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Opracowali: mgr, inż. A. Ciszewski i mgr inż. T. Radomski 

w roku 1954-55, w ramach „Pomocy Konstruktorsktch Techniki 
Lotniczej", opubtikowano · szereg tabel i wykresów, zawierających 
dane o stalach, stopach. metali kolorowych i Lekkich, tworzywach 
sztucznych, drewnte, paliwach Lotniczych ttd. 

Rozwój technikt · zwtązany jest jednak ze stosowaniem coraz to 
innych, doskonalszych matertatów konstrukcyjnych, charakteryzu• 
jących się nowymt, cennymi własnościami. Olbrzymte ostągntęcta 
ostatnich Lat w dziedzinte techntki jądrowej, przemysłu Lotniczego 
t samochodowego, chemicznego, a wreszcte techntkt rakietowej, 

. sta!y się ·możLtwe tylko dzięki szerokiemu stosowantu metaLt do 
ntedawna mato wykorzystywanych, taktch jak: tytan, cyrkon, 
magnez, moltbden, beryl, tantal, niob oraz tch stopy. NtezaLeżnie 
od tego opracowano i wprowadzono do produkcji caty szereg no• 
wydh stopów, opartych na bazie metaU już dawniej stosowanych 
na skalę przemysłową, na przykład stali i stopów odpornych na 
działanie korozji i wysokich temperatur. 

Osobny rozdział ętanowią tak zwane cermety, to jest materia'.y 
uzyskiwane przez sptekanie proszków metali z proszkami cera
micznymi, niemetalicznymi, taktmi jak tlenki, węgliki, azotk,, 
borki, krzemki itp. Wyjątkowa odporność tych materia!ów na 
działanie korozji i bardzo wysokich temperatur umożliwia pod~ 
wyższenie sprawności siLników cieplnych, zw!aszcza sUników od
rzutowych samolotów naddźwiękowych. 

W związku z tym, dane o materiałach stosowanych w przemyśle 
Lotniczym, opubLtkowane w ,,Technice Lotniczej" w ubiegłych La
tach, są już w chwtLi obecnej niewystarczające i wymagają na 
ogól gruntownego uzupe!nienia. 

Uzupe!niente to, którego druk rozpoczyna się w bieżącym ze
szycte, obejmie grupę materiałów, które w ostatnich Latach osiąg
nęły największy rozwój, a mianowicie: 
a) stale odporne na korozję (nierdzewne, kwasoodporne t żaro

odporne), 
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b) stopy aLumtnium ·do pracy w podwyższonych temperaturach, 
c) stopy magnezu do pracy w podwyższonych temperaturach, · 
aJ stopy żaroodporne t żarowytrzymałe na podstawie niklu, chro-

mu i kobattu, · 
e) stopy tytanu, 
f) stopy moLtbdenu, cyrkonu, berylu, tantalu niobu, 

g) cermety. 

CZĘSC I 

Stale odporne na korozję 

Część I uzupełnienia zawiera dane dotyczące staU odpornych na 
dziatanie korozjt, to jest staLt . nierdzewnych, kwasoodpornych 
i żaroodpornych. . • . 

w tabeli l podano skład chemiczny, ważnte3sze w!asnosci fizycz
ne, najwyższą dopuszczalną temperaturę pracy i ocenę_ spawalno
ści (D-dobra, DD-dość dobra, TS-trudnospawaLna, N-niespawalna) 
tego typu staLt produkowanych w Polsce. Dla porównania, w ta
beli podano - obok oznaczeń polskich - odpowiednie oznaczenia 
radzieckte t amerykańskie. 

Dla zortentowanta CzyteLntka w asortymencie sta:i odpornych 
na korozję, stosowanych za granicą, a nie mający.Jh odpowiedni
ków w Polsce, w tabeli 2 podano oznaczenia, skład chemiczny 
i wlasnośct ftzyczne ważntejszych staLt radzieckich i amerykań
skich. 

W tabeli 3 podano postać i stan dostawy tych stali, własności 
mechantczne zależnte od stanu materia!u, warunkt przeróbki pla
stycznej ! obróbki cieplnej, typy elektrod stosowanych przy ich 
spawantu, wreszcte charakterystyczne własnośct i przykłady za
stosowania. 
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ROK XVI PAŹDZIERNIK 1961 R. ZESZYT 10 

Pół wieku zorganizowanei działalności Mechaników Polskich 
W dniach 8-10 października rb. odbędzie się w War

szawie Walny Zjazd Delegatów Stowarzyszenia Inżynierów 
i Techników Mechaników Polskich. Zjazd, przewidziany 
stat utem, będzie jednocześnie jubileuszowy, gdyż nasze 
stowarzyszenie naukowo-techniczne obchodzi w tym roku 
podwójny jubileusz. Pięćdziesiąt lat temu rozpoczęła się 
zorganizowana działalność społeczna mechaników w ramach 
Stowarzyszenia Techników w-. Warszawie, a trzydzieści pięć 
lat tem u, '>V roku 1926, odbyło się zebranie konstytucyjne 
Stov1arzyszenic1. Inżynier0w M echaników. 

P odstawowe z::rnczenie mecha niki i nauk mechanicznych 
we wszystkich dziedzinach t echniki, jak również dominu
jące znaczenie konstrukcji i budowy maszyn we wszyst
kich gah;ziach przemysłu sprawiły, że mechanicy odegrali 
doniosłą, wiodącą i kierowniczą rolę w rozwoju polskie j 
myśli technicznej już od zarania zespołowej działalności 
techników polskich. 
Już w 18, 5 roku - mechanik - Stefan Kossuth, rozpo

czyna regularne wydawanie, ukazującego się dotychczas 
systematycznie, czasopisma „Przegląd Techniczny", a orga
nizowa ne przy tym czasopiśmie cotygodniowe zebrania 
techniczne s tały s ię zaczątkiem działalności późniejszych 
warszawsk ich siowarzyszeń technicznych. 

Na zwiska r'.' ccllaników Waleriana Górskiego, Józefa Spor-
. nego, Józe1',, Słowikowskiego, Kazimierza Obrębowicza, 
Stanisława :CHpopa, Konstantego Rudzkiego, Hipolita Ce
gielskiego i wielu, wielu ich następców sprawiły, że hi
storia t ech n iki 9olskiej i polskiego przemysłu to v,.,1 dużej 
części historia polskiej mechaniki i mechaników polskich. 

vV roku 1912, a więc niemal 50 lat temu, w ramach 
VI Zjazdu Techników Polskich w Krakowie, odbył się 
p 'erwszy Ogólnopolski Zjazd Mecha ników. S2kcja Mecha
n ików K rakowskiego Towarzystwa Politechnicznego zrze
szała wówczas ponad 1000 członków ze w szystkich za
borów. 

Zjazd w roku 1912 zapoczątkował intensywną działal
ność m echaników, będącą wyrazem tendencji do ich zrze
szania się w odrębnych grupach, a najważniejsze z nich 
było zorganizowane w roku 1913 - Koło Mechaników przy 
Stowarzyszeniu Techników w Warszawie. Koło to odegrało 
poważną rolę w działalności organizacyjnej mechaników, 
jednocząc w pierwszym okresie swego istnienia ok. 100 
członków, najwybitniejszych w owych czasach techników -
działaczy społecznych, wywierając równocześnie zasadni
czy wpływ na działalność Stowarzyszenia Techników. 

Mechanicy mają poważny udział również w rozwoju 
nauk technicznych i wyższych uczelni technicznych: byli 
oni organizatorami i pierwszymi rektorami odrodzonej w 
roku 1915 Politechniki Warszawskiej, a nazwiska mecha
ników, profesorów tej uczelni, są szeroko znane w kołach 
naukowych w kraju i za granicą. 

Z inicjatywy prof. H. Mierze jewskiego, po trzech kolej
nych zjazdach mechaników w latach 1923, 1925 i 1926, 
powstaje wreszcie 3. VI. 1926 r. ogólnokrajowe Stowarzy
szenie Inżynierów Mechani.ków Polskich - SIMP. Pierw
szym jego prezesem wybrano prof. H. Mierzejewskiego. 

Stowarzyszenie, liczące w 1926 r. 37 członków, rozwija się 
szybko i w 1939 r . jednoczy już 1300 inżynierów . 

W ciągu ostatnich lat międzywojennego 20-lecia Stowa
rzyszenie Inżynierów Mechaników odegrało poważną rolę 
w zakresie popierania i rozwoju nauk technicznych w kraju. 

Zjazdy i konferencje naukowe SIMP stawały się donio
słymi naradami naukowymi, wywierając duży wpływ na 
rozwój przemysłu metalowego. 

Po przerwie w działalności podczas okupacji, wyzwolenie 
stwarza możliwości reaktywowania SIMP na nowych, d e
mokratycznych zasadach, obejmując w ramach j ednej orga
nizacji - inżynierów i techników. W roku 1946 Nadzwy
czajne Walne Zebranie Mechaników wznawia dzfoJalność 
Stowarzyszenia już pod nową nazwą - Stowarzyszenie 
Inżynierów i Techników Mechaników Polskich. Pierwszym 
prezesem odrodzonego Stowarzyszenia został prof. L. Uza
rowicz . 

Mechanicy polscy stanęli znów do pracy. Przystąpili na
tychmiast po wyzwoleniu do odbudowy z ruin przemysło
wego i gospodarczego potencjału kraju, i dale j, w pełnym 
poczuciu ciążących na nich obowiązków, realizują kolejne, 
narodowe plany gospodarcze, szkolą i doszkalają fachowe 
kadry techniczne, walczą o właściwą organizację produk
cji, o nową postępową technikę. 
Równocześnie następuje imponujący rozwój SIMP, które 

doskonali i rozwija coraz szerszą i coraz bardziej różno
rodną działalność. 

Pomimo bardzo wielkich osiągnięć i bardzo szybkiego 
rozwoju polskiego przemysłu maszynowego uważa się, że 
obecny udział jego w produkcji przemysłowej jest niewy
starczaj ący. Stoi więc przed przemysłem maszynowym, 
podstawą rozwoju wszystkich innych gałęzi przemysłu i ca
łej gospodarki, trudne zadanie dalszego, szybkiego zwięk
szenia produkcji i dorównania bardziej przemysłowo roz
winiętym krajom, oraz bardzo trudne zagadnienie zwięk
szenia udziału w eksporcie. 

Trzon kadry technicznej przemysłu maszynowego stano
wią mechanicy. Na nich też spoczywa główny ciężar spro
stania postawionym zadaniom. Im też należy przypisać dużą 
część sukcesów, jakie dotychczas odniósł nie tylko przemysł 
maszynowy, ale i cała gospodarka narodowa. W tej dzia
łalności nie są oni dziś osamotnieni - pomaga im bowiem 
szeroki aktyw społeczny - technicy, racjonalizatorzy i wy
nalazcy, a także liczne kadry fachowców robotników. 

SIMP zdobyło sobie swą ofiarną pracą zaufanie naczel
nych władz partii i rządu, które oczekują od największej 
w ramach NOT organizacji polskiej inteligencji t echnicz
n e j dalszych wysiłków przy budowie nowego, sprawiedli
wego ustroju. 

Z okazji święta i jubileuszu Mechaników Polskich ze
spół redakcyjny „Techniki Lotniczej" składa Koleżankom 
i Kolegom, członkom i kierownictwu Stowarzyszenia Inży
nierów i Techników Mechaników Polskich najlepsze i naj
serdeczniejsze życzenia dalszych, wielkich osiągnięć i suk
cesów w trudnej i odpowiedzialnej pracy dla nauki i tech
niki polskiej, dla dobra naszej Ojczyzny. 

W BIBLIOTECE KAŻDEGO MECHANIKA 

powinna znaleźć się 

Księga Jubileuszowa Mechaników 
która ukaże się w początku 1962 r. Książka związana jest z pięćdziesięcioleciem zorganizowanej działalności mecha
ników w Polsce. W objętości ok. 500 stron zawierać ona będzie m.in.: historię podstawowych gałęzi przemysłu bu
dowy maszyn w Pols ce, sylwetki i działalność twórców tego przemysłu, rys historyczny działalności stowarzysze
niowej mechaników, aktualny spis mechaników. 
Książkę można będzie otrzymać jedynie po dokonaniu przedpłaty (20 zł) lub opłaceniu całości (50 zł) na konto 

Zarządu Głównego SIMP - PKO Warszawa, nr 1-9-120065. 
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Mgr inż. ZDZISŁAW ŁAPIŃSKI 

Wytrzymałość konsłrukcii pracuiących 
., 

na zmęczenie 

Vvytrzymałość zmęczeniowa elementów, zespołów, bądź 
całej konstrukcji, może być określona na podstawie obli
czeń teoretycznych, bądź też na drodze doświadczalnej. 
Celem ckreślenio. wytrzymałości zmęczeniowej na drodze 
teoretycznej konieczna jest znajomość krzywej Woblera 
o+N dla rozważanego elementu, zespołu lub konstrukcji 
oraz znajomość spectrum obciąże ń. Wytrzymałość zmęcze
niową na drodze doświadczaln e j elementu, zespołu lub 
konstrukcji wyznaczamy na podstawie badań zmęczenio
wych na stanowisku badawczym, przy czym badania zmę
czeniowe mogą być prowadzone dla trzech różnych spo
sobów realizacji obciążeń: 

1. Badania ze stałą amplitudą obciążeń. 
2. Badania ze zmienną amplitudą obciążeń według przy

jętego do badań „schodkowego" spectrum obciążeń. 
3. Badania prowadzone dla rzeczywistego spectrum obcią

zen eksploatacyjnych za pomocą wzbudnika elektroma
gnetycznego. 

Najmniej dokładne wyniki dają badania prowadzone dla 
pierwszego sposobu realizacji obciążeń. Najdokładniejsze 
wyniki z badań uzyskujemy stosując trzeci sposób realiza
c~i obciążeń. Badając konstrukcję lub zespoły według trze
c;ego sposobu realizacji obciążeń otrzymujemy wyniki, 
w których uwzględniony jest wpływ sztywności i tłumie
nia konstrukcji na wielkości naprężeń dynamicznych, 
wzbudzanych przez rozkład obciążeń eksploatacyjnych. 

Badania według pierwszego sposobu realizacji obciążeń 
stosowane są dotychczas ze względu na prostotę badań 
oraz szybkość otrzymywanych wyników. Poza tym dla 
ich realizacji wystarczy jedna maszyna wytrzymałościowa 
więc niemal każde laboratorium wytrzymałościowe moż~ 
prowadzić tego rodzaju badania zmęczeniowe. 

Badania według drugiego sposobu realizacji obciążeń 
·wymagają większej ilości wytrzymałościowych maszyn 
zr::ięczeniowych jak również i tego, że każda maszyna musi 
m1eć odpowiedni zakres możliwości zmian amplitud przy
kładnych obciążeń. Wymagają one ponadto wysoko kwa
lifikowanego personelu inżynierskiego celem właściwego 
doboru parame~rów badań dla danego spectrum obciążeń 
eksploatacyjnych i dla danego rodzaju konstrukcji. 

Badania według trzeciego sposobu realizacji obciąże1'1 
\\Ym~g::iją skomplikowanej aparatury elektronicznej, jak 
rcwmez wysoko kwalifikowanego personelu celem wła
ś~iwego _progr'.3-mowania badań oraz właściwego ich prze
biegu. B10rąc Jednak pod uwagę korzyści, jakie dają w do
kładności wyników badań w poró,vnaniu z dwoma pierw
szymi ~posobami realizacji obciążeń, należy się liczyć 
z tym, ze w przyszłości będzie to podstawowy sposób ba
dań zmęczeniowych. 

Obecnie kolejno omówimy wyżej wymienione cztery spo
soby określania wytrzymałości na zmęczenie. 

Określanie wytrzymałości zmęczeniowej na drodze 
teoretycznej 

Metoda ta polega na określeniu ilości zmian obciążeń do 
chwili zniszczenia zespołu czy też konstrukcji i określa
my ją z zależności: 

[1] 

gdzie n1 jest liczbą obciążeń o amplitudzie a1a rzeczywiście 
prz~ł~ż~nyc? do zespołu (konstrukcji), a N 1 jest liczbą 
<;1bciązen mszczących zespół (konstrukcję), gdy obciażony 
Je~t on _tylko n_aprężeniami zmiennymi o amplitudzie a18• 

Rowname [1] Jest znane jako zależność na kumulację 

uszkodzeń. Każdy człon równania [1] D = ~ daje pewną 
N 

część uszkodzenia zmęczeniowego i gdy suma .l;-ri- = 1, 

~o. ;w~ed1, powinno nastąpić zniszczenie konstrukcji. Br okre
~l~c ilosc dopuszczalnych zmian obciążeń według zależno
sci. [1] __ dla danego zespołu konieczna jest znajomość krzy
weJ Woblera ?~N_ przy danym as dla danego zespołu oraz 
spectrum obc1ązen eksploatacyjnych dla danego zespołu. 
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Pojęcia oa, os pokazane są na rys. 1. Na rys. 2 pokazano 
graficznie sposób obliczania ilości dopuszczalnych zmian 
obciążeń skrzydła dla danego spectrum obciążeń i krzvwej 
Woblera a+N. • 

n 
Pojęcie uszkodzenia zmęczeniov11ego D = - należy rozu

N 
mieć w ten sposób, że każdy cykl obciążenia, począwszy 

6'"6/a,f 

6ś 

L..--L--------'---'----..:.T• 
Rys. 1. Definicja obciążeń zmiennych 

od pierwszego, powoduje pewne uszkodzenie zmęczeniowe 
choćby na początku było ono niewidoczne, i niewykry~ 
walne. 

W miarę wzrostu ilości przyłożonych cykli obciażeń 
1;1szkodzenie zmęczeniowe rośnie i osiąga taki stan, że mo
zemy go wykryć jako pęknięcie. W związku z powyższymi 
uwagami rozróżniamy uszkodzenie zmęczeniowe niszczące 
i uszkodzenie zmęczeniowe, które powstaje już przy pierw
szym cyklu obciążenia i rośnie w miarę jak wzrasta ilość 
cykl~ obciążenia i dla pewnej ilości cykli uszkodzenie zmę
~zen~owe _staj_e . si~ . widoczne (pęknięcie). A dla pewnej, 
mneJ, _wyzszeł ilosci cykli uszkodzenie zmęczeniowe osią
ga taki stan, ze konstrukcja ulega zniszczeniu i wtedy mó
wimy, że jest to uszkodzenie zmęczeniowe niszczace. 
Należy podkreślić, że powyższe definicje usŻkodzenia 

zmęczeniowego i uszkodzenia niszczącego mają sens obli
c~eniowy a nie sens fizyczny. Pozwalają one w konstruk
CJach w sposób możliwie prosty ująć zagadnienie zmęcze
nia konstrukcji. 

W przypad~u, ?bciążeń o _r~ż1;ych ampl_itudach: 0 18, 0 28, 

03a: •..• _, ana, ąosc zmi_an obciązen, przy ktorych zespół ule
gme zrnszczemu, okreslamy z zależności [1] tak, jak to po
kaz_~no na rys: 2. _Na podstawie powyższej definicji kumu
lacJi uszkodzen widzimy, że uszkodzenie dla danej ampli
tudy naprężeń aa rośnie liniowo wraz ze wzrostem ilości 
obciążeń i ponadto uszkodzenia pochodzące od różnvch 
amplitud naprężeń mogą być dodawane do siebie linio··.vo. 

~ 

~-;11;-~7;;--::;:-irh-l,,l.;------N 

Zniua,mie .sknJ.jd/Q na&w,,· 9dJ : 

~· +~+-.!/L•·· · ='-4=1 
••1 N2 ,'/.i L N 

Rys. 2. Grafic,zne pr_zedstawienie obliczania ilości dopuszczalnych 
zmian obc1ązen dla aanego spectrum obciążeń i krzywej Wohlera 

o7N 

. Należy stwierdzić, że zależność [1] definiująca kumula
CJG uszko?zeń zmęczeniowych ma poważne braki, gdyż nie 
uynględma całego skomplikowanego procesu zmęczenia za
r?wno o~ ~trony fizycznej (tj. powstawanie i rozchodzenie 
się pękmęc zmęczeniowych), jak i warunków obciążenia, 
to ,z1;aczy. "':Pł)'.WU postaci cyklu obciążenia, wpływu kolej
n,osc1 obci<_lz~ma, wpływu względnych stosunków gradien
tow 1:.apręzen. Z badań laboratoryjnych znamy wiele przy
padkow, gdy badane zespoły ulegały zniszczeniu bądź dla 

.I;; _< 1, lub też dla 2; > 1 i tak np. elementy skrzydeł, 



badane na stanowiskach badawczych dla czterech ampli

tud obciążenia, ulegały znisz::zeniu przy l.;; = 3,6. Zdając 
sobie sprawę z niedoskonałości podanej zależności [1] na 
kumulację uszkodzeń zmęczeniowych stosujemy ją, gdyż 
w chwili obecnej nie mamy lepszej zale!.1ości. 

Zagadnienie wyznaczania ilości dopuszczalnych zmian 
obciążeń w przypadku skrzydeł samolotów komunikacyj
nych i transportowych, obciążonych ze względu na zmę
czenie głównie podmuchami, może być znacznie uprosz
czone. Należy zaznaczyć, że przedstawiona metoda na przy
kładzie skrzydeł może być rozciągnięta i na inne zespoły 
lub elementy samolotów. 
Mając spectrum obciążeń dla skrzydła samolotu komu

nikacyjnego dla całego czasu eksploatacji określamy tak 
zwane podstawowe spectrum obciążeń. 

Podstawowe spectrum obciążeń otrzymujemy ze spec
trum obciążeń dla całego e:asu eksploatacji po odrzuceniu 
z niego obciążeń bardzo dużych i obciążeń bardzo małych. 

Przez obciążenia bardzo małe należy rozumieć obciąże
nia, v,rywołujące w konstrukcji nuprężenia mniejsze od 
V•.lytr7.yma1o§ci na zmc·c:.:enie Z. Pr:~z obch1żenia bardzo 
d .1i2- nal~ży rozumieć ob:::i:::~eni::t o b~:r:--dzo \vysokiej ampli-
1.'.ld:cie, działaj,;ce bardzo rzadko na. kon0trukcję, należy to 
rozumieć następująco: dla danej liczby konstrukcji tylko 
nle'.~có ,:e z tych konstrukcji doznają obciążeń bardzo du
żych w trakcie całego resursu eksploatacji. Odrzucenie 

18 .----r----------------, 

Rys. 3. Podstawowe spectrum obciążeń skrzydła od podmuchów 
dla samolotu komunikacyjnego 

N jest ilością zmian obciążeń, B jest parametrem, który 
musi być uwzględniony w opisie a+N na lewo od punktu 
przegięcia krzywej a+N, tj. w tej części krzywej o+N, 
gdzie aa ma duże wartości i B ma takie samP. wymiary 
jak N. Parametr B musi być wyznaczony za każdym ra
zem dla danego rodzaju badań i dla danego zespołu kon
strukcyjnego (czy też elementu). Współczynniki a. i /i są 
liczbami oderwanymi i mają one inne wartości dla danej 
krzywej na lewo od punktu przegięcia tej krzywej i inne 
wartości na prawo od punktu przegięcia tej krzywej. Spo
sób wyznaczania tych współczynników będzie podany nie
co dalej w tej pracy. W przypadku gdy równaniem [3] 
chcemy opisać tylko krzywą o+N na prawo od punktu 
przegięcia krzywej o+N, tj. w tej części krzywej, gdzie 
amplitudy naprężeń są mal:e, parametr D jest bliski zeru 
i może być pominięty. W lotnictwie komunikacyjnym zmę
czenie konstrukcji powodowane jest głównie podmuchami 
8.erodynamicrnyrn i, a obciążenja od wysokich podmuchów, 
(odpowiadające pvnktom kI·zywej o+N na lewo od punktu 
prze1:;i.ęcia) są bardzo rzadkie i praktycznie rzecz biorąc 
nie ma potrzeby wykreślania krzywej a+N dla tych warto
ści a,,. Parametr B może być wtedy p-0minięty i r6·,vnanie 
krzywej Wi:ihlera o+N [3] może być zapisane w następu
jącej postaci: 

[4] 

S2 jest bez•.vymia!·owym zapisem wytrzymałości na zmę

czenie i określone jest zależnością Sz = ;, . Równanie [4] 
r 

po zlogarytmowaniu możemy zapisać następująco: 

a stąd: 

gdzie: 

log (Sa-Sz) = log b-c • log N 

S 8 = b • N-c + Sz 

1 
C = - b = ac, a = b (J , 

1 
C 

[5] 

[6] 

Parametry b, c i S 2 najwygodniej jest wyznaczyć wy
bierając trzy wartości N1, N o i N 2 i następnie biorąc z ba
dań oclpowiadajr1ce im wartości 01, ao i a2• 

Po podstawieniu tych wartości do równania [6] otrzy
mujemy układ trzech równań, które po rozwiązaniu dadzą 
wartości: c, b, Sz: 

Llo-1 
log--

Liu, 
c=----

log n 

b =N~• d 

[7] 

[8] 

[9] 

obciążeń b3rdzo dużych i obciążeń bardzo małych umożli
wia przedstawienie podstawowego spectrum obciążeń jako 
zależności liniowej między amplitudą naprężeń zmiennych 
Oa i ilością zmian obciążeń N, tak jak to pokazano na 
rys. 3. Spectrum obciążeń z rys. 3 jest podstawowym spe- gdzie: 
ctrum obciążeń skrzydła od podmuchów dla samolotu ko
munikacyjnego. W tym przypadku przez obciążenie bardzo 
duże od podmuchu należy rozumieć szybkość podmuchu 
powyżej 10 m /sek. Podstawowe spectrum obciążeń z rys. 3, 
jako linia prosta, może być opisane zależnością: · 

log fI = log Ho - S8 • h • log e [2] 

gdzie S8 jest bezwymiarowym zapisem amplitudy naprę
a 

żeń i określone jest zależnością Sa = __ (1._, h jest kątem na-
Rr 

chylenia linii podstawowego spectrum obciążeń, a H 0 

jest sumaryczną ilością zmian obciążeń dla L = 1,6 • 106 km 
odłożoną w skali logarytmicznej na rys. 3. Podstawowe 
spectrum obciążeń z rys. 3 odpowiada resursowi ekspl-0a
tacji odpowiadającenrn L = l,G · 106 km lotu w granicach 
wysok-0ści 0+4000 m. 

