwiązaniu 
L. J. Bałabucha [lit. 1) przy założeniu, że płyta jest nieskoń
czenie długa (b -+ oo ), jednorodna, o określonej ortotropo
wości, swobodnie podparta na wszystkich czterech krawę
dziach. 

W praktyce, jeżeli b ~ 4a, otrzymane wyniki są wystar
czająco dokładne dla obliczeń inżynierskich i nie zależą 
od sposobu zamocowania płyty wzdłuż krótkich krawędzi. 

Bałabuch posługuje się przybliżoną metodą S.P. Timo
szenki [lit. 2, str. 367, 368, 369) i określa naprężenia kry
tyczne nieskończenie długich izotropowych płyt, obciążo
nych wyłącznie ścinaniem. 

Równanie różniczkowe ugięcia płyty sklejkowej 

W ogólnym przypadku równanie różniczkowe ugięcia 
płyty sklejkowej, o kącie ułożenia włókien różnym od 0° 

90°, obciążonej jak na rys. 1, ma postać: 

[l] 

gdzie 

[2) 

są stałymi sprężystymi, zależnymi od kąta pomiędzy głów
nymi osiami x i y a osiami ~ i 71 (rys. 1), µx i µy - odpo-
wiednimi liczbami Poissona, Ex - modułem sprężystości 

dla <p = 0°, E y - dla <p = 90°, G x v - modułem sprężystości 

przy ścinaniu. 

Jeżeli o jest grubością płyty sklejkowej, to: 

E ,52 E ,5s G xy • ,5a 
Dx= x ;Dy= Y iDxy=-~-- [31 

12 (1- fl'xy) 12 {1-fl'xy) a 

Według [lit. 1) p""' oo jest normalnym obciążeniem ciąg
łym, przyłożonym na krótszych krawędziach płyty, a q = 
= ro jest wydatkiem naprężeń tnących, przyłożonym na 
całym obwodzie. 
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Na rys. 2a pokazano rzeczywisty obraz odkształcenia 
gdzie linia węzłów półfal jest linią krzywą. Na rys 2i; 
natomia~t pokaz~no pr~y~ęty przez Timos_zenkę obraz· od
kształcen, na ktorym Imię węzłową przyJęto jako prostą, 

7 r (ks') ~ 
~ 

ti= 
==6 t3=(k:) 

t3= ; 
b TL ·21 /60-lłt 

Rys. 1 

nachyloną pod kątem fJ do krótszej krawędzi płyty, o dłu
gości półfali równej S. 

W ten sposób, gdy Il= 2/-J, dla sprężystego odkształcenia 
płyty Timoszenko przyjmuje wyrażenie 

;rn n 
W = A sin -- sin - (?- a,;) 

a s 
[4] 

• Bałabuch wykazał, że wyrażenie to może być z powodze
niem zastosowane również i do płyt sklejkowych, porów
nując wyniki otrzymane tą metodą z wynikami dokładny
mi dla p = O i q = O. 

Po określeniu pochodnych wyrażenia [ 4) i podstawieniu 
ich do [l] otrzymuje się wyrażenie mnożone razy 

nn n 
sin - - sin - (E - ,01). Całkując ze względu na ? w granicach 

a s 
od O do S i ze względu na 11 w granicach od O do S dla 

[5) 

otrzymuje się 

[61 

Powstaje pytanie - jakie jest obciążenie ciągłe p - dla 
danej wielkości wydatku q, przy którym płyta traci statecz
ność. 

a 
Pochodna cząstkowa -~ = O określa zależność między 

i" i n z wyrażenia 

1 1 
., = -D (D11 + 2D12a2 + D22a4 - 2D, 3a - 2D23 rz3) 

✓- 22 
[7J 

ap 
a pochodna cząstkowa = O określa q z wyrażenia 

j) 
(C 

Stałe sprężyste [2] dla sklejki brzozowej można określić 
ze wzoru 

Emax0 
Dmax = = 

12 (l - f'max f' min) 12 
[9] 

µmax 
przy l'm•"- = 0,46, a /'min= , po obliczeniu wielkości 

12 
[3], podstawiając do nich odpowiednio 

Dmax 
D_"=Dm•"-; Dy=~ 



a 
(. 

i\ li tł , 

,t 

iB oj 
TL·21/6D·R2 

Rys. 2 

Emax 
Emax: = 1.4.105 kG/cm2; Emin= 12 ; G.,;y = 1,2.104 kG/cm2. 

Po podstawieniu do wyrażeń [6] i [8] obciążeń płyty jako 

n2 Dmax 
i q = k' - ---===-=-

s a2 

i · kilku przekształceniach otrzymuje się ostatecznie wyraże
nia służące do określenia współczynników k' c i k' s: 

k , = -
2
-[(-

1
- -9a9

~ D + D -C D 22 12 
max r 

- ay (2D12a + 2D22a3 -- D 13 - 3D23a 2)] [11] 

D 11 = ( cos4cp + -1
- sin4m + 0,105 sin2 2m) D 12 T r max 

D 22 = (sin4 m + -1
- cos4<p + 0,105 sin2 2cp) D a_ 

T 12 . ffi X 

DH= f 0,813 sin2 2<p + 0,21 (cos2 2cp - 0,5 s in22,p) J D max [13] 

D 13 = sin2<p [ 0,21 cos 2<p + :
2 

sin2cp ~ cos2<p ] Dma x 

' 

1,0 

Do< 

Rys. 3 

D23 = sin2<p [- O 21 cos 2<p + --1-- cos2cp - sin2cp] D . ' 12 max 

Otrzymuje się więc równania [7], [11] , [12] _i [13], które 
służą jako równania robocze, wyrażające zależność między 
krytycznymi wielkościami k' c i k' s (określającymi krytyczne 
wielkości sił i naprężeń normalnych i stycznych) a ką
tem <p. 

Dla danego kąta <p określa się z wyrażenia [13] stałe 
elastyczne, a dla danej wielkości a oblicza się y, k' c i k' 5 • 

Na rys. 3 pokazano stałe elastyczne z wyrażenia [13] jako 
funkcje kąta cp . 

Na rys. 4 pokazano wykresy przedstawiające zależność 
k'c=f(k's) dla kątów cp =0°, 15°, 30°, 45°, 60°, 75°, 90°. 
Współczynnik k' s jest dodatni dla naprężeń tnących i kątów 
jak na rys. 1 i ujemny dla przeciwnego kierunku ścinania 

k' 
C 

1 ..... ~ ..... 
2,0 /.,,. ..... 

--- ·rĄ~ / I V , N ...... ---- ~/ "" Rys. 4 \. 

/ 'l..15 / 
~ ~~ 

/ ~/ f7 ~ 
1,0 

/ I I/ /I/ ~),.._ 

V V 

~ ~/ ,r-.. 
j 

19,•~ !/ >--~~v I ~\ V 
I J I I \ ~ I k; I 

jv li I il 
I\~ -Js.s 

-4,0 -~o -2,0 -f,O o { I.O -

6 :Eł~ -- -,, :: 
C ~ ~ _,.. -...~ 1......-- ,~ ,..__ 

2,0 ~łl lłi o v"' i I ~ 

(k~)=: ł~ ł § i r--.. 
§,~t~(k;J -~- r-;-..... r-;:: ~--.~-.~__., 

' "' ----- ~ -------t(-1<;) / V/ I i r-..... '- t(k;} 
_.,,V /T '", /"' i- ..- : -~ / I.O I o L. -~,f / ~f> v i-c-- "-t--.. r---i---Il?& ' D 

: 'f .J. i.-- ~ ..... r, r-
~ 

V I/ I/V" V.-- \." I\. 
.......,...._ ~ ........... 

I V J V V,_, ' '\ f'..._ 'N 
' I\. 

I /(,, 
\ ' I' i 'i-... I k~ - J V v.,,,v .J"" 

-5,0 -4,0 -J.O - o 2. -1,0 o 1,0 2,0 .J.5 
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i także dla kątów ostrych. Dla kątów <p = 90°+ 180° dodatnie 
i ujemne są przeciwne kierunki. 

Po odczytaniu z wykresów wielkości k' c i k' s oblicza się 
naprężenia w płycie ze wzorów 

(: r i [14] 

Mgr inz. W. KORDZIŃSKI 

albo jeżeli 

ze wzorów 

a = kc Emax ( ~ r 
[151 

[161 

dok. w nast. zeszycie-

Silniki dwuprzepływowe Rolls-Royce „Conway" 

Angielskie silniki dwuprzepływowe Rolls-Royce „Conway" 
przedstawiają zupełnie inny kierunek rozwojowy niż opi
sany w zeszycie piątym „Techniki Lotniczej" amerykań
ski silnik General Electric CJ805-23. Silniki „Conway" 
są silnikami dwuwałowymi, tj. składają się z dwóch zespo
łów sprężarkowo-turbinowych, wysokiego i niskiego ciś
nienia, osadzonych na oddzielnych wałach. Powietrze za 
sprężarką niskiego ciśnienia rozdziela się na dwa strumie
nie: jeden jest doprowadzany do sprężarki wysokiego ciś
nienia (i następnie do komory spalania), drugi - do zew
nętrznego kanału silnika. Oba strumienie powietrza - zew
nętrzny i wewnętrzny - nie uchodzą z silnika oddzielnie, 
tak jak to ma miejsce w silniku CJ805-23 (a także w dwu
przepływowych wersjach silników Pratt and Whitney i w 
silnikach Bristol Siddeley BE.53 i BE.58), lecz bezpośrednio 
za turbiną niskiego ciśnienia następuje ich zmieszanie i na 
wylocie z silnika strumień jest już jednorodny. W porów
naniu z silnikiem z rozdzielonymi strumieniami daje to pe
wien zysk na ciągu (a tym samym na jednostkowym zuży
ciu paliwa) oraz zmniejsza, o około 5 db, wytwarzany przez 
silnik hałas. Stosunek wydatków silników „Conway" jest 
znacznie mniejszy niż silnika CJ805-23 i waha się w zależ
ności ·Od odmiany silnika w granicach 0,3-0,6. 

Charakterystyczną cechą silnika dwuprzepływowego z wy
mieszanymi strumieniami jest ścisła zależność między 
sprężem• sprężarki doprowadzającej powietrze do kanału 
zewnętrznego i stosunkiem wydatków. Jest to wywołane 
połączeniem obu kanałów za turbiną, co uzależnia ciśnie
nie za turbiną od ciśnienia w kanale zewnętrznym. Przy 
danym sprężu sprężarka zasilająca kanał zewnętrzny może 
dawać tylko taki wydatek, na jaki pozwala moc napędza
jącej ją turbiny, moc tę zaś warunkuje m.in. wydatek 
przepływających przez turbinę gazów i panujące za nią 
ciśnienie. Zwiększenie sprężu, a tym samym ciśnienia w ka
nale zewnętrznym, pow od uje spadek mocy turbiny, co wy
maga zmniejszenia stosunku wydatków. Zależność między 
sprężem sprężarki niskiego ciśnienia i stosunkiem wydat
ków dla różnych prędkości lotu i temperatur przed tur
biną przedstawiono na rys. 1. 

W przypadku silnika z rozdzielonymi strumieniami, spręż 
sprężarki zasilającej kanał zewnętrzny można zmieniać nie
zależnie od stosunku wydatków, przy czym zwiększanie 
sprężu - w pewnych granicach - powoduje spadek jed
nostkowego zużycia paliwa i wzrost jednostkowego ciągu. 
Jednostkowe zużycie paliwa tego silnika kształtuje się jed
nak zawsze powyżej jednostkowego zużycia paliwa silnika 
z wymieszanymi strumieniami, oczywiście w przypadku 
jednakowych stosunków wydatków i parametrów obiegu 
obu silników. 

Pierwsza odmiana silników „Conway", nosząca ozna
czenie RCo.2, powstała w 1950 r.; ciąg tego silnika wynosił 
4200 kG. Zbudowano tylko jeden silnik RCo.2, ponieważ 
firma otrzymała zamówienie na silnik o większym ciągu, 
mający służyć do napędu wojskowego samolotu transpor
towego Vickers V.1000. W związku z tym zaprojektowano 
odmianę RCo.3 o ciągu 5220 kG, który jednak okazał się 
również niewystarczający, W celu zwiększenia ciągu wpro
wadzono do silnika szereg zmian: czterostopniową sprężar
kę niskiego ciśnienia zastąpiono sprężarką sześciostopnio
wą, a ośmiostopniową sprężarkę wysokiego ciśnienia -
sprężarką dziewięciostopniową, zwiększając w ten sposób 
spręż i wydatek powietrza; zamiast dwustopniowej turbiny 
wysokiego ciśnienia zastosowano turbinę jednostopniową, 
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zachowując dwustopniową turbinę niskiego c1smenia. Po
wstał w ten sposób silnik RCo.5 o ciągu 5900 kG. W mię
dzyczasie przerwano prace nad samolotem V.1000, mimo to 
rozwój silników „Conwas" postępował dalej, ponieważ po
stanowiono zastosować je na bombowcu Handley Page 
„Victor B.2". Na początku 1956 r. uzyskano ciąg 6580 kG 
(odmiana RCo.8): było to możliwe dzięki udoskonaleniu sy
stemu chłodzenia łopatek turbinowych, co pozwoliło na 
znaczne podwyższenie temperatury przed turbiną. Aby 

4c.--,.---~----,------,-------,----.----~----,----
I i 

WIJsokosi tofu 13700m 

i 
725 km/li 

I 

1 
::, 

777 -~ ! ' 
~---------~--,, - 72~-C r-~~~j-.'.'.__.,...!------,---,-----1 

! ! 
1 /921·c: : i 

~ 
"> 2.C ... --~/---- ~5..5_m/Ll __ _,.._-~ 

77"[] . I 

27 "C 
warunki slcislcowe 

w 

o 
(4 ,5 (8 2,0 2,2 2.4 2.5 2.8 3.C 

Spreż spreżarki zasilajacej kana! zewnetrzfll,I 

Rys. 1 

jednak można było podjąć \\·spółzawodnictwo z \\·vtwór
niami amerykańskimi w dziedzinie silników do sam.olotów 
pasażerskich, konieczne było dalsze zwiększenie ciagu. Do
prowadziło to do powstania silnika RCo. 10 o ciągu gwa
rantowanym 7484 kG 1). W silniku t-ym zastosowano. w celu 
zwiększenia sprężu i wydatku, zerowy stopień sprężarki 
1;i~kiego ciśnienia i zupełnie nową spn;żarkę wysokiego ci
s1;1enia o wydatku zwiększonym o 10° n; zaprojekto\\"ano 
rownież nową turbinę niskiego ciśnienia o większej średni
cy. Ponadto w porównaniu z silnikiem RCo. 8 zmniejszono 
temperaturę ~rzed turbiną. Silniki RCo. 10 miały być budo
wane w ~woch odmianach: cy\\'ilnej i wojskowej, przy 
czym odmiana wojskowa była przeznaczona do napędu 
bombowca „Victor". Ze względu na konieczność zabudo~vy 
silników w skrzydłach tego samolotu w silniku RCo.10 za
stosowano mały stosunek wydatków, znacznie mniejszy od 
optymalnego, wynoszący 0,3. Początko\VO ciąg gwaranto
wany silnika wynosił 7484 kG, lecz wkrótce zwiększono 
go do 7940 kG, w związku z czym silnik otrzymał oznacze
nie RCo.12. Przeciętnie silniki RCo. 12 osiągają ciąg 8150 kG, 
a w przypadku niskiej temperatury otoczenia - 8620 kG. 
Odmiana wojskowa ma oznaczenie RCo. 11 i rozwija ciag 
7825 kG. -

') Pod'!w":ni~ ciągu g~yarantO\'.'.anego jest zgodne z przepisami 
amer:(kansk1m:, yv Angln _. natomiast obowiązuje podawanie ciągu 
przecu;tnego . s1ln1ka z sern, który jest wi~kszy od ciągu gwaran
towaneg'?· _C131g gwarantowany firma Rolls-Royce podaje w przy
padku ~1lmkow przeznaczonych m.in. również dla amervkańskich 
samolotow pasażerskich. • 



Między odmianą cywilną i wojskową nie ma zasadni
czych różnic konstrukcyjnych, jedyna różnica polega na spo
sobie rozmieszczenia osprzętu płatowcowego : w przypadku 
silnika RCo. 11 (rys. 2) wszystkie urządzenia pomocnicze 
płatowca są umieszczone bezpośrednio na płatowcu, co ma 
na celu z~niejszeni~ śr:edni_cy silnika, natomiast w przy
padku odmiany cyw1lneJ (rys. 3) osprzęt płatowca znajduje 

Rys. 2 . 
:się na silniku (silniki RCo. 12 są przeznaczone do zabudo
wy w gondolach podwieszonych pod skrzydłami samolotu). 

Rys. 4 przedstawia przekrój silnika RCo. 12. Zwraca 
uwagę nietypowe dla angielskich silników rozwiązanie wlo
tu silnika. Osłona wlotu i obudowa przedniego łożyska 
sprężarki stanowią oddzielne części, połączone ze sobą za 
pomocą łopatek kierowniczych pierwszego stopnia sprężar
ki niskiego ciśnienia; kołpak wlotu jest mocowany za po
mocą łopatek wlotowych. Osłona wlotu jes_t wykonana 
.z lekkiego stopu, obudowa łożyska - ze stalowej blachy, 
podobnie jak łopatki wlotowe i łopatki kierownicze pierw
szego stopnia. Wewnątrz łopatek przepływa powietrze ze 
sprężarki wysokiego ciśnienia zapobiegając oblodzeniu 
wlotu. 

Obudowa sprężarki niskiego ciśnienia jest odlewem ze 
.stopu aluminiowego, natomiast obudowa sprężarki wyso
kiego ciśnienia jest wykonana ze stalowej blachy. Między 
.obu sprężarkami znajduje się obudowa rozdzielcza, odlana 
ze stopu magnezowego, w której następuje podział.- strumie
nia powietrza na strumień zewnętrzny (zwany również upu
stowym) i strumień główny. Jak już wspomniano łopatki 
kierownicze pierwszego stopnia sprężarki niskiego ciśnienia 
są wykonane z blachy stalowej, pozostałe łopatki kierow
nicze tej sprężarki - ze stopu aluminiowego; wszystkie 
łopatki kierownicze sprężarki wysokiego ciśnienia są stalo
we. Łopatki wirnikowe pierwszych sześciu stopni sprężarki 
niskiego ciśnienia są wykonane ze stopu aluminiowego, ło-

/ 

patki siódmego stopnia - z tytanu. Na· łopatki wirnikowe 
pierwszych siedmiu stopni sprężarki wysokiego ciśnienia 
zastosowano tytan, na łopatki dwóch ostatnich stopni ---: 
· stal. Wszystkie łopatki wirnikowe są mocowane za pomocą 
sworzni. Wał sprężarki niskiego ciśnienia jest dwuczęścio
wy. Krótka przednia część wału jest wykonana jako jedna 
całość z tarczą drugiego stopnia; tarcza pierwszego stopnia 
jest zamocowana do tej części wału za pomocą stożkowych 
koł;ków. Na tylnej części wału, połączonej z przednią czę
ścią śrubami, są osadwne tarcze pozostałych stopni sprę
żarki niskiego ciśnienia . . Piasty tych tarcz, ·podobnie jak 
piasty tarcz sprężarki wysokiego ciśnienia, mają specjalny 
kształt · (jak • widać na rys. 4 przypomina on szpilkę do wło
sów) ułatwiający centrowanie na wale; taki rodzaj piasty 
został wypróbowany już wcześniej w silnikach RoUs-Royce 
,,Avon". Wały obu sprężarek są połączone z wałami napę
dowymi turbin za pomocą zębatych sprzęgieł o skośnych 
zębach. 

Komora spalania ma dziesięć rur żarowych, zaopatrzo
nych w dwustopniowe wtryskiwacze; wtrysk paliwa jest 
współprądowy. Rury żarowe są wykonane ze stopu Nimo
nic 75. 

Rys, 3 

• 
· W jednostopniowej turbinie wysÓkiego C1snienia zastoso
wano chłodzenie łopatek powietrzem pobieranym ze sprę
żarki wysokiego ciśnienia i przepływającym kanałami 
wewnątrz łoP,atek. Szczegóły systemu chłodzenia są jeszcze 
utrzymywanE: w tajemnicy. Firma Rolls-Royce ma szczegół-

Rys. 4 
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Rys, 5 

nie duże doświadczenie w dziedzinie chłodzenia łopatek, 
gdyż pracuje nad tym zagadnieniem już od 1948 r. (chło
dzenie łopatek stosowano we wszystkich odmianach silni
ków „Conway"). Warto zauważyć, że mało sprawne chło
dzenie łopatek może zniweczyć korzyści wypływające ze 
stosowania wyższych temperatur przed turbiną 2). Łopatki 
turbiny wysokiego ciśnienia wykonano ze stopu Nimonic 
95A. Łopatki obu turbin, wysokiego i niskiego ciśnienia, 
mają mieszany, akcyjno-reakcyjny profil i są zaopatrzone 
na końcach w p,ółki, łączące się w pierścienie osłonowe 
(zmniejszające straty nieszczelności). Wszystkie trzy tarcze 
turbinowe są wykonane ze stali ferrytycznej. 
Płaszcz kanału zewnętrznego jest spawany stykowo z bla

chy tytanowej. Wykonanie płaszcza poprzedzono badaniami 
stoiskowymi, ponieważ musi on wytrzymywać duże, zmien
ne ciśnienia przy stosunkowo wysokich temperaturach, 
a w przypadku włączenia odwracacza ciągu musi przeno
sić, jako obciążenie osiowe, 1500/o ciągu startowego silnika. 