By móc wyzn2czyć w sposób analityczny resurs eksploa
tac-ji w zależności od podstawowego spectrum obciążeń 
opisanego równaniem [2] i krzywej Woblera a+N, musi
my mieć równanie opisujące krzywą a+N. Krzywa Wo
h1ern może być opisana następującym równaniem: 

N + B = a • (Sa - S z)-f:J [3] 

1 
d= _1 ____ 1_ 

Należy pamiętać, że wybrane N 1 nie może leżeć w żad
nym przypadku po lewej stronie punktu przegięcia na 
krzywej a+N, jak również N 2 nie może leżeć zbyt daleko 
na prawo od tegoż punktu przegięcia, gdyż w przypadku 
wybrania N2 = N oo popełniamy zbyt duży błąd i wyzna
czone przez nas parametry b i c nie odpowiadają rzeczy
wistej krzywej. W przypadku badań dla celów lotniczych 
najczęściej wybiera się N 1 = 5 · 10-1, N 0 = 5 • 105 i N2 = 5 • 106• 

Te wartości spe-lniają wyżej omówione warunki. Wybór 
tych wartości podyktowany jest i tym, że w lotnictwie 
maksymalna intensywność uszkodzeń od podmuchów · za
chodzi, jak zobaczymy w dalszej części tego rozdziału, dla 
N= 5 · 104+5 · 107. 

Mając równanie podstawowego spectrum obciążeń skrzy
dła [2] i róvmanie krzywej Wohlera a+N [1] możemy na 
podstawie zaieżności kumulacji u.szkodzeń [1] obliczyć re
surs eksploatacji skrzydła. 
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Uszkodzenie spowodowane przez pewną ilość cykli obcią
żeń o amplitudzie S8 może być zapisane następująco: 

n 
n=-

N 
[10] 

W przypadku obciążenia skrzydeł przez podmU<:hy n~e 
można podać na przykład n cykli obciążeń dla stał~J ampll
tudy naprężeń S0 • W takim przy~adku wprowadzimy po
jęcie małego przedziału Ll Sa, tak Jak to pokazano na rys. 4. 

~· I 

~~--r--l<X_ilh!.i/ -~ iDf/Ho 

Rys. 4. Krzywa Wohlera o..,.-N i podstawowe spectrum obciążeń 

Jeżeli ilość cykli podmuchów wewr:ątrz przedzia_łu LI Sa 
oznaczymy przez -Ll H, to uszkodze~u-~ Ll D, zgo_dme z z~
leżnością [10], będziemy mogli okresllc następuJącą zalez
nością: 

[11] 

z«odnie z zależnością [1] określającą kumulację uszko
dzeó całkowite uszkodzenie we wszystkich przedziałach 
wyrazi się zależnością: 

[12] 

i ~dy D _osiągnie wartość D = 1, to skrz)'.dło powinno ulec 
zmszczemu. Doświadczenia wskazują, ze w przypadku 
obciążeń od podmuchów zależność [12} nie daje zbyt duże
go błędu. Intensywność zachodzenia uszkodzeń uzyskujemy 
dzieląc LI D przez LI Sa i po wykorzystaniu równanie [11] 
możemy zapisać następująco: 

[13) 

Gdy L1 Sa jest nieskończenie małe, to intensywność za
chodzenia uszkodzeń możemy zapisać następująco: 

dD dH 1 
D'=--=---.-

dSa dS0 N 

Równanie [2] podstawowego spectrum obciążeń możemy 
zapisać w następującej postaci: 

H = H 0 • e-h•Sa [15] 

Podstawiając do równania [14] wielkości N i H określo
ne zależnościami [4] i [15] otrzymujemy następującą za
leżność na intensywność zachodzenia uszkodzeń: 

H ·h 
D 1 = - 0

-- • e-h·Sa.(s -s) 
a a z [16] 

Maksymalną wartość intensywności zachodzenia uszko
dzeń otrzymujemy różniczkując równanie [16] wzglę
dem Sa: 

dD1 

Z warunku dS = O otrzymujemy Sa max odpowiadającą 
a 

D' !"ax to jest wyznaczamy amplitudę naprężeń, przy któ
reJ dla danego spectrum obciążeń i dla danej krzywej 
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Wohlera a+N szybkość zachodzenia uszkodzeń jest naj
większa: 

h (Sa max - Sz) = /3 

stąd 
/J s =-+s a max h z [17] 

Po podstawieniu zależności [17] do równania [16] wyzna
czamy wielkość D'max: 

D~ax = Hoa~. [e-(l- h/z). ~ r [18} 

Wielkość N max odpowiadającą D' ma.~ i Sa max uzyskujemy 
podstawiając do zależności [4] równanie [17]: 

Nmax =a•(-: r [19} 

Krzywa intensywności zachodzenia uszkodzeń D' w funk
cji amplitudy naprężeń Sa, wielkości Sa max, D' max i N max 
są pokazane na rys. 5. 

Jak widzimy z rys. 5 największa intensywność uszko
dzeń D' zachodzi dla amplitudy naprężeń Sa max, nieco 
większej od wytrzymałości na zmęczenie S,. W przypad-

~ 

LogN 

N,_,, 

Rys. 5. Krzywa intensywności uszkodzeń D' w funkcji amplitudy 
naprężeń Sa 

ku, gdy chcemy szybko, bez uciążliwych obli~zeń. w_yzna
czyć wartość naprężeń, dla których zachodzi naJw1ększa 
intensywność uszkodzeń D', to robimy tak, jak to poka
zano na rys. 6. 

Linię spectrum obciąż€ń dla danej konstrukcji przesu
wamy równolegle do osi odciętych, aż zetknie się ona 
z krzywą Woblera a+N dla danej konstrukcji. Punkt ze-

Rys. 6. Praktyczni! wyznaczanie amplitudy napręzen S
8 

max dają
jącej największe uszkodzenie zmęczeniowe dla danego podstawo

wego spectrum obciążeń i krzywej Wohlera o+N 

tknięcia się, to jest punkt styczności obu linii C daje nam 
Sa max i N max• 
Całkowite uszkodzenie D od spectrum obciążeń uzysku

jemy całkując funkcję D określoną zależnością [16]: 

JH •h 
D= -

0
--e-h·Sa.(s -s) dS 
~ a z a [20J 

Dla wartości S8 ~ S2 uszkodzenie D = O i stąd jako dol: 
ną granicę całki [20] bierzemy S 2 • Jako górną granicę teJ 
całki możemy wziąć dowolny punkt położony na- linii A 
począwszy od punktu przegięcia krzywej a+N (patrz 
rys. 7) aż do nieskończoności. 



Gdybyśmy scałkowali wzdłuż krzywej B na rys. 7, to 
jest rzeczywistej krzywej Woblera, to byśmy otrzymali 
większą wartość uszkodzenia D niż gdy scałkujemy wzdłuż 
krzywej A aż do nieskończoności. Ponieważ różnica w rze
{:Zywistości między tymi dwiema granicami jest niewielka, 
a całkowanie do nieskończoności wzdłuż krzywej A na 
rys. 7 daje prostszą zależność, dlatego też całkujemy 

Zakre.s wainoki · 

N-~ Sa-Sz -/J 

li 

Rys. 7. Wyznaczenie granic całkowania funkcji D 

wzdłuż tej linii, przyjmując jako górną granicę nieskoń
{:Zoność i stąd mamy: 

Wprowadzając oznaczenia: 

równanie 

Całka 

x = h (Sa - Sz) 

e-h· Sa = e-x • e-h· Sz 

dx 
dS =-

a h 

L21] możemy zapisać następująco: 

Ho. e- h·Sz 
D = ----- • ie-x • x/3 ds 

a• h/3 o 

J e-x x/3 dx = I'((J + 1) 
o 

[21] 

[22] 

[23] 

jest funkcją Gamma, która może być z łatwością obliczo
na z tablic matematycznych. 

Na rys. 8 pokazano zmianę funkcji Gamma w zależności 
1 

od c =-.Zależność, określająca całkowite uszkodzenie od 
(J 

podmuchów, tj. kumulację wszystkich uszkodzeń od pod
muchów, wyrazi się równaniem: 

[24] 

Przypominamy, że zależność [24] odnosi się tylko do tzw. 
podstawowego spectrum obciążeń od podmuchów przedsta
wionego na rys. 3. Należy pamiętać, że sama metoda obli
czania całkowitej kumulacji uszkodzeń może być stosowa
na do różnych linii, przedstawiających spectra obciążeń. 
Jak przypominamy z oznaczeń na rys. 3 H 0 = 3,16.106 zmian 
obciążeń od podmuchów dla L = 1,6 • 106 km lotu. Stąd re
surs eksploatacji samolotu w zależności od ilości przela
tanych kilometrów wyrazi się zależnością: 

1 6. 106 

L= ' km 
D 

[25] 

Po wykorzystaniu zależności [24] możemy zależność [25] 
zapisać następująco: 

1,6. 1ot1 
L =Ho. I'((J + l) · a• h/3 • e-h·Sz km [26] 

Zależność [26] w sposób prosty umożliwia nam oblicze
nie resursu eksploatacji samolotu w zależności od ilości 

podmuchów. Należy pamiętać, że rzeczywisty resurs 
eksploatacji będzie zmniejszony o wartość współczynnika 
bezpieczeństwa, którego wielkość zależy głównie od prze
znaczenia samolotu oraz od tego, czy konstrukcja samolo
tu jest konstrukcją statyczną wyznaczalną, czy też jest 
konstrukcją statycznie niewyznaczalną. 

Kąt nachylenia h podstawowego spectrum obciążeń od 
podmuchów określamy z zależności: 

[27] 

Współczynnik wpływu podmuchu y określamy następu
jącą zależnością: 

v= 
1,47 • (!0 •a• K • V P 

WP 
0,06- 8 

[28] 

gdzie nn jest współczynnikiem obciążenia niszczącego kon
strukcję lotniczą od podmuchów i określa się go z zależ
ności: 

[29] 

Wielkość n jest współczynnikiem przec1ązenia. Sposób 
określenia n będzie podany nieco dalej. Dla skrzydeł sa
molotu transportowego maksymalne przeciążenie wywoła
ne podmuchami wg spectrum przedstawione na rys. 3 wy
nosi n= 2,5. Celem uwzględnienia statystycznego charakteru 
spectrum obciążeń od podmuchów przyjmuje się zawsze 
pewien współczynnik bezpieczeństwa ks. Współczynnik ks 

lPr---.-,---.-----,----,--, 

~-,-'"'r--t--+--+~ ... 
,"1IJ 

(,O ·(:"".-,--'t---t---1---+--

! 

0,0 ---- --
0,1 ,2 

Rys. 8. Zmiana funkcji I' w funkcji parametru C 

dla skrzydeł samolotów transportowych przyjmuje się 
ks= 1,5. Stąd współczynnik obciążenia niszczącego skrzy
dła samolotu transportowego od podmuchów wynosi: 

nn =ks· n= 1,5 • 2,5 = 3,75 

Wielkość kp jest współczynnikiem bezpieczeństwa kon
strukcji ze względu na zmęczenie i definiujemy go nastę
pującą zależnością: 

[30] 

gdzie On jest naprężeniem niszczącym daną konstrukcję ze 
względu na wytrzymałość statyczną, a Oobl. jest napręże
niem obliczeniowym ze względu na wytrzymałość zmęcze
niową. W najprostszym przypadku uzyskujemy Oobl. z krzy
wej Woblera a+N zakładając resurs eksploatacji. Dla 

us 
skrzydeł samolotów transportowych, gdzie S

8 
= - = 0,135-+-

Rr 
+0,270 i nn = 3,75 współczynnik kp waha się w granicach 
kp = 1,2+2,0. Wielkość wa jest współczynnikiem, uwzględ
niającym wpływ zmiany ciężaru samolotu w czasie lotu 

V 
na wielkość amplitudy naprężeń S 8 , oraz v = V' gdzie V 

p 
prędkość rzeczywista samolotu, a V JJ prędkość, dla której 
samolot był projektowany. 

Wielkość a w zależności [27] jest kątem krzywej wyr
wania dla danego samolotu, WP ciężarem projektowanym 
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samolotu S powierzchnią skrzydeł samolotu. Współczyn
nik k obliczamy z następujących zależności: 

oraz 

1 ( W )_!_ W 
k = 2 · ; 4 gdy ; -< 78 kG/cm 2 

k = 1,33-
2,67 

gdy WP > 78 kG/cm2 

s 

Na podstawie doświadczeń stwierdzono, że kąt nachyle
nia podstawowego spectrum h dla samolotów transporto
wych ma średnią wartość h = 52, a dla samolotów myśliw
skich h = 22. Oczywiście podane średnie wielkości h na
leży rozumieć w ten sposób, że większość znanych samo
lotów w danej klasie ma wartości h zbliżone do podanych 
średnich. Na rys. 9 pokazano zmianę intensywności uszko
dzeń D w funkcji amplitudy naprężenia Sa, kąta nachy-

q7~-----------~ 
Ja 

0,611----+-----l---+--f---+--~ 

tł 0 o,,_ _ _..2 _ ___,4 ____ 6.,___ .... a __ 10.,__-=;-'2 

Rys. 9. Zmiana intensywności uszkodzeń D' w funkcji kąta na
chylenia h podstawowego spectrum obciążeń 

lenia h podstawowego spectrum obciążeń z rys. 3. Krzy
we z rys. 9 zostały sporządzone na podstawie zależności 
[18] dla różnych wartości h w funkcji amplitudy obciąże
nia Sa dla elementów wykonanych z duralu o Sz = 0,1, 
a= 1000 i /J = 2. Jak widzimy, w miarę jak kąt nachyle
nia h podstawowego spectrum obciążeń rośnie to inten
sywność uszkodzenia D' maleje. 

Jeśli do równania [27], określającego wielkość h, pod
stawimy na Ho i U 1 wielkości wzięte z wykresu na rys. 3, 
tj. podstawowego spectrum obciążeń rozpatrywanego skrzy
dła: H 0 = 3,16 • 106 cykli obciążeń i U1 = 10,8 misek - to 
otrzymamy wielkość: 

[31] 

Podstawiając zależność [31] do równania [26] otrzymu
jemy zależność, pozwalającą studiować wpływ współczyn
ników kF i nn na resurs eksploatacji samolotu: 

1,6·106 •o. nn•kF·wa 13,B·nn·kF•wa·S2 
L=------13,8----.e--- km 

H
0 

• I' ((3 + 1) v • V v • V 
[32] 

Współczynnik przeciążenia n określamy następującą za
leżnością: 

n=l+Lln [33] 

gdzie LI n jest współczynnikiem wzrostu obciążenia spo
wodowanego przez podmuch i określamy go z zależności: 

(J. V s. UO dCZ 
Lin=--.--.--

2 m• g da 
[34] 

Zależność [32], określająca resurs eksploatacji skrzydła L 
w zależności od prędkości samolotu V, współczynnika bez
pieczeństwa kF ze względu na zmęczenie, współczynnika 
obciążenia niszczącego nn i wytrzymałości na zmęcze
nie Sz, jest bardzo wygodną zależnością przy ustalaniu 
wpływu poszczególnych parametrów na czas eksploatacji 
skrzydła. 
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Określanie wytrzymałości zmęczeniowej na podstawie 
badań ze stalą amplitudą obciążenia 

Podstawowym zagadnieniem w badaniach zmęczenio
wych z jedną amplitudą obciążeni3: je,st wybó! wielkości 
amplitudy obciążenia aa. Kon_stru~cJa lu~ ~e?poł w, ~zasie 
eksploatacji poddane są działaniu obc1ązen o roznych 
amplitudach. Powstaje zagadnienie, którą z tych amplitud 
obciążenia można przyjąć za najbardziej niebezpieczną, 
lub też za najbardziej miarodajną dla pracy zespołu lub 
konstrukcji. Jak dotychczas nie ma dokładnej teorii, na 
podstawie której można by w sposób ścisły i uzasadniony 
teoretycznie pod każdym względem wybrać zastępczą 
amplitudę obciążeń, która by odzwierciedlała wszystkie 
obciążenia w spectrum obciążeń. Istnieje natomiast wiele 
metod inżynierskich mniej lub więcej dokładnych, na pod
stawie których określa się zastępczą amplitudę badań. 

Najbardziej rozpowszechniona i najbardziej teoretycznie 
uzasadniona - jak dotychczas - jest metoda wyznaczania 
amplitudy naprężeń z danego spectrum obciążeń, która da
je największe uszkodzenie zmęczeniowe w zestawieniu 
z daną krzywą Woblera a+N, czyli po prostu określenie 
S8 max (patrz rys. 5 i rys. 6). Teoretyczne wyprowadzenie 
S8 max dla przykładu skrzydła zostało podane w poprzed
nim rozdziale i określa się zależnością 

=L+s 8 a max h z 

Oczywiście dla innych krzywych Woblera a+N i spec
trów obciążeń otrzymamy inne zależności, tym niemniej 
zasada wyprowadzania tej zależności pozostaje taka sama. 
W praktyce jednak zazwyczaj nie wyprowadzamy tej za
leżności, a tylko wprost otrzymujemy wielkość Sa max 
z nałożenia na siebie krzywej Woblera <J7N i spectrum 
obciążeń tak, jak to pokazano na rys. 6. Punkt C stycz
ności tych dwu krzywych daje nam poszukiwaną wiel
kość S8 max- Widzimy zarówno z zależności [17], jak 
i z rys. 5, że Samax jest nieco większe od wytrzymałości 
na zmęczenie S 2 • Po określeniu wielkości Sa max przepro
wadzamy badania zespołu dla danej amplitudy aż do zni
szczenia badanego zespołu. Należy dodać, że w przypadku 
skrzydeł samolotów komunikacyjnych Sa max odpowiada 
szybkości podmuchu Uo = 3,5 misek. W przypadku skrzy
deł lotniczych można przyjąć orientacyjnie, że Sa max= 
= (7,5710°/o) • aobl., gdzie <Jobl. jest obliczeniowym naprę
żeniem niszczącym skrzydło ze względu na obciążenie sta
tyczne. 

vllytrzymałość zmęczeniową zespołu można określać ze 
względu na ilość zmian obciążeń do chwili zniszczenia 
Nniszcz., lub też przez wyznaczenie wytrzymałości na zmę
czenie Z dla praktycznie nieograniczonej ilości cykli 
obciążeń (tj. dla N-+ oo). Jednak dla wielu materiałów 
konstrukcyjnych, między innymi tak ważnych w lotnictwie 
stopów duralowych, pojęcie wytrzymałości na zmęczenie Z 
dla N -+ oo nie istnieje, a mamy do czynienia tylko z po
jęciem ograniczonej wytrzymałości zmęczeniowej dla okre
ślonej liczby N. W związku z tym wytrzymałość zmęcze
niową stopów duralowych musimy określać jako ilość 
zmian obciążeń N niszcz. dla danej amplitudy obciążeń. 
Obecnie przedstawimy obydwa sposoby wyznaczania wy
trzymałości na zmęczenie na podstawie badań z jedną 
amplitudą obciążenia. 

Po wyznaczeniu Z badań na stanowisku doświadczalnym 
Z dla N-+ oo (np. dla zespołów stalowych) albo N niszcz. dla 
danego aa (np. dla zespołów duralowych), nie możemy przy
jąć ani Z ani N niszcz. do obliczeń wytrzymałościowych. Na 
skutek istnienia rozrzutu wytrzymałości zmęczeniowej (Z 
i N niszcz.), nominalnie jednakowych zespołów poddanych 
jednakowym obciążeniom, musimy uzyskane wielkości Z 
i N niszcz. z doświadczeń zmniejszyć o pewien współczynnik 
kroz, uwzględniający rozrzut własności zmęczeniowych no
minalnie jednakowych zespołów. Bez jakichkolwiek badań 
nasuwa nam się wniosek, że im większa będzie liczność n 
przebadanych zespołów na stanowisku badawczym, to 
współczynnik kroz, uwzględniający rozrzut wytrzymałości 
na zmęczenie badanych elementów, będzie coraz mniejszy. 
Musimy wykryć zależność między ilością przebadanych ze
społów n na stanowisku doświadczalnym, a wielkością 
współczynnika kroz-

Zajmiemy się obecnie wyznaczaniem zależności między n 
i kroz, gdy wytrzymałość na zmęczenie badanego zespołu 



określimy przez N niszcz. dla danego o,,. Na podstawie całego 
szeregu doświadczeń stwierdzono, że z dokładnością wy
starczającą w praktyce można przyjąć, że rozkład ilości 
zmian obciążeń N niszcz. dla danego o„ da się przedstawić za 
pomocą rozkładu normalnego, określonego zależnością: 

1 -x2 
f (x) •1- • e-2· 

r 2n 

gdzie w danym przypadku X= N niszcz. lub X= log N niszcz.• 
W tabeli I przedstawiono typowy rozkład N niszcz. dla 
o,,= ± 750 kG/cm2 dla n= 100. 

Iiość 
do 

Tabela I 

Rozkład N niszcz. dla 100 próbek "s = 1100 kG/cm' 
io

8 
= ć: 750 kG/cm' 

zmian obc. 
Ilość próbek zniszczenia (XS - X) 2 

N nis zcz. 
n 

10,06 • 106 2 0,0361 
10,07 • 10° 3 0,0324 
10,08 • 10' 5 0,0389 
10,19 • 10' 2 0,0036 
10,20 • 10' 4 0,0025 
10,21 • 10' 2 0,0016 
10,22 · 10' 5 0,0009 
10,23 · 10' 6 0,0004 
10,24 • 10' 8 0,0001 
10,25 • 10' 10 0,0000 
10,26 • 10" 7 0,0001 
10,27 • 10" 6 0,0004 
10,28 • 106 4 0,0009 
10,29 • 10' 5 0,0016 
10,30 • 10• 4 0,0025 
10,31 • 10' 3 0,0036 
10.32 • 10• 1 0,0049 
10,42 • 10" 5 0,0289 
10,43 • 10' 5 0,0324 
10,44 • 10'; 3 0,0361 
10,46 • 106 1 0,0441 
10,59 · 10' 1 0,1156 
10,60 • 10" 1 0,1225 

100 2' (XS - X) 2 = 1,3368 

średnią wartość ilości zmian obciążeń dla danych, zesta
wionych w tabeli I, obliczamy z zależności: 

L N niszcz• . 
xs = --n- - = 10,25. 106 

średnie odchylenie rozkładu normalnego Sn, 
wionego w tabeli I, obliczamy z zależności: 

gdzie X = N niszcz. 

[35] 

prze ds ta-

[36] 

Graficzne przedstawienie rozkładu z tabeli I pokazane 
jest na rys. 10. Jak widzimy z tego rysunku największa 
ilość zespołów miała N niszcz. zbliżone do średniej wartości 
Xs = 10,25 • 106 określonej wg zależności [35]. Dla badań ze 
stałą amplitudą przyjmuje się, że najsłabszy zespół, prak-

Rys. 10. Graficzne przedstawienie rozkładu N niszcz. dla a8 = ±750 
kG/cm' z tabeli I 

tycznie brany jeszcze pód uwagę, nie może mieć mniejszej 
ilości zmian obciążeń niż: 

. . . . . 
Nniszcz. min >xs-3·Sn [37] 

Według „British Civil Airworthiness Reguirements" 
(BCAR) największą wartość Sn dla materiałów stosowa
nych w lotnictwie można przyjąć: Sn= 0,176 lub też Sn= 
= log 1,5. Należy tu wyjaśnić, że wielkość Sn= 0,176 jest 
bardzo duża i w rzeczywistości, na podstawie badań zmę
czeniowych ze stałą amplitudą, otrzymujemy wartości 
Sn< 0,176. 

W tabeli II zestawiono wielkości współczynników kroz, 
przez które należy podzielić średnią ilość zmian obciążeń 
otrzymaną z badań. 
Wielkości współczynników kroz w tabeli Il są wyprowa

dzone dla rozkładu normalnego przy założeniu, że zacho
wany jest warunek [37] i Sn= 0,176. 

Weźmy dla przykładu: wyniki badań 3 skrzydeł ze stałą 
amplitudą są następujące: N= 5 • 106, 4,97 • 106, 4,98 • 106 

zmian obciążeń. Stąd średnia ilość zmian obciążeń dla 3 
4,97 + 4,98 + 5,0 

skrzydeł: Xs = --~--~ · 106 = 4,983 • 106• Na podsta-
3 

wie tabeli II dla n= 3 kroz = 3,9. Stąd do obliczeń przyj-
4,983 

mierny - - - • 10" = 1,275 • 106 zmian obciążeń. 
3,9 

Należy wyJasmc jeszcze, jakie jest prawdopodobieństwo P 
zniszczenia przez zmęczenie tak obliczonego skrzydła. Otóż 
dla rozkładu normalnego możemy obliczyć, że 

P= 0,1 
P = 0,01 
P = 0,001 
P = 0,0001 

gdy Nmin > Xs-1,28 Sn 
„ Nmin > Xs-2,33 Sn 

N min> Xs-3,09 Sn 
N min> Xs-3,73 Sn 

W naszym przypadku P = 0,001. Techniczne znaczenie 
jest następujące: jedno skrzydło na 1000 obliczone w wyżej 
wymieniony sposób ulegnie zniszczeniu przez zmęczenie dla 
wartości N mniejszej od N niszcz. 
Biorąc pod uwagę, że spectrum obciążeń skrzydła od pod

muchów bazuje na statystycznych danych dla pewnej gru
py typów samolotów, dla indywidualnego samolotu wpro
wadzamy współczynnik ks, uwzględniający statystyczny 
charakter spectrum obciążeń. Dla samolotów transporto
wych i komunikacyjnych przyjmuje się ks= 1,5, tak że 
ostatecznie ilość niszczących zmian obciążeń na podstawie 
badań z jedną amplitudą określamy z zależności: 

Nniszcz. = [38] 

W naszym przypadku dla 3 skrzydeł będziemy mieli: 

N11iszcz = 
4 983 

' • 106 = 0,85 • 106 zmian obciążeń. 
3,9 · 1,5 

Tak duże wartości kroz, zestawionego w tabeli Il, wyni
kają z przyjęcia zależności [37] i Sn= 0,176. Zależność [37] 
zakłada, że N niszcz. najsłabszego zespołu może osiągnąć war
tość trzy średnie odchylenia Sn od średniej wartości N niszcz .• 
W przypadku, gdy rozrzut 
wytrzymałości na zmęczenie 
jest mniejszy, nie ma potrze
by przyjmować tak „ostrych" 
współczynników kroz• Dla 
każdych badań możemy wy
znaczyć Sn w sposób opisany 
w tej pracy (patrz tabela I) 
i dla warunku [37] możemy 
obliczyć kroz, tak jak w ta
beli Il, przyjmując, że roz
kład N niszcz. jest normalny. 
W przypadku, gdy zespół pod
dany jest dużej liczbie obcią
żeń o małej amplitudzie na
prężeń <18 , tj. gdy <18 jest rzę
du wielkości wytrzymałości 
na zmęcz,enie Z nie możemy 
obliczeń zmęczeniowych pro
wadzić odnośnie ilości dopu-

Tabela n 

Współczynnik kroz• uwzględ
niaJący rozrzut wytrzymało
ści na zmęczenie nominalnie 
jednakowych zespołów w fun~ 
kcji liczności przebadanych 

zespołów 

Liczność I Współczyn-przebada- nik rozrzutu 
nych zespo-

kroz łów n 

1 5,0 

2 4,2 

3 3,9 

4 3,75 

6 3,6 

100 3,33 
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szczalnych zmian obciążeń N niszcz. (patrz zależn. 38), a mu
simy prowadzić obliczenia względem naprężeń Z. Chodzi 
po prostu o to, że dla małych 08 N niszcz. --+ co i wtedy roz
kład N niszcz, nie może być przedstawiony jako rozkład nor
malny i zależność [38] traci ważność. 

W tym przypadku naprężenia Odop określamy z następu
jącej zależności: 

z 
[39] 

Gdzie Z jest wytrzymałością na zmęczenie otrzymaną z do
świadczeń, a k = 1,5+2,0. Wartość współczynnika k = 2,0 
przyjmujemy wtedy, gdy spectrum obciążeń ma gwałtowny 
spadek, to znaczy gdy kąt nachylenia linii spectrum do 
linii poziomej ma dużą wartość: 

Określanie wytrzymałości zmęczeniowej na podstawie 
badań ze zmienną amplitudą obciążenia 

Na rys. 11 przedstawiono- rozkład pomierzonych obcią
żeń eksploatacyjnych z uwzględnieniem wielkości ampli
tudy obciążeń zmiennych, częstości i czasu. Drgające obcią
żenia eksploatacyjne niemal zawsze mają przebieg nie
uporządkowany (nieperiodyczny) wokół średniego obciąże-

Rys. 11. Ciągłe -spectrum obciążeń (otrzymane z pomiarów w trak-
cie eksploatacji) 

nia statycznego. Każdy . przebieg obciążeń eksploatacyj
nych da się podpo,rządkować metodom statystycznym: stąd 
też wywodzi się pojęcie obciążenia statystycznie zmiennego. 
Mając spectrum obciążeń dla pewnego czasu t przystę

pujemy do sporządzenia krzywej sumarycznej zmian obcią
żeń, tj. krzywej ilości zmian obciążeń dla całego czasu 
eksploatacji T. Oczywiście pamiętamy o tym, że spectrum 
ciągłe z rys. 11 otrzymane na podstawie pomiarów eksplo
atacyjnych dla czasu t jest reprezentatywną próbką obcią
żeń eksploatacyjnych, a sumaryczną krzywą ilości zmian 
obciążeń dla całego czasu eksploatacji T otrzymujemy, 

mnożąc krzywą z rys. 11 przez n (gdzie n= : ). 

Praktycznie robi się to w sposób następujący. Cały za
kres obciążeń zmiennych z rys. 11 dzieli się na wystarcza
jąco dużą ilość przedziałów 0 1, tak jak to pokazano na 
rys. 12. W środku poszczególnych przedziałów nanosi się 
tylko obciążenia szczytowe w tych przedziałach, natomiast 
nie uwzględnia się w przedziale obciążeń innych, takich 
jak np. obciążenia odpowiadające odcinkom A-B na 
rys, 12. W ten sposób otrzymujemy ilość zmian obciążeń 

Rys. 12. Podział spectrum obciążeń zmiennych na przedziały 

w przedziale naprężeń Oi i Oi+r dla czasu t. Ilość zmian 
obciążeń w przedziale naprężeń Oi i Oi+r dla całego czasu 
eksploatacji T będzie równa ilości z rys. 12 pomnożonej 
przez n. Następnie ilość zmian obciążeń zmiennych w da
nym przedziale naprężeń Oi+Of+i odkładamy w układzie 
współrzędnych (a, N), tak jak to pokazano na rys. 13. Łą
cząc obwiednią wszystkie punkty, otrzymujemy krzywą 
ilości zmian obciążeń w przedziale, albo inaczej - histo
gram obciążeń. Mnożąc przez n rzędne histogramu z rys. 13, 
otrzymujemy krzywą sumarycznej ilości zmian obciążeń 
dla całego czasu eksploatacji T. Na rys. 13 ilość zmian 
obciążeń N odłożona jest w skali logarytmicznej. Doświad
czenia wykazują, że niemal zawsze rozkład ilości zmian 
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obciążeń dla całego czasu eksploatacji T da się przedsta
wić za pomocą rozkładu normalnego lub też rozkładu Pas
cala. Ten fakt jest nieraz bardzo pomocny przy wyznacza
niu krzywej sumarycznej ilości zmian obciążeń. Gdy krzy
wą sumaryczną ilości zmian o,bciążeń możemy opisać roz
kładem normalnym lub rozkładem Pascala, to pomiary 
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Rys. 13. Histogram i krzywa sumaryczna, ilości obciążeń dla cale-+ 
go czasu eksploatacji T 

obciążeń eksploatacyjnych możemy przeprowadzić dla 
znacznie krótszego czasu t, np. możemy pomierzyć tylko 
zakresy obciążeń bardzo dużych i obciążeń bardzo małych. 
Pozostałe zakresy obciążeń wynikną z krzywej rozkładu. 
Należy zwrócić uwagę, że każde przejście obciążenia 

przez granicę przedziałów o; i a;+ 1 na rys. 12 jest liczone 
jako pełna zmiana obciążenia, niezależnie od tego, czy 
przebieg krzywej obciążenia między dwoma kolejnymi 
wierzchołkami na rys. 12 obniżył się do obciążenia śred
niego as i przekroczył je w dól, to jest po prostu - czy 
krzywa obciążenia przeszła na drugą stronę o5 • Przez pełne 
obciążenie należy rozumieć obciążenie pokazane na rys. 14. 

Rys. 14. Pełny cykl obciążenia realizowany na maszynie wytrzy
małościowej i uproszczone spectrum obciążeń realizowane na ma
szynie wytrzymałościowej zamiast spectrum rzeczywistego z rys . 11 

Obciążenia rzeczywiste, przedstawione na rys. 12, są za
stąpione przez obciążenia uproszczone, tak jak to pokaza
no na rys. 14. Takie zastąpienie obciążenia rzeczywistego 
obciążeniem uproszczonym niewątpliwie ma wpływ na 
ilość dopuszczalnych zmian obciążeń dla danej konstrukcji. 
W chwili obecnej jest to najmniej zbadany i znany odci
nek programowanych badań zmęczeniowych. Badacze nie
mieccy przyjmują (Gassner), że nie ma różnic między peł
nymi zmianami obciążeń (rys. 14) i tzw. przerywanymi 
zmianami obciążeń z rys. 12 i przyjmują, że ta zamiana nie 
ma wpływu na ilość dopuszczalnych zmian obciążeń bada
nego zespołu. Nie wydaje się jednak, by to było w pełni 
słuszne. W badaniach na stanowisku doświadczalnym krzy
wą sumaryczną ilości zmian obciążeń eksploatacyjnych, 
przedstawioną na rys . 13, zastępujemy schematem obcią
żeń badawczych, tak jak to pokazano na rys. 15. Zastą
pienie krzywej ciągłej spectrum obciążeń krzywą schodko
wą spowodowane jest możliwościami technicznymi ma
szyn zmęczeniowych . Na ogół niemal wszystkie laboratoria 
wytrzymałościowe posiadają maszyny wytrzymałościowe 
pozwalające zmieniać amplitudę przykładanego obciążenia 
w sposób skokowy, a nie w sposób ciągły. 

Na podstawie doświadczeń stwierdzono, że przy schod
kowym przybliżeniu wystarczy na ogół podział na . 6+8 
schodków (tj. 6-8 poziomów obciążeń). Przy mniejszej ilo
ści niż 6+8 poziomów obciążeń przyjętych do badań, ilość 
przyjętych do badań „schodków" ma istotny wpływ na 
wytrzymałość zmęczeniową badanego elementu. 



Powyżej 6+8 poz.iomów obciążeń przyjętych do badań 
nie stwierdzono istotnego wpływu ilości „schodków" na wy
trzymałość zmęczeniową badanego elementu. W badaniach 
programowych, które mają odwzorować spectrum obciążeń 
eksploatacyjnych nie można przyjmować mniej niż 6 po
ziomów obciążeń. Niektórzy, przeprowadzający programo
wane badania zmęczeniowe, odrzucają z programu badań 
amplitudy naprężeń zmiennych mniejsze od wytrzymałości 
na zmęczenie Z . Na rys. 15 odrzucone amplitudy naprężeń 
zaczynają się od linii AB. Odrzucenie amplitud naprężeń 
o wartościach mniejszych od wytrzymałości na zmęczenie Z 
powoduje wzrost czasu życia badanego elementu przecięt
nie o 200/o w porównaniu z czasem życia elementu bez od
rzuconych małych amplitud. Ten znaczny wpływ małych 
amplitud naprężeń, to jest amplitud naprężeń poniżej Z, 
na resurs eksploatacji badanego elementu należy tłumaczyć 
tym, że po powstaniu pęknięć zmęczeniowych na końcu 
pęknięcia wzrasta spiętrzenie naprężeń i te małe amplitudy 
naprężeń przyspieszają rozchodzenie się pęknięć, co· pociąga 
za sobą szybsze zniszczenie badanego elementu. 

Aby w trakcie badań uzyskać wpływ zbioru wszystkich 
amplitud naprężeń: dużych, średnich i małych, występują
cych w warunkach eksploatacyjnych, na resurs eksploata
cji, schodkowe spectrum obciążeń przyjęte do badań 
z rys. 15 dzielimy na okresy programu, tak jak to pokazano 
na rys. 16. Każdy okres programu badań posiada tę samą 

6"1,1;;cme 

Rys. 15. Schodkowe spectrum .obciążeń przyjęte do badań 

ilość poziomów obciążeń co i schodkowe spectrum obcią
żeń. Względne częstości poziomów obciążeń w okresie pro
gramu muszą być takie same jak i w schodkowym spec
trum obciążeń. Ilość przyjętych okresów programu dla da
nego schodkowego spectrum ma istotny wpływ na wyniki 
badań. Na podstawie całego szeregu badań stwierdzono, że 
ze wzrostem ilości okresów programu dla danego spec
trum obciążeń szybko rośnie resurs eksploatacji badanego 
elementu, to jest ilość dopuszczalnych zmian obciążeń. 
Wzrost ten zachodzi tylko do pewnej określonej ilości 
okresów programu dla danego spectrum obciążeń i po prze
kroczeniu tej ilości okresów programu już nie obserwu
jemy wzrostu resursu eksploatacji badanego elementu. 

W przypadku przyjęcia 2-H0 okresów programu dla da
nego spectrum obciążeń, obserwujemy szybki wzrost ilości 
dopuszczalnych zmian obciążeń badanego elementu, przy 

Wz</!t!!.._fłll ,.._Su/$ eksploah:tcii=2 

10+20 okresach programu wzrost ten jest nieznaczny, a już 
w zakresie 2()-:-30 okresów programu dla danego spectrum 
obciążeń ilość dopuszczalnych zmian obciążeń nie zależy od 
ilości przyjętych okresów programu. 

~ ruw,s w~1-o,6 

Rys. 17. Okres programu schodkowego spectrum obciążeń przy
jętego do badań 

Należy podkreślić, że dla zakresu 20730 okresów progra
mu otrzymujemy najmniejszy resurs eksploatacji badanego 
zespołu, który zarazem, jak potwierdziły doświadczenia, 
jest najbliższy rzeczywistemu resursowi eksploatacji. 

Sekwencja przykładanych poziomów obciążeń w progra
mowanych badaniach zmęczeniowych ma istotny wpływ na 
wyniki badań . Na rys. 16, 17, 18 mamy jednakowe okresy 
programu badań pad względem ilości poziomów obciążeń 
(jest ich 8), wielkości amplitudy naprężeń i ilości obciążeń 
dla danego poziomu obciążenia, słowem są to jednakowe 
okresy programu dla danego spectrum obciążeń, a różnią 
się między sobą tylko kolejnością przykładanych obciążeń. 

Przeprowadzone badania według tych trzech okresów 
programów z rys. 16, 17, 18, na próbkach poddanych obcią
żeniom rozciągająca-ściskających wykazały, że resursy 
eksploatacji są różne dla wszystkich trzech typów okresów 
programu. 

Jeśli się przyjmie resurs eksploatacji próbki obciążanej 
według programu z rys. 17, to jest programu obcią:i'.eń, 
zbliżonego najbardziej do warunków eksoloatacji, za rów-

~~c/i=JR._ 

Rys. 18. Okres programu schodkowego spectrum obciążeń przy-
jętego do badań 

ny 1, to resurs eksploatacyjny próbki obciążanej według 
okresu programu z rys. 17 będzie równy 0,5, a resurs 
eksploatacyjny według rys. 16 będzie równy 2,0. Widać 
stąd, że kolejność przykładanych obciążeń ma olbrzymi 
wpływ na resurs eksploatacyjny. W zależności od kolej
ności przykładanych obciążeń resurs eksploatacji może się 
zmieniać o wielkości rzędu 4. W rzeczywistości obciążenia 
eksploatacyjne mają charakter statystyczny (losowy), dla
tego też i w badaniach laboratoryjnych należy je przykła
dać według rozkładu losowego, to jest tak, jak pokazano 
na rys. 17. 

Obecnie, celem pokazania przewagi programowych badań 
zmęczeniowych nad badaniami zmęczeniowymi ze stałą 

Rys. 16. Okres programu schodkowego spectrum obciążeń przy- amplitudą obciążeń, przedstawiony zostanie wynik badań 
jętego do badań 13 skrzydeł samolotu komunikacyjnego: 5 skrzydeł było 
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przebadanych według programowych badań zmęczeniowych 
dla 8 amplitud obciążenia według programu pokazanego 
na rys. 19, a 8 skrzydeł zbadano dla jednej amplitudy 
obciążenia. . 

Z obliczeń teoret)'lcznych otrzymano, że skrzydło powm
no wytrzymać 20 okresów programu, takich jak przedsta-

- "-·- "-·- ·- ·---·-·-·-·-·-
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Rys. 19. Okres progra mu badanego skrzydła 

wiono na rys. 19. Obliczenia teoretyczne przeprowadzono 
według metody podanej w rozdziale pierwszym tej pracy. 

W tabeli III ł:estawiono amplitudy naprężeń zmiennych 
i ilości obciążeń poszczególnych poziomów obciąże11 w jed
nym okresie programu z rys. 19. 8 skrzydeł było przeba
danych dla jednej amplitudy obciążeń a8 = ± 245 kG/cm2 

Tabela III 

Charakterystyka okresu programu z rys. 19 

Naprężenie Amplituda Ilo ść cykli 
Nr poziomu średnie naprężeń na.prężeń dla 
obciążenia os kG/cm' zmiennych d a nego poziomu 

±08 kG/cm' obciążeń 

1 910 740 44 

2 910 545 2 X 170 

3 910 410 2 X 500 
- - · ------·---

4 910 330 2000 
----

5 910 215 2 X 2300 
----

6 910 200 

I 
2 >< 5500 

----
7 910 115 2 X 25000 

I 
I -- -

8 455 455 ! 2 X 550 

Tabela IV 

Nr 

Tabela V 

zestawienie wyników badań dla 5 sKrzydeł 
dla badań programowanych 

okresów programu sun:ia:y~zna ilość zmian 
badanego 

I """ maHwwanyoh~,,--- - ------
od chwili zniszczenia obc1ązen _do chwili zni-

szczema skrzydła skrzydła skrz:,r.ctła 

14 
I 

981205 9 
---

10 14,5 987440 -11 18,5 1294976 

12 15,5 1082724 

15,5 1083724 
I 

13 I -----.c 

Tabela VI 

Porównanie wyników badań skrzydeł wg okresu programu 
z rys . 19 i badań z jedną amplitudą obciążeń 

I Badania I Badania 
Wielkości statystyczne 8_ skrzydeł . 5 skrzydeł wg 

z Jedną a mpli-< okresu pro. 
tudą obciążenia gramu z rys. 19 

ilości 
I - - · -

średnia loga rytmiczna 
zmian obciążeń przy znisz- 0,597 • lOł 0,448 • 10' 
czeniu skrzydła N niszcz . 

- - -----

średnia logarytmiczna ilości 

okresów programu przy zni- 20,684 15,527 
szczeniu skrzydła NP I 

I - I 
---· 

średnie odchylenie Sn I o, 12374 0,0466 

Współczynnik zm ienności ilo-
! ści cykli obciążeń 

Sn i 0,02142 0,008241 
;,= - - i Xs 

Współczynnilc zmiennośCi ilo-
ści okresów programu 

Sn 
i 

0,0941 0,0391 
;, = - - --

Xs ! I 
i statycznego średniego naprężenia as= 910 kG/cm2 (as od
powiada naprężeniom statycznym w dźwigarze skrzydła, 
gdy samolot leci ze stałą prędkością i poddany jest prze
ciążeniu 1 g). 

Wyniki badań 8 skrzydeł dla jednej amplitudy obciążeń 
są zestawione w tabeli IV. 
Prawdopodobieństwo zniszczenia skrzydła oblicza się 

z zależności: 
k 

p=--
n + 1 

[40] 

gdzie k jest liczbą porządkową skrzydła począwszy od war
tości k = l dla skrzydła z najmniejszym resursem eksploa-\ 
tacji i rośnie do k = n dla skrzydła z najdłuższym resursem 
eksploatacji, n jest licznością próbki przyjętej do badań. 
W przypadku badań skrzydeł ze stałą amplitudą n= 8. Dla 
przykładu obliczmy prawdopodobieństwo zniszczenia skrzy
dła nr 5 z tabeli IV. Widzimy, że skrzydło nr 5 wytrzymało 
do zniszczenia 0,584.106 zmian obciążeń, co stawia je na 4 
miejscu pod względem wielkości, ilości zmian obciążeń, 
więc k = 4 stąd 

4 
P = -- = 0444 

8 + 1 ' 
Wyniki badań 8 skrzydeł z jedną amplitudą obciążenia 

Liczba odpo-
Nr 

Ilość zmian średnia log. wiadających 
obciążeń przy ilości zmian okresów porządkowy zniszczeniu obciążeń przy pro-

gramu w ChWi◄ skrzydła skrzydła zniszczeniu li zniszczenia 
skrzydła skrzydła 

1 

I 

0,72i • 106 24 ,97 

2 0,811 • 10' 28,05 

3 

I 
0,355 • 106 12,29 

4 0,536 • 10• 18,55 
0,597 • 10• 

5 0,584 • 10' 20,2 

6 0,492 • 10' 17,0 

7 0,605 • 106 20,92 

8 0,843 • 106 29,15 
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średnie log. 
liczby, odpo-
wiadających 

okresów pro-
gramu w chwi-

li zniszczenia 
skrzydła 

20,684 ! 
! 

Prawdopodo-
bieństwo zni-

szczenia 
skrzydła 

p 

0,666 

0,777 

0,111 

0,333 

0,444 

0,222 

0,555 

0,888 

I 
I 

I 

I 

Wyniki badań dla 5 skrzy
deł według programu badań 
z rys. 19 zostały zestawione 
w tabeli V. W tabeli VI ze
stawiono porównanie wyni
ków badań skrzydeł według 
programu obciążeń i badań 
z jedną amplitudą obciążeń. 
średnia logarytmiczna ilości 
okresów programu do chwili 
zniszczenia skrzydła według 
badań ze zmienną amplitudą 
wynosi 15,53. 

Dla 5 skrzydeł obciążonych 
według programu badań były 
dwa sposoby zniszczenia 
skrzydeł, dla 8 skrzydeł, 
obciążanych jedną amplitudą 



obciążenia, był tylko jeden sposób zniszczenia, tj. zniszcze
nie skrzydła przez rozerwanie najpierw pokrycia dźwigara, 
a potem pasów dźwigara w miejscu, gdzie pokrycie z.mie
nia przekrój. 

Na rys. 20 przedstawiono porównanie resursów eksploa
tacji skrzydeł, otrzymanych na podstawie badań ze stałą 
amplitudą i badań programowych w funkcji prawdopodo-
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Rys. 20. Resurs eksploatacji skrzydła dla badań ze stałą amplitudą 
obciążenia i badań ze zmienną amplitudą obciążenia w funkcji 

prawdopodobieństwa zniszczenia skrzydła P 

bieństwa zniszczenia skrzydła P, obliczono z zależności [40] 
na podstawie danych z tabeli IV i tabeli V. Jak widać 
z rys. 20 i tabeli VI, średni logarytmiczny resurs eksploa
tacji skrzydła, obciążonego wg programu badań, jest 
mniejszy o 250/o w porównaniu z średnim logarytmicznym 
resursem eksploatacji skrzydła, obciążonego ze stałą ampli
tudą. Współczynnik zmienności y dla badań programowych 
(0,00824) jest mniejszy o 61,50/o w porównaniu ze współ
czynnikiem zmienności y dla badań ze stałą amplitudą 
obciążenia (0,0214). Badania programowane dają znacznie 
mniejszy rozrzut w wynikach badań w porównaniu z ba
daniami ze stałą amplitudą. Jak widać z tych badań, wy
niki otrzymane z obliczeń teoretycznych i badań ze stalą 
amplitudą znajdują się po -stronie niebezpiecznej zagad
nienia, rzeczywisty resurs eksploatacji będzie znacznie 
mniejszy w porównaniu z resursem otrzymanym na pod
stawie badań ze stałą amplitudą. 
Różnica ta wynika stąd, źe badania zmęczeniowe z jedną 

amplitudą obciążenia nie są w stanie odtworzyć eksploata
cyjnych warunków obciążenia. Badania skrzydeł pokazały, 
że dla programowanych badań skrzydeł ilość pęknięć zmę
czeniowych jest znacznie większa niż dla badań ze stałą 
amplitudą obciążenia, ponadto pęknięcia, które były bez
pośrednią przyczyną zniszczenia, niemal zawsze były 
w innych miejscach dla badań programowanych i w innych 
miejscach dla badań ze stałą amplitudą. Jak już powie
dzieliśmy poprzednio i pokazaliśmy na rys. 16, 1'7 i 18 ko
lejność przykładanych obciążeń ma bardzo duży wpływ na 
resurs eksploatacji. W badaniach ze stałą amplitudą nie 
możemy uwzględnić wpływu tego zjawiska. 

Powstaje pytanie, jak dalece można ufać wynikom do
świadczeń badań programowanych, jak dalece programo
wane badania zmęczeniowe są reprezentatywne dla obcią
żeń eksploatacyjnych? 