Na wejściu do kanału strumień powietrza ulega częściowe
mu wyhamowaniu, co zmniejsza straty ciśnienia; na wylo
cie z kanału strumień jest ponownie przyspieszany. 
Układ paliwowy, całkowicie zautomatyzowany, zaprojek

towała firma Lucas. W układzie olejowym zastosowano 

_') W p:zypadku silników dwuprzepływowych stosowanie· wyso
~1.ch tempe!atur ~rzed turbiną jest pożądane ze względu na mo
żl1"".oś~ z"':'1ę~szema jednostkowego ciągu, który w porównaniu 
z s1ln1kam1 Jednopr.teplywowyml jest mały. Jeżeli chodzi o jed
nostkowe zużycie paliwa, to jego minimum wypada przy wyższych 
temperaturach niż w silnikach jednoprze:i:Hywowych; temperatury 
te są tym wyższe, im większe są stosunki wydatków. 
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chłodnicę, w której olej jest chłodzony za pomocą paliwa .. 
Do zasilania kabiny ciśnieniowej samolotu służy pomocni
cza sprężarka, którą napędza turbina powietrzna pracująca 
na upuście spr.ężarki silnika. Zasilanie kabiny może rów
nież odbywać się wprost z upustu sprężarki niskiego ciś
nienia. Do rozruchu silnika służy rozrusznik turbinowy -
powietrzny lub spalinowy. 

Silniki RCo. 12 są przeznaczone do napędu samolotów 
Boeing 707 i Douglas DC-8; do samolotów Boeing firma 
Rolls-Royce dostarcza silniki łącznie z gondolą (rys. 5), od
wracaczem ciągu i uciszaczem, do samolotów Douglas -
same silniki. Odwracacze ciągu, zarówno na samolotach 707 
jak i DC-8, są typu zastosowanego na samolotach „Co
met 4" (rys. 6); zasada pracy uciszaczy (rys. 7) polega na 
rozdzielaniu strumienia wylotowego silnika na szereg 
mniejszych strumieni. 

Charakterystyki silnik.a RCo. 12, na stoisku i w locie, 
przedstawiono na rys. 8 i rys. 9. 

Rozwój silników „Conway" nie został zakończony na opi
sanych odmianach, obecnie istnieją już dwie następne -
RCo. 15 i RCo. 42. W odmianie RCo. 15 zastosowano zerowy 

Rys. 7 

stopień sprężarki niskiego ciśnienia i wlot o zwiększonej 
średnicy, dzięki czemu wydatek powietrza wzrósł do 134 
kG/sek. Odmianę RCo. 15 można otrzymać przez prostą prze
róbkę silnika RCo.12 w czasie naprawy głównej . Ostatnia 
odmiana silników „Conway" - silnik RCo. 42 - odznacza 
się zwiększonym do 0,6 stosunkiem wydatków, przy czym 
całkowity wydatek powietrza wynosi 165 kG/sek ; cały ze
spół wirujący wysokiego ciśnienia pozostał niezmieniony. 
Silnik RCo. 42 ma być stosowany na samolotach pasażer
skich Vickers-Armstrong VC. 10 i Boeing 707-520. 
Dostępne dane silników RCo. 12, RCo. 15 i RCo. 42 zebra

no w Doniższej tabeli. 

0DHIANA SILNIKA llCb.f2 llCo.f5 llCo.42 

Ciąg (gwarantowaf/1/) [kG] 7940 8390 9185 

~"' § i -s Predkosi obrotowa [obr./min.J 9980 9895 9955 
Io.;: ""i:: ~ 
~ -§1~ ·-O-

Jedrosfkowe WŹl/cie WńMD(()JICfDllljkG/k6/I] 0,745 O,'?ZO 0,636 

Ciąg (ąwaranlOW0/11/) • 6635 - -
l QI~ 

~ ----
i:! 15 i Predkoii obrotowa 9590 - -
ił= 

]ednosll«Jwe zuit;de pad"'° (IJNOron~ 0.705 - -

~ -c::: 
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~~E"°E --
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§~~~ (zalecana/ , :s_ ~s; 
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--- ---

Spreż /4 : ( - -
· t--------

Cieiar[k6] 2060 2078 2268 

Dtugosi [mm] 3452 - -
.Średnica [mm] 1072 - 1143 

Uwaga: Predkosć obrotowa odnosi sie do zespołu wysokiego cf.śnienia 



Należy zaznaczyć, że przyjęty w silniku RCo. 42 stosunek 
wydatków jest uważany przez firmę Rolls-Royce za stosu
nek zbliżony do optymalnego. Wskazuje na to wykres 
(rys. 10), na którym przedstawiono względne bezpośrednie 
koszty eksploatacji samolotów z silnikami dwuprzepływo
wymi w zależności od stosunku wydatków. Krzywa 1 odno
si się do silnika nieuciszonego, krzywa 2 - do silnika 
z uciszaczem. Wzrost kosztów przy zwiększaniu stosunku 
wydatków powyżej pewnej wartości jest związany z du
żym spadkiem ciągu w warunkach przelotowych (mała 
prędkość wylotowa gazów) oraz ze wzrostem oporu szkod-
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Rys. 8 

liwego gondoli silnikowej i c1ęzaru silnika odniesionego do 
ciągu przelotowego. Przesunięcie optymalnego stosunku wy
datków w kierunku większych wartości w przypadku silni
ka z uciszaczem wynika stąd, że większy stosunek wydat
ków pozwala na stosowanie mniej skutecznych, a tym 
samym lżejszych i dających mniejsze straty ciągu, ucisza
czy. Wykres odnosi się do samolotów latających na trasach 
o długości 1850 km; ze wzrostem długości trasy optymalny 

Predko./ctotu (km/n}! 

& ,,O 93 :< ma.<.prędkoici obrotowej f ~ zespołu wysokiego ci.snienia 
?;f.01-----+----+--_,."-----b"-V------fV'--~l~q),__ __ -+----+----ł 
~ a 

~ 
~ 

:ł OBrfl~.,-~-t,;,:--a.l~l=ia==l=;::j:~,=;=--t,;;-==------"t::;::::-a~~--'"<;:: 

"" ;,;; I 
W1jsokosc1totu fm} 

a7·1-----+-----r---------"''-f---

/500 2000 2500 3000 35ltJ 
[iq9 {kG} 
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stosunek wydatków nieznacznie się zwiększa. Na rys. 11 
pokazano zależność między względnymi bezpośrednimi ko
sztami ekspolatacyjnymi i zmianą hałaśliwości silnika dla 
różnych stosunków wydatków i dla różnych temperatur 
przed turbiną. 
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Rys. 10 

Firma Rolls-Royce przewidywała, że zastosowanie silni
ków „Conway" pozwoli na zwiększenie zasięgu samolotów 
pasażerskich o około 50/o w porównaniu z samolotami z sil
nikami jednoprzepływowymi o tym samym sprężu i zapro
jektowanymi z tą samą biegłością. Dane firmy Boeing wy
kazują, że zasięg (w spokojnym powietrzu) samolotu 707-420 
z silnikami „Con way", z ładunkiem 15 860 kG i 80 240 litrami 
paliwa (z rezerwą) wynosi 8248 km, podczas gdy samolotu 
707-320 z silnikami Pratt and Whitney JT4 - 7612 km, tj. 
samolot z silnikami „Conway" ma o 8,40/o większy zasięg. 

f,02'~--------,--------,--------,-------, 
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Zmiana flatas/[)vosci (db} 

Rys. 11 

Pomyślne wyniki prób i eksploatacji silników „Conway" 
skłoniły firmę do zaprojektowania zupełnie nowych silni
ków o podobnym układzie. Są to silniki RB. 141 i RB. 163 
o •stosunkach wydatków wynoszących odpowiednio 0,7 i 1,0. 
Pierwszy z nich ma ciąg gwarantowany 6800 kG (ma on 
być zwiększony do 8160 kG) i jest przeznaczony do samolo
tu „Caravelle", drugi - 4470 kG i będzie zastosowany na 
samolocie· De Havilland D.H. 121. 
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Mgr inż. ZDZISŁAW BRODZKI 533.6.071.2 

Regulacia strugi w tunelu aerodynamicznym na małe prędkości, cz. I 

Zagadnienia związane z budową tunel: aerodynamicznych i zjawisk w nich za
chodzących były w naszej literaturze technicznej omawiane. Pulsacje w prze
strzeni pomiarowej i regulacja strumienia, szczególnie dla dużych tuneli, nie 
znalazły jednak dotąd odzwierciedlenia w krajowych publikacjach. W oparciu 
o źródła omaw:ające te zjawiska oraz doświadczenia przy regulacji tunelu Insty
tutu Lotnictwa omówiono je w niniejszym artykule i przedstawiono dowód oraz· 
hipotezę ich powstawania podaną przez Trudy CAGI. 

Inne zagadnienia, związane z budową i zjawiskami zachodzącymi w tun"!lach, 
omówione zostały dość szeroko w artykułach Techn. Lotniczej (nr 3 i 4 z 1953 r.} 
przez mgr inż. Kubskiego, tak że nin:ejszy artykuł stanowić może ich uzupeł
nienie. 

Uzyskanie prawidłowych i dokładnych wyników z pomia
rów w każdym nowo zbudowanym tunelu aerodynamicznym 
jest rzeczą trudną. Spotykamy się, mimo prawidłowego za
projektowania tunelu, z dwiema głównymi trudnościami: 
koniecznością regulacji strumienia i cechowaniem oraz re
gulacją wagi wieloskładowej. 

Przy uruchamianiu dużego tunelu w Instytucie Lotnic
twa nie uniknięto konieczności dokonania żmudnej regu
lacji strumienia. 
Poprawność aerodynamiczna, brak oderwań, łagodne 

przejścia oraz kierownice zakrętowe tunelu były sprawdzo
ne w kanale wodnym. Model tunelu w skali 1 : 10 wykazał 
dobre własności. Jednak pomiary wstępne rozkładów ciś
nień i obserwacje pracy tunelu wykazały konieczność re
gulacji strugi, czego należało się spodziewać, sądząc z lite
ratury technicznej zagranicznej, dotyczącej sposobów regu
lacji licznych obecnie pracujących tunelów aerodynamicz
nych. 

Zagadnienia, które powstają przy uruchamianiu nowego 
tunelu aerodynamicznego, są następujące: 
A. Zjawiska mogące zagrozić całości tunelu, wentylatora 

lub całemu budynkowi, zawierającemu tunel aerodyna
miczny, a mianowicie: 
1) drgania wentylatora na skutek braku wyważenia, wad 

konstrukcji czy ustawienia; 
2) drgania konstrukcji tunelu na skutek nieprzewidzia

nych zaburzeń czy rezonansów; 
3) puisacje w przestrzeni pomiarowej, uniemożliwiające 

dokonywania pomiarów. 
Pierwsza z tych wad zdarza się rzadko przy poprawnym 

zaprojektowaniu i wykonaniu oraz niezbyt wiotkich łopat
kach. Druga wada wystąpić może w tunelu o prostokątnych 
przekrojach kanału, czyli o płaskich ściankach. W tunelu 
o przekrojach okrągłych lub eliptycznych i dostatecznie 
grubych i sztywnych ściankach drgania konstrukcji wy
stąpić nie powinny. 

Jeżeli chodzi o tunel Instytutu Lotnictwa, to betonowe 
ścianki, mocno zbrojone, okazały się odporne na wszelkie 
drgania. Wentylator wykazał dobrą ~prawność i nie jest 
źródłem wibracji. Wadą, wymagającą regulacji, okazały się 
występujące w przestrzeni pomiarowej pulsacje ciśnienia, 
których usunięcie sprawiło trudności. 

Poza tym na ogół wymagające regulacji w kanale każde
go prawie tunelu są następujące wielkości: równomierny 
rozkład prędkości w przekrojach poprzecznych oraz brak 
,,kieszeni" przy zakrętach. 

W przestrzeni pomiarowej wymagane są: 
1) równomierny rozkład prędkości w przekrojach po-

Jrzecznych, 
2) brak składowych prędkości prostopadłych do osi tynelu, 
3) stała wielkość ciśnienia statycznego wzdłuż osi tunelu, 
4) możliwa redukcja prądów powietrznych w przestrzeni 

pomiarowej poza strugą. 
Jak z pierwszych doświadczeń wynikło, pulsacje w tu

nelu (/) 5 m osiągnęły dość duże wartości i przy omawia
niu prób ich zwalczania należy zastanowić się nad ich 
istotą i przyczynami. 

Otwarta przestrzeń pomiarowa posiada liczne zalety, 
których omawianie byłoby tutaj zbędne. Wadą tego typu 
tunelów jest przede wszystkim szum i niekiedy spotykane 
pulsacje. 

Jakobs i Schrenk [lit. 1] w swoich pracach zwracają uwa
gę na te zjawiska. Znamienną rzeczą, którą potwierdzają 
wszystkie badania, jest to, że częstotliwość tych pulsacji nie 
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jest zgodna z częstotliwością wentylatora. Szum od wen
tylatora i pulsacje są o różnej częstotliwości. Schrenk i Ja
kobs przeprowadzają analogię zjawiska z działaniem pisz
czałek organów. 

Tunele z otwartą przestrzenią pomiarową i bez kanału 
powrotnego, czyli tzw. tunele otwarte, wykazują brak pul
sacji - co potwierdza przypuszczenie co do żródła zjawiska. 
Systematyczne badania, przeprowadzone w CAGI, pozwalają 
na· dokładne określenie zjawiska. 

1. Pole pulsacji w swobodnej strudze w przestrzeni 
pomiaro\\·ej 

Pulsacje mierzono (w CAGI) na zasadzie wahania c1sme
nia statycznego, następnie przy pomocy układu elektrycz
nego prz·enoszono je na taśmq. 

Jak widać z rysunku 1 - pulsacje wzrastają w miarę 
oddalania się od dyszy, z rysunku 2 - pulsacje zmieniają 
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Rys. 1. Zmiana amplitudy i częstotliwości pulsacji wzdłuż strumie
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od wartości średniej; a - z brzegu strum.. b - częstotliwość; 
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się promieniowo i są największe w warstwie granicznej 
strugi. 

Pulsacje w pomieszczeniu poza strugą są znacznie mmeJ
sze (10-20 razy) i są one co do amplitudy wszędzie jed
nakowe. Pod tym względem wyniki pomiarów tunelu w In
stytucie Lotnictwa są zgodne z pomiarami CAGI i Poli
techniki w Turynie [lit. 4]. 



Rozkład intensywności pulsacji przy pomiarach w Insty
tucie Lotnictwa był taki, że wzdłuż strugi amplituda pul
sacji wzrastała, nieco spadała przed dyfuzorem lecz wcho
•dziła do . dyfuzora .. Wynik~~o to prawdopodobnie z tego, 
że pulsacJe były większe mz w tunelach CAG I w Turynie. 

z badań można wyciągnąć wnioski, że pulsacje w stru
•dze w przestrzeni pomiarowej. przedstawiają falę, biegnącą 
:z dyszy do dyfuzora, której prędkość rozchodzenia się wy-
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Rys. 2. Zmiana amplitudy pulsacji w poziomie w poprzecznym 
przekroju strugi (A - amplituda, zła - odległość od dyszy) 

nosi wg pomiarów CAGI 0,5-0,6 prędkości strugi, a czoło 
jej jest prostopadłe do osi strugi. Amplituda na czole fali 
nie jest stała, lecz rozkład jej jest osiowo symetryczny, 
w środku jest minimum - w miarę oddalania się od środ
ka amplitudy wzrasta i przy skraju strugi jest największa, 
potem szybko spada. 
Wielkość częstotliwości pulsacji oraz jej proporcjonal

ność do prędkości strugi, sam rodzaj fali - uderza tym, że 
pulsacja statycznego ciśnienia nie jest wywołana ściśli
wością (nie ujawniają się akustyczne następstwa) - a pro
cesami hydrodynamicznego pochodzenia, zachodzącymi na 
granicy strugi. Można więc falę tę nazwać „hydrodynamicz
ną", bo taka fala powstaje tylko w nieściśliwej cieczy. 

Podobnie określa to zjawisko Schrenk. 
Jeżeli przyjąć, że na granicy strugi powstaje wir, obej

mujący strugę, oraz intensywność wiru rośnie w miarę 
przybliżenia się do dyfuzora - to amplituda pulsacji będzie 
też wzrastać. 

Szereg narastających kolejno, jeden po drugim, w jedna
kowych odstępach pierścieniowych wirów tworzy „hydro-
dynamiczną" falę. · 

2. Pole pulsacji ciśnienia w zamkniętej części tunelu 

Pomiary amplitudy i fazy pulsacji w zamkniętej części 
wykazują zupełnie inny charakter. Badania CAGI wyka
zały, że nie było tam takich szybkich zmian amplitudy 
i częstotliwości pulsacji jak w przestrzeni pomiarowej. Na 
odległości równej średnicy dyszy pulsacje miały w przybli
żeniu jednakową amplitudę. Wzdłuż osi była to fala o dłu
gości około 7 metrów i częstotliwości 0,02 sek. W tunelu In
stytutu Lotnictwa, w przekroju poprzecznym, faza i ampli
tuda nie zmieniała się zupełnie wzdłuż promienia. Charakter 
zmiany amplitudy i częstotliwości pulsacji w zamkniętej 
części tych tuneli świadczy o tym, że istnieje tam akustycz
na stojąca fala. Mierzono specjalnie jej częstotliwość i po
równywano z częstotliwością wentylatora - według po
miarów' CAG I jak też NPL, były one zupełnie różne. 

Pulsacje wywołane przez wentylator w jego pobliżu 
w małej odległości zagłuszają się, maleją i zlewają się 
z akustycznymi oraz nie wykazują oddziaływania na ogólne 
pulsacje w zamkniętej części tunelu. 

Tak więc pulsacje w przestrzeni pomiarowej powodują 
narastające wiry, pole pulsacji w zamkniętej części tunelu 
(w kanale powrotnym) stanowi stojąca fala akustyczna 
o tej samej częstotliwości. 

3. Częstotliwość i intensywność pulsacji 

Na rysunku 3 jest przedstawiona amplituda i częstotli
wość pulsacji w funkcji prędkości. Widać, że periodyczne 

pulsacje mają m1eJsce tylko w niektórych zakresach pręd
kości i częstotliwość jej w tych zakresach nieco zmienia się 
z prędkością, lecz nieproporcjonalnie do niej. Przy przejściu 
przez poszczególne zakresy częstotliwość zmienia się sko
kami o znaczną więlkość. 

Przy niektórych prędkościach pulsacje znikają, a potem 
pojawiają się i wzrastają, ale już z inną częstotliwością. 
Jak widać niewielka zmiana prędkości powoduje duży skok 
pulsacji. , 

Przypuszczenie, że pulsacje wywołane są zaburzeniami 
pochodzącymi od wentylatora - o czym już wyżej wspo
mniano :- wymagałyby proporcjonalności między częstotli
wością pulsacji i obrotami silnika - tej zależności brak. 

Innych przyczyn nieperiodycznej siły w tunelu nie ma -
badane pulsacje są pulsacjami niewymuszonymi. 

Porównanie częstotliwości pulsacji w różnych tunelach 
przy tej samej prędkości wykazują, że częstotliwość zależy 
od wymiarów tunelu. Przy jednakowych prędkościach pul
sacje wyższej częstotliwości występują w tunelu o mniej
szych wymiarach. Według danych i obliczeń CAGI (rys. 4), 
przeprowadzonych dla 6 tuneli o długości 17-70 m, wy
nika, że częstotliwość podzielona przez długość ma dla 
różnych tuneli wartość stałą, czyli inaczej jest odwrotnie 
proporcjonalna do liniowych wymiarów tunelu. 
· Jak wykazują doświadczenia, intensywność pulsacji nie 
zmienia się jednostajnie - są znaczne „garby". Maksymal
ne amplitudy pulsacji w „garbach" rosną proporcjonalnie 
do kwadratu prędkości. Dla wszystkich tunelów badanych 
w CAGI amplitudy periodycznych pulsacji nie przekraczają 
400/o ciśnienia dynamicznego. 

4. Analiza zjawiska pulsacji 

Jak już wyżej podano - pulsacje należy uważać jako sa
mowzbudne. Doświadczenia wykazują, że są one nietłumio
ne. Istnienie akustycznych pulsacji w zamkniętej części tu
nelu zmusza do przypuszczenia, że takim układem samo
wzbudnym jest powietrze w zamkniętej części tunelu. Za
leżność częstotliwości pulsacji od wymiarów potwierdza to 
przypuszczenie, gdyż w rezonatorach akustycznych często-
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Rys. 3. Amplituda i częstotliwość pulsacji ciśnienia w strumieniu 
w zależności od prędkości strugi 

tliwość jest odwrotnie proporcjonalna do wymiarów. Nie
wielka zmiana częstotliwości na obszarze jednego przedziału 
wykazuje, że częstotliwość odpowiada pewnej właściwej 
częstotliwości słupa powietrza zamkniętego. 

Na podstawie omawianych zjawisk i hipotez S. P. Strel
kow przeprowadza w swojej pracy analizę zjawiska i przy 
matematycznym przeliczeniu uzyskuje dość ścisłe potwier
dzenie przyjętych założeń. 

Poprzeczne periodyczne ruchy cząstek w warstwie gra
nicznej strugi w przestrzeni pomiarowej wywołują fale na 
powierzchni rozdziału, przechodzące w pierścieniowe wiry. 
Wiry powstają pod działaniem zewnętrznej przyczyny, któ
rą są akustyczne przesunięcia w dyszy - wiry dochodzą do 
brzegu dyfuzora, gdzie z kolei podtrzymują fale akustyczne. 
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Pobór energii do pulsujące
go układu, niezbędnej do pod
trzymania pulsacji nietłumio
nej, będzie następować tylko 
przy określonym ustosunko
waniu faz impulsu spowodo
wanego wirem i akustycznym 
pulsowaniem w dyfuzorze. To 
ustosunkowanie faz będzie 
zależeć od prędkości strugi, od 
której zależy też czas roz
przestrzeniania się wirowego 
pierścienia od dyszy do dyfu
zora. 