Freudenthal [lit. 1] w swych pracach i doświadczeniach 
z małymi próbkami dowiódł, że wyniki badań programo
wanych leżą po stronie bezpiecznej - w porównaniu 
z obciążeniami eksploatacyjnymi, podobnie Payne [lit. 2] 
po porównaniu wyników programowanych badań skrzydeł 
samolotu „Mustang" o naturalnej wielkości z wynikami 
uzyskanymi z eksploatacji tych samolotów stwierdził, że 
badania programowane i eksploatacja dały prawie jedna
kowy resurs eksploatacji skrzydła samolotu „Mustang". 
Na rys. 20 drogą ekstrapolacji określono ilość okresów pro
gramu przy zniszczeniu skrzydła dla prawdopodobieństwa 
zniszczenia skrzydła P = 0,0001. Techniczne znaczenie P = 
= 0,0001 i N;p = 10 jest następujące: dla floty samolotów 
złożonej z 10 OOO samolotów przeciętnie jeden samolot ule
gnie zniszczeniu dla 10 programów obciążeń według rys. 19. 
Powstaje pytanie, czy możemy na drodze takiej ekstrapo
lacji określać ilość cykli programu potrzebnych do znisz
czenia skrzydła samolotu dla danego P? Otóż Freudenthal 
w swych pracach [lit. 1 i 2] dowiódł, że powyższa ekstra
polacja jest konserwatywna i daje zbyt małe resursy obli
czeniowe w porównaniu z rzeczywistym resursem eksploa
tacji. Należy pamiętać, że ten wniosek o ekstrapolacji może 

być odniesiony do badań, w których liczność próbki n jest 
reprezentatywna dla całego badanego zbioru. Na podstawie 
przedstawionych wyników widzimy, że rozrzut wytrzyma
łości zmęczeniowej dla badań ze zmienną amplitudą obcią
żeń jest znacznie mniejszy w porównaniu z rozrzutem wy
trzymałości zmęczeniowej dla badań ze stałą amplitudą, 
stąd też dla badań ze zmienną amplitudą współczynnik 
kroz możemy przyjmować znacznie mniejszy w porównaniu 
z kroz dla badań ze stałą amplitudą. · 

Określanie wytrzymałości zmęczeniowej z uwzględnieniem 
tłumienia i sztywności konstrukcji na wielkość 

wzbudzanych naprężeń dynamicznych 

Ten sam statystycŻny rozkład obciążeń eksploatacyjnych 
będzie wzbudzał różne naprężenia dynamiczne w konstruk
cjach, różniących się między sobą sztywnością i tłumieniem 
konstrukcji. Ponadto, w wyniku działania tłumienia i wpły
wu sztywności konstrukcji, spectrum wzbudzanych naprę
żeń dynamicznych w konstrukcji nie będzie identyczne 
z spectrum obciążeń, które wywołałp te naprężenia. Na 
rys. 2i dla przykładu przedstawiono prostą płaską próbkę 
zginaną według przedstawionego obok okresu spectrum 
obciążeń. Jak widzimy z rys. 21, każdy okres spectrum 
obciążeń zawiera się w granicach częstości 35--,--300 cykli 
obciążeń na sek. Szczytowe obciążenia okresu spectrum 
obciążeń przypadają w granicach częstości 85--,--200 cykli 
obciążeń na sek. Z tegoż rysunku widzimy, że okres spec
trum wzbudzanych naprężeń dynamicznych mieści się 
w znacznie mniejszym przedziale częstości niż okres spec
trum obciążeń wzbudzających te naprężenia. Okres spec
trum wzbudzanych naprężeń dynamicznych zawiera się 
w granicach częstości 120--,--130 cykli obciążeń na sek. Czę
stość własna badanej próbki wynosiła 123 cykle/sek. Jak 
więc widzimy, próbka - w wyniku działania tłumienia -
jest nieczuła na obciążenia, których częstość znacznie się 
różni od częstości własnej, choćby nawet te obciążenia 
miały dużą amplitudę. Dla ścisłości należy podać, że przed
stawiony na rys. 21 okres wzbudzanych naprężeń dyna
micznych odpowiada pod względem wytrzymałościowym 
układowi z lekkim tłumieniem wzbudzanym przez stosun-
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Rys. 21. Okres spectrum obciążeń i odpowiadający mu okres na~ 
prężeń dynamicznych wzbudzanych w próbce zginanej 

kawo płaskie spectrum obciążeń w pobliżu częstości włas
nej próbki i ponadto spectrum obciążeń nie ma więcej du
żych amplitud obciążeń w zakresie innych częstości. Za
gadnienie wyznaczania spectrum wzbudzanych naprężeń 
dynamicznych w elementach pracującej konstrukcji przez 
spectrum obciążeń eksploatacyjnych nabiera szczególnej 
wagi, gdy chcemy poprawnie określić rzeczywisty czas 
eksploatacji danegc, elementu. Chodzi po prostu o to, że 
obciążenia eksploatacyjne, działające na konstrukcję, roz
patrywane w odniesieniu do np. bardzo istotnych elemen
tów ze względu na wytrzymałość pracujących wewnątrz 
konstrukcji, mają inny rozkład obciążeń - zarówno co do 
częstości jak i wielkości amplitud - ze względu na nie
czułość na pewne zakresy częstości niektórych elementów 
pośrednich, przenoszących obciążenie zewnętrzne i tłumie
nie konstrukcji. Nieuwzględnienie tych czynników przy 
opliczeniu wytrzymałości zmęczeniowej konstrukcji zespo
łów tej konstrukcji może prowadzić do poważnych błędów. 
W badaniach zmęczeniowych powszechnie znaną rzeczą 
jest zjawisko, że zespoły badane oddzielnie, a następni_e 
wraz z całą konstrukcją, wykazują inną ilość niszczących 
zmian obciążeń. Nieuwzględnienie tłumienia i sztywności 
przy obliczaniu obciążeń, które ma przejąć badany zespół 
z konstrukcji niewątpliwie ma poważny wpływ na otrzy
mane wyniki. 

Obecnie podane zostaną zależności, przy pomocy których 
będziemy mogli uwzględnić wpływ tłumienia i sztywności 
konstrukcji na wielkość naprężeń dynamicznych, wzbudza-
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nych przez spectrum obciążeń eksploatacyjnych. Zostanie 
rozpatrzony przypadek mechanicznego układu liniowego 
wzbudzanego np. siłą harmoniczną P 0 • sin wt. Równanie 
ruchu mechanicznego układu liniowego o masie m, współ
czynniku tłumienia (J i sztywności K wzbudzanego, siłę 
Po· sin wt można zapisać w następującej postaci: 

d2 x dx 
m • -- + p • - + K • x = P sin wt 

dt2 dt 0 
(41] 

Odkształcenie x układu opisanego równaniem (41] wzbu
dzanego siłą P 0 • sin wt można wyrazić za pomocą nastę
pującej zależności: 

P
0 

• sin wt 
X= Z (iw) (42] 

Gdzie Z (iw) jest impedancją układu liniowego określone
go równaniem [41] i ma następującą postać: 

Z (iw) = K - m • w2 + fJ • i· w [43] 

Mając określone odkształcenie x badanego układu łatwo 
można wyznaczyć wielkość naprężeń. 

W przypadku, gdy badany układ mechaniczny składa się 
z wielu elementów, to impedancja całego układu składa 
się z poszczególnych impedancji elementów. Prawidła 
określania impedancji złożonego układu mechanicznego są 
takie same jak prawo dodawania oporów w obwodzie elek
trycznym. Jeśli badany układ mechaniczny zbudowany jest 
z n elementów, połączonych między sobą szeregowo pod 
względem sztywności, to impedancja układu wyrazi się za
leżnością: 

Z= Zr+ Z 2 + Z3 + ....... + Zn (44] 

Jeżeli badany układ mechaniczny zbudowany jest z n ele
mentów, połączonych między sobą równolegle pod wzglę
dem sztywności, to impedancja układu wyrazi się zależ
nościa: 

(45] 

Ogólnie można napisać, gdy układ liniowy wzbudzany jest 
siłą P 0 ·ei· w· t, to odkształcenie układu x wyrazi się na
stępującą zależnością: 

x= 
p

0
,ei·w·t 

Z (iw) (46] 

W praktyce badań zmęczeniowych bardzo ważnym czyn
nikiem jest możliwość sprawdzenia przedstawionej teorii, 
Chcąc np. sprawdzić wielkości naprężeń wzbudzanych przez 
eksploatacyjny rozkład obciążeń, z uwzględnieniem tłu-

a) 

b) 

nał 

Rys. 22. a) układ wzbudzający dowolny rozkład obciążeń eksploa
tacyjnych, b) układ mierzący dowolny rozkład wzbudzanych na

pr~żeń dynamicznych 
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mienia i sztywności konstrukcji, nie można tego dokonać 
za pomocą klasycznych maszyn zmęczeniowych, a trzeba 
zastosować specjalne układy elektroniczne. Na rys. 22a 
przedstawiono schemat układu wzbudzającego dowolny 
rozkład obciążeń eksploatacyjnych, a na rys. 22b schemat 
układu mierzącego dowolny rozkład wzbudzanych naprę
żeń dynamicznych. 

Najpierw zostaną omówione zasady działania układu 
wzbudzającego z rys. 22a. Obciążenie eksploatacyjne, przy
kładane przez wzbudnik elektromagnetyczny do konstruk
cji, są uzyskiwane z taśmy magnetycznej, na której zapi
sane jest spectrum obciążeń eksploatacyjnych. Dyskrymi
nator impulsów w tym układzie działa jako filtr, gdyż nie 
przepuszcza innych sygnałów pochodzących z taśmy z zapi
sanym rozkładem obciążeń eksploatacyjnych. 

Dodatkowe impulsy mogą powstać stąd, że taśma pod
czas obróbki magnetycznej uzyskała skazy wynikające 
z technologii i wtedy dyskryminator te dodatkowe impulsy 
wygasza i przepuszcza tylko czyste impulsy zapisanego 
obciążenia eksploatacyjnego. Wreszcie dyskryminator 
w pewnym sensie gra rolę wzmacniacza - na skutek zu
żywania się taśmy impulsy mogą być osłabione i wtedy 
dyskryminator wzmacnia impulsy zapisanego rozkładu 
obciążeń eksploatacyjnych. Zadaniem filtru impulsów z za
znaczeniem, że jest on do 500 cykli/sek, jest wygaszenie 
wszystkich impulsów, które miałyby częstości powyżej 500 
cykli/sek. Chodzi po prostu o to, że wzbudnik elektromag
netyczny ma również swoją własną częstość drgań, równą 
w tym przypadku ok. 700 cykli/sek i gdyby nie było filtru 
impulsów, to mogłoby się zdarzyć, że na skutek uszkodze
nia w obwodzie na wzbudnik elektromagnetyczny mogłyby 
pójść impulsy o wyższej częstości od częstości własnej 
wzbudnika i spowodowałyby zniszczenie wzbudnika. Wzma
cniacz wstępny wzmacnia sygnał obciążeń eksploatacyj
nych, wysyłanych przez taśmę magnetyczną, gdyż wzmac
niacz główny, z którego impulsy wzbudzają duze siły we 
wzbudniku, nie byłby sam w stanie dać takich silnych 
impulsów. W związku z duzym wzmocnieniem sygnału, 
wzmacniacz główny najczęściej zasilany jest prądem sta
łym. Automatyczny wyłącznik ma za zadanie natychmiast 
przerwać obwód, gdy ze wzmacniacza głównego idzie zbyt 
duzy impuls na wzbudnik, co groziłoby zniszczeniem wzbud
nika elektromagnetycznego. Miernik czasu służy do pomia
ru czasu trwania doświadczenia. 

Obok, na rys. 22b, przedstawiony jest układ, który zapi
suje naprężenia wzbudzone w konstrukcji przez układ 
opisany na rys. 22a. Tensometr nakleja się na badanym 
elemenc~e konstrukcji i dwoma przewodami łączy się 
z mostkiem Wheatstone'a. Badany element konstrukcji, od
kształcając się, powoduje odkształcenie tensometru, co 
z kolei powoduje powstanie impulsu w obwodzie. Impuls -
wzmocniony przez wzmacniacz - zapisywany jest na ta
śmie światłoczułej, ponadto na oscylografie katodowym 
można obserwować okiem wielkość impulsów napręże:'i: 
li<;znik przeka~ywanej mocy przez cały czas trwania po
miaru pokazuJe na skali średnią kwadratową impulsów 
z pierwiastka. Włączniki sygnału siły i regulacji wielkości 
zapisu sygnału siły na taśmie służą do wyregulowania ska
li zapisu siły przed rozpoczęciem doświadczenia. Chodzi po 
prostu o to, że znając mniej więcej wielkość wzbudzanych 
naprężeń, musimy dobrać taką skalę zapisu tych naprężeń 
na taśmie światłoczułej, żeby nie zdarzyło się w trakcie 
doświadczeń, że skala zapisu jest za duża i wierzchołki 
naprężeń nie mieszczą się na taśmie i są obcinane. 

W ten sposób, mając aparaturę do badań i metodę teo
retyczną, można dokładnie określić wpływ sztywności i tłu
mienia konstrukcji na wielkość naprężeń dynamicznych, 
wzbudzanych przez dany rozkład obciążeń eksploatacyj
nych. 
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Mgr inż. PIOTR KWIATKOWSKI . 

Zastosowanie izotopów 
między wirnikie~ i 

promieniotwórczych do pomiaru luzu 
kierownicą turbiny silników turbinowych 

Pod wpływem wysokiej temperatury, panującej we wnę
trzu pracującego silnika turbinowego, wirnik i kierownica 
turbiny ulegają przemieszczeniu. Wirnik i . kier.ownica prze
mieszczają się w przeciwnych lderunkach, co powoduje 
zmniejszanie się wolnej przestrzeni między łopatkami wir
nika i kierownicy, mogące doprowadzić do zniszczenia 
silnika. 

Obliczenie zmiany luzu jest trudne z uwagi na skompli
kowaną konstrukcję oraz na występowanie dużych gra
dientów temperatury. 
Doświadczalne zmierzenie luzu pomiędzy wirnikiem 

a kierownicą pracującego silnika turbinowego nastręcza 
bardzo znaczne trudności ze względu na niedostępność we
wnętrznych części turbiny podczas jej pracy, wysoką tem
peraturę, dużą prędkość obrotową wirnika oraz drgania 
turbiny. Dodatkowe komplikacje wynikłyby z konieczności 
wprowadzania zmian konstrukcyjnych do turbiny w celu 
stworzenia warunków dla dokąnania pomiaru. 

W laboratorium konstrukcyjnym zakładów General Elec
tric w USA opracowano urządzenie, umożliwiające doko
nywanie pomiarów luzu pomiędzy wirnikiem a kietowni-
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Rys. 1. Schemat urządzenia. Ruchomy czujnik mierzy odległość 
pomiędzy łopatką wirnika a statorem przez pomiar odległości po

między źródłami promieniowania 

cą w warunkach pracy silnika turbinowego. Urządzenie 
opiera się na WYkorzystaniu izotopów promieniotwórczych. 

Schemat urządzenia zaprojektowanego w tym celu jest 
pokazany na rys. 1. Izotopowe żródło promieniowania jest 
umieszczone na osłonie turbiny, drugie - na łopatce wir
nika. Maksima na krzywej częstotliwości rejestrowanego 
promieniowania (rys. 2) odpowiadają położeniu źródeł pro
mieniowania, a więc odstęp między nimi przedstawia wiel
kość luzu pomiędzy kierownicą a wirnikiem. 
Rejestrująca część urządzenia składa się z ołowianego 

kolimatora, czujnika wykonanego z kryształu jodku sodu 
aktywowanego talem, w którym każdy kwant promienio
wania y, trafiający doń przez szczelinę kolimatora, wywo
łuje impuls elektryczny fotopowielacza wzmacniającego te 
impulsy, licznika impulsów oraz przyrządu samopiszącego. 
Kolimator i czujnik ustawione są na wózku (rys. 3), napę
dzanym przez zwrotny silnik elektryczny i poruszającym się 
ze stałą prędkością. Miejsca zmiany kierunku ruchu wózka 
są wyznaczone ogranicznikami, powodującymi zmianę kie
runku obrotu silnika elektrycznego. Wózek przebywa za
zwyczaj odstęp pomiędzy ogranicznikami w ciągu 3 minut. 

Kolimator zbudowany jest z ołowianych cegiełek o wy
miarach 5 X 10 X 20 cm. Szczelina kolimatora wynosi 
1,6 mm. Kolimator zmniejsza wpływ tła promieniowania 
oraz wyklucza wzajemną interferencję obu źródeł promie
niowania. Napięcie na wyjściu licznika impulsów, propor
cjonalne do częstotliwości impulsów powstających w czuj-

niku, jest oznaczane na osi Y krzywej częstotliwości impul
sów (rys. 2); punkty na osi X odpowiadają położeniom 
wózka w jego ruchu pomiędzy ogranicznikami, określonym 
za pomocą potencjometru, przymocowanego do wózka. Gdy 
wózek osiąga któryś z punktów zwrotnych i jego silnik 
zaczyna obracać się w przeciwnym kierunku, do urządze
nia samopiszącego zostaje wysłany sygnał, który pozwala 
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Rys. 2. Krzywa częstotliwości impulsów. Odległość między jej ma-
ksimami jest miarą luzu pomiędzy wirnikiem a statorem 

oznaczyć granice ruchu wózka. Odstęp pomiędzy maksi
mami na krzywej częstości impulsów określa wielkość luzu 
pomiędzy łopatkami wirnika i kierownicy. Jako punkty 
odniesienia dla określenia wielkości luzu służą sygnały wy
syłane w momentach osiągania przez wózek punktów zmia
ny kierunku jego ruchu. Prowadzący doświadczenie ma 
możność dowolnego ustalania końcowych punktów ruchu 
wózka. Pozwala to na skrócenie ruchu wózka wtedy, gdy 
podczas pracy silnika luz między wirnikiem i kierownicą 
staje się niewielki i przestaje być potrzebna bieżąca infor
macja o początkowej odległości źródeł. Daje to możność 
skrócenia czasu przebiegu wózka prawie o połowę. 

Radioaktywne źródło promieniowania, będące odcinkiem 
drutu wykonanego z promieniotwórczego kobaltu Co60, 

ukrytego w kapsułce z nierdzewnej stali, jest przyspawane 
do osłony turbiny. 
· Dla umieszczenia źródła promieniowania na łopatce wir
nika nie można posłużyć się tym samym sposobem, gdyż 
nieodzowna byłaby pewna zmiana konstrukcji łopatki, 
a prócz tego wystąpiłyby trudności ze znalezieniem mate
riału łączącego, wytrzymującego wysokie temperatury 
i duże siły odśrodkowe. W dodatku możliwość „zgubienia" 
izotopowego źródła podczas pracy silnika i radioaktywnego 

Rys. 3. Wózek napędzany silnikiem elektrycznym, na którym 
umieszczony jest czujnik promieniowania. Widoczny jest kolima

tor ołowiowy 

zakażenia wnętrza silnika musi być zupełnie wykluczona. 
Początkowo promieniotwórczość łopatki uzyskiwano przez 
naświetlenie jej końca strumieniem deuteronów*) w akce-~------ . ' - ~ . 

•) Deuteron - symbol d - jądro ciężkiego wodoru - deuteru -
oznaczanego 2H lub D, . składające się z jednego protonu i . jednego 
neutronu. 
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leratorze cyklicznym. W wyniku wychwytu deuteronów 
przez jądra atomów kobaltu, znajdujące się w stopie, z któ
rego wykonana została łopatka, i wyrzucenia przez nie 
protonu, w łopatce pojawiał się promieniotwórczy izotop 
kobaltu. 

Sposób ten nie dawał jednak zadowalających rezultatów, 
gdyż trudno było za jego pomocą uzyskać dostatecznie 
mocne źródło promieniowania, aby podczas obracania się 
wirnika uzyskać wystarczająco silny strumień promienio
wania po zewnętrznej stronie osłony turbiny, na łopatce 
powinno znajdować się źródło o mocy co najmniej 50 mi
crocurie **). Po szeregu prób przyjęto inną metodę umie
szczania źródła na łopatce. Konstruktorzy urządzenia zde
cydowali, że wywiercenie blisko końca łopatki otworu 
o średnicy 1 mm nie zmieni charakterystyki jej pracy. 
W otwór ten wprasowano kawałek drutu z radiokobaltu 
w kapsułce z nierdzewnej stali. Aktywność źródła wyno
siła 300-700 microcurie. 

Umocowanie źródła następuje w końcowej fazie montażu 
turbiny, co w praktyce pozwala na prowadzenie całego 
montażu silnika bez zachowywania specjalnych środków 
ostrożności, wymaganych przy obsługiwaniu źródeł promie
niowania jądrowego. Po wykonaniu pomiarów źródło moż
na usunąć z łopatki, która jest w stanie dalej wypełniać 
swoje zadanie w turbinie. 
Ponieważ łopatki są sztywno osadzone w wirniku, nie 

można zmieniać położenia osadzonego w łopatce źródła 
promieniowania. Wzajemna odległość pomiędzy źródłami 
może być regulowana tylko przez przesuwanie źródła 
umieszczonego na osłonie turbiny. 

Optymalna odległość pomiędzy źródłami jest określona 
przez następujące warunki: a) ponieważ luz między łopat
kami kierownicy i wirnikiem wynosi w konkretnym przy
padku w zimnym silniku 19,05 mm, odstęp pomiędzy izo
topowymi źródłami promieniowania powinien być większy, 
aby przy wzroście temperatury i związanego z tym zbli
że~ia się do siebie kierownicy i wirnika, kontury maksi
mow na wykresie częstości impulsów wzbudzanych w kry
sztale NaJ nie zachodziły na siebie; b) jeżeli droga wózka 
prz~wożącego czujnik pomiędzy punktami zwrotnymi wy
nosi ok. 76 ~m, to odległość między źródłami, wynosząca 
ok. 32 mm, Jest zupełnie dostateczna, aby z wystarczającą 

**) Jednostką mocy źródła promieniotwórczego jest 1 curie 
(symbol - 1 C) .. Odpowiada . on aktywności promieniotwórczej 
; grama radu, to Jest aktywnosci spowodowanej rozpadem 3,6-10" 
J1;1der atomow,:ch na sek., albo 2,12-10" jąder na min; 1 milicu
rie = 10-' cune, 1 microcurie = 10-1' curie. 
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dokładnością rozróżniać przemieszczenia maksimów, odpo
wiadające, zarówno względnym, jak absolutnym zmianom 
położenia wirnika i kierownicy. 
Dokładność wskazań urządzenia wynosi 10/o zakresu ru

chu wózka z czujnikiem. Można uzyskać większą dokład
ność, jednakże w danym przypadku położono szczególny 
nacisk na prostotę i niezawodność urządzenia. 

Prostota urządzenia pozwala na obsługiwanie go przez 
pracowników o średnim technicznym wykształceniu i nie 
przeszkolonych w zakresie ochrony radiologicznej. Nieza
wodność działania urządzenia wynika z dwóch momentów: 
wielkość luzu pomiędzy kierownicą a wirnikiem jest mie
rzona odległością pomiędzy maksimami na krzywej czę
stości impulsów, a przeto wyeliminowana jest możliwość 
błędów, wynikających ze zmiany częstości impulsów· 
wszystkie podstawowe części urządzenia są łatwo wymie~ 
nialnymi, znormalizowanymi elementami. 
Ponieważ łopatka, a więc i izotopowe źródło, obraca się 

podczas dokonywania pomiarów z różnymi prędkościami 
zbadano wpływ prędkości obrotowej wirnika na częstośJ 
impulsów rejestrowanych przez czujnik: przy mniejszej 
liczbie obrotów na minutę łopatka wraz z umieszczonym 
w niej źródłem znajduje się w pobliżu czujnika przez dłuż
szy okres czasu, ale za to mniejszą ilość razy w ciągu 
minuty niż przy większej prędkości obrotowej. Obliczo
no - i następnie stwierdzono doświadczalnie, że częstość 
impulsów wzbudzanych w czujniku przy obracaniu się 
wirnika z prędkością 100 obr/min jest 8-krotnie mniejsza 
niż podczas postoju wirnika. Nie zaobserwowano- natomiast 
zmian w częstości odbieranych impulsów przy zwiększaniu 
prędkości obrotowej wirnika od 100 do 6000 obr/min. 

Opisane urządzenie może być pod wieloma względami 
ulepszone. Przy obecnej konstrukcji należy podczas trwa
nia pomiaru obserwować wskazania urządzenia samopi
szącego i zatrzymywać silnik, gdy odległość łopatki od kie
rownicy staje się niebezpiecznie mała. Możliwe jest włą
czenie do układu automatycznego urządzenia, wiążącego 
licznik częstości impulsów z mechanizmem kompensują
cym. Czułość urządzenia może być zwiększona przez pra
widłowe uwzględnienie takich parametrów, jak aktywność 
promieniotwórcza źródła izotopowego, energia wysyłanego 
przezeń promieniowania, grubość warstw pochłaniających 
promieniowanie przed osiągnięciem przez nie czujnika 
sprawność czujnika i kolimatora. Prócz tego - w drodz~ 
przekonstruowania mechanicznej części urządzenia - moż
na zwiększyć lub skrócić czas jazdy wózka pomiędzy 
punktami zwrotnymi oraz uzyskać dodatkowe punkty po
miarowe. 

Możliwości zwiększenia mocy stopnia turbiny • gazowe1 

Moc st?pnia ~urbiny_ gazow_ej można zwiększyć bez powiększenia jej gabarytu 
przez zwiększenie powi~rzch;ni przepływu, to jest zwiększenie względnej długości 
lop;1-t_ek, przez stos_owanie 1?i1kszych spadków entalpii aż do nadkrytycznych pręd
kosci w P?szczegolnym wiencu łopatkowym oraz przez zwiększenie temperatury 
przed turbiną. 

O~ó_wiono _WP~Y7!' ty~h- cz'!fn_ników oraz warunki ograniczające ich podwyższanie. 
Omow~ono ro~mez 7;1ozliw~sci sto~o1!-'ania kierownic wylotowych, które pozwalaj(ł 
na zwiększenie wspolczynnika obciązenia stopnia. 

Wstęp 

Prace na-d z1!-stosowaniem turbinowo-odrzutowego napę
du do samolotow, zapoczątkowane przed wojną, a dopro
wadzone do k<;mkretnych technicznych rozwiązań i realne
go zastosow_~ma w końc?wej fazie. mi1;ionej wojny, zwią
zane są ś~1sl_e z rozwoJem w dz1edzmie przepływowych 
maszyn wirmkowych. 

. Uzyskiwan~ obecnie wydatki i stopnie sprężania w sprę
zarkach lotmczych oraz moce w stopniach turbin gazo
wych są wynikiem wielkiego postępu w dziedzinie aero
i gazodynamiki oraz w dziedzinie technologii i metalurgiL 

Poniże~ przedstawi~my zostanie pobieżnie aktualny stan, 
':"ystępuJące t~r.idencJe rozwojowe oraz warunki ogranicza
Jące ten rozwoJ dla gazowych turbin typu lotniczego. 
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W początkowej fazie rozwoju przyjęto do turbin gazo
wych wszystkie tradycyjne schematy myślenia i metody 
obliczeniowe, jakie stosowano przy projektowaniu turbin 
parov.:ych. Cały przebieg przemian gazodynamicznych 
~zynn~ka r~zpatrywano w sposób bardzo uproszczony na 
JedneJ powierzchni walcowej, stożkowej lub innej obro
towej'. zależnej od kształtu kanału turbinowego i wyzna
c~oneJ przez średnie promienie Tm poszczególnych wień
c?w łopatkowych. (Wszystkie oznaczenia dotyczące wymia
ro":'1 charakterystycznych stopnia, przemian termodyna
micznych oraz trójkątów prędkości na wejściu i wyjściu 
z wieńca łopatkowego podano na rys. 1 2 3). Każdej 
szczelinie międzywieńcowej odpowiadał wi~c ~ przepływie 
ustalonym tylko jeden trójkąt prędkości. 