• T - 4 [l =J3, 6 m} 'J - częstotliwosc drgań 
+ T- 5[l=52m} L - dtugo.ść czesci zakrl)fej tunelu na osi 
• T-20/L=l7,lm] a-SZ!Jbkosc dźwięku 
• T- 23[L=l7,8m} . ~ 
0 T- !(]2[L =58,4m} v=a/2L 

IO • T- 103/l =73,lm} 
W ten sposób, zgodnie z do

świadczeniami, powstaną za
kresy wygasania lub dużego 
wzrastania amplitudy pulsa
cji. Potwierdzają to doświad
czenia Instytutu Lotnictwa 
przy regulacji tunelu (/) 5 m, 
gdzie przed regulacją - przy 
pewnych zakresach prędko
ści - pulsacje osiągały nie
pokojące wielkości, zaś przy 
innych zanikały. 
Można na podstawie omó

wionych zjawisk przyjąć u
proszczony schemat zjawiska, 
ułatwiający matematyczne 
rozwiązanie zagadnienia: 
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.. • •• Mamy rurę cylindryczną 
otwartą na końcach - roz
patrzmy periodyczne akus
tyczne pulsacje powietrza w 
tej rurze. Na jednym końcu 
rury działa pierścieniowy wir 
zsynchronizowany z pulsacja
mi, który przez czas r prze
nosi impulsy ciśnienia na 
drugi koniec. Ilość impulsów 
ciśnienia (proporcjonalna do 
wielkości „B") i czas r zależy 
od prędkości strugi, a nie za
leży od prędkości strugi, a nie 
zależy od wielkości pulsacji 
w rurze. Zagadnienie będzie 
polegało na znalezieniu wa
runków, przy których w ta
kim układzie możliwe są pe
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Rys. 4. Częstotliwość dla różnych tuneli w zależności od prędkoścl 

strugi 
riodyczne pulsacje i na określeniu wielkości ich amplitudy. 

Przy takim schematycznym przedstawieniu matematyczne 
zadanie będzie polegało na znalezieniu periodycznych akus
tycznych drgań powietrza o częstotliwości „w" w cylin
drycznej rurze z otwartymi końcami, posiadającej sprzęże
nie zwrotne - pod którego działaniem na jednym końcu 
rury wywołuje się małe pulsacje ciśaienia (siła wzbudza
jąca), przy czym faza tych pulsacji przesuwa się w czasie 
o określoną wielkość r względem pulsacji prędkości na 
drugim końcu. 

Periodyczne pulsacje zanikające w aerodynamicznym tu
nelu są bliskie sinusoidalnym. Można przyjąć, że periodycz
ne pulsacje w przyjętym uproszczonym modelu są bliskie -
co do częstotliwości i rozkładu - rzeczywistym pulsacjom 
w tunelu aerodynamicznym. Siły tarcia i siła wzbudzająca 
są małe w porównaniu z ustalonymi siłami. Będą one 
uwzględnione przez wprowadzenie małego współczynnika. 

Oznaczmy przez y przemieszczenie cząstek znajdujących 
się w położeniu początkowym w przekroju rury na współ
rzędnej X. 

Jak wiadomo y powinno odpowiadać poniższemu równa
niu różniczkowemu o pochodnych cząstkowych: 

gdzie t - czas, 
a - prędkość dźwięku, 

By 
µ,o - - wyraz zależny od sił tarcia i lepkości. at 

Warunki graniczne 
ay 
- =o 
Bx(o,t) 
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[ l] 

iJy · l t ) - = - ftB ieiw . - i • 

ox (Z,t) • 
[2] 

Warunki na końcu Z mają sens tylko dla założenia sinuso
idalnych pulsacji w rurze, przyjmują one, że przemieszcze
nie przy x = O może być przedstawione rzeczywistą częścią 
D • e iwt, gdzie D amplituda i „w" częstotliwość ustalonych 
pulsacji periodycznych. Przy .u = O można znaleźć cząstkowe 
harmoniczne równania w postaci 

y = D · cos -- .t cos -- · t + t!i nn (nna ) 
o z z ' 

gdzie n - dowolna liczba kolejna, 
'!/J - stała. 

[3] 

Równanie takie przedstawia falę z „n" węzłami. 
Przybliżone periodyczne rozwiązanie równania [1] w pos

taci: 

Yo= ~ D [ cosru ( t- :) e-2tl x + cos w (t + :) /2::ó x][4] 

n•na 
gdzie w = -Z- + ,ua + .... + wyrazy wyższego .rzędu. 

Równanie [1] z warunkami granicznymi spełni się przy
bliżonym rozwiązaniem [4] przy pewnych warunkach. 

Nie przytaczając dalszego rozwiązania należy tylko zwró
ci~ uwagę_, źe wiry odzwierciedlone są przez czas r i prze
m1eszczen1e B. 



Zależność od prędkości strugi wprowadzono w postaci: 
czas przesunięcia faz: 

A 
-,;=-- +pT 

0,6v 

-gdzie fJ ~ 1 - stała wielkość, 

T ....:. okres wzbudzania się pulsacji. 

[5] 

Wiry w swobodnej strudze wystąpią w odległości 0,3-0,7 
długości swobodnej drogi. Na obliczeniowym modelu mogą 
wzbudzać się takie pulsacje, przy których wiry na swo
bodnej strudze mają rozstawienie bliskie połowy długości 
swobodnej strugi. Znaczy to, że okres pulsacji powinien 

mało różnić się od wielkości _r_. Na czas opóżnienia 
, 1,2v 

i częstotliwość ułożono następujące równanie: 

2np 4n 
-,;---=-

w w 
. [6] 

Wstawiając w równanie wartości wynikłe z dyskusji rów
nania podstawowego, wybrano tylko określone tony, wsta
wiono więc 't' jako funkcję prędkości strugi. Wstawiając 

4l 
(3 = O otrzymano 't' ~ --. 

n• a 

Zestawiając z poprzednimi równaniami można dojść do 
wniosków, że w rozpatrywanym układzie periodyczne pul
sacje mogą się wzbudzać tylko dla nieparzystych war-

t , · 1. . . . . a 3a 5a 
osc1 n, czy 1 przy częstothwośc1ach bliskich:-, -, -. 

2Z 2Z 2l 

Doświadczenia mówią, że rozstawienia wirów na swo
bodnej strudze mają jednakową wielkość i w porównaniu 
ze zmianami prędkości można je przyjąć jako stałe. Cyrku
lacja wirów w pier~;szym przybliżeniu może być więc pro
porcjonalna do pr€,dkości. Geometryczne wymiary wirów 
można przyjąć jako niezależne od prędkości i ciśnienie we
wnątrz wiru powinno być proporcjonalne do kwadratu 
prędkości. Impulsy ciśnienia spowodowane wirem powinny 
być także proporcjonal11€ do kwadratu prędkości. 

Wobec tego z podstawienia µ = kv2 w równanie podsta
wowe otrzymamy zależność amplitudy pulsacji od często-
tliwości i prędkości strugi: · 

k 2a nna A 
amplituda D =- v 2 -- cos, ----µ, non . 0,6 , l, v 

1l na µ,o 1l na r 
częstotliwość w = - - - - tg ---· 

l 2 0,6 l • v 

Na rys. 5 mamy naniesiony wykres według powyższych 
wzorów, przy czym częstotliwość i prędkość strugi podano 
jako wartości bezwymiarowe. Na osi rzędnych podano sto
sunek wzbudzanych pulsacji do podstawowej właściwej pul-

sacji 
n•n 

rury oraz wielkość -- • D proporcjonalną do ampli-
Z 

tudy pulsacji ciśnienia. Na osi odciętych odmierzono sto

sunek prędkości strugi do prędkości jednostkowej 
a• o 

2,4 • l 
Fizycznie przedstawia to stosunek czasu przebiegu wirow 
na połowie swobodnej strugi do okresu podstawowego właś
ciwych pulsacji akustycznego u.kładu. 

Porównując ten wykres - niewątpliwie podobny do wy
kresu doświadczalnego - można określić charakterystyczne 
cechy przebiegu amplitudy i częstotliwości pulsacji w za
leżności od prędkości: 

1) skaczącą zależność częstotliwości wzbudzanych pulsacji, 
2) jej nieproporcjonalność do prędkości, 
3) rozszerzenie obszaru zakresów przy wyższej prędkości 

strugi, 

4) niepłynne wzrastanie amplitudy pulsacji z prędkością 
oraz obecność rezonansowych „gór" w średnim obszarze, 

5) wzbudzanie periodycznych pulsacji przy tych samych 
prędkościach w dwóch podobnych tunelach. 

Na podstawie przeprowadzonych w CAGI doświadczeń 
otrzymano dla 3 tunelów, że amplituda pulsacji wynosi 
około 300/o ciśnienia dynamicznego, w tunelu (/) 5 Inst. Lot
nictwa amplituda pulsacji przekraczała 300/o przed regu
lacją. Energia pochłaniana przez falę akustyczną wynosi po
niżej 10/o. 

Badania wykazują, że charakter zjawiska w przestrzeni 
pomiarowej jest nieco odmienny w różnych tunelach: 

W tunelu T 103 i T4 (w CAGI)), który jest 5 razy więk
szy, pulsacja ma jednakowy charakter i intensywność. Po
miary w T-4 wykazały istnienie płaskiej hydrodynamicznej 
fali, biegnącej od dyszy do dyfuzora, to znaczy, że pierście
niowy wir określa fazy pulsacji powstałe w danym prze
kroju poprzecznym. W tunelach T 102 i 103 faza zmienia· 
się z odległością poprzeczną i o biegnącej fali mówić można 
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Rys. 5. Amplituda ciśnienia i częstotliwość autopulsacji w zależ

ności od prędkości strumienia obliczona według Strelkowa; D -
a•.1. 

amplituda, n - liczba kolejna, i - długość tunelu, v = ~ -
.,jednostkowa" prędkość, a - prędkość dźwięku, i - długość · swo

bodnej strugi, ru - prędkość strugi, ru - częstotliwość 

tylko w granicznej warstwie swobodnej strugi; w środku 
strugi faza pulsacji nie zmienia się wzdłuż osi, czyli w środ
ku nie ma biegnącej fali. Pierścieniowy wir określa pole 
pulsacji tylko w bezpośredniej bliskości od granicznej war
stwy. W środku strugi istnieją pulsacje tylko akustycznego 
charakteru. Pulsacje akustyczne przeważają nad pulsacjami 
od wiru. 

W zjawisku rozwoju pierścieniowego wiru na granicy 
strugi nie ma geometrycznego podobieństwa i bardzo moż
liwe, że lepkość gra tam już istotną rolę i charakter zja
wiska zależy od liczby Re. 

Jeszcze inaczej przebiega zjawisko w tunelu (/) 5 Insty
tutu Lotnictwa - z racji ukształtowania kielicha dyfu
zora. Struga w przestrzeni pomiarowej, uderzając w brzeg 
kielicha, tworzy wir, wpadający nawet do dyfuzora. Tutaj 
więc, prócz wiru powstałego przy dyszy, mamy drugie ich 
źródło przy samym dyfuzorze - jako wynik tych wirów 
powstają pulsacje w całym pomieszczeniu przestrzeni po
miarowej. 

d.c. w nast. zeszycie 
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Mgr inż. ZDZISŁAW ŁAPIŃSKI 531.781.2 : 539.433: 621.438' . 

Pomiar • 
I obliczanie naprężeń od drgań w łopatkach 

bin spalinowych, cz. I 
lotniczych tur-

Turbiny spalinowe silników lotniczych posiadają zazwy
czaj od 60 do 80 łopatek na jednej tarczy. Uwzględniając, 
że przy większych silnikach stosuje się turbiny o dwu tar
czach, to pomiar naprężeń we wszystkich łopatkach tur
biny byłby bardzo trudny zarówno ze względów ekonomicz
nych, jak i możliwości fizycznych aparatury pomiarowej. 
Czas pracy tensometru w warunkach wysokiej temperatury 
przy drganiach rezonansowych jest ograniczony. Wielkość 
kolektora ograniczona jest ze względu na bicie i w związ
ku z tym stosuje się kolektory od 5 do 21 pierścieni zbie
rających. Stąd maksymalna ilość tensometrów podłączo
nych do oscylografu wynosi 21. Badając turbinę na całym 
zakresie jej obrotów, w tym i rezonansowych, w jej warun:. 
kach · roboczych, zdejmuje się pomiary z 21 tensometrów, 
pozostałe tensometry, znajdujące się na łopatkach, podlega
ją już warunkom obciążeniowym i ich resurs eksploatacyj
ny zaczął się, mimo że nie są włączone do bezpośrednich 
pomiarów. Często się zdarza, że po wykonaniu pomiarów na 
21 tensometrach i podłączeniu na oscylograf następnych 21 
tensometrów. znaczna ich część będzie już zniszczona ze 
względu na ograniczony czas pracy. Tak się przedstawia 
sprawa przy założeniu, że na stopniu turbiny, na przykład 
o 64 łopatkach, na każdej łopatce naklejony jest jeden ten
sometr. W przypadku, gdy na każdą łopatkę nakleja się 

Rys. 1. Rozkład naprężeń normalnych wzctluż przekroju profilu ło
patki dla pierwszej postaci drgań giętnych 

5 tensometrów, to na tarczy o 64 łopatkach otrzymuje się 
320 punktów pomiarowych. Nie zawsze jednak wystarcza 
5 tensometrów na łopatkę, by pomierzyć rozkład naprężeń. 
W tej sytuacji jasne jest, że konieczna jest metoda, pozwa
lająca na podstawie badań pewnej ilości łopatek na tarczy 
turbiny określać możliwe maksymalne naprężenia od drgań 
w łopatkach danego stopnia turbiny. 

1. Pomiar naprężeń od drgań w łopatkach na pracującej 
turbinie 

Pomiaru naprężeń dokonujemy za pomocą tensometrów 
oporowych o bazie w granicach 5+10 mm, wykonanych 
z drutu chromoniklowego o średnicy 0,04 mm, naklejonych 
na badane łopatki. Przystępując do badań na pracującej 
turbinie należy znać już rozkład naprężeń w łopatce tur
biny dla podstawowej postaci drgań. Dane te uzyskuje się 
z obliczeń teoretycznych oraz badań łopatki na stanowisku 
doświadczalnym. 

Dla łopatki turbiny lotniczej rozkład naprężeń normal
nych dla pierwszej postaci drgań giętnych wzdłuż prze
kroju profilu łopatki jest przedstawiony na rys. 1. Jak 
widać z tego rysunku, naprężenia osiągają ·swoje maksy
malne wartości w trzech punktach: na krawędzi spływu 
(punkt C), na grzbiecie łopatki w miejscu najbardziej od
dalonym od osi obojętnej (punkt B) oraz na krawędzi na
tarcia (punkt A). 

Największe jednak naprężenia są zazwyczaj na krawędzi 
spływu, gdyż w tym miejscu profil łopatki jest bardzo cien
ki i najbardziej oddalony od osi obojętnej. Jak pokazuje 
doświadczenie, z tego miejsca najczęściej zaczyna się pęk
nięcie łopatki. 

Naprężenia na profilu łopatki mierzy się w miejscach naj
bardziej dogodnych do pomiaru. Zazwyczaj tensometry na-
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kleja się na grzbiecie łopatki tuż przy zamocowaniu albo 
w odległości 0,3 1 od zamocowania łopatki. Interesujące są 
największe naprężenia w przekroju profilu łopatki. W pun
kcie C (rys. 1) na krawędzi spływu nie można nakleić ten
sometrów, mimo że właśnie tam są największe naprężenia. 
Wiadomo że naprężenia przy zginaniu są proporcjonalne do 
odległości od osi obojętnej i mając pomierzone naprężenia 
w punkcie B - naprężenia w punkcie C znajduje się z za
leżności: 

[1] 

Gdzie YB i Yc są odległościami punktów B i C od osi 
obojętnej, jak to pokazano na rys . 1. W samym punkcie C 
należy liczyć się z koncentracją naprężeń. Do miejsca bar
dzo bliskiego punktu C, tj. tak bliskiego, jak tylko da się 
nakleić tensometr, zależność [1] pozostaje słuszna, jak to 
stwierdzono na podstawie przeprowadzonych pomiarów. 

W przypadku badania wyższych postaci drgań, tenso
metry nakleja się na liniach węzłów najsilniej wzbudzo
nych drgań. Zagadnienie prawidłowego rozmieszczenia ten
sometrów dla wyższych postaci drgań jest bardziej skom
plikowane, gdyż zazwyczaj nie znane są kierunki głównych 
naprężeń. W tym przypadku, po ustaleniu punktów po
miarowych, nakleja się po trzy tensometry w każdym pun
kcie pod różnymi kątami względem osi łopatki. 

Przy prostokątnej rozecie kierunków nakleja się je pod 
kątem: 0°, 45° i 90° do kierunku obranego za podstawowy. 
Celem uniknięcia niewyważenia powstałego w wyniku okle
jenia niektórych łopatek tarczy turbiny tensometrami, ba
dane łopatki należy tak rozmieścić, żeby siły odśrodkowe, 
powstałe od tych dodatkowych mas, wzajemnie się równo
ważyły. W tym celu badane łopatki rozmieszczone są na 
tarczy turbiny symetrycznie, na przykład co 90°, tak że 
otrzymuje się układ łopatek pomiarowych rozstawionych 
pod kątami: 0°, 90°, 180° i 270°. 

Wybierając punkty pomiarowe na łopatce, należy zdawać 
sobie sprawę z rzędu wielkości mierzonych naprężeń. Po
gląd taki uzyskuje się badając uprzednio jedną łopatkę na 
stanowisku doświadczalnym. Decydując się na ustawienie 
tensometrów w miejscach największych naprężeń przy dzia
łaniu temperatury, trzeba się liczyć z jego skróconym cza
sem pracy w porównaniu do naklejenia go w miejscach 

O - pod9rzeJ,.Jonie 
o-cf-:todzeme 

-{20-~~~~~~--,,i,-------',~__._ _ _._ _ ___.__ 
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Rys. 2. Zmiana oporności drutu tensometrycznego nikiel-chrom 
o średnicy 0,04 mm w funkcji temperatury 

o mniejszych naprężeniach. Na podstawie doświadczeń usta
lono, że czas pracy tensometru przy mierzeniu napreżeń 
rzędu ± 15....-20 kG/mm2 przy temperaturze 750 °C w,·nosi 
od 5+15 min. · 

. C_elowe_ j_~st ~aklejanie tensometrów w miejscach o moż
liwie naJmzsz~J. temp~ra:urze, gdyż przez to uzyskuje się 
dokładne wyniki pomiarow oraz przedłuża się okres pracy 
tensometru. 



Drut, z którego wykonany jest tensometr, powm1en m1ec 
odpowiednią charakterystykę zmiany oporności w zależności 
od temperatury. W turbinach spalinowych silników lotni
czych temperatura waha się w granicach od 700 °C do 
900 °C. 

Na rys. 2 pokazano zmianę oporności drutu chromoniklo
wego, z którego były wykonane tensometry, w funkcji tem
peratury. Zrozumiałą jest rzeczą, że przy drucie tensome
trycznym o charakterystyce przedstawionej na rys .. 2 można 

f'zewod izolouan'f a:zbestem 

r2czollca. 

mi11mik 
C,QS(J 

Rys. 3. Schemat układu pomiarowego naprężeń od drgań na ło
patce pracującej turbiny 

pracować tylko w zakresie temperatur 550 °C+900 °C, tj. 
w zakresie, gdzie oporność praktycznie nie zależy od zmiany 
temperatury. 

Technika naklejania tensometru na łopatki turbiny spali
nowej jest bardzo skomplikowana i wymaga wyjątkowej 
precyzji. Miejsce, w którym naklejany jest tensometr, 
oczyszcza się odpowiednio i gruntuje cementem ogniotrwa
łym. Podstawowymi składni-
kami cementu ogniotrwałego 
są kwarc i wodne szkło pota
sowe. 

tensometru. do pomiaru naprężeń w wysokich temperatu
rach, waha się w granicach 0,3+0,4 mm. Grubość ta nie 
może być większa, gdyż w przeciwnym wypadku strumień 
gazów spalinowych spowoduje oderwanie tensometru od ło
patki. Łopatki z zaklejonymi tensometrami, przed zamon
towaniem ich na tarczy turbiny, należy wyżarzyć w piecu 
elektrycznym do temperatury roboczej łopatki. Studzenie 
łopatki po wyżarzeniu odbywa się razem z piecem elek
trycznym. 

Żeby uzyskać niezawodność pracy tensometrów oraz unik
nąć zakłóceń na oscylografie, stosuje się dwuprzewodowe 
połączenie tensometrów z oscylografem. Przewody masowe 
wszystkich tensometrów na danej tarczy łączy się w jeden 
punkt (punkt A na rys. 3) i doprowadza się jednym prze
wodem masowym na dodatni pierścień kolektora. Przewody 
ujemne tensometrów doprowadza się każdy osobno do ujem
nych pierścieni kolektora, jak to pokazano na rys. 3. Prze
wody od tensometrów na tarczy turbiny są izolowane azbe
stem. Kilka takich przewodów na tarczy łączy się w pakiet 
i przymocowuje do tarczy turbiny za pomocą folii żarood
pornej. Do pomiarów tensometrycznych w wysokich tem
peraturach stosuje się kolektory szczotkowe, mocowane na 
tarczach turbiny i pracujące w temperaturze ok. 250 °C. 
Schematyczne zamocowanie pierścieni kolektora na tarczy 
turbiny pokazane jest na rys. 3. Pierścienie kolektora. z któ
rych szczotki przekazują impulsy na wzmacniacz i dalej na 
oscylograf pętlicowy, wykonane są ze srebra. Pierścienie na 
wałku kolektora są między sobą izolowane za pomocą miki 
o grubości 0,5+1,0 mm. Opór między poszczególnymi pierś
cieniami kolektora powinien być nieskończenie wielki. Na 
wałku kolektora nigdy nie udaje się uniknąć bicia i gdyby 
na każdy pierścień dać tylko jedną szczotkę zbierającą, to 
w pewnym położeniu nie byłoby kontaktu między szczotką 
a pierścieniem i wtedy zachodziłoby przerwanie obwodu, 
a oscylograf pętlicowy nie dawałby krzywej ciągłej, lecz 
tylko jej kawałki. Te zakłócenia powiększyłyby sprężyny 
dociskające szczotki do pierścienia (patrz rys . 4), gdyż nie 
są one tak mocne i mają dużą bezwładność działania w po
równaniu z ilością obrotów turbiny. By uniknąć tych za
kłóceń na jednym pierścieniu zbierającym, daje się 2, 3, 4, 
6 szczotek, zależnie od wielkości kolektora i konstrukcji 
szczotek. Przy stosowaniu szczotek o przekroju okrągłym -
powierzchnia styczności szczotki z pierścieniem jest mała 
i grozi częste odrywanie się szczotki od pierścienia, już na
wet przy minimalnym, dopuszczalnym w granicach tole
rancji wykonania, biciu. W związku z tym przy przekroju 
okrągłym szczotek daje się najmniej trzy na jednym pierś
cieniu. 

W przypadku, gdy szczotki mają przekrój prostokątny, 

mogą wystarczyć dwie dla zapewnienia ciągłości styku 

dociskaiąca 

.szczo~ 

kanały do chfodzenia 
ipr.zedmuch1wa111'a kolek.lora 

Cement ogniotrwały oraz 
drut z którego wykonany jest 
tens~metr, muszą mieć taki 
sam współczynnik rozszerzal
ności liniowej, jak i materiał 
łopatki w zakresie roboczych 
temperatur. Decyduje to o 
niezawodności pomiaru na
prężeń. Grubość warstwy ce
mentu ogniotrwałego, stano
wiącego zagruntowanie, p~
winna być możliwie jak ?aJ
cieńsza tj. tylko taka, zeby 
pokryć' szczelnie powierzc~nię 
łopatki i zapewnić dobrą izo
lację drutu tensometrycznego 
od materiału łopatki. Na war
stwę cementu ogniotrwałe~o, 
stanowiącego zagruntowame, 
naklejany jest tensometr i na
stępnie pokrywany ponownie 
warstwą cementu ogniotrwa
łego. W ten sposób tensometr 
jest całkowicie izolowany. 
Grubość całkowita obu warstw 
cementu ogniotrwałego i dru
tu tensometrycznego, sło
wem - grubość tak zwanego Rys. 4. Pierścień kolektora z trzema zbierającymi szczotkami 
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szczotki i pierścienia. Zastosowane szczotki mają następują
cy układ: srebro, miedź i grafit. 

Wszystkie szczotki z jednego pierścienia zbierającego są 
podłączone do jednego przewodu oscylografu. Kolektor po
winien być tak zamocowany do tarczy turbiny, by nie da
wał żadnego bicia. Maksymalne, dopuszczalne bicie obudo
wy kolektora wynosi 0,05 mm. Również sprawdza się bicie 
wałka kolektora. 

Bicie wałka kolektora na ostatnim pierścieniu, w zakresie 
obrotów pomiarowych, nie powinno powodować zauważal
nego optycznie przemieszczenia szczotek. Ilość pierścieni na 
kolektorze, a tym samym i ilość użytych do pomiarów ten
sometrów, jest ograniczona biciem wałka kolektora, gdyż 
przy zbyt długich wałkach nie udaje się uniknąć zakłóceń 

Oscq/09raf 
kafoclóH 

f'O"'ielrze do przedmuchi,;ania lcoitd<IDrr:, 

mie,-.,,ik 
aosr, 

Rys. 5. Schemat zamocowania i chłodzenia kolektora w kanale wy
lotowym turbiny 

na oscylografie pętlicowym, spowodowanych biciem. W prak
tyce kolektory mają od 5 do 21 pierścieni. Elementy mocu
jące obudowę kolektora do tarczy turbiny muszą mieć od
powiednią sztywność celem uniknięcia drgań w trakcie 

Prof. ST. SZULC 
Mgr inż. J. BUĆ 
Po!itechnika Warszawska 

rozruchu turbiny, hamowania oraz w czasie pracy, które 
mogłyby spowodować zakłócen~a na oscy~o~raf1e. Kolektory 
są umieszczone na tarczy turbmy w częsc1 kanału wyloto
wego, co stwarza konieczność in_t~nsywnego_ chłodz_enia ko
lektora powietrzem. Intensywnosc chłodzem~ powmna być 
taka, by temperatura obudowy kolektora me przekroczyła 
250 °C. Umieszczenie kolektora w kanale wylotowym tur
biny schematycznie pokazane je~t na ~ys. ?· Przedmuchi
wanie powietrzem kolektora komeczne Jest 1 z \ego wzglę
du żeł:iy oczyścić jego wewnętrzną przestrzen od pyłu 
sz~zotkowego, nagromadzenie k!óre~o -~ię~zy pierścieniam_i 
może spowodować bocznikowame p1ersc1em, a przez to dac 
zakłócenia na oscylografie. 

Pomiar naprężeń od drgań na pracującej turbinie prze
prowadza się w ten sposób, że w układzie pomiarowym, 
przedstawionym na rys. 3, umiesz_czone są dwa os~ylografy: 
oscylograf katodowy z. ekr~ne~ 1_ oscylograf pętlicowy. P? 
zapuszczeniu turbiny 1 os1ągmę~1u tem~er'.1t~ry roboczeJ, 
włącza się oscylograf katodowy 1 - zm1emaJąc obroty -
obserwuje się na ekranie drgania ł_opate~ p~zy. pos~czegól
nych wielkościach obrotów. Z chwilą p0Jaw1ema się rezo
nansowych drgań na ekranie włącza się oscylograf pętli
cowy, który zapisuje te drgania na papierze światłoczuł~m. 
Pomiar przy obrotach rezonansowych powtarzany Jest 
2-,-3-krotnie. Również dokonuje się kilkakrotnego pomiaru 
drgań na obrotach, przy których silnik najczęściej pracuje, 
to jest przy tak zwanych obrotach długotrwałych. Przy 
wszystkich innych obrotach turbiny zapisu drgań na oscylo
grafie pętlicowym dokonuje się j~dny~ pomia:em. 1:1ależy 
pamiętać, że wszystkie pomiary z JedneJ łopatki nalezy do
konywać przez ten sam kanał wzmacniacza oraz na tej 
samej pętli oscylografu. 

· Na taśmie oscylografu pętlicowego można prowadzić za
pis równocześnie z kilku pętlic albo tylko z jednej. Zależy 
to od wielkości amplitudy nanoszonego pomiaru. Przed po
miarem należy odpowiednio przewidzieć mierzone amplitu
dy, gdyż może tak się zdarzyć, że amplituda przy danej 
pętlicy nie zmieści się na taśmie oscylograficznej i otrzy
muje się krzywą z obciętymi wierzchołkami. 

Po pomiarach wywołuje się taśmą oscylograficzną i do
konuje odczytu pomierzonych wielkości. Odczytu naprężeń 
dokonuje się w ten sposób, że mierząc na taśmie amplitu
dę drgań i na podstawie wykresu naprężeń w funkcji ampli
tudy drgań a= f (A) znajduje się wielkości naprężeń. Wy
kresy naprężeń w funkcji amplitudy uzyskuje się z badań 
na stanowisku przeznaczonym do cechowania aparatury. 

Przy cechowaniu aparatury należy pamiętać, że technolo
gia i geometria sporządzonych tensometrów i schemat pod
łączenia musi być taki sam jak i w warunkach pomiaro
wych na pracującej turbinie. 

(c. d. w nast. zeszycie) 

539.4.015.2 

Udział nośny, iako kryterium oceny iakości powierzchni 

Powierzchniom obciążonym siłami zezwnętrznymi stawia 
się dwa podstawowe wymagania, które wynikają ze sposo
bu pracy tych powierzchni, a mianowicie: 

1) wielkość powierzchni powinna być tak dobrana do 
wielkości obciążeń, aby naciski jednostkowe, wywarte na 
powierzchnię rozpatrywaną jako twór geometryczny, nie 
przekraczały dopuszczalnych granic; 

2) zużycie powierzchni danej części powinno być możli
wie małe. Zużycie jest jednoznaczne ze ścieraniem, a starcie 
jest związane ze zmianą wymiaru, a w następstwie ze 
wzrostem luzów, spadkiem dokładności kinematycznej me
chanizmów i ze spadkiem sprawności i wydajności ma
szyn. 

Z wymienionych wymagań wynika konieczność pomiaru 
nie tylko chropowatości, lecz także własności nośnych po
wierzchni. Przed ostatecznym ustaleniem, które z dwóch 
wymienionych własności, czy też obydwie, należy okre
ślać, powinno być znane przeznaczenie funkcjonalne 
względnie warunki pracy powierzchni. W przypadku po-
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wierzchni swobodnych, obciążonych lub nie, ,vystarczy na 
obu określenie chropowatości, natomiast w przypadku po
wierzchni obciążonych siłami zewnętrznvmi wnvieram·mi 
za pośrednictwem powierz~hni współpracujących w spo
cz)'.r_iku l~b w :r:uchu, powmr_iiśmy znać rzeczywistą wiei
kose pow1erzchm przenosząceJ obciążenia. Wielkość jej jest 
~n~c.znie mniejsza od wi~lkości powierzchni styku wynika
Ją~ z rys_unku, a okre~la się ją liczbowo parametrem 
udziału nosnego. Krytermm udziału nośneo-o zastosowano 
jak dotąd tylko w normach DIN, GOST i'°'PN. Niedawno 
ro~poczęł? prac~ IS_O_ 1:ad wykorzystaniem oprócz parame
trow ~a 1 Rz rov.:mez mnych, między innymi udziału noś
nego Jako kryterium przydatności funkcjonalnej powierz
chni. 

Chropowatość i falistość a udział nośny 

Charakter styku dwóch powierzchni może być wynikiem 
makro- lub mik;onier?wności. Według obowiązujących 
norm są one okreslone Jako chropowatość w zakresie mi-



kronierówności, zaś jako falistość w zakresie makronierów
ności, zaliczanej do błędów kształtu. Stosownie do tego, 
własności nośne będące wynikiem chropowatości określa 
się jako mikronośność, zaś będące wynikiem falistości jako 
makronośność powierzchni. 

Określenie mikro- i makronierówności nie jest ścisłe, bo~ 
wiem granica jednych i drugich nie jest dotychczas ani 

a) 

b) 

TL-.J7/60IU 
nłt łt!Jłu 

rUCZJJWi~l~ 

Rys. la. Schematyczny obraz własności makronośnych w jednym 
przekroju 

Rys. lb. Schematyczny obraz własności mikronośnych styku w po
lu elementarnym 

jednoznacznie ustalona, ani też uzgodniona. Rozgraniczenie 
to nie wynika wyraźnie z analizy harmonicznej zarysów 
nierówności, natomiast zostało powiązane z jej przyczyna
mi, a mianowicie: chropowatość - jako wynik odwzorowa
nia kształtu ostrza, chropowatości jego krawędzi, obecność 
narostu, drgań przedmiotu i narzędzia, falistość zaś jako 
wynik błędów kształtów narzędzia obrotowo pracującego, 

Obróbka +ł-sY. I #-SI( Typ P"'fi-lu. I k.rzylfle noi~ 
mechaniczno powtetzchm 

a; Toczenie ~ kidJ~ ~~ 
~ Szlifowanie 4 ~~ ~ 
c) Docieranie 5 łlictl ·~1 

TL-37/60R2 
Rys. 2. Związek między typem profilu a charakterem krzywej 

nośności 

odkształcenia elementów obrabiarki oraz jako wynik 
obecności i sumowanie się luzów głównych elementów 
obrabiarki. 

Chropowatość zależy od czynników łatwiejszych do opa
nowania, dlatego jest ona bardziej znana i zbadana niż fa
listość. Obecnie stosowane warunki obróbki i środki pozwa
lają na nadanie żądanej chropowatości w granicach zapew
niających jednorodność funkcjonalną własności powierzchni, 
podczas gdy znacznie mniejsze opanowanie wpływu czyn
ników na falistość nie zawsze pozwala utrzymać ją poniżej 
żądanej wartości. Warunki te stanowią główną przyczynę, 
dla której zbadanie charakterystycznych cech falistości dla 
poszczególnych sposobów obróbki jest trudne, a w konsek
wencji stawianie wymagań i realizacja własności makro
nośnych powierzchni - niepewne. 

Styk rzeczywisty dwóch powierzchni zależy od równo
czesnego wpływu obu czynników - chropowatości i fali
stości. Falistość wpływa w zakresie makronośności na 
wielkość i rozmieszczenie elementarnych pól styku, nato
miast chropowatość decyduje o ilości i wielkości rzeczywi
stego styku w obrębie elementarnego pola, co wynika 
z rys. 1. 

Z dwu parametrów falistości (A i A) decydujący wpływ 
na udział nośny ma parametr A, natomiast ze zmianą .4. 
(wysokości falistości) nośność zmienia się stosunkowo nie
znacznie. 

Przebieg krzywej udziału nośnego zależy od charakteru 
rozpatrywanego profilu chropowatości. Rys. 2 przedstawia 
charakter krzywych mikronośności dla trzech typów zary
sów chropowatości (wg Diaczenki). 

Z przebiegu krzywych nośności można wnioskować o po
datności lub o odporności profilu na ścieranie, przez wi
doczny wzrost nośności w miarę ścierania się wierzchoł
ków chropowatości. 

Aby móc porównywać chropowatość i mikroudział nośny, 
trzeba zbadać powierzchnie, które powstają w wyniku na
stępujących po sobie elementarnego starcia i następującego 
wygładzenia, zakładając, że proces ten nie wywołuje zgnio
tów. Przyjmuje się przy tym, że żadne następne starcie nie 
powoduje nowych rys. 

Na górnej powierzchni powstają zatem płaszczyzny, któ
re wraz z postępującym ścieraniem wierzchołków chropo
watości, powiększają się, aż przy H = O mamy ich wielkość 
równą powierzchni geometrycznej, odpowiadającą 1000/o no-
śności (rys. 3). · 

·-1 ~=~i 
TL-37/601('3 t- 6 ~ 

łtys. 3. Profil powierzchni 

Liniowy mikroudział nośny tych powierzchni wylicza się 
wówczas z wzoru: 

s-x 
N=--

L S 

x - cięciwa odcinka kołowego 
s -posuw 

2r a1 N = 1--·sin ~ 
L S 2 

Dreyhaupt przeprowadził badania trzech takich powierz
chni i określał NL, hm*) i H/2 *) w zależności od zeszlifowa
nej objętości metalu. 
Przyjął on powierzchnie: 1) utworzoną przez toczenie 

nożem o kącie wierzchołkowym 90° bez promienia zaokrą
s .;glenia (rys. 4a), 2) nóż o promieniu zaokrąglenia r =-y 2 
2 

(rys. 4b), 3) nóż o promieniu zaokrąglenia r = 10s (rys. 4c). 

a. j 
/SZ_____,._____~V'-------"V'-----------"VS~---t--~ 

b. 

s: 2" :zs: z;zv::zs: C !H 

s:: :zs.. zs.__ :z 
rt-.37/601?4 

Rys. 4. Profile powierzchni utworzone przez toczenie nożem o ką
cie wierzchołkowym 90° 

*) hm - odpowiada w przybliżeniu R
2

; H/2 - odpowiada H 0,5• 
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Wartości hm, H/2, NL, po usunięciu warstewki o grubości 
0,01s, przedstawione są w tabl. I. Stąd wynika, że powierz
chnia pierwsza po zeszlifowaniu warstewki 0,01s jest pod 
względem chropowatości prawie czterokrotnie gorsza niż 
powierzchnia druga, natomiast bezwzględna wartość mikro
udziału nośnego jest prawie jednakowa dla obu powierzchni. 

Powierzchnia trzecia wykazuje mniejszą chropowatość, 
rozstrzygający jest jednak jej udział nośny, który wzrósł 
w tym przypadku do 560/o. Powierzchnia ta jest bezwzględ
nie lepsza od powierzchni pierwszej i drugiej. 

Dreyhaupt podał także zależności udziału nośnego hm 
i H /2 od wielkości masy zeszlifowanej (rys. 5). 

.zo 

o 50 60 of. 
wtl(!/J(QŚĆ S farc/Q 
c łtropowofo~i 

Rys. 5. Zależność N V hm i H/2 od wielkości starcia chropowatoścl 

Ponieważ bezwzględna objętość warstwy zeszlifowanej nie 
jest miarodajna, podano ją w procentach zeszlifowanej 
objętości powierzchni pierwszej. Objętość materiału zeszli
fowanego z powierzchni pierwszej, aż do osiągnięcia dolnej 
powierzchni granicznej (rzeczywistej płaszczyzny) - przyj
mujemy za 1000/o. 

W wypadku trzeciej powierzchni, ju ż po zeszlifowaniu 
20/o otrzymujemy płaszczyznę, czyli hm = H/2 = O i N L = 1 OOO/o, 
natomiast N L powierzchni pierwszej po zeszlifowaniu 20/o 
jest _ prawie jednakowy (tabl. II). 

Przy zeszlifowaniu 80/o udział nośny jest już różny i wy
nosi dla powierzchni pierwszej około 290/o, a dla powierz
chni drugiej około 360/o. Nośność jest już więc bardzo dobra, 
jeżeli weźmie się pod uwagę, że przy szlifowaniu tarczą 
o ziarnistości 120 rzadko otrzymuje się lepsze wyniki. Po
cząwszy od 20/o zeszlifowanej objętości, powierzchnia druga 
jest lepsza od pierwszej, bowiem udział nośny szybko wzra
sta i przy zeszlifowaniu 200/o masy osiąga w przypadku po
wierzchni drugiej NL = 1000/o. Badania wykazują, że nie wy
stępują większe zużycia w czasie pracy niż 20/o, wobec tego 
powierzchnia pierwsza i druga przedstawiają tę samą war
tość. 

Badania te pozwalają na wyciągnięcie następujących 
wniosków: 

1. W przypadku porównywania powierzchni o podobnym 
zarysie nierówności wzrost ich udziału nośnego w procesie 
zużycia jest odwrotnie proporcjonalny do wysokości chro
powatości (rys. 4 b, c). 

2. Należy dążyć do tego, aby po wykańczającej obróbce 
powierzchniowej otrzymać powierzchnię o takim zarysie 
nierówności, która po niewielkim dotarciu osiągnie wysoki 
udział nośny (rys. 2c), przy niewielkim równocześnie wzro-
ście luzów. . 

3. Czas potrzebny na dotarcie części dla osiągnięcia żąda
nej wielkości udziału nośnego zależy od charakteru profi
lu chropowatości, a zatem od sposobu obróbki. 

Wpływ udziału nośnego na własności użytkowe części 

Proces zużywania się powierzchni roboczych w okresie 
eksplo,atacji zależy w znacznym stopniu od wielkości udzia
łu nosnego. 