Tego rodzaju uproszczenie było (i jest) wystarczające dla 
stopni o bardzo krótkich łopatkach, to jest o bardzo ma-

łym wymiarze l (I= D~ patrz rys. 1) . 
Występuje to z reguły na przykład w początkowych 

stopniach wysokoprężnych turbin parowych. W ostatnich 

al 

Rys. l 

stopniach kondensacyjnych turbin parowych występują już 

często bardzo duże wartości Z (z< ~). Mimo to przy obli

czeniach tych stopni pomijano zmienność parametrów 
czynnika wzdłuż promienia w szczelinie międzywieńcowej, 
a przy budowaniu trójkątów prędkości brano pod uwagę 
jedynie zmienność prędkości obwodowej u wzdłuż pro
mienia. 

Budowa wysokosprawnych lotniczych turbin gazowych 
o dużych mocach wymagała już bardziej złożonego mode
lu, obrazującego przebieg zjawisk w stopniu. 

Wysokie wymagania, stawiane poszczególnym elementom 
turbinowego silnika lotniczego, spowodowały pogłębienie 

.s 

Rys. 2 

-0raz rozszerzenie prac teoretycznych i badań dotyczących 
teorii przepływów w ogóle, a maszyn wirnikowych w szcze-· 
gólności. 
Cały zaawansowany aparat matematyczny, teoria pola 

z rachunkiem wektorowym i tensorowym, którymi posłu
giwano się w teoretycznej gazodynamice, został przejęty 
do teorii maszyn przepływowych - przede wszystkim do 
sprężarek, w stopniu nieco bardziej ograniczonym do tur
bin. 

Przebieg zjawisk, zachodzących w stopniu maszyny wir
nikowej, można traktować jako jeden z ogólniejszych prze-

pływów w specjalnym układzie odniesienia. Badania wszel
kich zjawisk na tego rodzaju złożonym modelu, jakim jest 
maszyna wirnikowa, związane z matematycznie popraw
nym zapisem stanów i przebiegu zjawisk, mają znaczenie 
ogólne, wykraczające poz;1 techniczną przydatność dla sprę
żarek lub turbin, przyczyniając się do pogłębienia i peł
niejszego ujęcia zagadnień ogólnej teorii przepływów. 

Typowym i powszechnie znanym przykładem początków 
tej ewolucji poglądów jest następujące zagadnienie: 

W tradycyjnej teorii turbin elementarnym obiektem 
analizy zjawisk był kanał międzyłopatkowy. Turbinę trak
towano jako pewną ilość nieruchomych (dysze lub kierow
nice) i wirujących (wirnik) kanałów konfuzorowych. Obec
nie wieniec łopatkowy traktuje się jako zespół profilów 
aerodynamicznych, stosując doń wszystkie zasady zaczerp
nięte z aerodynamiki. Do pewnych wycinkowych zagad
nień metoda kanałowa może w dalszym ciągu oddawać 
pewne usługi. Posługuje się nią np. Traupel przy oblicza
niu kąta spływu z łopatek turbinowych. 

Wspomniany wyżej rozwój teorii i badań podstawowych 
związany jest w dziedzinie turbin z dążnością do uzyskania 
możliwie największej mocy ze stopnia o możliwie naj
mniejszym gabarycie i przy odpowiednio wysokiej spraw-
ności (dla turbin lotniczych 'YJcu = 0,91+0,94). -
Zwiększenie mocy stopnia przy danym gabarycie· osiąg

nąć można kilkoma sposobami: 

1) przez zwiększenie powierzchni przepływu F = ; ( n; - Di) 
a więc zwiększenie długości l łopatek poprzez zmniejsze-
nie Div, co pozwala na zwiększenie wydatku G; . 

2) przez zwiększenie spadku entalpii w stopniu, a więc 
zwiększenie prędkości przepływu; 

3) przez stosowanie kierownic wylotowych*); 
4) przez podwyższenie temperatury T co przed turbiną. 

Rys. 3 

Zwiększenie długości łopatek w stopniu 

Istnieją_ warunki 0graniczające możność zwiększenia 

wymiaru l łopatek. 
Warunek równowagi promieniowej w szczelinie między

wieńcowej, dający się przy wielu uproszczonych założe
niach zapisać następująco: 

r dr 
dp = -c2 cos2 a-

g r 

powoduje wzrost ciśnienia statycznego p w kierunku ro
snącego promienia r, czyli zmienność reakcyjności e = f(r) 
jako funkcję monotonicznie rosnącą. 

Stopniem reakcyjności nazywać się będzie w tej pracy 
. , how 

termodynamiczny stopień reakcyJnosci, tzn. (2 = -- (patrz 
ho 

rys. 2). 
Na promieniu Tw przyjmuje się w praktyce turbinowej 

e ~ O, ponieważ dla wartości e < O otrzymałoby się prze
pływ ze sprężaniem na odpowiedniej części kanału wirni
kowego; przepływ taki obarczony byłby poważnie zwięk
szonymi stratami. Największa wartość stopnia reakcyjno
ści, tj. (!max występuje na promieniu zewnętrznym Tz. 

Nie można tu wymienić jakiejś konkretnej wartości licz
bowej (2, którą uważałoby się za maksymalną dopuszczal
ną, w każdym razie w turbinach omawianego typu z re
guły wartość ez~ ~ 0,5. Ograniczenie to jest spowodowa
ne zwiększeniem (ze wzrostem e) straty szczelinowej w pro
mieniowej szczelinie (Lir) między wirnikiem a korpusem. 

*) Jakkolwiek kierownica wylotowa nie wpływa bezpośrednio na 
zmianę mocy stopnia, to jednak pozwala zwiększyć współczynnik 

- C1u + C2u 
obciążenia Htu = --u-- do takich wartości, które bez kierow-

nicy z powodu znacznej wartości Cw byłyby nie do przyjęcia ze 
względu na obniżenie sprawności stopnia turbiny i dalszych ele
mentów przepływowych silnika. 
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Strata ta wynosi dla turbin lotniczych silników turbino
wych około 1,0+2,50/o izentropowego spadku entalpii, od
niesionego do parametrów całkowitych. 

Warunek utrzymania odpowiednio wysokiej sprawnosc1 
stopnia turbiny ogranicza możliwy do przyjęcie przedział 
zmienności do zakresu 

O~e ~ ~0,5 

co wyznacza przy danym kącie a1 _i spadku entalpii w kie
rownicy hak maksymalną wartość l. 

Rozszerzenie zakresu zmienności e pozwoliłoby na zwięk
szenie wielkości "i łopatek, a tym samym na zwiększenie 
powierzchni przepływu F przy danej średnicy zewnętrz
nej Dz. 

Wysiłki do tego zmierzające idą w następujących kie
runkach: 

a) opracowanie i przebadanie takiego profilowania, aby 
przepływ ze sprężaniem, jaki występuje w obszarze blis
kim stopy łopatki dla e < O, związany był z możliwie naj
mniejszymi stratami, nie odbiegającymi zbytnio od strat 
w typowym konfuzorowym kanale turbinowym przy roz
prężaniu. W wielu ośrodkach badawczych prowadzone są 
prace nad stopniem turbiny z e < O, nie zostały jednak 
dotychczas opublikowane pełne wyniki tych badań. 

Zaleca się - przy nieznacznej wartości ujemnej reak
cyjności - przyjęcie kanału konfuzorowego, to jest przy
jęcie /31 > /32, zakładając z góry pewien dodatni kąt na
tarcia (i~ 5°+7°). Następuje wtedy sprężanie czynnika 
w obszarze wlotowym wieńca łopatek wirnikowych do ci
śnienia p\ > v.. i w dalszei cześci kanału rozorężanie. 

Rys. 4 

Przepływ taki przy niewielkiej różnicy między p 1 a p 2 
jest obarczony nieco mniejszymi stratami niż przepływ 
w kanale dyfuzorowym. 

b) opracowanie metod obliczeniowych, pozwalających na 
dokładniejsze uwzględnienie straty szczelinowej LJ hr 
w szczelinie między wirnikiem a osłoną oraz zmniejszeniu 
tej straty. 

Stosowane w praktyce empiryczne wzory, służące do 
obliczenia tych strat, dają wyniki bardzo różne, co ilustru
je rys. 4. Krzywa 1 na tym rysunku przedstawia straty 
szczelinowe obliczone wg doświadczeń firmy Brown-Boveri, 
krzywa 2 - wg Andergruba, krzywa 3 - wg Abianca, 
krzywa 4 - wg Szewiakowa. 

We wzorach tych traktuje się wielkość LJ hr jako funk
cję następujących wielkości: 
1) różnicy ciśnień po obydwu stronach wirnika (p 1 -p2), 

Llr 
2) wielkości -. 

l 
W rzeczywistości wielkość LJ hr zależy także od prędkości 

obwodowej u i od kształtu profilu łopatki wirnikowej. 
Llr 

W interesujących nas konstrukcjach wartość - < 0,05, 
l 

w tym przedziale wartości obliczone wg 2, 3, 4 (patrz 
rys. 4) są do siebie zbliżone; można sądzić, że rzeczywista 
wartość L1 hr (trudna zresztą do odrębnego uchwycenia) 
w znanych autorowi przypadkach była niższa od obliczo
nej wg wzoru Andergruba. 

Niezależnie od przyjętej metody obliczenia straty szcze
linowej dla założonej wartości LJ r występuje tu inna za-
sadnicza trudność. ' 
. Wi~lkość Llr zmienia się zależnie od warunków pracy 
1 związanego z tym rozkładu temperatur w odpowiednich 
elementach konstrukcyjnych silnika. 
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Należy tu wyróżnić wartości Ll r dla trzech charaktery
stycznych z punktu widzenia tego zagadnienia stanów sil
nika: 
1) w silniku zimnym, 
2) przy pracy silnika w warunkach maksymalnej mocy 

turbiny, 
3) pewną wartość L1 rmin, jaka wystąpi _w chwilę po na

głym odcięciu dopływu paliwa w stame 2. 
Wartości L1 r w stanie 1 i 2 (tę ostatnią używa się do 

obliczania straty szczelinowej) muszą być takie, aby za
bezpieczały turbinę przed zatarciem się w stanie 3. 

Liczbowe określenie wartości Ll r oraz zm1any tej wiel
kości wraz ze zmianą warunków pracy silnika zależą od 
znajomości pola temperatur i jegc, zmian w odpowiednich 
elementach konstrukcyjnych. 

z powodu trudności w określeniu tych rzeczy wartość 
.d r przyjmuje się (w oparciu o doświadczenia ze znanych 
konstrukcji) w przybliżeniu i raczej z pewnym nadmiarem. 

Czynnikiem dodatkowo komplikującym tę sprawę jest 
konieczność uwzględnienia zjaw iska pełzania materiału 
tarczy i łopatek turbiny. 
Rozwiązaniem konstrukcyjnym, pozwalającym zmniej

szyć stratę szczelinową do minimum, byłoby np. u.miesz
czenie pierścienia grafitowego (lub innego o podobnych 
własnościach) w korpusie, w płaszczyźnie wirnika. Pozwo
liłoby to na ustalenie się w czasie pracy niezbędnej mini
malnej wartości L1 r bez groźby następstw zatarcia. 

Zwiększenie spadku entalpii w stopniu 

Istnieją warunki ograniczające maksymalny, możliwy do 
przyjęcia spadek entalpii w stopniu. 

W turbinach silników turbinowo-odrzutowych przyjmuje 
się dość często taki podział spadku entalpii w stopniu, że 
prędkość wylotowa z kierownicy odpowiada wartości J, 1 = 
= 1,0 (,1,= _c_) na promieniu r 111 • Odpowiada to wartościom 

ckr 
l 1 > 1 dla r < rm. 

Przy stosowaniu naddźwiękowych prędkości wylotowych 
z kierownicy, końcowy proces rozprężania czynnika i jego 
przyspieszenia (od }. = 1), odbywający się już na zewnątrz 
kierownicy w tak zwanym „trójkącie wylotowym", jest 
ilościowo ograniczony i związany ze znacznym wzrostem 
strat; nie dopuszcza się więc prędkości wyższych od }.1~1,2, 
ponieważ dla wyższych wartości }., rozprężanie w trójką
cie wylotowym jest już bardzo mało sprawne. 

W stopniu o długich łopatkach występuje na ogół na 
promieniu rw \Vartość Q ~ O, a zatem spadek entalpii w kie
rownicy na tym promieniu jest w tym przypadku całko
witym spadkiem w stopniu. 

Wymieniona wartość J.1 ~ 1,2 wyznacza więc wielkość 
maksymalnego spadku w stopniu dla danej temperatury 
przed turbiną T co• 

Niezależnym od powyższego czynnikiem, ograniczającym 
spadek entalpii w stopniu i stopień reakcyjności, jest wa
runek nieprzekroczenia wartości krytycznej dla prędko
ści Wz, to jest powino być }. wz < L Niespełnienie tego wa
runku miałoby znacznie silniejszy ujemny wpływ na 
sprawność stopnia niż w przypadku kierownicy. 
Konieczność zachowania odpowiedniej sprawności prze

pływu czynnika w dalszej części silnika, do dyszy odrzu
towej włącznie, ogranicza wylotową prędkość bezwzględną 
Cz do wartości odpowiadającej J.2 około Q,65. 

Dla turbin silników turbinowo-śmigłowych dopuszcza się 
nieco wyższą wartość c2 (}.2 ~ 0,85). 
Zwiększenie spadku w kierownicy powyżej wskazanych 

wielkości (},1max = 1,2) byłoby możliwe przez takie sprofi
lowanie łopatek kierowniczych, aby kanały międzyłopatko
we miały kształt dysz naddźwiękowych; aczkolwiek dysza 
naddźwiękowa nadaje się tylko do pewnych ustalonych 
warunków pracy, to z drugiej strony znaczenie tego jest 
osłabione przez fakt, że dla turbiny pracującej przy spad
kach, odpowiadających prędkościom przydźwiękowym, bez
wymiarowe parametry czynnika zmieniają się nieznacznie 
w dość znacznym przedziale prędkości obrotowej silnika; 
inaczej mówiąc - w pewnym przedziale rzeczywistej pręd
kości obrotowej zachowane jest w przybliżeniu podobień
stwo przepływu, a więc i dość płaski przebieg krzywej 
sprawności. 

W związku z tendencją do zwiększania wymiaru T łopa
tek, zwiększenie J.1max dla turbin o długich łopatkach zwią
zane jest z rozszerzeniem przedziału zmienności stopnia 



reakcyjności (2 i dotyczy przede wszystkim odcinka kie
rownicy w pobliżu wewnętrznego promienia rw, 
Powyższe wywody prowadzone były przy założeniu, że 

przepływ w ruchu względnym jest poddżwiękowy, to zna
czy, że Aw 1 < f ; i Aw2 < 1. 

W pewnych ośrodkach badawczych, m.in. w M.A.I. (Mo
skiewskij Awiacjonnyj Instytut) prowadzono doświadczenia 
z naddźwiękowym stopniem turbinowym. 

Za stopień naddźwiękowy uważa się w tych rozważa
niach taki, w którym występuje Aw 1 > 1. Stopień taki po
zwala na opanowanie znacznie większego spadku entalpii 
i podwyższenie współczynnika obciążenia Htu• Jak wiado
mo l.w 1 = f (A1, I.u, a1); stosowane w turbinach wartości 
a 1 i I.u powodują, że l.w 1 > 1 otrzymuje się dla }.1 > 1,3+1,4. 

..5 

Rys. 5 

Niezależnie od rzeczywistego procesu, zależnego od pręd
kości, gęstości palisady i kształtu profilu, przyjęto do obli
czeń powstanie prostej fali zgęszczeniowej przed palisadą 
wirnikową. 

Za falą przepływ jest poddźwiękowy. Zależnie od pręd
kości napływu skok gęstości może być tak duży , że ciśnie
nie p\ za falą będzie wyższe od ciśnienia za turbiną p 2 
i wtedy w wirniku otrzymuje się przepływ z rozprężeniem, 
bądź teź P'i < p 2 i wówczas w wirniku następuje zmniej
szenie prędkości i sprężanie. Zależy to również od stopnia 
reakcyjności (2. Pierwszy przypadek jest bardziej typowy 
dla ~iększych wartości współczynnika obciążenia stop
nia H111-

Przebieg obydwóch procesów na wykresie 1-S przedsta
wiono na rys. 5 i 6. 

Dla turbin silników turbinowo-odrzutowych stosuje się 
następujące wartości tego współczynnika: 

H111 = 1,5+1,7 - na średnim promieniu rm, 
Htu = 2,0+2,3 - na wewnętrznym promieniu rw. 

W doświadczalnej _turbinie M.A.I. stosowano fitu = 2,4+ 
+3,2. Z~ wzrostem Htu sprawność turbiny maleje, jednak
że dla H tu = 2,4, co jest w porównaniu do stosowanej w nor
malnych konstrukcjach wartością bardzo wysoką, osiąg
nięto 1/cu = 0,89; biorąc pod uwagę, że badania przeprowa
dzono na turbinie z krótkimi łopatkami, jest to bardzo 
wysoka wartość sprawności. Dla mniejszych wartości Htu 
z podanego przedziału można dobrać taką wartość stopnia 
reakcyjności (2, przy którym uzyskuje się osiowy wylot 
z turbiny, to Jest a2 = 90°. Dla , Htu = 2,4 odpowiada to 
(2 = -0,2, dla Htu = 2,8, e = -0,4. Jest to naturalnie czy
sto formalna wartość stopnia reakcyjności, ponieważ wrze
czywistości w wirniku występuje przyspieszenie czynnika 
i rozprężanie. 

Interesująca byłaby możliwość przebadania tego rodzaju 
stopnia z długimi łopatkami i porównania jego pełnej cha
rakterystyki z charakterystyką typowego stopnia pod
dźwiękowego. 

W każdym razie widoczne jest, że stopień naddźwiękowy 
z dużym wymiarem T pozwala na rozszerzenie dopuszczal
nego przedziału zmienności stopnia reakcyjności w dół, po
zwalając na znaczne ujemne wartości e i zachowując mimo 
to przepływ w wirniku z rozprężaniem. 

Nie omówionym uprzednio czynnikiem, mającym pewien 
wpływ na rozkład spadku entalpii w kierownicy wzdłuż r, 
czyli na rozkład stopnia reakcyjności, jest wybór zasady 
profilowania łopatek, to jest przyjęcie dodatkowego zało
żenia, które wraz z założeniem o równowadze promienio
wej 

y dr 
dp = - c~ cos2 a ---

g r 

wyznacza parametry czynnika w szczelinie międzywieńco
wej, przy przyjętym spadku entalpii np. na promieniu rm, 
Może tu być np. założenie określonego przebiegu a1 = f(r) 
lub przyjęcie stałej cyrkulacji Cu r = const. 

Najczęściej, aczkolwiek nie wyłącznie, jest stosowane 
założenie cur = const. lub a1(r) = const. Porównanie pracy 
stopni turbiny o łopatkach sprofilowanych wg zasady 
Cur = const. i a1 (r) = const. nie pozwala na uprzywilejowa
nie którejś z tych metod pod względem rzeczywistego 
przebiegu sprawności. 

Przy profilowaniu według zasady a1(r) = const. kąt /31 
i stopień reakcyjności (e) zmienia się w nieco mniejszym 
przedziale niż przy profilowaniu według zasady cur = const, 
są to jednak w odniesieniu do (2 nieznaczne różnice i nie 
mogą być decydujące przy wyborze zasady profilowania. 

Na wybór ten wpływają względy konstrukcyjne i wyko
nawcze łopatek. 
Dość często stosuje się nie skręcone łopatki kierownicze, 

to jest -przyjmuje się a 1konstr. = const. Otrzymuje się wów
czas nieznaczną zmienność a1 wzdłuż promienia, a dla 
i~ ~0,15 i niezbyt dużych wartości a1 (a1 < ~30°) można 
całkiem zaniedbać tę zmienność i przyjąć, że a1 konstr. 
(r) = const. odpowiada a1 (r) = const. 

Wykonawstwo takich łopatek jest niezwykle uproszczo
ne, mogą być one pozbawione części zamkowej, a tym sa
mym otrzymywane na przykład metodą walcowania z dłu
giej taśmy, ucinanej na odpowiedniej długości odcinki. 
Mocuje się je wówczas w dwóch (zewnętrznym i wewnętrz
nym) pierścieniach blaszanych z wyciętymi otworami 
o kształcie profilu łopatki. Jest to najtańsze, najprostsze 
i najlżejsze rozwiązanie węzła konstrukcyjnego wieńca 
kierownic. Tego typu konstrukcję kierownic zastosowa
no - między innymi - w silniku angielski...-n „Viper". 

Stosowanie kierownic wylotowych 

Innym rozwiązaniem, umożliwiającym zwiększenie współ

czynnika obciążenia Htu (stosowanym zresztą rówmez 
w omawianym stopniu naddźwiękowym), jest stosowanie 
kierownicy wylotowej, to jest stałego wieńca łopatek za 
wirnikiem, które zmieniają kierunek prędkości c2 na bliż
szy osiowemu przy a2 < 90°. 

Normalna kierownica wylotowa ma charakter dyfuzora, 
następuje więc w niej wzrost ciśnienia statycznego 
(p3 > p 2), natomiast w wyniku strat przepływu ciśnienie 

s 

Rys. 6 

całkowite spada (PCJ < pcz); wobec tego, jeżeli potraktuje
my ją jako część składową turbiny, powoduje ona wzrost 

A~ A~ 
sprawności 1711 =--,natomiast spadek sprawności 1/cu = --

h0 ht 
(jeśli do obliczenia tej ostatniej przyjmiemy ic2 jako war
tość związaną z prędkością c2, a nie ze składową c28). 
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Indeksem 2 oznaczono przekrój między wirnikiem a kie
rownicą wylotową, indeksem 3 - przekrój za kierownicą 
wylotową. Strata ciśnienia Pe w kierownicy jest m.in. funk
cją kąta skręcenia strumienia w wieńcu; w dyszy wyloto
wej silnika wykorzystana jest tylko składowa osiowa pręd
kości Ca, wobec tego optymalny stopień „wyprostowania" 

t . . d . d , . ( Pe 3a ) . t s rumienia o powia a wartosci -- max i moze to nas ą-
Pc2 

pić dla a3 < 90°. Jednakże istnienie składowej obwodowej 
A 

Rys. 7 

obniża sprawność dyszy wylotowej, szczególnie przy zasto
sowaniu dopalacza odchylenie prędkości c od kierunku 
osiowego nie może przekraczać 2°+3°, w związku z tym 
wybór stopnia „wyprostowania" strumienia musi zależeć 
od łącznego wpływu tych czynników na sprawność silnika. 

Kierownica wylotowa powinna również dobrze pracować 
w zmiennych warunkach pracy silnika, ponieważ jej współ
czynnik straty prędkości r:p ma bardzo płaski przebieg 
w dużym przedziale ujemnych kątów natarcia [i= (-10°)+ 
+(-30°)], przekraczającym znacznie rzeczywisty przedział 
zmienności kąta a2 w pełnym zakresie prędkości obrotowej 
silnika. 

\Vpływ temperatury przed turbiną na moc stopnia 

Prowadzone wyzeJ rozważania, dotyczące warunków 
zwiększenia mocy stopnia turbiny, czynione były przy za
łożeniu, że wszystkie procesy odbywają się w pewnym, 
stałym zakresie temperatur, a szczególnie przy pewnej sta
łej temperaturze przed turbiną. Omawiając zatem sprawę 
zwiększenia spadku entalpii w stopniu chodziło na przy-, 
kład o zmniejszenie ilości stopni w turbinie kilkustopnio
wej. 

a b 
Rys. 8 

Jak wiadomo, temperatura przed turbiną jest istotnym 
czynnikiem, wpływającym na moc i sprawność turbiny 
oraz na osiągi silnika. 

W silnikach turbinowo-odrzutowych podwyższenie tem
pera_tu_ry przed _turbiną T co zwiększa ciąg jednostkowy nie
zalezme od zmiany stopnia sprężania. 

W~ wszy,st~ich innych . silnikach turbinowych (silniki 
turbm<?wo-~m1głowe, stacJonarne silniki turbinowe itp.) 
podwyzszeme temperatury początkowej zwiększa zarówno 
moc efE:ktywną N~, jaI: i j_ego sprawność ogólną 170 , będącą 
sto~unkiem V'!. ?apowiedm~h jednostkach mocy efektyw
neJ do energu aostarczoneJ w postaci paliwa. 

W o_d~ies_ieniu do pojedynczego stopnia turbiny można 
z~uw~zyc, ze wszystkie wymienione uprzednio ogranicze
ma hc~b?wych ~art?ści bezwymiarowych współczynników 
prędkosci O?~owiadaJą P;z_y wyższych temperaturach wyż
szym wartosc10m prędkosc1 „bęzwzględnej" *), a więc wyż-

*) łf.,_rz,e_z pr~dk_ość „bezwzględną" należy w tym zdaniu rozumieć 
prę osc ~~:i; J?-lllka w_ m/sek bez względu na układ, do l,tóre 0 
ta prę?k~sc . Jest odmesio:J?-a_, a więc prędkości c i w w turbinFe 
w odrozn1en1u od prędkosc1 bezwymiarowych Ma i i. ' 
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szym mocom. W przypadku turbiny jednostopniowej dla 
zachowania odpowiedniej sprawności wiąże się to z ko
niecznością zwiększenia prędkości obwodowej u. 
Wartość temperatury, jaką można założyć przed turbiną 

zależy od rodzaju materiału łopatek, odpowiednio skutecz~ 
nego systemu ich chłodzenia oraz od stopnia równomierno
ści pola temperatur w płaszczyźnie przed kierownicą. 

Ograniczenia temperatury i wymienione sposoby jej pod
wyższenia odnoszą się przede wszystkim do łopatek wir
nikowych, których krawędzie natarcia poddane są działa
niu temperatury na ogół zaledwie o kilkadziesiąt °C niż
szej od temperatury przed kierownicą, podlegają natomiast 
wielkim naprężeniom od siły odśrodkowej, spotęgowanym 
jeszcze przez drgania łopatek. 

Stosowanie bardziej odpornych na wysokie temperatury 
materiałów, chłodzenie łopatek oraz lepsze wyrównanie 
pola temperatur przed turbiną pozwalają bądź na podwyż
szenie temperatury przed turbiną, bądź na przedłużenie 
żywotności silnika, lub też na jakiś pośredni efekt, zależnie 
od rodzaju i zastosowania silnika. 

Dla turbinowo-odrzutowych samolotów bojowych, w któ
rych chodzi przede wszystkim o maksymalne zwiększenie 
ciągu jednostkowego, dąży się do podwyższenia tempera
tury T co i przyjmuje się ją znacznie powyżej temperatury 
Tco opt., odpowiadającej minimalnemu jednostkowemu zu
życiu paliwa dla danego sprężu. 

W samolotach komunikacyjnych, gdzie na czoło wysuwa
ją się względy kosztów eksploatacyjnych, chodzi głównie 
o polepszenie wskaźników ekonomicznych. 

Zastosowanie do samolotów 
komunikacyjnych silników 
dwuprzepływowych uzasadnia 
również i w tym przypadku 
tendencję do podwyższenia 
tempe,ratury T co ze względów 
ekonomicznych (jednostkowe 
zużycie paliwa). Firma Rolls
-Royce przewiduje w ciągu 
najbliższych 7 lat dla tego 
typu silników podwyższenie 
temperatur przed turbiną do 
ok. 1100 °C dla warunków 
przelotowych i ok. 1200 °C dla 
warunków startowych. 

Dla silników turbinowa
-śmigłowych i innych silni
ków turbinowych nielotni-

Rys. 9 czych zwiększenie zarówno 
mocy Ne jak i sprawności 

ogólnej r;o związane jest ze wzrostem temperatury Tco, 
Na rys. 7+10 podano przykłady rozwiązań konstrukcyj

nych i efektów chłodzenia łopatek i wirników różnych tur
bin. 

Rys. 7 przedstawia chłodzenie wirnika i stopy łopatki 
stacjonarnej turbiny gazowej o mocy 6500 KM. Zewnętrz
ną powierzchnię wirnika osłania od bezpośredniego styku 
ze strumieniem gorących spalin pierścień z materiału ża
roodpornego. Na rysunku widoczny jest przepływ powie
trza chłodzącego. Przy ilości powietrza do chłodzenia, wy
noszącej ok. 20/o ogólnego wydatku powietrza, uzyskuje się 
tu obniżenie temperatury wirnika o około 250 °C (English 
Electric). 

W konstrukcjach turbin lotniczych stosuje się często wy
dłużone stopy łopatki, a przez utworzone w ten sposób ka-

l&/ 

XXJ 8IJO 9111 H11J 11(){) tlt:t, f3/1J PtlV liJO lfilJ flfl? t/1,} 

Rys. 10 



nały między p10rem łopatki a wirnikiem i zamkiem prze
chodzi powietrze, chłodząc intensywnie poddane najwięk
szym naprężeniom obszary łopatki i izolując wirnik od od
działywania wysokich temperatur. Ilustruje to rys. 8, na 
którym pokazano temperaturę wirnika turbiny silnika 
„Dart" (b), gdzie zastosowano łopatki z wydłużoną stopą 
oraz wirnika silników „Nene" i „Derwent" (a), w których 
tego rodzaju łopatek nie zastosowano (Rolls-Royce) . 

W pewnych przypadkach stosuje się chłodzenie pióra ło
patki poprzez odpowiednio przeprowadzone w nim kanały. 

Rys. 9 daje przykład konstrukcji chłodzonego pióra ło
patki. 

Rys. 10 przedstawia ilość powietrza chłodzącego (w O/o 
ogólnego wydatku powietrza) potrzebnego do chłodzenia 
wieńca łopatkowego pewnej turbiny, zależnie od systemu 
chłodzenia i konstrukcji pióra, w funkcji rzeczywistej tem
peratury gazu, przy następujących założeniach: 

a) temperatura powietrza chłodzącego na wejściu - 50 °C, 
b) temperatura pióra łopatki - 650 °C. 
Krzywe a do e przedstawiają chłodzenie konwekcyjne 

dla różnych przekrojów kanałów powietrznych. Krzywa f 

Mgr inż. MARIAN RABENDA 

przedstawia chłodzenie perspiracyjne (przez „pocenie się" 
łopatki). 

Przy obliczeniach turbiny zakłada się grad. T = O, w każ
dej płaszczyźnie poprzecznej turbiny i całego silnika. Prze- . 
bieg spalania i konstrukcje komór powodują, że w silni
kach, w których t emperatura średnia Tośr wynosi~ 1100 °K, 
w przekroju przed turbiną wartości LI T przekraczają 
w kierunku obwodowym 200 °C, a w kierunku promienio
wym osiągają około 100 °C. Dzięki temu pewne obszary 
ołopatkowania turbiny poddane są działaniu temperatury 
o ponad 100 °C wyższej od temperatury T o śr, odpowiadają
cej danemu wydatkowi powietrza oraz paliwa. 

Turbina pracuje przy tym na znacznej części powierz
chni przepływu w warunkach znacznie odbiegających od 
warunków obliczeniowych, co wydatnie obniża jej spraw
ność, a jak wiadomo 10/o zmiany sprawności turbiny powo
duje nawet 3 lub 40/o zmianę sprawności ogólnej ?Jo silnika. 

Prace nad konstrukcją komór • spalania, zmierzające do 
uzyskania bardziej wyrównanego pola temperatur przed 
turbiną, mogą zatem dać poważne liczbowo podwyższenie 
sprawności silnika i obniżenie maksymalnej temperatury 
w stosunku do danej temperatury T ośr-

Kilka praktycznych zagadnień związanych z określeniem wartości 

obrotów krytycznych silników turbinowych 
cz. II 

W części I podano rozważania na temat określania rzeczywistej sztywności wir
nika koniecznej dla obliczenia obrotów krytycznych. Obecnie, podany sposób obli
czania zilustrowano przykładem liczbowym. 

Przykład liczbowy 1 [lit. 6, str. 65]. 

Wał na dwóch podporach (rys. 9). Rozpatrzono dwa przy
padki: 
1) Tarcza znajduje się w równej odległości od podpór 

l, = l 2 = 25 cm 

t ,, I ,, f 
Rys. 9. Schemat wału na dwóch podporach, obciążonego tarczą 

2) Tarcza znajduje się w ¼ odległości od jednego z łożysk 

l1 = 12,5 cm 
l2 = 37,5 cm 

Dane wyjściowe: 

mg=75 kG 
I = 1'5 kG cm sek2 

E = 2,0 • 106 kG cm-2 

l = 50 cm 

Wyniki obliczeń podano w tabeli 1. 

Przy- a-10- 6 
padek 

I 
I 0,154 

II 0,637 

Tabela 1 

Obroty 
krytyczne 

b-10- 6 c -10- 6 
cesji cesją 

B e z pre-1 Z pre-

9,55 "'kr 9,55 "'kr 
obrimin obr/min 

I 
o 96,0 13500 13500 
6,82 128 18050 I 22200 

30 
nkr = - "'kr = 9,55 "' kr 

n 

I 
I 

Częstość 
drgań 

giętnych 

I 9,55 Pt 9,55 Pi 
1/mln ! .'mln 

5400 22700 
7980 41400 

W pierwszym przypadku (l1 = l2 ) obroty krytyczne nie 
zależą od momentów giroskopowych, w drugim nato
miast - znacznie się zmieniają. Częstości drgań giętnych 
nie wirującego wału (w obu przypadkach) różnią się znacz
nie od obrotów krytycznych. 
P r z y k ł a d 1 i cz bo wy 2. 
Obliczyć obroty krytyczne wału na dwóch podporach 

(rys. 10) przy założeniu, że: 
a) siły są skupione w kilku przekrojach, 
b) siły są równomiernie rozłożone na odcinkach o określo

nej długości. 
Długość wału wynosi 1 = 1000 mm. 
a. Dla określenia linii ugięcia wału obciążono go 

w trzech przekrojach (rys. 10) siłami skupionymi P. W wy-

f r :J j 1 ,, ,, 
i, 

Rys. 10. Schemat obciążenia walu w trzech przekrojach siłami . ' 
skupionymi P 

Tabela 2 

Wartość Ku [µ/kG] wzięte z pomiaru 

~ I 
J ! 1 I 2 I 3 

1 0,48 0,415 0,224 
2 0,415 0,415 0,286 
3 0,256 0,272 0,224 

niku pomiarów otrzymano następujące wartości dla współ
czynników wpływu Kij (patrz tab. 2). 

Do obliczeń przyjęto średnie wartości współczynników 
wpływu (tab. 3) 

gdzie i -=I= j 
Ugięcie obliczono ze wzoru YJ = 2 P; Ku 

i 
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1~1 
I ~ 

Tabela 3 

Srednie wartości Ku [1t!kGJ 

1 2 

0,480 0,415 
0,415 0,415 
0,240 0,279 

0,240 
0,279 
0,224 

Wartość wypadkowych sił P; oraz wyniki obliczeń Yi po
dano w tabeli 4. 

P [kG] 

15,9 
10,3 
12,3 

Tabela 4 

Obliczenie ugięć Y i [.al 

r---2-1 1 I 2 

pl Kii 7 ,63 6,58 

p2 K2} 4,30 4,30 

P3 K3j 2,95 3,43 

I Yj = .S I 14,88 i 14 ,31 

I 3 

I 
4,06 
2,82 
2,76 

l 

I 9,64 

Pierwszą, przybliżoną wartość obrotów krytycznych 
otrzymuje się ze wzoru: 

Wartość sum podpierwiastkowych obliczono w tabeli 5. 
Obroty krytyczne wynoszą: 

i/
--
502 • 10-4 

nk = 299 - - --- = 8160 obr/min 
r 6760 • 10-8 

przy czym należy pamiętać, że wartość ugięć w tym wzo
rze musi być podstawiona w [cm]. 

" Tabela 5 

Obliczenie sum podpierwiastkowych 

i I P; [kG] I Y; [.«] I P; Y; I Y'· I I P; Y;' 

I I I I 
I 

1 15,9 14,88 236 221 

I 
3520 

2 10 ,3 14,31 147,5 204 2100 
3 12,3 9 ,64 118,5 93 1140 

I I :E= I 502 I .s = I 6760 
I 
I 

Bardziej dokładny wynik można otrzymać po podsta
wieniu do wzoru na obroty krytyczne sił skupionych G; 
zamiast sił wypadkowych P;. 

Ugięcie 17 odczytuje się z wykresu linii ugięcia (rys. 11) 
wykreślonego na podstawie obliczonych uprzednio warto-

G, G, G,, G, 

'ls 'l• 

Rys. 11. Schemat ugięcia wału poa działaniem sił skupionych G
1 

śco Yi- Obliczenie sum podpierwiastkowych przeprowadzo
no w tabeli 6 (gdzie x; oznacza odległość od miejsca siły 
G; do lewej podpory). 

Obroty krytyczne obliczone tym sposobem równają się: 

-. / 436,9 • 10-4 
nkr = 299 V 

5369
• 

10
_

8 
= 8540 obr/min 

Dla uwzględnienia wpływu precesji obliczono w tabeli 7 
wartość sumy podpierwiastkowej 2 Ik p~ 

k 
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Xk _ oznacza odległość od masy z momentem bezwładno
ści 1k do lewej podpory. 

Wartość obrotów krytycznych z uwzględnieniem precesji 
wynosi: 

V f Git/i 

nkr = 299 2 G. t/·2 - g 2 I p2 
i t t k k k 

i/ 436,9.10-4 
= 299 -------- = 11 OOO obr/min. 

(5369 -2160) • 10- 8 

Jest to wynik otrzymany przy założeniu, że wał jest 
obciążony siłami skupionymi. Wynik ten jest niższy od 
rzeczywistych obrotów krytycznych. Przy założeniu równo
miernego rozłożenia sił wypadkowych P; na odcinkach 
o określonej długości otrzymuje się inną wartość obrotów 
krytycznych, z reguły wyższą od rzeczywistej. Wynika to 
stąd, że ani siły P; ani siły G; nie są równomiernie rozło
żone na całym odcinku obliczeniowym. (Siły G; są w głów
nej mierze ciężarami tarcz wraz z łopatkami, które zaj-

I 

Tabela 6 

Obliczanie sum podpierwiastkowych 

i :r; [cm] G; [kG] 'li l!<l G; 1/j 1/; G;'l'i 
I 

6,9 7,65 1 7,5 52,8 58,5 403 
2 20 5 ,4 13,70 74 187 1010 
3 32,5 3,6 15,30 55 234 842 
4 43 4,2 15,00 63 225 945 
5 52 2,8 14,00 39,2 196 548 
6 58 3,3 13,30 44 177 584 
7 67 5,1 Jl,30 57,6 127 648 
8 78 4,2 8,65 36,3 74,8 314 
9 88 3,0 5,00 15 25 75 

I I I 
I 

\ .S= 436,9 I X = 5369 

mują ograniczony odcinek długości wału). W ten sposób 
otrzymuje się dwie wartości, tworzące zakres, w którym 
znajduje się rzeczywista wartość obrotów krytycznych. 

b. Dla obliczenia obrotów krytycznych wału, w przypad
ku gdy siły masowe są równomiernie rozłożone na odcin
kach o określonej długości, wypadkowe siły P; rozłożono 
na odcinkach d;, tak jak pokazano na rys. 12. 
Wartości odcinków d; podano w tabeli 8. Tabela 8 za

wiera ponadto poszczególne wielkości geometryczne ko
nieczne do obliczenia współczynników A i B. Tabela 9 jest 
tabelą pomocniczą do obliczania współczynników A i B. 

Po obliczeniu współczynników A i B określa się wartość 
sił zredukowanych S; (tab. 10). 

Rys. 12. S chem a t rozłożenia sil wypadlrnwych P; na odcinkach d; 

Na podstawie S; i Kij obHcza się wartość ugięć Yi (ta
bela 11) 

Yi = 2 Kij S; 
i 

Dalszy tok obliczeń jest analogiczny do punktu a. Obli
czenie wartości sum podpierwiastkowych podano w ta
beli 12. 

·k I :rk [cm] I 
1 6 
2 12 
3 18 

4 24 
5 50 
6 75 

I I 

Tabela 7 

Obliczenie sumy .S Ik ,p~ 
k 

'Pk I Ik I 

8 ,3 10-5 2,42 
5,16 10-5 0,95 
3,17 10-5 0,96 
J,66 10-5 0,98 
1,0 10-5 2,86 
2,66 10-5 1;84 

I I 

'P k' 1010 I Ik q;'k 10" 

69,0 167 
26,6 25,3 
10,0 9,6 

2,75 2,7 

1,0 2,86 

7,1 13,05 

2= I 220,5 



Tabela 8 

Dane wymiarowe [cm] 

Przekrój przyłożenia I siły P; 
1 

\ 
2 

\ 

3 

a 25 I 50 75 

b 75 I 50 25 

al o 37,5 62,5 

bł 62,5 37,5 o 
L 100 100 100 

d I 37,5 I 25 I 37,5 

Tabela 9 

Tabela pomocnicza do obliczenia współczynników A B 

n I n' I n' I n4 I n'• I n' 

25 625 15625 390625 9765625 6103516 108 

37,5 1406,25 52734 1977539 74144004 104246470 10' 
50 2500 125000 6250000 312500000 78125 IO' 
62,5 3906,25 244140 15258789 953610840 372441334 104 

75 5625 421875 31640625 2373046875 133483888 10 5 

Uwaga: w tabeli n odpowiada wartościom a, b, ai i b
1 

(patrz tab. 8). 

Wartość obrotów krytycznych otrzymuje się ze wzoru: 

J; s. y· 
i l l 286 • 10 - 4 V
-

n = 299 -- = 299 = 9370 
k< ~ s, yj V 2920 • 10- 8 

obr/min. 

,:,:-: ·:: -_ 
L-....... __ 

Tabela 10 

Obliczenie sił zredukowanych Si [kG] 

i 

I 
Ai 

I 
Bi I Ai+ Bi pi 

I 
di 

[cm] [cm] [cm] [kG] [cm] 

1 I 9,506 

I 
15,96 25,47 15,9 

I 
37,5 

2 

I 
11,76 11,76 2!,52 10,3 25 

3 15,96 9,506 25,47 12,3 I 37,5 

Tabela 11 

Obliczenie ugięć Y; [µ] 

S; l~I 
10,80 Sł Kłi 

9,69 s2 Kzi 
8,38 S3 K3i 

Yj=2 I 

Mgr inż. JERZY BUC 
Mgr inż. RYSZARD ZIELIŃSKI 
Politechnika Warszawska 

1 I 
5,18 
4,02 

2,01 

11,21 
I 

I W· I 
I [kG/c~,] 

0,424 

I 
0,412 
0,328 

2 I 
4,48 

4,02 

2,34 

10,84 

si 
[kG] 

10,80 
9,69 
8,38 

3 

2,59 

2,70 
1,88 

7,17 

I 

i I 
1 
2 
3 

I 

K 

I 

1 
2 
3 
4 
5 
6 

Tabela 12 

Obliczenie sum podpierwiastkowrch 

S; [kG] I 
10,8 

I 9,69 
8,38 

I 

xk[cm] I 
6 

12 
18 
24 
50 
75 

Y; [,u] I S; Y; I 
11,21 121 
10,84 105 

7,17 60 

2= I 286 I 
Tabela 13 

Obliczenie sumy 2 11,, ,pi 
k, 

<p k 105 
lkG [!~ sek'JI 

6,2 2,42 
3,86 0,95 
2,37 0,96 
1,24 0,98 
0,75 2,86 
2 1,84 

Y'; 

126 
117 
51,3 

2= 

q,t10•0 

38,4 
14,9 

5,6 
1,54 
0,56 
4 

I S; Y'; 

1360 
1130 

430 

I 2920 

I 
I ,p 2 10'0 

k. k 

I 93 
14,2 

I 

5,38 
1,51 
1,6 
7,36 

2 = 123,05 

Dla uwzględnienia precesji należy odczytać z wykresu 
wartość kąta nachylenia <pk linii ugięcia do osi geome
trycznej przekroju momentu bezwładności [k. Obliczenie 
sumy .:S 1k <pk~ przeprowadzono w tabeli 13. 
Wartość obrotów krytycznych z uwzględnieniem precesji 

wynosi: 

nkr = 299 2 2 
J; Si Yi - g J; I1,, Pk 
i k 

V 286• l0-4 
= 299 -------- = 12 220 obr/min 

(2920 - 1206) • IO- 8 

Rzeczywista wartość obrotów krytycznych rozpatrywanego 
wału leży więc w zakresie: 

11 OOO~ nkr ~ 12 220 obr/min. 
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Problemy przy wprowadzaniu do produkcii obrabiarek 
sterowanych numerycznie 

Dynamiczny rozwój automatyki w przemyśle doprowa
dził do stwierdzenia, że na obecnym etapie nie jest możli
we inwestowanie zakładu lub projektowanie jego rozbu
dowy bez brania pod uwagę możliwości zainstalowania 
podstawowego elementu automatyzacji, jakim jest obra
biarka sterowana programowo. Fakt ten pociąga za sobą 
konieczność wstępnego rozeznania zagadnienia przez przy
szłego użytkownika, rozpatrzenia realnych korzyści wyni
kających z zastosowania takich obrabiarek oraz odpowied
niego przygotowania się do właściwej ich eksploatacji. 

Ogólnie można powiedzieć, że największą rentowność 
wykazują obrabiarki sterowane, programowo eksploato-

wane w warunkach wytwarzania małych serii, dużych do
kładności i częstych zmian konstrukcyjnych, Szczególnie 
największe korzyści występują w przypadku, gdzie oprócz 
wysokiej dokładności konieczna jest całkowita powtarzal
ność wyrobu. W tym przypadku użytkownicy sygnalizują 
duże zmniejszenie braków i czasów przygotowania. 
Podstawową zasadą eksploatowania obrabiarek automa

tycznych jest ich maksymalne obciążenie. Przestój tego ty
pu maszyn jest niedopuszczalny tak z racji ich kosztu, jak 
i przeznaczenia. Dlatego już w momencie powzięcia wstęp
nej decyzji zaopatrzenia się w obrabiarki automatyczne na
leży wytypować odpowiedni personel, który przeanalizuje 
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konstrukcje wyrobów pod kątem nowej technologii, po
czyni odpowiednie zmiany organizacyjne i przeszkoli bez
pośrednich użytkowników. Przykładem właściwego przy
gotowania się może być firma „Warner & Swasey Co.", 
która w obecnej chwili przystępuje do instalowania 12 
obrabiarek z układami sterowania programowego, a do
tychczas. dysponowała dwoma: wiertarką koordynatową 
i szlifierką ze sterowaniem ruchów ustawczych*). Już sześć 
lat temu firma ta zadecydowała inwestycję tych dwunastu 
obrabiarek i od tego czasu rozpoczęła analizę ich pracy. 
Przygotowanie to objęło szereg prac, jak: 
a) analiza technologii i zmiany konstrukcyjne wyrobów, 
b) konstrukcja oprzyrządowania, 
c) normalizacja ostrzenia narzędzi, 
d) analiza technologii montażu, 
e) zmiany organizacyjne na wydziałach produkcyjnych, 
f) przygotowanie danych początkowych dla programowa

nia i wytwarzania taśm sterujących, 
g) przygotowanie i przyuczenie personelu. 

Prace powyższe firma ta powierzyła zespołowi eksper
tów, których specjalnością była z jednej strony technolo
gia wytwarzania, z drugiej - eksploatacja i konstrukcja 
obrabiarek oraz właściwości systemów sterowania. W obec
nej chwili istnieje na świecie około 50 systemów sterowa
nia, wytwarzanych seryjnie. Każdy z nich posiada różne 
charakterystyki, a w związku z tym wymaga właściwego 
zastosowania. W tabeli 1 zebrano kilka różnych systemów 

produkcji dojdzie do sytuacji, w której posiadanie maszy
ny cyfrowej stanie się nieodzowne. 

Aby użytkownik zdał sobie w pełni sprawę z konsekwen
cji wprowadzenia do produkcji układów numerycznych, 
wydaje się najwłaściwsze polecić mu adaptowanie na po
czątek jednej lub dwu obrabiarek do sterowania progra
mowego uproszczonego. W zasadzie każda maszyna nadaje 
się do zaopatrzenia jej w układ automatyczny, jednak ren
towność ich jest różna i powinna być rozważana przez 
użytkownika i eksperta. Dla przykładu podać można, iż 
niektóre systemy sterowania zastosowane do danej obra
biarki, mogą być nieopłacalne ze względu na zbyt wyso
ką - w porównaniu z maszyną - dokładność. Z drugiej 
strony może się zdarzyć, że przy granicznej, ale wystar
czającej, dokładności maszyny i systemu trzeba by wyko
nywać bardzo dokładne układy pomiarowe, które domino
wałyby w koszcie urządzenia. 

Okres eksploatacji tych obrabiarek powinien być wyko
rzystany do analizy ich pracy oraz do poczynienia odpo
wiednich przygotowań i zmian organizacyjno-produkcyj
nych celem przystosowania się do adaptacji następnych 
układów. Szczegóły tych zmian i przygotowań różnią się 
dla każdego zakładu, dlatego wymagają one generalnego 
studium wszystkich problemów produkcyjnych wytwarza
nia. Ogólnie można powiedzieć, że pierwszą podstawową 
czynnością jest odpowiednie ułożenie planu technologicz
nego. Obrabiarki sterowane automatycznie charakteryzują 

Tabela 1 

LP, I Wytwórca 
ICosI.t urządzenia 

w dolarach Rodzaj urządzenia 
Dokład
ność 
wµ 

I 

Element 
sterujący 

System 
kodowania 

I 

Typ układu 
pomiarowego 

1 I Fosdick Machine Tool 100 ooo Wiertarka koordy- 2,5 I Karty dziurl,o- Dziesiętny Tarcze kodo-

! Co. natowa ze sterowa- wane we, przymiary 

I 
niem w 2 osiach, (I.B.M.) 

! 
automatyczna wy-
miana narzędzia, 

I szybkość skrawania, I 

I \ I posuw wrzeciona. 
! I 

2 Prutt & Whitney Co. 60 ooo Wiertarka koordy~ 2,5 Taśma dziurk. I . . I Dz1es1ętny \ Potencjometr 
Inc. natowa ze stero- 12-kanalowa obrotowy, ukl. 

waniem w 2 osiach I elektro-
optyczny 

I ---
3 Farrand Controls Inc. 5000--ó-15 ooo Całkowity układ 5 Taśma dziurk. Dwójkowo~ I „Induktoryn" 

na 1 oś w zależ- sterowania (bez 8-•kanało,.,va, dziesiętny I naści od długości obrabiarki) z ukł. karty dziurk., 
I przesuwu i ukł. serwosilnika przełączniki 

napęd. dekadowe I 

I 
Mullard Ltd. 15 OOO Układ sterowania w I! 2,5 I! Przełączniki \ Dziesiętny I Listwa magne-

2 osiach (bez obrab. dekadowe I tyczna i inter-
i bez serwosilnika) polacja 

---,---------------'----------------ć,----------------'-----:--------'----------' 

4 

5 Ferranti Ltd. Układ ster. w 2 5 Taśma dziur- Dwójkowo- Siatka dyfrak-3000 
na 1 oś osiach (bez obrab. kowana dziesiętny cyjna (ukl. 

i serwouk!adu) 5-kanałowa elektro~ 
optyczny) 

6 ENIMS (ZSRR) Układ ster. w 2 20 Taśma dziur- Listwa magne-Koszt nie 
ustalony osiach na tokarkę z kowana 

I Dwójkowo-
dziesiętny tyczna 

układem napęd. 
hydraul. i 

7 4100 Układ sterowania w 60 1 Taśma dziur- I Dwójkowo- Tarcze Fuji Tsushinki Manu~ 
facturing Co. 2 osiach (bez obrab., , kowana I dziesiętny kodowe 

bez ukł. napędo- ' 6-kanalowa 
I wego) 

sterowania programowego ruchów ustawczych z podaniem 
kosztu i krótkiej charakterystyki. 