. ?chma!tz zaleca, aby przy stałych warunkach pracy przy
Jąc w I?1erwszym przybliżeniu szybkość zużycia odwrotnie 
proporcJ,onalną_ do sumy odpowiednich powierzchni nośnych 
elementow maszyny, określanych krzywą nośności: R == f (Y) 
(rys. 6). 
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Czas, upływający do momentu, kiedy 

żądaną wielkość Hx, jeSt równy calce: 

zużycie osiągnie 
H;r 

T = ~- J f (y) dy 

o 

(gdzie: c - stała wielkość). 
Schmaltz w swojej pracy (T~c~nische __ Oberflachenkun~e) 

podał współczynniki zuży\yalnosc1 ~la _roznych par otwor~\~ 
i wałków w różny sposob obrob10n) eh. Podobne wyniki 
osiągnął w swoich pracach Dreyhaupt. 

w poprzednim rozdziale u stalono, że wielkość udziału 
nośnego uwarunkowana jest strukturą g_eo1;1etry_c~ną po
wierzchni, to jest wielkością i zarysem ~1erow1;osc_1. Wiel
kość i zarys nierówności zależy od rodzaJu obrobk1. 

w tabeli, sporządzonej przez W~ingrab~ra (tabela I~I), są 
przedstawione wielkości mikroudziału nosnego_ w ~al~zności 
od. rodzaju obróbki. Jest to ~ed)'.n~ tego ro~za~u UJęc1e, bu
dzi ono jednak szereg wątpli\VO;'>~L Zast:z~zen1~ nasU\ya na 
przykład zbyt wielka regularnosc warto~c1 u?z_1ału nosn~go, 
bez podania czy są to maksymalne w1elkosc1 rzeczyw1Ste 
osiągane daną obróbką, czy też są to wielkości orientacyj. 
ne, których uszeregowanie należy . uw~żać jako P:óbę ich 
znormalizowania. Autor tej tabeli n1e uwzględma także 
charakteru krzywej nośności, podając. że udział nośny 
w przypadku powierzchni: walcowanych na zimno, toczo
nych diamentem i przeciąganych - jest taki sam. Różnice 
między tak obrobionymi powierzchniami bGdą ponadto leża
ły nie tylko w wartościach bezwzględnych udziału nośnego, 
lecz także okażą się wyraźne we własnościach użytkowych 
tych powierzchni (np. powierzchnie toczone diamentem 
i walcowane). 
Wpływ udziału nośnego na własności użytkO\\·e części 

maszyn można przedstawić w postaci tabeli IV, wzorowa
nej na tabelce zamieszczonej w artykule prof. S. Szulca 
(Metody technologiczne dla uzyskania warstwy powierz
chniowej o określonych własnościach - Technika Lotni
cza), gdzie znak ,,+" oznacza podwyższenie własności użyt
kowych powierzchni, znak ,, - " ich obniżenie, znak „o" brak 
wpływu na własności użytkowe powierzchni, wreszcie znak 
„w" - wpływ warunkowy, zależny od warunków pracy 
części i różny dla różnych przypadków obróbki. 
Ponieważ własność użytkowa jest wypadkową wielu nie

zależnych czynników, przeto ważność tabl. IV jest uwa
runkowana niezmiennością wszystkich innych czynników, 
mających wpływ poza udziałem nośnym porÓ\\·nywanych 
powierzchni. 
Ilościowy wpływ udziału nośnego na własności uż,·tkowe 

powierzchni części maszyn może być określony jedyn.ie dro-

r·~ti~~~3~=~!=;:~=~=~~~~I!~i!F 
Hl 

Rys. 6. Lini_a _ciąg~a AB - krzywa nośności Abbot a: linia CD - krZ\·
wa szybkosc1 ".' _sc ierania powierzchni: linia przery\\·211a AB - w,·
kres czasu , sc1erama powi':rzc lrni. w zależności od wielkości · y 

sc1era n1a 

gą badań . _Bad~
1
ni_a , takie są zapoczątkO\\·ane \\" Katedrze 

Wytwarzan1a S1,mkow Lotniczych. 
Ogólnie możn~ także stwierdzić, że przy obecn,·m· inten

s~wnym rozwoJu _ m eto d technologii i sposobó,~ obróbki 
o az przy __ dązenm do maksymalnego zwickszen ia okresu 
e1:sp~oatacJ1 ~aszy_n, okreś lanie udziału nośnego staje się 
meoazow1:e Jako . Jednego z ważniejszych krvteriÓ\',:. cha
rakt~ryzuJących hczne własności użytko\\·e po.wierzchni ze
staw10ne w tabl. IV. 

Nowe kryteria udziału nośnego 

Zarówno obe_cna norm8: polska (PN-58 '1\I-04250). jak i inne 
no:my zagran1czne _zawierają jedynie określeri°ia udziału 
nosn;go_k~d st:ony Jego geometrii. Wyjaśnienie natomiast 
mec a111 _1 udziału nośnego oraz wskazówki co do J·ego za-
stosowania w poszczeoóln · h · dk · , • "' Y c przy pa ach wspolpracv czę-
s~i wyk:acza_ I?oza możliwości normalizacji w obecm·~ sta-
me znaJomosc1 zagadnienia. · 



Tabl. I. Wartości hm, H/2, N L po' starciu warstewki o grubości 0,01s Tabl, IV. Wpływ N L na własności użytkowe 
części maszyn 

POWIERZCHNIA t z 
promien zaol<rąglenio noża r:::O '"'fv.f 
wiell<ość zesz/ifowonia 0,0/S O.Ols 

hm mierzone w cu:ściach s 0,25 0.06 

H12 mierzone w częściach 5 0.2't5 0,095 

IVL. w o/o 2 3 

Tabl. II. Wartości hm, H/2, N L po starciu 20/o objętości 

POWIERZCHNIA f 2 3 

h,,, w cz:ęścioch s ·o.21ts 0,06 o 

H/2 w ci:ąściach 5 0,2/lt 0,0"18 o 

NL w¾ l'ł /f, łO() 

Tabl. III. Wielkość udziału nośnego w zależności od obróbki 

OBRÓ8KA Ud"?:ior GRUPA WARSTWY POWIERZCHNiOWEJ n:-ay 
WlłLCDWAIYlt: no zimno 40 

PRZECl/i6A/Vlc 
prz ecią gonie fO 
dokfadne przecią90nie 40 

P/iZEPYCHAIVIE przeP':;/C.honie z ,ozwalcowywallia, 80 
rotowanie 80 

OPlłOW'(WANIE. 
prot,:zek ipapier ścier"':/ IO 

TOCZE:NIE dok7aane toc";?enie :t_iekiem 25 
doktadne foc.zenie iamenfen? 'to 

FREZOWANIE: 
dokładne fre-zowanie 25 
b. aoktadne frezowanie 'to 

WltRCEN/~ 
doktadne wierceni~ wid1ó :!.5 
dokfod~ w,erc.erJie dia;;,enłem '10 

POGł.E,BIĄ/VJE pogfirbion,e IO 

PRZE:CiA,,GĄ /VIE pr::Jlec.1,:zqanie fO 

ZE 5KR11Wlll'llc.M dOkradne przec,ą_ganle 40 
rozwiercar,ie ,o 

/iOZW!E.RClłNIE aokradne rozwiel'canie 25 
b. C1okfadr,e f'02w/erc.anie 40 

szhfowcmie IO 

szu F'OWA!łtF.:. aoKtrutne '!!,/,foi-Jan,e 43 
ó. dok-t"aclne ~2tifowanie 63 
łu:,1o,,«.•,,,i,z b3 

/-IONOV.'tf N IE: óQktadnr, hcnowanle (IO 

b.doktr:ldne. hono,,,011t'e 90 

tapping 63 
UPPING dol<tadne dociero,,,e, 8tJ 

ó dokń,dne docieranie 9o 

POLEROWANIE. pOltzrOIVan/e. fQrt::Z~ to <--
polerowanie 80 

Zagadnienia te nie zostaną także omówione wyczerpująco 
w niniejszym rozdziale zarówno ze względu na swoją obszer
ność, jak i ze względu na brak wystarczających danych do
świadczalnych. Poniżej przedstawione są jedynie pewne 
propozycje niektórych nowych określeń udziału nośnego, 
które w pewnym zakresie charakteryzują go. 

O pt y m a 1 n y u d z i a ł n o ś ny. Wiadomo jest, że wy
soki udział nośny trących powierzchni jest -nie zawsze ko-

3 WtASNOŚC/ UŹ.YTl<OW~ Udział" 
czt:;ścl Ml/SZYN nośny 

f:/0:; O<ipDYl?C'JS.Ć no: 

ścieranie + 
0,01s zatarcia w 

zmęc-zenie + 
O,00ćł5 korozfe. + 

ero~e. o 
0.0013 1-fwato~ć pasowania + 

wylrzymaroi,i. po,qr2eń prasow. + 
!56 pt'zewodnic{wo cieplne + 

przekJOctn/cfwo etek/..-yczne + 
adhe21i:J w 
z111nie/r,umie t,;o„q;A,,._ nr::p,~t., -t 
ffumtem'e dr')QA o 
Ptz'Jlegan,'e + 
szc.zema~l w 
optlt'!J /JfZ.<!pl:,wu o 
warunki 5łrlarowania + 
odb/ci& i,w/afm ..,_ 

rzystny, tak jak niekorzystny może być ich bardzo mały 
udział nośny. Występuje to szczególnie wyraźnie przy tarciu 
suchym, gdzie duży udział nośny prowadzi w krótkim czasie 
do zatarcia. Dlatego też wydaje się słuszne wprowadzenie 
pojęcia optymalnego udziału nośnego, to znaczy takiego, 
który przy zachowaniu nacisków jednostkowych poniżej do
puszczalnej granicy, będzie jednocześnie zapobiegał możli
wości zatarcia. 

Optymalny udział nośny powinien być ustalony ekspery
mentalnie, w zależności od poszczególnych warunków współ
pracy powierzchni, na przykład czop-panewka, tłok-gładź 
cylindra, wałek-otwór, koła zębate-koła zębate, uszczel
nienia metal. na metal, kulki łożyska tocznego-bieżnia, sty
ki elektryczne itp. 

Drugim, niemniej ważnym czynnikiem, który pÓwinien 
decydować o optymalnej wielkości udziału nośnego, jest 
pracochłonność obróbki. Osiągnięcie udziału nośnego powy
żej pewnej wielkości wymaga przeważnie zastosmNania cy
klu różnych sposobów obróbki powierzchniowej lub wyso
kiej dokładności geometrycznej. Rośnie wówczas zarówno 
czas wytwarzania jednej części, jak i koszt materiałów po
mocniczych, zużywanych do produkcji tej części. Jak wy
kazują ba.dania, uzyskiwanie udziału nośnego powyżej 900/o 
staje się nieopłacalne, z wyjątkiem oczywiście tych przy
padków, gdzie jest to naprawdę konieczne ze względu na 
warunki i pewność pracy części w zespole (np. nurniki pom
pek, kulki i wałeczki łożysk, itp.). 

,,R 9,-b oczy" u dział n oś ny. Rozpatrzmy dwie po
wierźchnie współpracujące, których zmierzony udział nośny 
względem powierzchni wzorcowej jest jednakowy i wynosi 
np. 200/o. Nie oznacza to, że w czasie pracy rzeczywisty styk 
obu powierzchni będzie wynosił również 20%. Mierząc 
udział . nośny uwzględniamy wszystkie mikropowierzchnie 
nośne leżące w jednej płasżczyźnie, lecz nie mierzymy roz
kładu tych mikropowierzchni na powierzchni geometrycz
nej, tzn.- nie ustalamy współrzędnych poszczególnych 
styków. 

Jeśli w czasie pracy jedna powierzchnia przesuwa się 
względem drugiej, wówczas wielkość rzeczywistej powierz
chni styku zmienia się. Wahania te mogą być zarówno 
w górę, jak i w dół od wielkości zmierzonej (rys. 7a). 

Jeżeli udział nośny, np. powierzchni pierwszej, będzie 
wzrastał, a drugiej pozostanie bez zmian, to wahania te bę
dą malały i wielkość rzeczywistej powierzchni styku będzie 
się zbliżała do udziału nośnego powierzchni drugiej (rys. 7b). 
Przy osiągnięciu 1000/o udziału nośnego przez powierzchnię 
pierwszą, wahania te ustaną i rzeczywista powierzchnia 
styku będżie wynosiła 200/o, tj. tyle, ile udział nośny po
wierzchni drugiej względem powierzchni wzorcowej 
(rys. 7c). 

Oznacza to, że wielkość rzeczywistej powierzchni styku 
w czasie pracy jest• określona przez tę powierzchnię, któ
rej udział nośny jest mniejszy. Najkorzystniejszy jest zatem 
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ta~i przypadek, gdy obie powierzchnie mają wysoki udział 
no~ny. Wobec tego udziałem nośnym „roboczym" nazwali
~ysmy stosunek r~ec~ywistych powierzchni styku, powsta
Jących pr~y zetkmęcm dwu ciał do nich powierzchni geo
metryczneJ. 

aJ 
/ 

pow,erz chnia 

powi.erzchnta 1 

C) powi.~rzdmia 2 

~~~\~,~\~ 
rL·37/60fl.7 pa1JJ~erzchnia 1 

Rys. 7. Zmiana wielkości rzeczywistego styku ze wzrostem udziału 
nośnego 

Wnioski 

1. Zapewnienie wysokich własności nośnych powierzchni 
współpracujących w sposób pośredni, przez stosowanie cias
nych tolerancji, osiągalnych tylko w połączeniu z wysoką 

Mgr inż. ANTONI GOLĘDZINOWSKI 

gładkością obra~ianej powier~chni? jest _wpraw?zie stoso
wane w braku mnych sposobow, Jednakze sposob ten jest 
nader nieekonomiczny. 

2. Ponieważ własnośc~ nośn; . powierzchni z~l~żą przede 
wszystkim od ich praw1dło~vosc1 geometry~zneJ 1 od gład
kości, wydaje się ekonom1c~n.e stoso\yan~e funkcjonalnie 
słusznych wymagań dokładno~c~ ksztalto\~•. 1_ gładkości usta
lanych niezależnie od wielkosc1 tolerancJ~ 1 _pasowań, któ
rych właściwym celem jest tylko ~apewnteme zamienności 
charakteru połączenia i smarowanta . ' 

3. stworzenie warunków dla praktycznego stosowania 
wymagań geometrycznych dob·czących własności użytko
wych części maszyn wymaga: 

a) uzupełnienia norm toler-:tncji. i pas~wań ?raz norm 
gładkości powierzchni normam_1 udziału nosn~go 1 komplek
sowego, ustalenie związkó\:7 m_1ę~fay pasowantem, gładkością 
i udziałem nośnym dla naJwaznteJszych typowych przypad
ków współpracy części maszyn. 

b) opracowania eksperymental~ego w~rsztato_wyc~ metod 
pomiaru własności nośnych pow1erzchn1 płaskich 1 walco
wych, 

c) przeprowadzenia badań teor~tycznych _n~d związkami 
wymienionymi w punkcie a), ~ton:ch wy111k_1 stanowiłyby 
ogólne podstawy konstruowania 1 ustalania warunków 
technicznych . 
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Obróbka zespołu korpusu sprężarki 

Korpus sprężarki osiowej jest jednym z bardzo odpowie
dzialnych zespołów silnika turbinowego. Przeznaczenie tego 
zespołu stawia wymagania konstrukcyjne kłopotliwe do 
spełnienia przy jego wykonaniu i to zarówno dla bezpo-
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średniego wykonawcy, jak i dla technologa. Korpus sprę
żarki ukształtowany jest \\" formie rury cienkościennej, 
dzielonej poosiowo na dwie polO\\"Y· ::\Iateriałem \\"yjścio
wym jest odlew ze stopu lekkiego, z powierzchnią ze-

Rys. L Korpus sprężarki sil
nika osiowego. 

Jego z;isaclnicz,· kształt. \\'Y• 
miar,· i tolerancje 

wnętrzną odlaną na gotowo i z naddatkiem na czołach koł
nierzach i wszystkich powierzchniach \\"ewnętrznych. 'Pod
~tawowe trudności wiążą się z \vymaganiami \\"ymiarowymi 
1 wymaganiami kształtu \\"ewnętrznej części korpusu, 
a. w szczególności z kanałkami osadzenia kierownic. Zasad
nicze kształty, wymiary i tolerancje pokazane zostały na 
rys. 1. 
Trudności wykonawcze potęguje \\"iotkość konstrukcji 

oraz ut~udniony dostęp i obserwacja przy wykonywaniu 
elem~ntow ~ksztalt~wanych \Vewnątrz korpusu. Inne wa
runki techniczne, Jak: równoległości czół w granicach 
0,02/?0,0 mm, J?:ostopadłość ich do osi podobnego rzędu, 
:Vspołsrodkowosc, owalność itp. jeszcze bardziej ogranicza
Ją swobodę wykonania i stawiają dodatkowe wymagania 



dla oprzyrządowania oraz zwiększają ilość operacji w fazie 
obróbki zgrubnej i półwykończającej. Wszystkie operacje 
obróbki wstępnej, półwykończającej, obróbki cieplnej i ope
racje nie noszące specjalnego charakteru, zostaną tu pomi
nięte, a za to zostaną omówione szczegółowo operacje cha
rakterystyczne dla tego zespołu, wymagające specjalnego 
oprzyrządowania i nietypowych warunków wykonania. Po
dane poniżej metody obróbki, przyrządy obróbkowe i po
miarowe dotyczą produkcji jednostkowej i małoseryjnej, 
chociaż wiele elementów można by nawet bez większych 
zmian transponować do produkcji seryjnej. 

Z uwagi na małą sztywność przedmiotu, a jednocześnie 
konieczność dostępu do wnętrza i uniknięcie deformacji od 
sił mocowania, zastosowano przyrząd obróbczy z mocowa
niem czołowym i z jednoczesnym centrowaniem na średni
cach czołowych. Jedno z centrowań stanowi element po
mocniczy ustawczy i usztywniający. Rys. 2 przedstawia taki 
przyrząd do mocowania, wykonany w formie spawanej kra
townicy łączącej dwa pierścienie. Liniami kreskowanymi 
wrysowano zarys przedmiotu obrabianego. Przedmiot cen
trowany od strony głowicy tokarki na średnicy wewnętrz
nej i dociśnięty czołem do płyty przyrządu, pomocniczo 
centrowany jest na średnicy z.ewnętrznej od strony konika. 
Siły zacisku rozłożone są na całym obwodzie korpusu dzię
ki mocowaniu go poprzez pierścień zaciskowy czołowy. Ta
kie rozwiązanie konstrukcyjne umożliwia swobodny dostęp 
do wnętrza korpusu, zapobiega deformacjom i poprzez ze
wnętrzną kratownicę zwiększa sztywność samego przed-

4 
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Rys. 2. Przyrząd do mocowania korpusu sprężar!,d 
1. Tarcza zabierakowa, 2. Przyrząd, 3. Pokrywa dociskowa 

4. Korpus sprężarki 

miotu, mającego trwałe podparcia i powiązania z przyrzą
dem. Poza wymienionymi cechami przyrząd ten dysponuje 
jeszcze pewnym stopniem uniwersalności. umożliwiając 
przeprowadzenie w nim operacji wytoczenia kierownic 
w zespole, co będzie podane w dals2:ym ciągu artykułu. 
Wreszcie pozwala na skojarzenie z przyrządem pomiaro
wym przy mierzeniu profilu wytoczenia kierownic w ope
racji zespołu korpusu. 

W operacji ostatecznego wykonania wnętrza, a szczegól
nie kanałków do zamocowania kierownic, należy stworzyć 
pełne zabezpieczenie spełnienia ciężkich wymagań kon
strukcyjnych - ciasne tolerancje i minimalne błędy kształ
tu. Pomimo tak pewnego zamocowania przedmiotu w przy
rządzie (patrz rys. 2) istnieje poważna obawa drgań cien
kościennego korpusu, zwłaszcza przy wykonywaniu kanał
ków nożem profilowym, a właśnie te elementy konstruk
cyjne winny być najdokładniej wykonane. Dlatego w pew
nych przypadkach należy w sposób sztuczny zwiększyć 
sztywność przedmiotu, a głównie zrniemc częstotliwość 
drgań własnych zespołu obrabianego - to znaczy zespołu 
przyrząd-przedmiot. 

Jednym z prostych sposobów realizacji takiej idei jest na 
przykład nałożenie na przedmiot gumowej osłony, ciasno 
opiętej na przedmiocie. Spełnienie wszystkich wymagań 
rysunkowych wymaga wprowadzenia do procesu technolo
gicznego specjalnego wyposażenia i to zarówno obróbczego 
jak i pomiarowego. 

Tak więc dla zapewnienia właściwego kształtu geome
trycznego kanałków pod kierownice potrzebny jest specjal
ny nóż profilowy, pokazany na rys. 3. Konstrukcja noża 
umożliwia jednoczesne wykonanie obu stron kanałka - co 
gwarantuje symetria noża. Płaskie łysinki na czole (wy-
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Rys. 3. Nóż profilowy do wykonania kanałków pod łopatki 
w korpusie sprężarki 

miar 3 na rys. 3), pozwalają na dokładne ustawienie na
rzędzia w stosunku do osi, a jednocześnie wygładzają pod-
stawę wykonywanego kanałka. · 

Dla .zapewnienia dokładności wymiarów kanałków wpro
wadzony został układ czujników zegarowych umieszczonych 
na suporcie tokarki (patrz rys. 4, poz. 1). Trzy czujniki po
zwalają na swobodne i dokładne sterowanie imakiem nożo
wym, a więc i nożem z dokładnością do 0,01 mm. Rozsta
wienie czujników, jak na rys. 4, umożliwia określenie wiel
kości przybieranego pióra zarówno w kierunku promienio
wym, jak i poosiowym. 

Właściwe ustawienie noża 3 (patrz rys. 4) przeprowadza
ne jest przy pomocy ostrza wzorcowego lub płytki wzor
cowej. 

Wymienne zderzaki 2 (wg rys. 4) gwarantują prawidłowe 
rozstawienie kanałków względem siebie i w stosunku do 

Rys. 4. Uzbrojenie obrabi.srki przy wykonywaniu kanałków 
1. Czujniki, 2. Zderzak. 3. Narzędzie 

baz konstrukcyjnych. Operacja nie byłaby dobrze opraco
wana technologicznie, gdyby wszystkich elementów wyko
nywanych w tej operacji nie dało się sprawdzić przyrzą
dami pomiarowymi przez wykonawcę i kontrolę. 
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Przyrząd pokazany na rys. 5 służy do pomiaru rozstawie
nia kanałków. W najprostszym przypadku może to być 
suwmiarka z dokładnością odczytu 0,02 mm, o specjalnie 
przystos<?w.anych ,szczękach. Długość szczęk jest różna, a po
za tym Jedna z nich zakończona jest kulką pomiarową (1) 
o odpowiedniej średnicy do wprowadzenia jej w kanałek. 
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Rys, 5. Przyrząd do pomiaru położenia kanałków 
L Nieruchoma kulka pomiarowa 

W ten sposób można mierzyć położenie jednej strony ka
nałka względem czoła przedmi0tu, które stanowi bazę wy
ko.n.awczą i pomiarową. 

Drugi przyrząd pomiarowy, pokazany na rys_ 6, przezna
czony jest do kontroli wymiarów kanałków. Jest to przy
rząd czujnikowy uniwersalny, pozwalający na mierzenie 
kanałków o różnych szerokościach. Wielkość kulek (1) 
z rys. 6 zabezpiecza spełnienie warunku pomiarowego 
przedstawionego na rys. 1, a mianowicie wymiaru „pomia
rowy 3" (bez tolerancji), oraz wymiaru szerokości kanał
ka 25 z rys. 1. Odczyt następuje na czujniku zegarowym 
z działką 0,01 mm. 

Ustawienie przyrządu na wymiar nominalny przeprowa
dza się przy pomocy wzorca 2 (patrz rys. 6). Czujnik więc 
wykazuje odchyłki od wymiaru nominalnego. Długość ra
mienia (3) umożliwia mierzenie wszystkich kanałków w kor
pusie. Operacje wykonania kanałków rozpoczyna się od ka
nałka nr 1 - najbliższego od czoła. Przy wykonaniu go 
sprawdza się poprawność ustawienia narzędzia oraz stan 
czujników zegarowych sterujących ruchami narzędzia. Po 
wykonaniu kanałka pierwszego i odnotowaniu położenia 
czujników, wszystkie następne kanałki mogą być praktycz
nie wykonane bez potrzeby użycia narzędzi pomiarowych. 

. -- . -ff--

Rys. 6. Przyrząd do pomiaru kanałków 
1. Kulki pomiarowe. 2. Przymiar do ustawiania przyrządu na zero. 

3. Ramię przyrządu 

Zmieniając zderzaki przesuwa się cały suport do oporu, 
blokuje się i następnie przesuwa suport poprzeczny na od
powiednią średnicę kanałka, obserwując czujnik umiesz
czony na suporcie. Właściwą szerokość kanałków otrzymuje 
się przez ruchy szufladki według wskazań czujników. Przy
rządy pomiarowe służą tylko do ostatecznego odbioru wy
konanej operacji i w przypadkach wątpliwego działania 
czujników sterujących. 

Drugą istotną operacją wykonania korpusu sprężarki jest 
zabieg wytaczania kierownic w zespole na profil zgodny 
z kształtem wirnika sprężarki jak na rys. 7. 
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Profil A, pokazany n8: t)'.m rys1;rnk\l, składa s~ę ź zespołu 
stożków, 0 stopniowo n1e.row_no1;11er_n~e wzrastaJąc?'m kącie 
wierzchołkowym. Może to byc rowmez z powodzeniem krzy. 
wa ciągła, co nie zmie_n~łoby spos?bu postęl?owania _przy 
jej wykonaniu. Trud:1osc1 występuJące w teJ oper_acJi są 
podobne do tych, jakie występowa_ły pr~)'.' wykonan~u kor
pusu. Dodatkowo docho~zi tu ~omecznosc wykonai:ia pr?
filu A, a więc wytaczama prof~~owego. Kł?poty zw1~kszaJą 
się na skutek ciasnych tolerancJ~ _w-y~onam_a. Wr_eszc1e naj
większa trudność to niesztywnosc ~1.erown~c, ktorych koń
ce mają podlegać ob~óbce. Grubos~. prof1_lu łopat:k. jest 
niewielka i zmienia się od paru m1hn:e_trow w os, srod
ków ciężkości do kilkunastu setnyc~. milimetra_ w obszarze 
krawędzi natarcia i spły:Vu: J?ługo~~ łop~tek Je~t. znaczna 
i sięga nawet stukilkudz1es1ęcrn m1l1metrow. Ilosc łopatek 
w jednym stopniu sięga liczby stu. 

Konieczność usztywnienia ich do ope~ac_ji wytaczania jest 
nieodzowna, jednakże sposoby u_szt1,vmema są bardzo kło
potliwe. Indywidualne usztywmeme łopatek poprzez wstaw
ki byłoby bardzo pracc:ich~onne i nie gwarantowałoby pra
widłowego unieruchom1ema, a po_za tym_ rr:ogłoby_ powodo
wać deformację łopatek z uwagi na ~11erown?m1erną. silę 
wcisku poszczególnych ,vstawek. Istn~a~obf Jeszcze mne 
niebezpieczeństwo, a mianowici_e 01?luzmeme. \v_stawek od 
drgań wywołanych zmiennymi siłami skrawania I w efekcie 
ich wypadnięcia w czasie samego procesu. Drugi sposób, 
polegający na usztywnianiu jednym elementem lub zespo-

TL26/60R7 
Rys. 'l. Zespół korpusu z łopatkami - ksztalt 

wymiary. A. \Vytac zany profil 
zasadnicze 

łem elementóv: szeregu łopatek, jest mniej pracochłonny 
w samej operacji pomocniczej usztywniania, lecz za to \\'Y

maga specjalnych skomplikowanych przyrządÓ\\', a bynaj
mniej nie eliminuje możliwości deformacji . Te trudności 
zmusiły do szukania no\vych dróg rOZ\\·iązania . 

Jedno z rozwiązań, które zdało egzamin, polega na za
stosowaniu do usztywniania łopatek masy plastycznej, 
o niskiej temperaturze topli\Yości. l\Iasa użyta składała się 
z parafiny i wosku o stosunku ciężarowym 1 : 1. Łopatki 
zos0tały za~opione tą mieszaniną podgrzaną do temperatury 
90 C:, gdyz wtedy stawała się rzadkopłyr.na i dobrze \\'Y
pełmała wszystkie zagłębienia i wnęki. Zale\\·anie odbv
wało się ":'ar_stwami o grubości jednego stopnia lopate\. 
Po ~a~tygmęc1u zalewano następny stopień. \V ten sposób 
zmmeJsz~ne_ zostały skutki skurczu przy stygnięciu masy. 
Po za~amu I zastygnięciu całego korpusu z łopatkami (za
le~:3-me następowało tylko przy ścianach korpusu na dlu
gosc łopatek) uzyskane zostało silne zw:azanie wszvstkich 
kierownic i · podparcie we wszystkich punktach profilu. 
Poz8: tym, ~e względu na równomierny nacisk na wszystkie 
pow1erzchme. łopatek, nie wystąpiła żadna deformacja, co 
zostało potw_ierdzone po wykonaniu operacji i usunięciu 
masy. Zalame masą poprawiło znacznie również \Yarunki 
p~acy os~r~a~ gdyż zamiast przerywanej pracy, a więc sko
_k?w obciąze1: od zera do określonej wartości Pmax, nastą
piła P:aca. ciągła przy skokach obciążenia od wartości P, 
odpowia~aJąceJ skrawaniu. masy, do wartości Pmax przy 
s~rawamu łopatek. Tak więc zakres zmienności zmniejszvł 
się o wartość _P. Należy tu dodać, że masa ta stanowiia 
dobre _podp~rcie łopatek, gdyż w operacji skrawania nie 
za1:waz~no zadny~_h ozna_k drgań piór kierownic, a po za
k~nczemu opera~Ji potwierdziło się to brakiem jakichkol
wie~ szczelm między profilem a masą. Samo wykonanie 
profilu przeprowadzone zostało na drodze toczenia kopio-



wego. W tym celu została adaptowana tokarka uniwersalna 
z liniałem. Ze względu na wymiary przedmiotu z przy
rządem - tokarka ciężka TRlOO. ,. 

Przystosowanie tokarki pociągnęło za sobą zastąpienie 
liniału przez kopiał jednostronny, jak to pokazano na 
rys. 8a. Może być również kopiał zamknięty, jak na rys. 8b. 
W przypadku kopiału jednostronnego trzeba zastosować do
cisk rolki do kopiału, albo przy pomocy ciężaru Q (jak na 
rys. 8a), lub przy pomocy sprężyny. Przy tym układzie, 
kopiowy ruch pracy winien odbywać się w kierunku takim, 
ażeby następowało odpychanie rolki przez kopiał. Kopiał 
zamknięty, jak na rys. 8b, nie wymaga docisku, jednakże 
jest znacznie trudniejszy w wykonaniu. Następną poważną 
trudność stanowi pomiar wytoczony profilu końców kie
rownic. Kontrola profilu sprowadza się do pomiaru śred
nich średnic wytoczenia poszczególnych stopni łopatek i ich 
współśrodkowości względem osi. Ten sposób postępowania 
oparty jest na milczącym, niemniej bardzo prawdopodob
nym założeniu, że ciągły profil utrzymywany jest przez 
kopiał sterujący, a prawidłowe wymiary średnich średnic 
w różnych punktach tego profilu pozwalają postawić wnio
sek o prawidłowości całego profilu. 

Początkowe próby zmierzały do pomiaru średnic przez 
odpowiednie sprawdziany i szablony. Sposób ten jednakże 
okazał się trudny w realizacji, niewygodny w eksploatacji 
i nie zabezpieczający prawidłowości wyników. Poza tym 
nie wykrywał ewentualnych zmian wymiarowych na po
szczególnych łopatkach, ani nie podawał wielkości aktual
nego zapasu do usunięcia, Udanym rozwiązanem tego za
gadnienia wydaje się konstrukcja przyrządu pokazanego 
na rys. 9. Ilość i wymiary tulejek (1) pozwalają na usta
lenie właściwej odległości od bazy (2), dając tym samym 
gwarancję pomiaru we właściwym przekroju korpusu. Wy
miar (r) nastawiany jest przy pomocy płytek wzorcarskich 
i wykazuje rzeczywisty promień wytoczenia w danym 
przekroju. Odchylanie od wymiaru nominalnego odczytuje 
się na czujniku zegarowym. Przez ruch pokrętłem (3) moż
na ocenić odchylenie od kształtu kołowego w jednym prze
kroju. Konstrukcja przyrządu ułożyskowanego w dwóch 
punktach: jedno centrowanie w przyrządzie pokazanym na 
rys. 2, a drugie na średnicy bazowej korpusu daje moż
ność oceny współśrodkowości wykonanego profilu w sto
sunku do średnic bazowych korpusu. 

Sama operacja obróbcza przeprowadzana jest w następu
jącej kolejności: właściwe ustawienie narzędzia w stosun
ku do rolki sterującej i kopiału w stosunku do przedmiotu. 
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Rys. 8. Uzbrojenie tokarki do wytaczania zespol~ . ko_rpusu z . kie
rownicami: a. Z kopiałem jednostronnym i obc1ązen1em naciągo

wym Q, b. Kopiał dwustronny zamknięty 

Następne czynności to toczenie kopiowe aż do odkrycia ło
patek. Wreszcie kolejno - pomiar dla ustalenia wielkości 
naddatku, toczenie na właściwe wymiary i ostateczny po
miar. W. tej operacji wytoczenia przedmiot zamocowany jest 
w przyrządzie pokazanym na rys. 2. Pomiar przeprowadza
ny jest za pomocą przyrządu, jak na rys. 9, który jest przy
stosowany do skojarzenia go z przyrządem wg rys. 2. Na 
ry,s. 9 pokazano linią przerywaną zarys przedmiotu. 

Po skontrolowaniu profilu we wszystkich przekrojach 
operacja jest zakończona. Taki sposób wykonania pozwala 
na uzyskanie dokładności rzędu setnych części milimetra, 
a urządzenie pomiarowe jeszcze wyższą dokładność. Tak 

/, 

Rys_ 9. Przyrząd do pomiaru profilu kierownic w zespole. 

wykonany korpus z łopatkami przechodzi następnie na 
operacje usuwania masy wypełniającej. Zabieg ten prze
prowadzany jest w piecu. Przez podgrzanie do tempera
tury około 90 °C mieszaninę doprowadza się do stanu płyn
nego, która wypływa do podstawionego naczynia. Po wy
topieniu masy plastycznej korpus z łopatkami poddany jest 
przemyciu w benzynie i osuszeniu, następnie gradowaniu 
i konserwacji. 

Zastosowanie masy plastycznej do usztywnienia łopatek 
okazało się ze wszech miar korzystne. Sam proces usztyw
niania jest mało pracochłonny, może być przeprowadzany 
przez pracownika o niskich kwalifikacjach. Przy usztyw
nianiu nie ma obawy o jakiekolwiek mechaniczne uszko
dzenie delikatnych łopatek. Temperatura masy jest nie
zbyt wysoka i nie powoduje zmian w strukturze materiału. 
Wszystkie łopatki usztywniane są z jednakową siłą, a więc 
unika się deformacji łopatek jako zespołu. Poza tym każda 
łopatka jest wystarczająco dobrze podparta i przy toczeniu, 
nawet znacznymi przekrojami wióra, nie dało się zaobser
wować jakichkolwiek deformacji. Usuwanie masy jest za
biegiem prostym i szybkim. Z tych względów wydaje się 
możliwe zastosowanie tego sposobu nie tylko w produkcji 
jednostkowej, ale również w seryjnej. 

Opisany powyżej proces wykonania korpusu sprężarki 
oraz środki służące do jego realizacji pozwalały na wyeli
minowanie urządzeń specjalnych, które są niezbędne w pro
dukcji seryjnej, i stwarzały dotychczas konieczność wypo
sażenia zakładu w obrabiarki specjalne. Do wykonania 
wnętrza korpusu służą na przykład obrabiarki, których 
udoskonalenie polega przede wszystkim na usztywnieniu 
osadzenia narzędzia, przez dwustronne podparcie go, a nie 
wysięgnikowe. Reprezentantem tego kierunku jest zmody
fikowana tokarka firmy Lodge and Shipley, używana w za
kładach Rolls-Royce również do toczenia kopiowego wałów 
sprężarek silników odrzutowych. Druga modyfikacja zmie
rza do polepszenia obserwacji wykonywanych czynności. 

To ulepszenie wprowadzono do tokarki rewolwerowej 
Herbert-Swift, którą wyposażono w urządzenie optyczne 
firmy Taylor-Hobson. Pozwala ona na obserwowanie ru
chów narzędzia profilowego i kanałka wykonywanego na 
ekranie sprzężonym z suportem. Daje to większą pewność po
stępowania dla wykonawcy, pozwala jednocześnie na uzys
kiwanie bez trudu dużych dokładności, eliminuje więc indy
widualne uzdolnienia wykonawców i ich wpływ na jakość 
pracy. Operacje wykonywania profilu w zespołach korpu-