Pierwszym pytaniem, dla użytkownika decydującego się 
na automatyzację produkcji, jest: czy konieczne jest po
siadanie maszyny cyfrowej. Na pytanie to nie da się odpo
wiedzieć wprost. Po pierwsze - zależy to od stopnia prze
widzianej automatyzacji, po drugie - od poziomu tech
nicznego zakładu. Zakładając w naszym przypadku stop
niowe :1daptowanie systemów sterowania można założyć, że 
na razie maszyna cyfrowa nie będzie potrzebna. W przy
padku sterowania ciągłego będzie można korzystać z istnie
jącego ośrodka obliczeniowego. Jeśli chodzi o sterowanie 
pozycyjne, wytwarzanie taśm, możliwe jest ono we włas
:1-Ym. z:1kresie przy posiadaniu dalekopisu, ręcznej dziur
<{ark1 1 arytmometru. Oczywiście, w miarę automatyzacji 

*) Ang.: ,,positionning control"; franc.: ,,le positionnement 
a commande numerique". 
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I 
I I 

się zwiększeniem wydajności poprzez zmiany szybkości 
skrawania, posuwów, większe przekroje zbieranego mate
riału itd. Wiąże się to 0czywiście od razu ze zwiększonym 
zapotrzebowaniem na narzędzia, a więc ze zmianą norma
lizacji ostrzenia ich. Następną sprawą jest oprzyrządowa
nie. Aby uzyskać maksymalną wydajność, należy w miarę 
możliwości komasować operacje na jednej obrabiarce przy 
użyciu minimum różnych narzędzi. Stosuje się również tak 
zwane łańcuchy części mocując kilka sztuk na przykład na 
stole frezarki tak, że po całkowitej obróbce pierwszej sztu
ki powtarza się program na drugiej - mocując w tym 
czasie w poprzednim uchwycie następną. Oczywiście wy
maga to uproszczonego, niemniej nowego zupełnie oprzy
rządowania. 

Niejednokrotnie wprowadzenie automatyki do produkcji 
wymag': analizy konstrukcji samego wyrobu, a już z regu
ły analizy rysunku konstrukcyjnego, który musi być w od-



powiedni sposób zwymiarowany i stolerowany. Pociąga to 
za sobą konieczność przeprowadze.nia analizy wymiarowej 
części i zespołów montażowych, a w konsekwencji uprasz
cza technologię montażu. 
Reasumując powyższe postarano się poniżej ułożyć punk

tami podstawowe problemy kierownictwa zakładu, który 
zdecydował się na wprowadzenie do produkcji obrabiarek 
sterowanych numerycznie: 
1. Analiza przydatności i dobór odpowiedniego systemu 

sterowania do wytypowanych obrabiarek. 
2. Określenie zakresu zautomatyzowania, kolejność adap

tacji, etapy wprowadzania do produkcji. 
3. Analiza ekonomiczna wprowadzenia do produkcji urzą

dzeń automatycznych. 
4. Przygotowanie organizacyjne i techniczne do adaptowa

nia urządzeń automatycznych. 
5. Analiza przydatności i wykorzystania maszyny cyfro

wej dla optymalizacji ustawienia produkcji przy użyciu 
obrabiarek automatycznych. 

Mgr inż. STANISŁAW MADEYSKI 

6. Przeszkolenie personelu bezpośrednio obsługującego 
obrabiarki sterowane programowo i personelu pomoc
niczego. 

Jasne jest, że rozwiązania wymienionych wyżej proble
mów nie należy spodziewać się w krótkim czasie i bez 
włożenia odpowiedniej ilości pracy specjalistów. 

Sterowanie programowe charakteryzuje się tym, że 
w znacznym stopniu w stosunku do metod konwencjonal- . 
nych uwypukla wszystkie słabe strony organizacji produk
cji. Dlatego, aby obrabiarki sterowane numerycznie przy
niosły oczekiwane korzyści, eksploatacja ich musi być dro
biazgowo przemyślana, a zakład przygotowany do ich ada
ptacji. 
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Nasz głos w spra\t4'.t(ie wynalazczości 

Zarządzeniem nr 236 Prezesa Rady Ministrów z dnia 18 
października 1957 r. powołano komisję dla opracowania 
jednolitego prawa wynalazczego, której zadaniem było 
przeprowadzenie analizy stanu obecnego wynalazczości 
i racjonalizacji w kraju, przedyskutowanie trudności w ich 
rozwoju, opracowanie projektu o częściowej zmianie prze
pisów o wynalazczości pracowniczej z uwzględnieniem naj
pilniejszych problemów wynalazczości, opracowanie pro
jektu ustawy porządkującej całokształt prawa patentowego. 

Projekt nowej ustawy patentowej jest dotychczas w opra
cowaniu. Nie wszedł on jeszcze pod obrady Sejmu PRL 
w ubiegłej kadencji. Zainteresowanie społeczności technicz
nej sprawą zmiany obowiązującego prawodawstwa, doty
czącego wynalazczości i racjonalizacji, jest bardzo duże. 
świadczą o tym najlepiej ukazujące się na łamach róż
nych czasopism fachowych od czasu do czasu głosy w spra
wie zamierzonych zmian, uzasadniające ich konieczność. 
Poniżej zamieszczamy nasz głos w tej sprawie. 
W polskim prawie patentowym, a ściślej - w Rozporzą

dzeniu Prezydenta Rzeczypospolitej z dnia 22 marca 1928 r. 
o ochronie wynalazków, wzorów i znaków towarowych (Dz. 
U. R. P . z dnia 26.3.1928 r., nr 39, poz. 384) wraz z wszyst
kimi późniejszymi zmianami, istnieje przepis zawarty 
w artykule 39 (4), który głosi: ,,Urząd (Patentowy PRL) nie 
ma prawa odmówić udzielenia patentu dlatego, że uważa 
wynalazek za bezwartościowy". Artykuł ten - pomimo 
licznych zmian, jakim w ogóle w ostatnich latach podle
gało wymienione rozporządzenie - pozostaje w pierwot
nym brzmieniu. 

Istnienie podobnego przepisu nie może nikogo dziwić. 
Tyle razy zdarzały się w historii techniki przypadki, że 
rzecz uważana przez najmędrszy „an·opag" za niemożliwą 
do zrealizowania i bezwartościową, · po latach - niekiedy 
nawet niewielu - była realizowana, wywołując przeobra
żenie danej dziedziny techniki lub życia. Dlatego też orze
czenie referenta wydziału zgłoszeń wynalazków Urzędu Pa
tentowego, w przypadku odmowy udzielenia patentu z po
wodu uważania wynalazku za bezwartościowy, mogłoby 
być często mylne, błędne, a przez to mogłoby mimowolnie 
działać na szkodę gospodarki narodowej. Jednakże zbytnia 
ostrożność z tego powodu prowadzi do drugiej ostateczno
ści, która wywołuje - zrozumiałe zresztą - niezadowole
nie. Urząd Patentowy udzielał przed wojną bardzo często 
patentów na wynalazki, które były oczywistym technicz
nym, a zwłaszcza gospodarczym nonsensem. Pozornie obni
żało to powagę i ciężar gatunkowy badań poszczególnych 
wydziałów zgłoszeń wynalazków, którym czyniono zarzuty 
niewłaściwego stosunku do tych istotnych problemów. Za
rzuty, bardzo często, były zresztą bezpodstawne, ale robiły 
„złą krew", stwarzały niezbyt pochlebną opinię o pracy 
Urzędu Patentowego. 
Należy się tu kilka słów wyjaśnienia. 
Zgodnie z postanowieniem artykułu 3, punkt 1, cytowa

nego powyżej rozporządzenia, ,,ważny jest tylko patent, 
uzyskany na „wynalazek nowy", przy czym punkt 2 tego 

artykułu określa, że „nie uważa się wynalazku za nowy", 
gdy między innymi „w czasie zgłaszania go w Urzędzie Pa
tentowym był już opublikowany". Podczas merytorycznego 
badania zgłoszenia w wydziale zgłoszeń wynalazków stwier
dzenie tej nowości polega na przejrzeniu odpowiedniej li
teratury technicznej. Jako materiał do ewentualnego prze
ciwstawienia służy przede wszystkim literatura patentowa, 
zgromadzona w zbiorach Biblioteki Urzędu Patentowego 
PRL, następnie zaś publikacje książkowe z tej dziedziny, 
artykuły w czasopismach lub wreszcie katalogi i prospekty 
wyrobów, wydawane przez poszczególne zakłady wytwór
cze. Książki i czasopisma techniczne z reguły zajmują się 
rozwiązaniami „wartościowymi", rozwiązaniami, które speł
niają szereg postulatów naukowych i teoretycznych oraz 
stanowią konkretne projekty, przeznaczone do realizacji 
lub już zrealizowane. Zna lezienie zatem w takim obfitym 
źródle materiału dowodowego dla przeciwstawienia pomy
słowi, częstokroć bardzo jeszcze prymitywnemu, który 
określamy jako „bezwartościowy", jest bardzo trudne lub 
wręcz niemożliwe. 

Dużo łatwiejsze jest już, przy tym badaniu, spełnienie 
wymagań artykułu 5 cytowanego rozporządzenia. Punkt 1 
tego artykułu określa, że „naukowe zasady i naukowe od
krycia nie podlegają opatentowaniu", punkt 2a zaś ustala, 
iż „wyłącza się od opatentowania ... pomysły, które oczywi
ś cie nie nadają się do zastosowania w przemyśle". Tym 
dwu punktom „ulegają" więc podczas merytorycznego ba
dania zgłoszeń wynalazków wszelkie pomysły, które przy
należą do ogromnej rodziny „perpetuummobilowców". Po
nieważ zazwyczaj podczas wywodów takich „wynalazców" 
nie mogą się oni obronić przed argumentami opartymi na 
obowiązujących podstawach naukowych, tworzą oni własne 
zasady „naukowe", wyjaśniające naturalnie na.ibardziej 
nonsensowne i zawiłe szczegóły ich pomysłów. Jednakże, 
jako „nowe zasady naukowe" nie mogą te zasady być przed
miotem patentu i w ten sposób znikają w ogromnej ma-. 
sie zgłoszeń, załatwionych definitywnie w sposób nega
tywny. 
Należy na marginesie zaznaczyć, że prace, które rzeczy

wiście można uznać za poważne naukowe odkrycie lub za
sadę naukową - nie posiadające na mocy cytowanych po
stanowie:ń obowiązującego prawa patentowego zdolności pa
tentow ej - są kierowane do instytucji naukowych, na 
przykład do poszczególnych instytutów Polskie j Akademii 
Nauk, gdzie mogą być we właściwy sposób przyjęte i oce
nione, przy czym - jako dorobek naukowy polskiej myśli 
technicznej - bywają publikowane w odpowiednich wy
dawnictwach naukowych. 

I teraz dochodzimy do sedna sprawy. 
Zgłoszenie, badane we właściwym wydziale zgłoszeń wy

nalazków przez referenta, będącego fachowcem w dziedzi
nie technili:i, do której przynależy projekt przedstawiony 
w zgłoszeniu, pomimo całkowitej pewności referenta 
o słuszności swej oceny projektu jako „bezwartościowy" -
przechodzi pozytywnie próby wymagane przez wskazane 
uprzednio artykuły 3 i 5 rozporządzenia. Zgodnie z posta-
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nowieniami tego prawa patentowego nie istnieją już żad
ne przeszkody w udzieleniu patentu na taki „wynalazek", 
pomimo że referent na podstawie posiadanego, doświadcze
nia fachowego oraz zdrowego rozsądku kwalifikuje go jako 
,,bezwartościowy". Drukowany opis takiego patentu zaśmie
ca następnie zbiory patentowe w kraju i za granicą; sta
nowiąc wytykany przykład niewłaściwej pracy Urzędu Pa
tentowego. Słabą bowiem pociechą może być stwierdzenie, 
że również liczne zagraniczne urzędy patentowe wydają 
niekiedy patenty tego rodzaju. 

Poniżej zamieszczamy kilka przykładów zaczerpniętych 
z polskich patentów klasy 62, dotyczących lotnictwa, któ
re pozwolą na łatwe sprecyzowanie przez Czytelników 
„Techniki Lotniczej" własnego osądu i zakwalifikowanie 
cytowanych patentów jako ... bezwartościowe. 
Według patentu nr 19480 1 ) (z roku 1933) śmigło samolotu 

znamienne jest tym, że wykonane jest z gumy lub podob
nego elastycznego materiału w tym celu, aby uniknąć zła
n,ania lub uszkodzenia, przy czym w razie uderzenia iakie 
elastyczne śmigło powraca do stanu pierwotnego. Czy jed
nak śmigło to wykona wymagane odeń zadanie przejęcia 
momentu obrotowegc silnika, o to wynalazca nie dbał. 

Patent nr 21140 2) (z roku 1935) dotyczy urządzenia umo
żliwiającego wsiadanie i wysiadanie pasażerów oraz przyj
mowanie i oddawanie bagażu podczas ruchu samolotu. Za
mieszczony rysunek (rys. 1) zawiera figurę 1 zaczerpniętą 
z tego patentu, która ilustruje istotę tego pomysłu i pozv;a-. 
la całkowicie zrozumieć jego „zalety" i wartość. W opisie 
znajdujemy zaś następujące informacje: ,, ... Przed przyby
ciem samolotu na lotnisko, zwalnia się jego szybkość ... Po 
odsunięciu rygli a i b, drzwiczki c ,,amolotu otwierają si(: 
w kierunku strzałki i jednocześnie wagonik zaczyna op&
dać. Gdy wagonik znajdzie się na ziemi, to zaczyna się po
ruszać w kierunku ruchu samolotu, a sznur d, połączony 
z prętem e za pomocą dwóch pierścieni 1 i 2, nawija się na 
oś kół wagonika i wyciąga pręt e, crzerywa:iąc połączenie 

Rys. 1. Patent polski nr 21140 - fig.-1 z rysunku dołączonego 
do opisu 

wagonika z taśmą, ... wagonik zostaje samoczynnie odlaczo
ny od taśmy, a tym samym od samolotu. Wtedy taśmę szyb
ko łączy się z innym wagonikiem z pasażerami lub baga
żem i wciąga się wagonik za pomocą kołowrotu na samo-

1 ) Patent polski nr 19480; klasa 62c, 8; śmigło samolotu lub śruba 
okrętowa wykonane z gumy; Stanisław Bodzoń Jarosław Polska· 
zgłoszony dnia 4 marca 1933 r., udzielony dnia' 20 grudni~ 1933 r' 
opublikowany dnia 10 marca 1934 r. ., 
• 

2
) PatE;nt P?ls'.'i nr. 21140; klasa. 62<;, 20/01; Urządzenie umożliwia

Jące. wsiadanie i wysiadanie pasazerow oraz przyjmowanie i odda
w'.1me bagazu po9c~as ruchu samolotów, sterowców lub pociągów; 
Hir~z Flattau_. Łodz, Polska; zgłoszony dnia 7 września 1933 r., 
udzielony dma 22 lutego 1935 r., opublikowany dnia 6 kwietnia 
1935 r. 
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lot. Wszystko to odbywa się, gdy samolot znajduje się 
w powietrzu ~ w ru~hu ... ". Ja!~Y je_d)'.ny komentarz do tego 
patentu podaJemy, ze prędkosc mmrmalna samolotów ko
munikacyjnych z tego okresu wynosiła około 100 km/h co 
stanowi około 28 metrów na sekundę(!). ' 

Rys. 2. Patent polski nr 23329 - rysunek z opisu patentowego 

Przedmiotem wynalazku według patentu nr 23329 3) (z 10-
ku 1936) jest samolot z obrotowymi skrzydłami (rys. 2), 
których ruch obrotowy zostaje częściowo wykorzystany do 
wytwarzania prądu elektrycznego. Sięgamy do tekstu opi
su patentowego: ,, ... Skrzydła t, stanowiące jednocześnie twor
niki, składają się z aluminiowych cewek (czteroramiennych 
gwiazd uzwojonych drutem izolowanym), połączonych ze so
bą wałem i stanowiących skrzydła obrotowe w postaci dwu 
wydłużonych płaszczyzn, przecinających się pod kątem pro
stym, których krawędzie są stopniowo skręcone wzdłuż 
linii śrubowych. Statory składają się z aluminiowych nasad 
biegunowych kształtu paraboli z wystającymi licznymi rdze
niami magnesów, których bieguny oddzielnie izolowane 
ogólnie tworzą dwa duże przeciwległe bieguny ... ". Czy taki 
twór będzie w ogóle latał, o tym „drobnym" szczególe Wy
nalazca nie myślał wcale. A może działał pod wpływem 
świetnego niemieckiego określenia, charakteryzującego okre
ślony typ wynalazców - poco prosto, jeżeli i skomplikowa
ne będzie działać. 

W patencie nr 14492 4) (z roku 1931) samolot (rys. 3) po
siadający skrzydła dające się obracać, umożliwia - według 
wynalazcy - pilotowi wynalezienie odpowiedniego miej~ca 
do lądowania w razie uszkodzenia silnika, ponieważ zmniej
sza szybkość spadania samolotu. Jedną z podłużnic skrzy
deł 5 stanowi wał 2, osadzony w łożyskach 3 wewnątrz ka
dłuba samolotu i unieruchamiany za pomocą jakiegokolwiek 
urządzenia ryglującego, wobec czego po odryglowaniu wału 
skrzydła wraz z nim pod działaniem siły oporu powietrza 
i.aczynają się obracać, zmniejszając przez to szybkość sua-
dania samolotu (brrr!). • 

Istota patentu nr 34086 5) (z roku 1950) wynika jasno z za
mieszczonego rysunku, zaczerpniętego z tego patentu (rysu
nek 4). Według wynalazcy, dzięki zastosowaniu podwozia 
będącego przedmiotem tego patentu, będzie znacznie uła-" 
twiony zarówno start jak i lądowanie samolotu. Przed star
tem samolot znajduje się w położeniu wskazanym na fig. 2 

') Patent polski nr 23329; klasa 62b, 35/01; Samolot z obrotowymi 
skrzydłami; . Bronisław Surowiec. Kamieniec Litewski, Polskn; 
zgłoszony dnia 24 czerwca 1935 r., udzielony dnia 6 czerwca 1936 r., 
opublikowany dnia 5 września 1936 r. 

') Patent P(!lski nr _14492; klasa 62b, 5; Samolot lub podobny apa
rat_ do lata_n1~; J':drJan Rappaport, Warszawa, Polska; zgłoszony 
dma 25 pazdziermka 1929 r., udzielony dnia 11 września 1931 r., 
oi;ublikowany dnia 10 listopada 1931 r. 

') Patent polski nr 34086; klasa 62b, 41/02· Podwozie samolotu; 
Władysław _Stanecki,. Ziębice, Polska; zgłos;ony dnia 6 kwietnia 
1938 r., udzielony dma 28 kwietnia 1950 r., opublikowany dnia 28 
marca 1951 r. 



i 7. Przy starcie samolot kołuje początkowo na dwóch tyl
nych kolach, w miarę jednak zwiększania prędkoi:ci, a tym 
samym przy zwiększającej się sile nośnej, pod działaniem 
sprężyny 8 podwozie obraca się tak, że w końcu startu sa
molot toczy się już tylko na przednim kole. Niestety, jedyną 
dodatnią cechą tego wynalazku jest... staranny, pracowicie 
przez wynalazcę wykonany rysunek. 

Samo wskazanie błędu jednak nie wystarcza! 
Musimy znaleźć życiową, przydatną propozycję usunięcia 

wymienionego w niniejszym artykule niedomagania naszej 
ustawy patentowej. 
Sięgniemy do przepisów prawnych, dotyczących wyna

lazczości pracowniczej, ponieważ zawierają one wiele po
sianowień, które są dostosowane do warunków naszej obec
nej rzeczywistości polityczno-gospodarczej. 
Już w Uchwale Komitetu Ekonomicznego Rady Ministrów 

z dnia 9 sierpnia 19-19 r. w sprawie sposobu ogłaszania i roz
powszechniania usprawnień pracowniczych, w paragrafie 3, 
czytamy: ,,Wydział Usprawnień Pracowniczych może w p,zy
padkach wątpliwych badać przydatność usprawnienia dla 
życia gospodarczego z pomocą instytutów naukowo-badaw
czych, innych instytucji i przedsiębiorstw państwowych 
oraz rzeczoznawców". 
Również w zarządzeniu Przewodniczącego PKPG z dnia 

7 lipca 1951 r. w sprawie określenia organów właściwych 
do przyjmowania i oceniania wynalazków pracowniczych, 
udoskonaleń technicznych i usprawnień, znajdujemy szereg 
ciekawych postanowień. I tak na przykład w paragrafach 
25, p. 3 oraz 36, p. I, określających zasady pracy komisji 
wynalazczości, czytamy między innymi, że: ,, ... komisja wy
r.8.lazczości decyduje o przyjęciu projektu po stwierdzeniu, 
że projekt ten ... jest wartościowy pod względem technicz
nym oraz że celowe jest zastosowanie go w prcdukcji". 

Zacytowane powyżej przepisy wyraźnie określają, że 
stwierdzenie wartości technicznej i przydatności projektu 
jest istotne w przypadku nie tylko wynalazków pracowni
czych, ale i usprawnień oraz udoskonaleń technicznych, 
które wówczas do Urzędu Patentowego PRL mogły wpływać 
dopiero po przyjęciu ich do wykorzystania. 

V\Tśród wynalazków zgłaszanych do opatentowania, nad
chodzących do Urzędu Patentowego PRL, istnieje dość po
kaźny procent takich, których nie ciotyczą postanowienia 
,_;1.skawnych przepisów wynalazczości pracowniczej. Są to 
zgłoszenia wynalazców, których projekty nie znalazły bez
pośredniego zastosowania w produkcji uspołecznionych za• 
kładów wytwórczych, chociaż posiadają wszelkie cechy wy-• 
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Rys. 3. Patent polski nr 14492 - fig. I z rysunku dołączonego 

do opisu 

3 

Rys. 4. Patent polski nr 34086 - rysunek z opisu patentowego 

nalazcze, warunkujące udzielenie patentu. Wiele z nich sta
nowi poważny wkład do postępu technicznego. Jed112.kże 
obok nich znajdują się także takie, które określić możemy 
jako „bezwartościowe". 

Wskutek istnienia przepisu artykułu 39 punkt 4 Rozpo
rządzenia Prezydenta Rzeczypospolitej o ochronie wyna
lazków, ... wśród udzielanych i wydrukowanych patentów 
polskich znajdujemy „śmiecie", które nie posiadają żadnej 
przydatności w gospodarce narodowej. Prowadząc na licz
nych odcinkach pracy i życia v.rnlk~ z marnotrawstwem, 
musimy zdecydowanie wystąpić, aby usunąć z obowiązują
ce;go prawa patentowego ten szkodliwy przepis. 

Uważamy, że należy wprowadzić do Rozporządzenia Pre
zydenta Rzeczypospolitej z dnia 22.3.1928 r. szereg zmian lub 
odpowiednio uwzględnić w nowo opracowywanej ustawie 
poniższe po!'tulaiy: 

1) usunąć dotychczasowy przepis artykułu 39, punkt 4; 
2) wprowadzić przepis ustalający, że nie nadaje się do 

opatentowania wynalazek „bezwartościowy"; 
3) uzupełnić przepisy szczegółowymi postanowieniami 

określającymi sposób stwierdzania przydatności i wartości 
zgłoszonego projektu, na przykład przez wProwadzenie za
sady knlegialnego opiniowania, wzywania rzeczoznawców, 
korzystania z pomocy branżowych instytutów naukowo-ba
dawczych itp. 
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s 
Mgr inż. STANISŁAW WITKOWSKI 

Kilka uwag z dziedziny słownictwa 
Iniektor nie inżektor 
Ejekt.or - nie eżektor 
Giroskop - nie żyroskop 

Redaktorzy czasopism lotniczych napotykają u autorów 
dosyć często skłonności do używania wyrazów „inżektor" 
i „eżektor" na skutek fonetycznego naśladownictwa wymo
wv francuskiej i angielskiej. Wypada zaznaczyć, że Gallo
wie zaczerpnęli te wyrazy od Rzymian, Francuzi piszą je 
jednak przez „j", a tylko wymawiają „j" jako „ż" - wed
ług właściwości swego języka. Od Gcillów przejęli te wyrazy 
Brytyjczycy. 
Podług obowiązujących zasad ortografii polskiej (np. St. Jo

dłowski i W. Taszycki „Słownik ortograficzny i prawidła p~
sowni polskiej") należy pisać wyraz „iniekcja" przez „1" 
(faodkowe), a wyraz „ejekcja" przez „j"; podobnie należy 
tedy pisać wyrazy „iniektor" i „ejektor", oraz wymawiać 
je tak, jak się pisze. Wyrazy te wywodzą się z łaciny, któ
ra nie znała dźwięku ani litery „ż". Używanie w tych ra-

zach pisow;1i fo~etycznej (p~zez „ż"), naśladującej wymowę 
francuską 1 angielską, sprzyJałoby tylko niepochlebnym dla 
n~s posądzenioT?, że nie ~namy ł~cińskiego rodowodu oma
wianych wyrazow; brak Jest bowiem w naszym języku rze
czowych przesłanek przeciw stosowaniu obowiązującej obec
nie pisowni, opartej na pisowni źródłowej - na łacinie. 