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sów z kierownicami · w produkcji seryjnej zastępuje się 
przez jednoczesną obróbkę tylko jednego stopnia ułopatko
wania. Nie daje to jednak takich dokładności jak wytacza
nie w zespole wszystkich stopni na raz. 
Porównując metody pracy i urządzenia z produkcji se

ryjnej i opisanej metody jednostkowej, można zaobser-

MINIATUROWY SILNIK ELEKTRYCZNY 

Firma Daystrom Transicoil wyprodukowała silnik elek
tryczny o bardzo małych wymiarach. Jego _ciężar, łącznie 

z przewodami doprowadzającymi prąd, nie przekracza 30 G. 
Jego dane techniczne są następujące: 

napięcie zasilania: 26 lub 33 V prądu zmiennego 
częstotliwość: 400 c/sek 
moment na wale: 72 Gem 
prędkość obrotowa przy 

biegu jałowym: 10 OOO obr/min. 
Silnik znalazł zastosowanie w pociskach kierowanych 

jako element napędowy małej mocy i serwosilnik. 
T.M. 

MINIATUROWY GffiOSKOPOWY NADAJNIK 
PRĘDKOŚCI KĄTOWEJ 

Firma Honeywell, Military Products Group, opracowała 
nowy typ giroskopowego nadajnika prędkości kątowej, 
oznaczony symbolem M-100. Jest on przeznaczony do wy-
twarzania sygnałów tłumią- · 
cych drgania własne autopi
lotów, stabilizacji anten ra
darowych i sterowania ogniem 
z broni pokładowej. Z uwagi 
na małe wymiary, dużą do
kładność i odporność mecha
niczną nadaje _ się szczególnie 
do szybkich samolotów woj
skowych i pocisków kierowa
nych. 

Dane techniczne: 

Całkowity zakres pomiaro
wy: do .400 °/sek 
nieliniowość sygnału: poniżej · 
0,10/o w przedziale 0,5 do peł
nego zakresu pomiarowego 
i poniżej 20/o w przedziale 
od -zera do pełnego zakresu 
pomiarowego 
próg nieczułości: poniżej 0,01 
0 /sek 
tłumienie: 0,4 do 0,6 w zakresie 
temp• od -54 °C do +120 °C 
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wować, że opisane urządzenia. adapt?wane z powodzeniem 
mogą zastąpić urządzenia specJalnE;, Ja!t na ~rzyk~ad ukł:3~ 
czujników zastępuje ekl"Bn _obr:_i.b_iar~1 specJal~eJ. Wł711iki 
uzyskane opisaną metodą rowmez me us_tępuJą_ ":?'mkom 

. z obróbki seryjnej i w związku_. z ty~ m_ozna mowie o sto
sowaniu tej metody w produkcJ1 seryJneJ. 

odporność na drgania: wytrzymuje drgania o przyspiesze
niu do 20 g przy częstotliwości do 2000 c/sek 
odporność na udary i przyspieszenia liniowe: do przyspie
szeń 150 g 
wymiary gabarytowe: średnica 25,4 mrn (1"); długość 66 mm, 
ciężar: poniżej 170 G . 

. Tłumienie 0,6 przy -54 °C uzyskano bez podgr~ewania 
silnika giroskopu; jest ono utrzymywane praktycznie · stałe 
aż do temperatury otoczenia wynoszącej 120 °C. Silnik gi
roskopu może być zasilany z sieci jedno-, dwu- i trójfazo
wej. Jego czas rozbiegu wynosi 15 sek . 

Dużą odporność przeciwko drganiom i udarom uzyskano 
przez zastosowanie sprężyn o przekroju kwadratowym za
miast tasiemkowych. Przez usunięcie ułożyskowania ramy 
zmniejszono próg nieczułości, zaś poprzez specjalną kon
strukcję giromotoru otrzymano stały naciąg wstępny sprę
żyn w całym obszarze zmian wpływów otoczenia. 

T.M. 

PRZETWORNICE TRANZYSTOROWE 

Duże zastosowanie znalazły ostatnio w lotnictwie prze
twornice tranzystorowe, przetwarzające prąd stały niskie
go napięcia na prąd zmienny o różnych wartościach na
pięć i częstotliwości. Przetwornice te są stosowane do za
silania przyrządów girostopowych oraz lamp jarzeniowych. 
Te ostatnie znalazły ł!owiem szerokie zastosowanie do 
oświetlania kabi~ samolotów pasażerskich. 

--- - - - -·------- --- - - - -- ---- -- ------- ~- -- -- - --- - -

Przetwornice dla przyrządów giroskopowych są trójfa
zowe i dają napięcie o wartości 60 V i częstotliwości 1 

400 Hz. Przetwornice do zasilania lamp jarzeniowych są 
jednofazowe i dają napięcie rzędu stukilkudziesięciu wol
tów przy częstotliwości do 20 kHz. 

Na rysunku przedstawiono schemat elektryczny prze
twornicy zbudowanej na dwóch triodach. Jest to przetwor
nica dwutaktowa i pozwala ona na uzyskanie dwukrotnie 
':"iększej mocy wyjściowej w porównaniu z przetworni::ą 
Jednotaktową. Ponadto odznacza się ona tym, że daje falę 
prądu w lampie zbliżoną do sinusoidy oraz zmniejsza moż-



li w ość podskoku napięcia na triodach. Jeżeli napięcie źró
dła zasilania jest wyższe niż dopuszczalne dla jednej trio
dy, to stosuje się szeregowe połączenie triod. 
Należy przypuszczać. że w niedługim czasie znajdą za

stosowanie w przetwornicach tetrody krystaliczne typu 
p-n-p-n, gdyż pozwalają one na zbudowanie przetwornic 
o charakterystykach niezależnych od charakteru obciążenia. 

T.M. 

TUNEL AERODYNAMICZNY O PRĘDKOSCIACH Ma = 7 

W tunelu aerodynamicznym Instytutu Technologii w Ma
ssachusetts (Massachusetts Institute of Technology) zdoła
no osiągnąć prędkości przekraczające Ma= 7. Uzyskanie 
tych prędkości, dwukrotnie większych od otrzymywanych 
dotychczas w tunelach aerodynamicznych, stało się możliwe 
dzięki umieszczeniu w istniejącym tunelu dla mniejszych 
prędkości naddźwiękowych małego tunelu hipersonicznego. 

Dotychczasowe metody uzyskiwania prędkości hiperso
nicznych w zwykłych tunelach naddźwiękowych polegały 
na znacznym zwiększeniu wielkości zespołu sprężarkowego 
i zastosowaniu potężnych podgrzewaczy, zapobiegających 
skraplaniu się powietrza na wylocie z dyszy w przestrzeni 
pomiarowej. W opisywanym tunelu zastosowano dodatkowy 
przewód, zakończony dyszą hipersoniczną, przez który prze
pływa stosunkowo niewielka ilość podgrzanego powietrza 
o wysokim ciśnieniu, doprowadzanego z niezależnego, tanie
go źródła. Powietrze to jest przyśpieszane do znacznych 
prędkości, ponieważ strumień zewnętrzny, naddźwiękowy, 
ma niższe ciśnienie . statyczne. Przez odpowiednie zaprojek
towanie dysz i odpowiednie sterowanie przepływu można 
osiągnąć wymagane prędkości hipersoniczne. Zastosowana 
w opisanym tunelu dysza hipersoniczna stanowi odlew alu
miniowy o długości ok. 1,5 m; wnętrze dyszy jest bardzo 
gładkie i wykonane z dużą dokładnością (do tysięcznych 
części cala), przy czym trzeba było uwzględnić zmiany wy
miarów wywołane wpływem temperatury. 
Zaletą nowego sposobu dostosowywania tuneli naddźwię

kowych do prędkości hipersonicznych jest przede wszyst-

kim stosunkowo małe zapotrzebowanie energii (do napędu 
sprężarek i podgrzewania powietrza), a tym samym małe 
koszty przebudowy i eksploatacji tunelu, oraz znaczne 
uproszczenie zagadnienia nagrzewania się tunelu w czasie 
pracy, ponieważ zewnętrzny strumień powietrza, nie pod
grzewany, działa jako warstwa izolacyjna. 

Obecnie w tunelu w Massachusetts stosuje się c1smenie 
strumienia hipersonicznego ok. 7 kG/cm2 i temperaturę ok. 
540 °C. Projektuje się zwiększenie ciśnienia i temperatury, 
co umożliwi zwiększenie zakresu prędkości tunelu do 
Ma= 15; metody elektryczne i magnetyczne mają pozwolić 
na uzyskanie jeszcze wyższych liczb Macha. 

W. K. 

POWŁOKI ODPORNE NA WYSOKIE TEMPERATURY 

Firma Bell Aircraft Corp. ma rozpracować, na podstawie 
umowy z dowództwem amerykańskich sił powietrznych, 
metodę wytwarzania powłok, które zapewnią statkom kos
micznym odporność na wysokie temperatury, powstające 
przy zanurzaniu się statku w gęstsze warstwy atmosfery. 
Będą one również stosowane do budowy samolotów pod
legających dużemu nagrzewaniu aerodynamicznemu. 
Powłoka składa się z pokrycia zewnętrznego i wewnętrz

nego; między nimi znajduje się warstwa izolacji cieplnej. 
Pokrycie zewnętrzne, które spełnia rolę osłony cieplnej, 
jest wykonane z małych, mogących rozszerzać się płyt 
z metalu żaroodpornego, wypromieniowującego z pokrycia 
część ciepła. Kanały lub rurki w pokryciu wewnętrznym 
umożliwiają obieg cieczy chłodzącej konstrukcję. Pochła
niane przez ciecz ciepło jest następnie oddawane wodzie 
i wydalane na zewnątrz pod postacią pary. 

W laboratoriach firmy Bell przeprowadzono badania po
włoki w celu określenia jej charakterystyki ; powłokę pod
dawano próbom w naśladowanych i rzeczywistych warun
kach lotu. Nowa umowa ma na celu określenie najkorzyst
niejszych metod wytwarzania opisanej powłoki i zbadanie 
możliwości rozwiązania za jej pomocą zagadnienia powrotu 
do atmosfery. 

W.K. 

KR~NIKA 
I Samolotowe Mistrzostwa Polski w Akrnbacji 

W dniach 8-10 lipca ub. r. odbyły się w Warszawie (lotnisko Goc
.ławek) I Samolotowe Mistrzostwa Polski w Akrobacji. 

Pomimo zmiennej pogody zawody odbywały się sprawnie i wyka
zały wysolci poziom wyszkolenia zawodników. 

Wyniki: 
1) Stanisław Ackerman z Aeroklubu Kujawskiego (z Inowrocławia), 
2) Stanisław Kasperek (b. mistrz Polski w akrobacji) z Aeroklubu 

świdnickiego (Świdnik k. Lublina\, 
3) Stefan Studencki z Aeroklubu Ziemi Lubuskiej (z Zielonej Góry). 

I Mistrzos~wa Swiata w Akrobacji 

W okresie 28.8. do 4.9. ub . r. odbyły się w Vjnarach pod Bra
tysławą I Mistrzostwa świata w Akrobacji. Mistrzostwa te, zor
ganizowane przez Aeroklub Czechosłowacki pod patronatem FAI, 
przyniosły bezkonkurencyjny sukces Czechosłowakom . Zajęli oni 
miejsca : od 1 do 4 oraz od 6 do 8. Mistrzem świata w akroba cji 
został inż. L . Bezak; piąte miejsce zdobył Rosjanin, na trzynastym 
miejscu znalazł się Polak - S. Kasperek. Podczas Mistrzostw zgi
nął zawodnik francuski. 
Zwycięski sprzęt czechosłowacki: Zlin Z-226 „Trener" i Z-226 

,.Akrobat" . *} 

VI Spadochronowe Mistrzostwa Polski 

W dniach 16---24 września ub.r. w Ostrowiu Wielkopolskim odbyły 
się VI Spadochronowe Mistrzostwa Polski. W zawodach wzięli udział 
skoczkowie - członkowie aeroklubów, mający co najmniej II klasę 
wyszkolenia. Konkurenje obejmowały skoki na celność lądowania 
z natychmiastowym otwarciem spadochronu, z opóźnionym otwar
ciem oraz z zakresu akrobacji dowolnej. 

Doroczne Samolotowe Mistrzobtwa Polski 

24 września ub.r. z lotniska Czyżyny kolo Krakowa wystartowało 
35 załóg (z 19 aeroklubów), biorących udział w dorocznych Samo
lotowych Mistrzostwach Polski. Zawody trwały 7 dni i program 
ich przewidywał m.in. lot na punktualność, akrobację dowolną 
i obowiązkową, lot okrężny na trasie 1200 km, przelot nocny oraz 
start „na bramkę" i lądowanie. Mistrzem Polski został Zdzisław 
Dudzik z Aeroklubu Warszawskiego; brał udział w zawodach na 
samolocie „Jak 18". 

*) Rok budowy 1956; silnik Walter Minor 6-III, 160 KM; obciążenie 
55-60 kG/m', prędkość maksymalna 235 km/h, wznoszenie,5-6 m ,sek. 

Komisja Weryfikacyjna Lotnisk Sportowych 

Jak doniósł Przegląd Lotnictwa Cywilnego (wkładka do „Skrzy
dlatej Polski") na jesieni 1960 r. rozpoczęła pracę Komisja Weryfi
kacji Lotnisk Sportowych , powołana przez Departament Lotnictwa 
Cywilnego Ministerstwa Komunikacji. Komisja (w skład której 
wchodzą przedstawiciele MK, MON i APRL) ma za zadanie okreś
lenie lokalizacji, wymiarów i wykorzystania lotnisk i lądowisk 
sportowych oraz ustalenie stanu ich utrzymania. 

Wybory w Polskim Towarzystwie Astronautycznym 

Na Walnym Zebraniu PTA dokonano wyborów nowego zarządu. 
Na dwuletni okres kadencji prezesem został prof. Łunc , zaś wice
prezesem - prof. Pączkowski. 

Zmiany personalne 

Październik ub.r. przyniósł poważne zmiany personalne w kie
rownictwie naszego przemysłu lotniczego. Stanowisko naczelnego 
inżyniera w Zjednoczeniu Przemysłu Lotniczego objął mgr inż. Jan 
Staszek, dotychczasowy dyrektor naczelny Instytutu Lotnictwa, zaś 
na wakujące miejsce dyrektora tej instytucji mianowano mgr inż. 
Henryka Hladnego, który uprzednio był zastępcą dyrektora ZPL 
do spraw kooperacji. Zasłużony dla przemysłu lotniczego, naczelny 
inżynier byłego CZPSK i ZPL dyr. Stanisław Szymczak, ustą
pił z dotychczasowego stanowiska i objął kierowniczą funkcję 
w Instytucie Mechaniki Precyzyjnej. Jeżeli do informacji tych do
damy wiadomość, że dotychczasowy kierownik Ośrodka Materiałów 
i Technologii w IL, doc. inż . Jan Chodorowski, został naczelnym 
dyrektorem w IMP, to możemy wyprowadzić wniosek, że opi
sane przesunięcia powinny stworzyć dobry klimat dla lotniczych 
prac badawczych i postępu technicznego w tejże branży . 

Oczywiście należy oczekiwać , że w ślad za posunięciami perso
nalnymi pójdą niezbędne zmiany organizacyjne zarówno w Zj ed
noczeniu, jak i w instytutach. 

Spotkania w Klubie Publicystów Lotniczych 

W końcu września 1960 r . KPL Stowarzyszenia Dziennikarzy 
Polskich zorganizował spotkanie z przedstawicielem „Aerofłot · 
w Warszawie. A. Grigorian wygłosił referat o radzieckim lotnictwie 
cywilnym, po czym wyświetlono interesujący, kolorowy film 
, ,Aerofłotu". 
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Jeszcze o Dniach Lotnictwa 1960 r. 

Kronika nasza z obfitujących w obchody i wydarzenia , zeszło
rocznych Dni Lotnictwa nie byłaby kompletna, gdybyśmy nie po
informowali ... 

.•. że w pokazach i „ parterowej" akrobacji wziął udział b~niaml- . 
nek naszych prototypów - odrzutowy samolot szkolno-treningowy 
(pilotowany przez inż. A. Abłamowicza) - .,Iskra" skonstruowany 
w pracowni doc. inż. Tadeusza Sołtyka ; 

•.. że można było z bliska oglądać prototypy najnowsz~go kraj_o
wego sprzętu lotniczego: zwycięskie w Mistrzostwach Sw,a_ta w Ko
lonii szybowce „Zefir" i „Foka", prototyp szybowc:1 tremngow1:g~, 
całkowicie metalowego „Pliszka" i samolotu holuJącego ~,Kania , 
prototyp metaltiwego samolotu szkolne~o (dla aeroklu~0':'7) M-2 
i turystycznego PZL 102B „Kos", wreszcie 5-osobowego sm,głowca 
SM-2, pochodnego ze znanej _wersji 3-osobowej SM-1. 
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Zasłużone nagrody MON dla pracowników lotnictwa 

Minister Obrony Narodowej przyznał dorocz?e n:1grody za wy
bitne osiągnięcia w dziedzinie naukowo-techn,czneJ w 1960 roku. 
Pierwszą nagrodę w wysokości 30 tys. zł otrzymał naczelny kon
struktor „Iskry" - mgr inż. Tadeusz Sołt;y:k. Drugą nagrodę 
(20 tys. zł) min. Spychalski przyznał zesp~łow, współpracujące1:1u 
przy silniku do „Iskry": mgr inż. '.1'· Mirsk1e~u - za_ konstrukcJ~. 
inż. J. Szotowi - za przygotowanie produkcJ1, mgr mż. J. Droz
dżowi - za przeprowadzenie prób i techn. Cz. Kotowiczowi - za 
wykonawstwo prototypów. 

Obrady Zarządu Głównego Aeroklubu Polskiej Rzeczypospolitej 
Ludowej 

Na plenarnym posiedzeniu Zarządu Głównego APRL na jesieni 
ub.r. akceptowano kandydaturę członków do Komisji FAI, m.in. 
do Rady Administracyjnej - prezesa APRL S . Antosiewicza, do 
Komisji Samolotowej - mjr pil. J. Grochowskiego, do Komisji Szy
bowcowej - mgr inż. J. Bojanowskiego. 

Ponadto powołano nowe komisje specjalistyczne APRL: w skład 
samolotowej weszli: jako przewodniczący - mgr inż. W. Rychter, 
jako sekretarz - mjr pil. J . Leszek, do szybowcowej: jako prze
wodniczący - mgr inż. J. Bojanowski, jako sekretarz - mgr 
J. Adamek, do balonowej weszli m.in.: prof. Fr. Janik i inż. Z. Bu
rzyński. 

. Przedstawiciele lotnictwa cywilnego NRD w Polsce 

Bawiący jesienią roku ubiegłego w Warszawie przedstawiciele 
Prtifstelle ftir Luftfahrtgerat (Urzędu Badania Sprzętu Lotniczego) 
z NRD omawiali z Departamentem Lotnictwa Cywilnego MK możli
wości uznawania w obu krajach świadectw sprawności technlcZDej 
sprzętu lotniczego. Dodatkowym tematem rozmów była sprawa 
współpracy przy ustalaniu przepisów budowy sprzętu. Opracowano 
projekt odnośnej umowy oraz program dalszej współpracy. 

Z żałobnej karty 

Z grona ludzi lotnictwa ubył Rudolf Grzywacz. Wielu z nas 
nie znało go, gdyż pracował z dala od ruchliwych centrów -
w Szybowcowym Zakładzie Doświadczalnym. Ceniony był jako 
współpracownik w zespołach konstrukcyjnych wielu znanych szy
bowców, był konstruktorem prowadzącym zwycięskiego w Mis
trzostwach $wiata 1959 r. szybowca „Mucha Standard" włożył 
wiele pracy i serca w sukces „Zefira". ' 
Opuścił nas ró~nież Wiktor Rogalski. Starszemu pokoleniu dobrze 

znane są zasług, tego skromnego mechanika lotniczego. Jego wie
dzy, jeg? złotym ~ękom zawdzięcz:3ł~ - między innymi - nasze 
przedwoJenne lotnictwo sportowe sw,atowy rozgłos w erze wiel
kich samotnych rajdów i - zwycięskich challange'ów. 

z . 
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I* 

HYDRO AEROMECHANIKA 

532.526 !Lot 

Mieżirow I. I.: O turbu·1e11tnom pogranicznom słoje niesowierszen
n~wo sżilll:ajemowo gaza. O turbulentnej warstwie przyściennej gazu 
(cieczy) medoskonałego, ściśliwego. Prikladnaja Matiematika i Me
chanika. Akad. Nauk. SSSR, 1960, t. 24, s. 93-99, rys. 1, poz. bibl. 2. 

Rozpatrzono wyprowadzenie równań warstwy przyściennej dla 
gazu (cieczy) niedoskonałego ściśliwego (na przykład zdysocjowa
nego powietrza). Wykazano, że zależności słuszne dla gazu dosko
nałego i wynikające tylko z równań ruchu, ciągłości i energii, mo
gą być uogólnione na przypadek gazu niedoskonałego drogą for
ma 1nej zamiany w nich temperatury entalpii. Przytoczono przy
klacly talcich zależności. (a). 

2• 533.697 !Lot 

Krzyżanowski J.: Analiza i ocena przydatności metod określania 
przelotności palisad łopatkowych. Archiwum Budowy Maszyn, 195~, 
t. 6, nr 4, s . 595-621, rys. 8, tabl. 8, poz. bibl. 15. 
Współczesne formy wyrażenia używanego do określania przelot

ności palisad profilów łopatkowych turbin. Przedyskutowano wiel
kość błędu w ocenie wydatku, z jakim należy się liczyć stosując 
klasyczne i uściślone formy tego wyrażenia. Przytoczono wyniki 
pomiaru palisady T-2a typu akcyjnego, wykonane dla określenia 
współczynników przelotności i przeprowadzono krytykę przydatno
ści badań płaskich palisad, złożonych ze stosunkowo niewielu lo
patelc przy określaniu przelotności palisad. (a). 

3* 533.69.042.3 !Lot 

Ginzel I., Multhopp H.: Wings with minimum drag due to lift in 
;upersonic flow. Skrzydła o najmniejszym oporze pochodzącym od 
wyporu w przepływie naddźwiękowym. J. Aero/Space Scien., 1960, 
t. 27, nr I, s. 13-20, 36, rys. 9, poz. bibl. 5. 

R. T. Jones wykazał, że dla otrzymania najmniejszego oporu, 
dany wypór winien być w ten sposób rozłożony na powierzchni 
skrzydła, aby sumy odchylenia strug w dól indukowanego przez 
ten rozkład oraz odchylenia w dól indukowanego w locie odwró
conym była stała dla powierzchni skrzydła. To złożone odchylenie 
w dól może być wyrażone za pomocą całki zawierającej obciążenie 
jako funkcję współrzędnej w kierunku rozpiętości i w kierunku 
cięciwy. Praktyczne obliczenia są wykonywane na maszynie elek
tronicznej. Rozwiązania dostarczają optymalny rozkład obciążenia, 
miejscowy kąt natarcia (skręt, zakrzywienie itp.) niezbędne dla 
otrzymania żądanego rozkładu. Dla wielu kształtów obrysów skrzy
deł możliwe jest uzyskanie znacznych zysków w porównaniu ze 
skrzydłem płaskim. (a). 

533.6.013.12 !Lot 

Roper C. M.: Drag reduction of thin win;~s at supersonic speeds 
by the use of camber and twist. Zmniejszenie oporu cienkich skrzy
deł przy prędkościach naddźwiękowych dzięki zastosowaniu za
krzywienia profilu oraz skręcenia skrzydła. ARC, Rep. Memor 
nr 3132, 1959, s. 79, rys. 15, tabl. 14, poz. bibl. 43. 

Zastosowano zakrzywienie profilu oraz skręcenie skrzydła do 
zagadnienia zmniejszenia oporu pochodzącego od kąta natarcia dla 
cienkich skrzydeł trójkątnych lub skrzydeł w strzałę przy pręd
kościach naddźwiękowych, lecz o krawędziach natarcia poddźwię
kowych oraz krawędziach spływu naddżwiękowych lub dźwięko
wych. Na ogól brzeg natarcia w strzałę zwiększa maksymalne pro
centowe zmniejszenie oporu dla danego wyporu, jeśli zaniedbać 
siły zasysania; natomiast zmniejsza maksymalne zmniejszenie dla 
mniejszych wartości tg,/ tg.,,, oraz zwiększa maksymalne zmniejsze
nie dla wartości tg)•itg1, bliskich jedności, jeśli uwzględnić sity 
z~ysania. (a). 

MECHANIKA LOTU 

5* 531.231 !Lot 

Dubski J.: Metoda stanoveni momentu setrvaćnosti libovolnych ro
vinn~·ch obrazcu pomoci riti. Metoda olueślenia momentu bezwład
ności dowolnych płaskich flgur za pomocą siatki. Zpravodaj VZLU, 
1959, nr 5(17), s. 39, rys. 8, tab. 1, poz. bibl. 3. 

W artykule opisana jest metoda obliczania momentu bezwład
ności dowolnych figur płaskich za pomocą siatki. Praca podaje 
wywód teoretyczny oraz praktyczne doświadczenia pracownika 
ZIS, który używa tej metody już od trzech lat. Szybkość pracy 
tą metodą zawdzięcza się głównie jej prostocie, obliczenie momen
tów bezwładności dowolnych figur można też powierzyć mniej 
doświadczonemu pracownikowi. Warunkiem jest jednak posiadanie 
odpowiednich siatek o różnych stalyc'h. Metoda ta nadaje się 
szczególnie przy statycznym i dynamicznym obliczaniu niepryzma
tycznych łopatek maszyn wirnikowych, gdzie trzeba brać pod 
uwagę przeciętnie 5 profili na każdej łopatce. (a). 

6* 533.6.013 .8: 629.135.21 ILot 

Jones D. T.: Power spectrum analysis of gust loads on the Comet 
wing and tailplane. Analiza widma sił od obciążeń podmuchowycn 
na skrzydle i opierzeniu poziomym samolotu Comet. ARC, Cur. Pap. 
nr 465, 1960, s. J5, rys. 7, poz .. bibl. 6. 

Analiza pomiarów przyspieszenia normalnego (prostopadłego) 
i siły obciążenia zarejestrowanych na samolocie Comet lecącym 
w turbulentnym powietrzu na dużej i malej wysokości. Stwierdzo
no, że przyrosty przyspieszenia normalnego w środku ciężkości sa
molotu . oraz siła na skrzydle i opierzeniu poziomym ulegają rezo
nansowi, gdy drgania skrzydła i opierzenia poziomego są wzma
gane przez turbulencję. Podano ocenę skutków wzmacniania na 
skutek rezonansu. (a). 

7* 533.6.013: 629.13 .014.65 !Lot 

Richa_rds .P. F.: The estimation of taił loading due to elevator - indu
~ed_pitchmg manoeuvres. Part. I. Qualitative discussion. Ocena obcią
zema ogona sp'?~odowanego ruchami nachylającymi wywołanym: 
stere~ wysokosc,. Cz~ I, (lys!iusJa ja1<.ościowa. Aircraft Engng., 
styczen 1960, t. 32, nr J71, s. 2-15, rys. 18, poz. bibl. 14. 

Podano opis manewru, zakładając ruchy steru wysokości oraz 
metodę obliczania różnych wynikających wielkości. Rozszerzono 
analityczny sposób Czajkowskiego podany dla manewru nie kon
trol'?wane~o, na prz:1;padek manewru kontrolowanego i dokonano 
porownania tych dwoch rodzajów manewrów. Również wzięto pod 
uwagę zastosowanie niniejszej pracy do przypadku uszkodzenia 
systemu zasilaj;:icego pilota automatycznego, które powoduje rzu
canie sterowaniem steru wysokości. Wpływ wvmiarów samolotu 
cię~a.ru, polożeni_a środ~a ci_ę żkości, prędkości postępowej i wyso~ 
kosci lotu na rozne w,elkosci. (a). 

8" 533.6.013 !Lot 

Huss .c. R., Donegan J. J . : Effect of the proximity of wing first
-bendmg frequency and the short - perfotl frequency of the air
pl_ane . ?,Ynami<; - response factor. Wpływ bliskości pierwszej często
tliwos~i gnąceJ ~krzydła i częstotliwości b·ótko okre:;owej na współ
czynnik dynamicznego reagowania samol.1tu. NASA TR R-12, 1959, 
s. 20. 

Wyn}ki prZE;dstawiono w_ postaci ~stępny~h kart projektowych, 
daJą~) eh porowname . pomiędzy wspołczynmkami reagowania dy
namicznego przypadku półsztywnego i przypadku krótkiego okre
su. samolotu, oraz pomiędzy współczynnikami reagowania dyna
miczne~o w przypadku półsztywnym i wartością odpowiadaią~~ 
stanowi trwałemu reagow':'nia_ samo~otu krótkim okresem podłuż
nym. Karty . te mogą byc uzyte dla oceny skutków pierwszego 
rzędu dodama stop_nia swobody gięcia skrzydła na wspólczynni'< 
reagowama dynamicznego krótkookresowego i na współczynnik 
mak.symalnego reagowania dynamicznego w porównaniu z reago
waniem stanem trwałym układu . (a). 

9* 

ZAGADNIENIA WYTRZYMAŁOŚCIOWE 

W KONST~UKCJACH LOTNICZYCH 

620.178.3 !Lot 

Sotek J . : fl.eseni stability v1braćniho zesilovaće v oborunizkych kmitu 
pro vśechny pfipady zateźe. Olueślenie stabilności wibracyjnego 
wzmacniacza w zaluesie niskich częstotliwości drgań dla wszystkich 
przypadków obciążenia. ZpravodaJ VZLO, 1959, nr · ,(17), s. 45, rys. 
14, poz. bibl. 7. 

Artyk':'l. dotyczy zagadnienia _ stabilnośe;i _wzmacniacza niskich czę
stot11wosc1 w dolnym zakres1ę częstosc1. Generator niskiej czę
stotli"-:'ości . pobudza badan.ą kon.strukcję _do drgań sinusoidalnych 
za posrednictwem wzmacniacza 1 wzbudnika. Wzbudnik może sta
no~i_ć dla wzmacniacza _obciążenie omowe, indukcyjne lub pojem
nos_c10we, a w ten sposob odd7:ialywać_ na zamknięty układ regu
lacJi utworzony pr~ez wzma~n_iacz obJęty prądowym sprzężeniem 
zwrotnym. Warunki stabilnosci wyprowadzono z kryterium Hur
w1tza, '?raz_ .zilustrowano przy pomocy wykresów charakterystyk 
częstot1Iwosc10wych. (a). 

10• 621-226.2:534.372 !Lot 

Leclers. J .: Bimc d'excitation et de mesures pour ailettes de com
presseu_r ou ąe turbine. Stoisko do badań c,rgań łopatek sprężarko
wych i turbmowych. Rech. Aeron., wrześ. ·- paźdz. 1959, nr 72, 
s. 43-45, rys. 2, poz. bibl. 3. 

Opisane stoisko do badania drgań łopatek sprężarkowych i tur
binowych ':'możliwia uzy~kanie dużych wartości amplitud drgań 
oraz wy~'?k1eJ ~okladnoś~i . pomi'!rów. Na tym stoisku można prze
prowadzic pomiar częstosci drgan własnych, określić postacie drgań 
re.zo1;ansowyc_h_ o~az ich ch":rakterystyki sprężyste, masowe i tlu
m1ema. Umozhwia ono takze określenie wysokości naprężeń po
wstałych od drgań rezonansowych łopatek. 

M. Rabenda 

TECHNIKA LOTNICZA Nr l-2/19G1 29 



WYPOSAŻENIE AERODY~ 
11 * 629.13.061 ILot 
Kalas K.: Hydraulicke pohony v letectvi. Hydrauliczne napędy 
w lotnictwie. Zpravodaj WZLU, 1959, nr 5(17), s . 53, rys. 2 tabl. 1. 

Autor w jasny i zrozumiały sposób daje przegląd d zisiejszego 
stanu instalacji hydraulicznych w lotnictwie. Rozważa ich zalety, 
zaznacza możliwości ich przyszłego rozwoju w Czechosłowacji i po
daje przykłady oznaczania instalacji oraz instalacyjnych schema
tów. (a). 

SILNIKI LOTNICZE 
12* 621.455 :629.136.3 ILot 
Niesytto J ., Sęp .i':.: Programowanie ciągu rakiet wielostopniowych. 
Biuletyn WAT, 1960, r. 9, nr 1(90), s. 38-64, rys. 12, poz. bibl. 9. 

Efektywne rozwiązanie zagadnienia w przypadkach stosowanych 
w praktyce, tzn . w przypadku stałego ciągu w obrębie jednego 
stopnia (np. silniki na paliwo stałe) lub skokowo zmiennego ciągu 
w obrębie każdego stopnia (np. silniki na paliwo płynne). Nieza
leżnie od zagadnienia ekstremalizacji podano rozwiązanie - me
todą Picarda - równania ruchu pionowego rakiety j a ko ciała 
o zmiennej masie. Współczynniki gęstości masowej powietrza, opo
ru aerodynamicznego oraz prędkości dźwięku, które są ekspery
mentalnie wyznaczonymi funkcjami wysokości i prędkości lotu 
rakiety, są aproksymowane wielomianami dowolnego stopnia. (a). 

13* 621.45.056 . ILot 

Winterfeld G.: Ahnlichkeitskennzahlen bei Verbrennungsvorg angen 
in Brennkammern von Strahltricbwerken. Parametry podobieństwa 
procesów spalania w komorach spalania turbin spalinowych. DVL -
Berich t nr 94, 1959, s . 40, rys. 1. _ 
Opierając się na zidealizowanym pojęciu procesu spal a nia w ko

morach spalania określono z pra w zachowania masy , ilości r uchu 
i energii - p a rametry podobi eństwa. Ponadto na podstawie obser
wacji sfomułowano dodatkowe warunki, które ułatwiają realizację 
podobieństwa dwu procesów. Zastosowanie parametrów podobień
stwa i wyżej wymienionych warunków dodatkowych do procesów 
w komorze daje dobre skale przelic:-:eń zarówno dla całkowitego 
podobieństwa jak i dla częściowego podobieństwa. Przedyskutowa
no zastrzeżenia z powołaniem się na zastosowanie praw podobień
stwa dla rzeczywistych przypadków. (a). 

SPRĘŻARKI SILNIKÓW LOTNICZYCH 
14• 621.51: 533.697 ILot 
Clark E. L., Ordway D. E.: An experimental study of jet - flap 
eompressor blades. Badania doświadcza!n,~ łopatek sprężarek z !,Ja
pą strumieniową. J. Aerol'Space Scien., 1859, t. 26 , nr 11, s. 698- 7D2. 
738, rys. 9, poz. bibl. 13. 

Badania nad określeniem możliwości zastosowania klapy strumie
niowej celem poprawienia charakterystyki łopatki sprężarki osio
wej. Badano łopatkę o profilu NACA nr 65/12/10 z pogrubioną kra
wędzią spływu. Opisano rozwiązanie konstrukcyjne wnętrza łopa tki 
z drążonym kanałem wewnętrznym ora z szczegóły na temat prze
pływu strumienia przez szczelinę. Wyniki przedstawiono w postaci 
pomierzonych wartości kątów obrotu, przyrostu ciśnienia i współ
czynnika siły nośnej. Badania te przeprowadzone były pod kątem 
uniknięcia stosowania łopatek nastawnych. (a) . 

15* 621.51:533.697 ILot 
Wood M . D.: Theoretical and experimental studies of stall pro
pagation in rows of axial flow compre~or blades. Studium teore
tyczne i badania laboratoryjne zjawiska oderwani,\ w palisadach 
łopatkowych sprężarek o siowych. Aeronaut. Quart., 1959, t. 10, cz. '}, 
s. 345-360, rys. 9, poz. bibl. 7. 

Przeprowadzono pomiary prędkości przemieszczania się „obsza 
rów oderwania" na palisadach składających się z 9 i z 66 takich 
samych łopatek. Prędkości zmierzone były jednakowe zarówno 
w przypadku palisady o 9 łopatkach, jak i palisady o 66 łopatkach. 
Stwierdzono, że prędkość przemieszczania się „obsza rów oderwa
nia" obliczona przy pomocy teorii małych zabur zeń jest o 25'1o wyż
sza od prędkości zmierzonej w przypadku wie11ca wirującego, pod
czas. gdy w przypadku palisad nieruchomych rozbieżność ta sięga 
rzędu 400'/o. (a) . 

TŁUMIKI HAŁASU 

16• 534.83:621.45 ILot 
Fricke W., Kamiński R. K.: Airborne noise. Its simulation and 
~ffect on compone nts . Halas pe>chodzenia lotniczego, jego naślado
wanie, wpływ na pewne urządzenia. Aero/Space Engng. 1959, t. 1~. 
nr 12, s . 47-53, rys. 17, poz. bibl. 17. 
Zależności zwią zane z rozkładem natężenia i częstości drgań 

akustycznych w przestrzeni ·na zewnątrz i wewnątrz jednostek na
pędzanych silnika mi odrzutowymi w przypadku lotu w atmosferze. 
Omówiono rozwiązania konstrukcyjne urządzeń (komór akustycz
nych) do badania wpływu natężenia i częstości drgań na wytrzy
małość i poprawną pracę układu sterującego pocisków, oraz wyniki 
badań nad określeniem tego wpływu na poszczególne elementy 
układu. A. Kowalewicz 

17• 553.6.01 : 534.83 !Lot 
Hibner H. s.: The sound generated by interaction of a single 
vortex with a shock wave. Dżwięk wytwarzany przez wzajemne 
oddziaływanie pojedynczego wiru i fali udcrzcniow?.j. UTIA Report 
nr 61, 1959, s. 11, rys. 13, (15487/533.6.01). 

Zbadano przejście szerokiej strony kolumnowego wiru przez falę 
uderzeniową. Wir rozłożono za pomocą przekształcenia Fouriera na 

. . . 1 fale tnące rozłożone według symetrii promie. 
płaski~ sinu~id~a~: dźwiękowe wytwarz'!ne przez l<ażde wzajemne 
mow~J• Plas_ ief 1. tnącej z falą uderzeniową. znane z poprzedniej 
oddz1atywai:1e a -!.vorzone w calce Fouriera. Fale po_siadają powio. 
pracy ;1=ost~J~t 0t\aśnie rosnącą cylindryezną _falą dzw1ękową, czę. 
~ę_, ktora ie fal uderzeniową . Fala dzw1ękowa jest centro. 
sc1owo odcięt\J';;;;,z wir!m (zmodyfikowanym) , a szczytowe ciśnienie 
wara. pr~~~itnie do pierwiastka kwa dratowe~o rosnącego promie. 
ma eJe f . . fali zmienia się gładko wzdłuz luku, od spręzenia 
ma .. Na ęzen1e . ciu z falą uderzeniową do rozrzedzenia na dru. 
n_:¾ Jednym_ p_rzecriokonano porównania z wynikami doświadczeń 
tmrufzr;::e~1;:~~niowej i heurystyczną teorią Hollingswortha i Ri
chardsa w Anglii. (a) . 

18* 621.45: 622.85 : 623 .7-16 !Lot 

Meister F. J., Ruff. 3.: trber den Liirm von militiirischen Dusen
flugzeugen im Bereich von Flug pJ;;tze n . der Luftw-:ffe un? seir,e 
w· k g auf die Bewohner d e c Umgebu,1g. _o hałasie wywotanyn1 

ir un . k we samoloty odrzutowe w "oJskowych nortach lot
p~zez ;'0 /S ·°ego oddziaływaniu na mieszkańców okolicy. DVL -
~~c~~~t n~ J3, 1959, s. 25, rys. 19, (15401/612.85). 

w celu uzyska nia danych na temat. hała su w_ywołanego przez 
jednostlti wojslrnwe, dokonano po_mia row w woJskowych b_azach 
lotniczych i następnie wyniki porowna_no z hałasem _powst_aJącym 
na pul:>licznych drogach i _li~iach kole_Jowyc_h. Z _porownania te~.o 
wynikły wymagania odnosn1e ustalenia naJmn1e Jszych wysokosci 
lotu. (a). 

MATERIAŁOZNAWSTWO 

19* 629.018.5 :629.13.002.3 !Lot 

Rogulski A.: o przewodności cieplnej niektórych materiałów stoso
wanych w przemyśle lotniczym. T e chn. L(•tn., 193J. r. 14. nr I, 
s. 14-18, rys . 9, tabl. 2, poz. bibl. 20 . 
Przewodność cieplna niektórych stopów stosowGnych w preemy

śle lotniczym w powiąz;:,niu z cl1 a raktere m ich s truktury oraz wlJ., 
snościami elektrycznymi. Pod a no w zor·y . . wy)ffesy oraz tabele 
z wielkościami przewodności c ieplnej ctlci nie ktorych stopów oma
wianych w tekście, w kilku różnyell temper:ilurac h. (a). 

20• 663 .3: 629.13.00 2 !Lot 

Kasatikow r. P., Filatow G. '.V.: Primienienje epoksidnowo kleja 
pri izgotow lenii 1 iechnołoe;iczeskoJ . o si_1astki. Zast~sowanie klci_u 
epoksydowego do budowy wyJ.)osazem;i_ technolog,czneg_o. _Mo,K. 
Awiac . Tiechn. Inst., Trudy Inst1tuta, 1.J:,9 , nr 3o, s. 63-01 , t ,ibl. I. 

w krótkiej wzmiance omawiają autorzy celowość stosowania po
łączeń klejowych, cechy a zwłaszcza wady rlotychc zas S(osowanych 
klejów oraz podają recepty i zastosowanie nowyct1 . k_leJow epoks?• 
dowych, cechujących się większą technolog1cznosc,ą _i Jakoscią 
uzyskanych połączeń. '.\L Kwiatkowski 

21 • 620.179.1 :621-226.2 !Lot 

Inspection by reson;ince. Rozon:insowa metoda J<.ontroli jakości tu
patek. Aircr. Prod., 1959, t. 21, nr 10, s. 3~G-333. ry~. 41. 
Artykuł omawia jedną z licznych metod kon t roli jako~ci łopatek 

turbin i sprężarek, wyróżniającą się niską c ,a sochlonnosc1ą. posia
dającą tym pmym szcze gólnie duże zn a czenie przy ?kresoweJ kan: 
troli wirników. Metoda polega na pomiar ze częstości rezonansoweJ 
mechanicznych drgań łopatek, która - j a k wyl,azaly badania -
jest w dużym stopniu powiązana z ich wymian,mi. k ształtem oraz 
jakością materiału. W skład aparatur y pomiarowej wcho:lzą takie 
podzespoły, jak oscylator, generator prq rl ów wiro\':ych. oscy lograf, 
licznik c zęstości drgań oraz detektor clrg,..ń . '.V a rtykule podano 
wiele interesujących z praktycznego punktu wid zenia szczegółów 
odnoszących się zarówno do aparatury, j '1 k i metod badania ło-
patek. A. Rogulski 

22* 

WYTWARZANIE SPRZĘTU LOTNICZEGO 

621.98-ł.2 : 669.295-415 !Lot 

Selmer Ed.: Hot-fo1•ming titanium with acijus table ·- section dies. 
Przystosowanie prasy do tłoczenia na gorąco bi'1ch tytanowych na 
konstrukcje przekla!lkowe. Tool Eng m·., 19;;9, t. 42. nr 2, s. 101-103, 
rys. 4 . 
Większe blachy na konst rukcj e przekła dkowe tłoczy się stopnio

wo po jednej „fali" za pomocą dwu stempli : tłoc zącego i pr,y. 
trzymującego. W blacha ch o mniejszej s·,erokości można tłoc:,·c 
wszystkie „fale" równocześnie. Temperatura tłoczenia 1200 °F 
(612 ° C). Nacisk 11:iO ton. W górne j części matrycy wmontowano 
spirale grzejne o mocy łącznej 280 kW. Moc k '1 żdej spirali 5800 W. 
Dolna część matrycy chłodzona wodą dl '1 ochrony prowadnic i me
chanizmu podziałowego (sterowanego autom ci tycznym siłownikiem 
pneumatycznym). Regulacja temperatury automat ;s:czna, jako czuj
niki zastosowano trzy termoelementy ch r omel-alumel. Przed 1,40 -
czeniem smaruje się blachy „ ceramicznym" smarem o charakte rze 
szkła sodowo-borowo-aluminiowego. T. Vorbrodt 

23* 621.~83:629.13 .002 !Lot 

Explosive forming . Podstawy fizyczne fonnowania „wybuchowego". 
Aircr . Prod ., 196u, t. 22, nr 2, s. 62-65, rys. -ł, poz. bibl. H. 

Formowanie „ wybuchowe" jest rozwiązaniem konwencjonalnych 
metod obróbki metali. Obecnie jest jeszc~e mało doświadczeń w tej 
dziedzinie i dostępnych informacji , na których można by oprzeć 
spodziewane rezultaty . W artykule rozpatr zono teoretyczne podsta
wy zjawisk towarzyszących wyl'1dvwaniu dużej ilości energii przy 
wybuchu w zastosowaniu do formowania elementów z blachy. (a). 

Niniejszy Przegląd Dokumentacyjny zawiera jedynie część analiz dokumentacyjnych publikacji z zakresu lotnictwa. Pełna 
d?kum_entacja ukazuje się. w postaci_ kart dokumentacyjn_Ych. wydawanych przez Centralny Instytut Dokumentacji N'1ukowo-Tech
mczneJ (Warszawa, A:L N1epodległosc1 . 188). C~DNT przyJ_muJe _pi:enu_meratę kart doku_mentacyjnych, która może obejmować zarów
no całą dokumentacJę naukowo-techmczną, Jak 1 oddzielne JeJ działy lub poszczegolne zagadnie nia i tematy techniczne. CIDNT 
wykonuje (za zwrotem kosztów) fotokopie i mikrofilmy publikacji objętych zarówno Przeglądem Dokumentacyjnvm jak i kartami 
dokumentacyjnymi. -
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Jak wykazały wyniki badan, zmme1szame się wartości Cx dla 
pocisku jest proporcjonalne do zmniejszania si.ę średnicy dna po-

cisku. Zmiana pochyle~ia krzywych C"' = f (;) 
2 

występująca na 

skutek zmiany Ma ~wiadczy o wzrastającym udziale oporu tarcia 
w catkowitej wartości oporu. 

W wyniku nagromadzenia materiału doświadczaLnego w CAGI 
opracowano metodę przeliczenia wspótczynnika oporu d,a bryt po
dobnych do badanych i dla zakresu prędkości 1,1 < Ma < 3. Wykres 
(L. p. 27) przedstawia zależność funkcji V' od Ma. Funkcję ,p okre
stono wzorem 

1f!"={1+cx; Ma 

Zależność v, = f (Ma) ma charakter Liniowy 
analitycznie; 

,p = a -t- bMa 

8 (a+ bMa)' + l 
ex=-~- Ma' 

można określić ją 

Wyniki doświadczeń przeprowadzonych w CAGI pozwalają stwier

dzić, że a i b zależą od ( 1-r 
( 

d · 2 

a = o,9J2 + 0,023 ri) 

b = 0,121 + 0,0072 (; r 
Dociekania teoretyczne pozwoliły ustalić współczynniki oporu dla 

ciat obrotowych, zbliżonych do ksztattów kadtubów. Obticzenia 
przeprowadzono gtównie za pomocą trzech metod; 
1) teorti linearyzacji, 
2) teorii Van vayke'a, 
3) metodą charakterystyk. 

Wyżej podano, że całkowity opór bryty obrotowej w przepływie 
naddżwiękowym składa się z trzech podstawowych części; 
l) oporu falowego, 
i!.J oporu tarcia, 
3) oporu dennego. 

Opór falowy zaLeży od: ksztattu przedniej części - noska kad,u
ba, kszta,tu tyLnej częsci kadmba oraz wzajemnego wptywu przed
niej i tymej ..:zęsci (interferencji). 

Opór tarcia zaLeży od powierzchni callcowitej oraz charakteru 
warsiwy granicznej. 

Opór denny występuje tyLko przy tępo zakończonych kadlubacli 
i wynika z zaburzeń w rozktadzie ciśnień, występujących za dnem. 
w przeptywacii przydżwiękowycli największą rolę odgrywa opar 
faLowy. Udziat procentowy oporu fa,owego w ogó,nej wartosci 
oporu maleje wraz ze wzrostem liczby Macha. Odwrotne zjawisko 
występu3e w przypadku oporu tarcia. 

Wykresy (L. p. 28 i 29) przedstawiają typowe przykłady wpływu 
kszla,tu przedniej czĘsci kadtubów na wartość oporu falowego d,a 
różnych liczb Macna przep,ywu niezaktóconego. 

Wykres l. p. 28 uzyslcano przy założeniu, że przepływ jest nie
lepki i kąt natarcia zerowy. 

W przypadku, gdy kąt wierzchotkowy jest zaw,uty w granicach 
0....;..,0J, b,ąd w oo,iczeniu wspótczynnika oporu fawwego przedniej 
częsci kadmba jest mniejszy od ~%. 

Podobnie jak poprzednio, założono przeptyw nieLepki i zerowy 
kąt natarcia. Łuk paraboli przedniej części jest styczny do środko
wej częsci kadtuba. Powyższy wykres można stosować, gdy tuk 
przedniej częsci kadłuba jest tukiem kota. 

W przypadku, gdy styczne do obrysu przedniej części lcadtuba 
tworzą z osią kadtuba kąt, którego tangens jest mniejszy od 0,4, 
:nqd w ob,iczeniu wspóiczynnika oporu faLowego jest mniejszy 
Jd [JO/o. 

Na wykresach (l. p. 30 i 31) przedstawiony jest opór falowy 
:ylnej części lcadtuba w zależnosci od kszta,tu zakończenia kadtuba 
,rzy różnych Liczbach Macha przeptywu niezaktóconego dla zero
vego kąta natarcia. W obLiczeniach przyjęto zmożenie, że przepływ 
est nielepki oraz nie uwzględniono oporu dennego. 

Wykres i. p. 30. W przypadku, gdy kadlub zakończony jest stoż
:iem nie ściętym (R0 = O), można obliczyć opór falowy tylnej czę-
ci kadłuba, posługując się teorią opracowaną dLa bryt smukłych: 

C x falowy ~ = 2 log --=== - l 
( 

lt )
2 

( 2lt / R, ) 

R, e Vn' -1 

W tym przypadku błąd będzie mniejszy od 5'/, tylko wówczas, 
dy 

< 0,10 
lt IR, 

Wykres l. p. 31 z wystarczającą dokładnością można stosować 
, przypadku, gdy obrys tylnej części kadłuba stanowi tuk kota, 

nie paraboli. 
Dla bryt obrotowych smukłych, ostro zakończonych, można okre
ić opór faLowy za pomocą wzoru 

Cx falowy ( ::, r 14 

3 

Podobnie, jak poprzednio, btqd będzie mniejszy od 5% tylko, gdy 

VM3 -l ~---<0,10 

Ciąg dalszy nastąpi. 
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