Wypada z kolei poświęcić nieco uwagi wyrazowi „giros
kop", który czasem nasuwa zbędne ,Jątpliwości. 

We wspomnianym słowniku ortograficznym Jodłowskiego 
i Taszyckiego n_ie ma ~, ogóle w~ra~u ,,~yr~skop"; figuruje 
tylko wyraz „giroskop . yzasadmeme teJ pisowni jest na
d_er podob~e d? poprze_dniego, z t_ym, _ze „giroskop'' wywodzi 
się z greki, me z łacmy. Obow1ązuJe nas tedy pisownia 
i wymowa „giroskop", a nie „żyroskop" - bez żadnych 
wątpliwości. 

Z LOTNICTWA KOMUNIKACYJNEGO 

Nlgr inż. RYSZARD ORŁOWSKI 
Wars!awa 

Plany rozwoiowe komunikacii lotniczei w ZSRR 

Komunikacja jest problemem o zasadniczym znaczeniu dla Państwa. Narasta 
ważnosc oszczędzania czasu ludzki290, który jest najistotniejszym czynnikiem po
stępu. Rozbudowa komunikacji lotnic.iej w radykalny sposób wpływa na przyśpie
szenie przewozów lndzi. Dlatego rozwój nowoczesnej komunikacji powinien być 
bazowany głównie na rozbudowie pasażerskich linii lotniczych. Autor pragnie po
informować Czytelników o wycinkach planów rozwoju Unii lotniczych w ZSRR 
gdzie całkowicie doceniono dodatni w1,ływ przyśpieszenia przewozu na całokszta!t 
zagadnień państwowych. 

Dane do artykułu zostały za c-zerpni ęie :-- c:arnpi.nnc, ,,Interai;ia" nr 1/1960, str. 36 
oraz „At>iation l'llagazin" nr 232/ 1957 str. 12. 

Związek Socjalistycznych Republik Radzieckich zajmuje 
prawie 1/6 powierzchni kuli ziemskiej. Różnorodność uksztc~ ł
towania powierzchni, właściwości klimatyczne i gwałtov,my 
rozwój gospodarczy stawiają przed komunikacją lotniczą 
wielkie wymagania. W roku 1959 ZSRR wkroczył w 7-letni 
plan rozwoju gospodarczego. Założono w nim, że w roku 
1965 s::11noloty mają być głównym środkiem komunikacji 
pasażerskiej. W związku z tym przyrost objętości przewo
zowej samolotów będzie w latach siedmiolatki o wiele szyb
szy, niż innych środków komunikacji. Przyrost ten ma wy
nieść ckoło 310/o rocznie. W cyfrach względnych znaczy to, 
że w 19(i4 roku sam przyrost zdolności przewozowej (w to
nokilometrach) będzie równy przewozowi z roku 1958 na 
w szyf.tkich liniach w ZSRR. Aerofłot ma przewozić w 1965 r. 
sześć ra7y tyle pasażerów i cztery razy tyle ładunkÓ'w, co 
,v 1958 r . Podane cyfry rozwoju komunikacji lotniczej 
świadczą o olbrzymim rozmachu przedsięwzięć. Celem ich 
jest zapewnienie ludności i gospodarce ZSRR najszybszego 
i najwygodniejszego środka komunikacji. 
Jednccześnie z rozwojem linii pasażerskich lotniczych za

kłada się poważny wzrost usług lotniczych. Obejmują one 
prace w rolnictwie, leśnictwie, dozór przeciwpożarowy 
i zwalczanie pożarów lasów za pomocą samolotów. 

W roku 1958 samoloty rolnicze wykonały prace na 17 *) 
miliona~h hektarów. Na rok 1965 zaplanowano, że samoloty 
wykonaJą prace na 35 milionach hektarów*). Dla służby do
zoru przeciwpożarowego i zwalczania pożarów wielkich ma-

*) Obszar Polski wynosi 32 miliony ha. 
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sywów leśnych opracowuje się specjalne urządzenia do sa
molotów i śmigłowców. Plan 7-letni zakłada również, że sa
moloty będą przeprowadzały prace pomocnicze dla geologii 
i kartografii. 

Linie lotnicze ZSRR cechuje wielka różnorodność. N[:j
dłużsw. linia posiada więcej niż 8000 km. Linia ta przc,bie
ga nad obszarami o dużym znaczeniu go3podarczym. Łączy 
ona wielkie miasta Federacji Rosyjskiej, Uralu i Syl.:erii. 
yvl~ezając w tę linię liczne jej rozgałęzienia, należy przyjąć, 
ze Jest ona dwa lub trzy razy dłuższa, niż odległość mięJzy 
skrajnymi lądowiskami. 

Najkrótszą linią jest szlak Moskwa-Leningrad. Należy 
ona do linii o wielkim nasileniu ruchu. Każda z Republik 
ma ~iczne linie ruchu wahadłowego, łączące ośrodki o zna
czeniu kulturalr:ym, gospodarczym i administracyjnym. 
Aerofłot obsługuJe ponadto linie zagraniczne na podstawie 
umów międzynarodowych. 

Zro~uI?iałe jest, że przewidywany rozwój przewozów na 
i tak Juz bogato rozbudowanych liniach i to przy założe:1iu, 
że komunikacja lotnicza jest głównym środkiem przewozów 
osobowych, wymaga potężnej rozbuciowy zaplecza technicz
nego, ~otnisk i obsługi naziemnej. Założono, że w 1965 r. 
zostame zbudowane lub całkowicie zmodernizowane 90 nor
tów lotniczych. Modernizacja obejmuje porty w Irkucku, 
Chabarowsku, Ałma-Ata i innych. Nowe dworce lotnicze 
mają powstać w Baku, Odessie, "\Vładywostoku Krasnodar
sku ~td. ;Vielki nacisk kładzie się obecnie na' zapewnienie 
bezp1e~zenst~a ~~chu. Realizuje się to przez rozbudowę sie
ci rad10lokalizacJ1. Wygodę pasażerów zapewnić mają liczne 
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hotele poi0 towe. Rozbudowuje się znacznie biura miejskie 
z zape,vnieniem szybkiej komunikacji między miastem, 
a lotniskiem. W miastach, gdzie jest kilka portów _lotniczych 
zaprowadzono komunikację okrężną za pomocą samolotów 
Li-2. . 

\V wielkim skrócie wyliczono gigantyczne zamierzenia roz
budowy komunikacji lotniczej. Realizację ich oparto na kil
ku podstawowych typach samolotów. Są to maszyny: TU-104, 
TU-104A, IŁ-18, An-10 i TU-114. Samoloty te, jako proto
typy pokazano w Tuszyno w 1957 roku. Nie pokazano wów
czas jedynie TU-114, ale zapowiedziano jego demonstrację 
i podano charakterystyki. Znamienne były wówczas głosy. 
prasy zachodniej. Francuskie czasopismo „Aviation Maga
zin" (l.c.) pisząc o tych samolotach sugerowało wówczas, że . 
licząc się z olbrzymią łatwością uruchomienia produkcji 
przez przemysł ZSRR, należy spodziewać się, że samoloty 
te będą szybko wprowadzone na linie . komunikacyjne. 
Rzeczywiście, pisząc te słowa w roku 1961 - nie można 

odmówić: redakcji „Aviation Magazin" słuszności przewidy
wania i rozeznania. Samoloty te stanowią podstawę bazy 
sprzętowej nowego programu ZSRR. Za „Aviation Magazin" 
kilka uwag o tych samolotach. 

IŁ-18 Moskwa, konstrukcji Iliuszyna. Czterosilnikowy sa
molot, niezwykle czysty w linii. Tej samej klasy, co Bristol
-Brytania i Lockhead-Elektra. ,,Moskwa" ma przewidziane 
cztery wersje: 
1) turystyczna - 100 osobowa, 
2) pasażerska 1 klasy - 75 osobowa, 
3) wersja dyspozycyjna dla dostojników (dosłownie for 
V. I. P.), 
4) transportowiec o udźwigu 14 ton. 

Samolot jest bardzo nowocześnie skonstruowany. Kabina 
jest ·hermetyzowana i zapewnione jest normalne ciśnienie 
do wysokości lotu 5200 m. Ciśnienie, odpowiadające wyso
kości 1500 m, jest utrzymywane do wysokości lotu 8000 m. 
Urządzenia radiowe zlokalizowano w przedniej części kadłu
ba. Obloty samolotu prowadził znany pilot Włodzimierz Ko
kinaki, posiadacz licznych rekordów i stary towarzysz pra
cy Iliuszyna. Samolot jest wyposażony w cztery turbiny 
Kuźniecowa o mocy 4000 KM każda. śmigła czterołopato
we, metalowe, przestawialne, o stałych obrotach. 
. Ciężar całkowity w locie 58 ton, przy ciężarze pustej ma
szyny 28 ton. Prędkość maksymalna lotu podróżnego 630 
km/h. Zasięg 5000 km przy locie na wysokości 3100 m. Pu
łap praktyczny 8000 m, osiągalny również na 3 silnikach. 
Na dwóch silnikach można uzyskać pułap 5000 m. 

AN-10 „Ukraina" konstrukcji Antonowa. Samolot jest wy
pt>sażoriy w te same silniki, co IŁ-18. Kadłub mieści trzy 
oddzielne kabiny, w których ustawiono 84 fotele pasażerskie 
po sześć w jednym szeregu. Samolot, demonstrowany przez 
znakomitego pilota Vernikowa, startuje na długości 650 m. 
Bezpieczna prędkość minimalna wynosi zaledwie 170 kmih. 
Na pokazie samolot wykonywał swój 27 lot. Przewidywano, 
że samolot odbędzie po· pokazie okrężny lot demonstracyjny. 

Konstrukcja Tupolewa 'I:u-110 - uważany jest za cztero
silnikową wer;:;ję znanego Tu-104. Kadłub w stosunku do 
Tu-104 został przedłużony przez wstawienie segmentu w par-

tii przed krawędzią natarcia skrzydła. Cztery silniki odrzu
towe (konstrukcji Lulka) mają o wiele mniejsze wloty po
wietrza, niż na Tu-104. Rozpiętość i powierzchnia skrzydeł 
oraz usterzenia takie same, jak na Tu-104. Kabina Tu-110 
mieści 78 do 100 pasażerów - zależnie od klasy. 

Znany samolot Tu-104 został zmodernizowany i posiada 
obecnie kabinę, mieszczącą 70 pasażerów. Wersja ta nosi 
oznaczenie Tu-104A. 
Uzupełnieniem nowego programu komunikacyjnego jest 

wówczas (1957) nie pokazany samolot Rosja Tu-114. Uka
zanie się tego samolotu zostało zapowiedziane przez gen. 
N. A. Zacharowa. Samolot zabiera 180 pasażerów i przewozi 
ich z prędkością 900 km/h. Samolot jest wyposażony w czte
ry silniki turbinowe „k" o mocy 12 OOO KM każdy. 
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. TURBINOWY SILNIK ODRZUTOWY 
O STOSUNKU CIĄGU DO CIĘŻARU 10 : 1 

Nowa od~iana turbinowego silnika odrzutowego General 
Electric J85 wykazuje wyjątkowo niski stosunek ciągi: ~o 
ciężaru - wynoszący 10 : 1. Uzyskano to przez us~n~ęc1e 
niektórych elementów osprzętu, co spowodowało zmmeJsze-

nie ciężaru silnika z 147 kG do 135 kG, oraz przez podwyż: 
szenie temperatury przed turbiną i prędkości obrotowe] 
silnika. Nowa odmiana silnika J85 ma być stosowana na 
samolotach pionowego startu. 

W. K. 

NOWA ODMIANA RAKIETY „TITAN" 

Wytwórnia Martin w Denver pracuje nad rakietą mię
dzykontynentalną „Titan" II. Długość jej będzie wynosić 
ok. 33 m, a ciąg silników - 200 OOO kG. Paliwo i utleniacz 
(prawdopodobnie hydrazyna i trójtlenek azotu) nowej od
miany rakiety „Titan" nadaje się do magazynowania, co 
skróci czas przygotowania rakiety do wystrzelenia do kilku 
sekund i uczyni rakietę łatwiejszą w obsłudze i bardziej 
niezawodną w działaniu; przyczynią się do tego również 
prostsze silniki, które buduje firma Aerojet-General. Do
datkową zaletą rakiety „Titan" II będzie większy ładunek 
wybuchowy, całkowicie bezwładnościowy układ sterowania 
i możliwość wystrzeliwania salwami z podziemnych silo-
sów. W. K. 

ODPORNE NA WYSOKIE TEMPERATURY OPONY 
DO SAMOLOTU BRISTOL T. 188 

Firma Goodyear Tire and Rubber wyprodukowała do 
doświadczalnego samolotu Bristol T. 188 specjalne opony 
do kół, wytrzymujące temperatury, które normalnie powo
dują zniszczenie opon. Opony odporne na wysokie tempe
ratury zmniejszają ciężar i koszt samolotu, ponieważ urzą
dzenia do chłodzenia opon przy naddźwiękowych . prędkoś-
ciach lotu stają się zbędne. W. K 

NOWY SPOSÓB OBRÓBKI BĘBNA SPRĘZARKI 

Firma de Havilland Engine Co. opracowała ciekawy pro
ces technologiczny, z zastosowaniem oryginalnych urządzeń 
sterujących i kontrolnych. Proces dotyczy całkowicie obra
bianego bębna sprężarki silnika turbinowo-śmigłowego 
,,Gnome" o mocy 1000 KM. Wymiary bębna: długość -
204 mm i średnica - 194 mm. Prędkość obrotowa wynosi 
28 OOO obr/min. Materiał bębna D.H.E. 301. Bęben posiada 
bardzo ciasne tolerancje wykonawcze, a szczególnie współ
środkowości, które mają zagwarantować wyważenie bębna 
w granicach 5 Gem (podczas gdy ostateczne wyważenie 
mieści się w 0,25 Gem). Prawie cały bęben wykonany jest 
w operacjach tokarskich, których jest 25, podzielonych na 
3 fazy: zgrubne, półwykańczające i wykańczające. W fazie 
_wykańczającej ostateczne wykonanie profilu wewnętrznego, 
który jest ukształtowany w formie szeregu grzebieni, na
stępuje ria tokarce kopiowej, ze specjalną przystawką, jak 
to widać na rysunku. Na rysunku tym niektóre wskaźniki 
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znaczą: 4-nóż krążkowy, 2 i 3-cylindry kopiujące, 6-
wodzik i 7 - płyta wzorcowa. Z kolei zewnętrzna strona 
bębna nastręcza istotne trudności z uwagi na ukształtowa
nie rowków dla osadzenia łopatek. Tolerancje kształtu row
ków dochodzą do ± 0,0076 mm, a rozstawienia do O 05 mm 

Dla spełnienia tych i innych wymagań adoptow~no to~ 
karkę Holbrook, uzupełniając ją dodatkowym pokrętłem do 
przesuwu wzdłużnego suportu, z redukcją wielkości posu
wu w stosunku 30 : 1, oraz zaopatruJąc ją w układ optycz
ny. Dzięki wprowadzeniu tych urządzeń, można było bez 
trudu spełnić wymagania rysunkowe. Nowością są również 
specjalne zestawy narzędziowe (narzędzi kształtowych) 
urządzenia do roboczego ich ustawiania oraz zastosowani~ 
do kontroli identycznego układu optycznego, jak stosowany 
na tokarce. A. G. 

OBRÓBKA ELEKTROCHEMICZNA 

W amerykańskim instytucie The Battelle Memoriał Insti
tute, Columbus, Ohio, USA opracowano nową metodę 
obróbki elektrochemicznej, która opiera się na podobnej 
zasadzie, jak nakładanie powłok galwanicznych lub elek
tropolerowanie. Istotna różnica polega na tym, że natęże
nia prądu sięgają tu do 235 A/cm2, przy napięciu 3-12 V. 
Jednocześnie zwiększono szybkość przepływu elektrolitu, 
zwiększając w ten sposób wydajność 200-500 razy w sto
sunku do elektropolerowania. Ilość usuwanego materiału 
może dochodzić do 1,6 cm3/min i więcej. Proces ten nosi 
nazwę „Sifco", a zasadę jego pracy w zastosowaniu do 
obróbki łopatek obrazuje rysunek (1 - narzędzie, jako ka
toda, 2 - przedmiot obrabiany, jako anoda, 3 - prąd stały 
z prostownika, 4 - elektrolit z pompy, 5- elektrolit do 
zbiornika). Zastosowanie procesu jest bardzo szerokie: wy
konywanie powierzchni profilowych, wewnętrznych i ze
wnętrznych, a szczególnie matryc np. łopatkowych (w cią
gu 50 min, zamiast w 7 lub więcej godzin, i to zarówno 
w stanie wyżarzonym, jak i zahartowanym); łopatek tur
binowych i sprężarkowych; wieloklinów spiralnych we
wnętrznych itp. Podstawowe korzyści to: możliwość obrób
ki nawet bardzo cienkich przekrojów, bez deformacj~ 
z uwagi na brak rzeczywistego styku narzędzia z przedmio
tem; nieobecność zadziorów i ostrych krawędzi - z tych 
samych powodów; proces jest bezgłośny - brak iskrzenia 



i powstawania łuku; konstrukcja narzędzi jest prosta, jak 
również sama obsługa procesu. W zastosowaniu do obróbki 
łopatek pozwala na zrezygnowanie z kucia dokładnego 
i drogich matryc, na rzecz kucia zgrubnego i obróbki elek
trochemicznej. Poza wymienionymi już korzyściami , proces 
zapewnia wysoką gładkość powierzchni, eliminuje napręże
nie np. zmieniające kąt skrętu, wreszcie umożliwa wyko-

mmie łopatek o bardzo cienkich krawędziach nat:3.rcia i spły
wu, do grubości 0,12 mm. W miarę udoskonalania proces 
ten staje się poważnym konkurentem dla dotychczasowych 
metod wytwarzania łopatek , jak odlewanie precyzyjne, d o
kładne walcowa:1ie, kucie precyzyjne, obróbka mechanicz-
na itp. A. G . 

TŁOCZENIE WYBUCHOWE 

Firma amerykańska Ryan Aeronautical Company, San 
Diego, Kalifornia, opracowała nową metodę kształtowania 
elementów z blach, tak zwaną metodę tłoczenia „wybucho
wego". Polega ona na formowaniu przedmiotów z blach za 
pomocą wody, w której ciśnienie wywołane jest wybuchem 
ładunku dynamitu }ub innego środka. Operacje• te prze
prowadza slę w b asenie wodnym na otwartym powietrzu. 

Metoda ta służy do tłoczenia blach takich materiałów, jak 
stopy tytanu, stale nierdzewne, stopy żaroodporne i inne, 
jak również stopy lekkie. Podstawowe zalety to: wysoka do
kładność tłoczonych przedmiotów, niskie koszty eksploata
cyjne (tylko matryca bez stempla), a przede wszystkim roz
szerzenie możliwości technicznych na przedmioty, których 
wykonanie w całości metodami konwencjonalnymi było 
niemożliwe. Wreszcie przedmiot kształtowany jest w jed
nej operacji bez pośrednich obróbek cieplnych. W niektó
rych przypadkach koszt wytwarzania przedmiotów zredu
kowano do 120/o. 

A. G. 

BĘBNOWANIE WIBRACYJNE 

Dobrą i szeroko rozpowszechnioną metodą wykańczania 
powierzchni, usuwania nierówności, tępienia ostrych kra
wędzi oraz wprowadzania korzystnego układu naprężeń po·
wierzchniowych jest bębnowanie. Dotychczas proces ten 
przeprowadzany był w bębnach obrotowych o różnym 
ukształtowaniu. Obecnie firma American Roto-Finish Com
pany opracowała nową metodę bębnowania, która polega 
na zastąpieniu obrotów bębna zamkniętego przez wielokie
runkowe drgania w bębnie otwartym. Zaletą tego układu 
jest: 4+6-krotne skrócenie cyklu pracy, możliwość większe
go załadowania bębnów przedmiotami obrabianymi oraz 
najważniejsze - jednakowa skuteczność procesu dla po
wierzchni zewnętrznych i wewnętrznych. 

Wreszcie istotnym zyskiem jest jeszcze zmniejszenie mo
żli\vości uszkodzenia przedmiotu w procesie bębnowania. 

A. G. 

CO NOWEGO W PRZEMYŚLE ZAGRANICZNYM? 

Ostatnio generalni dyrektorzy francuskiego kombinatu 
przemysłu lotniczego Sud Aviation i amerykańskiej firmy 
Dougla·s zawarli umowę o współpracy obu przedsiębiorstw. 
Douglas Aircraft Co. otrzymało prnwo budowy znanego od
rzutowego, średniodystansowego samolotu komunikacyj
nego SE. 210 Caravelle w Stanach Zjednoczonych AP oraz 
sprzedaży we wszystkich częściach świata z wyjątkiem 
Europy. Równocześnie Douglas wyrzekł się realizacji budo
wy następnego z rodziny samolotów komunikacyjnych DC.9, 
natomiast wspólnie z Sud Aviation przystąpi do opracowa
nia rozwojowej wersji 200-osobowego Super DC. 8 oraz od
miany Caravelle na krótkie zasięgi. 

Na marginesie przytoczone.i wzmianki warto zauważyć, 
że w państwach kapitalistycznych o dużym lotniczym po
tencjale przemysłowym zarysowuje się dwojaka tendencja. 

Z u w agi na ogromne koszty nakładowe dla współczes
nych samolotów komunikacyjnych, zaś kilkakrotnie wyższe 
dla projektowanych wielkich naddźwiękowych transportow
ców drugiej połowy bieżącego dziesięcioleci a •) - poszcze
góln e koncerny przemysłowe nawiązują współpracę. Jeden 
przykład przytoczono powyżej. Następny - to układ między 
Anglią (zakładami Armstrong-Vickers) a Stanami Zjedno
czonymi, obejmujący projekt samolotu „Swallow" (z rucho
mym skrzydłem o zmiennej rozpiętości). Dalej wymienić 
można współpracę angielskich firm Short i Hawker z nie
mieckimi Messerschmitt i Heinkel, w zakresie budowy sa
molotów myśliwskich o krótkim lub pionowym starcie. 

Nową, bardzo symptomatyczną tendencję stanowi fuzjo
wanie poszczególnych przemysłowych przedsiębiorstw lot
niczych w krajach kapitalistycznych. Tendencja ta ma na 
celu zmniejszenie olbrzymich kosztów nakładowych roz
woju i przygotowania produkcji**), następnie zaś względy 
organizacyjne, przyspieszające terminy wykonywania pro
totypów i egzemplarzy seryjnych. 

Można tu przytoczyć przykłady z Wielkiej Brytanii: sca
lono przemysł śmigłowcowy (zakłady Westland i oddział 
Fairey), połączono zakłady Bristol, Vickers-Armstrong 
i English Electric, sfuzjowano De Havilland, Hunting Air
craft i Fairey w koncern Airco. W przemyśle amerykań
skim potężny koncern Boeing Airplane wchłonął zakłady 
Vertol, rozpoczęło działalność towarzystwo General Dyna
mies Corporation (zakłady Convair, Lockheed i in.), znana 
w Polsce firma Pratt & Whitney weszła do koncernu United 
Aircraft; koncern North American Aviation (scentralizow a
na produkcja samolotów bojowych, po'cisków kierowanych, 
silników odrzutowych do rakiet i pilotów automatycznych) 
został już wcześniej zorganizowany. Kombinaty przemysłu 
lotniczego działają również we Francji. 

w. z. 

O MIARACH METRYCZNYCH W WIELKIEJ BRYTANII 

W Anglii obserwuje się wypowiedzi o konieczności pow
szechnego wprowadzenia miar metrycznych. Jednostki me
tryczne są już używane w elektrotechnice i elektronice, 
w pracach związanych z astronautyką i w farmakologii. 
Czasopismo „Aeronautics" domaga się pełnej adaptacji sy
stemu metrycznego w lotnictwie. W czasopiśmie tym już 
obecnie miary anglosaskie podaje się jedynie w nawia
sach. 

w. z. 

*) Cena samolotu Caravelle VI (z silnikami Rolls Royce A von) 
wynosi 2,65 milionów dolarów, zaś całkowity nakład na koszty 
ewolucji i przygotowania produkcji DC. 8, firma Douglas szacuje 
na 286 milionów dolarów. Natomiast powyższe koszty dla samolo
tów Ma = 3, przewidywanych w okresie 1965-1970, wyniosą ok. 1 
miliarda dolarów. 

**) Przykładowo: cena samolotu bombowego B58 - do 20 mln 
dolarów, B70 (Valcyrie) 50-60 mln. Obecnie koszt 1 kG samolotu 
bombowego wynosi ok. 1400 dol.; cena pocisku Atlas - 35 mln, na
kłady na pocisk balistyczny MinutEcman - 4 miliardy dol. (tylko 
w 1960 r. rząd amerykański wyasygnował 500 miliardów dolarów). 

Z!:1 granicą czasopisma techniczne oraz wszystkie inne czasopisma polskie zamawiac można w Przed
siębiorstwie Eksportu i Importu „RUCH", Warszawa, ul. Wilcza 46, skrót telegraficzny „Exprimruch" 
Warszawa, konto bankowe: Narodowy Bank Polski, Warszawa, ul. Warecka 10, nr 2-6-71. 
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Konstruirowanje cicmentów radiopieriedatczi.kow ustanawliwa
jennych n2. pod·wiżnych objel-;:.tach, lVL :N. Andrieje\~_rskij, Obron-
giz, 19;59 r., stron 264. . , 

vV ksiąice opisane są zasady konstruowania wspołczesnych. apa
ratóvv rc:.:diowych nadavvczych i od.bio.rczych oraz konstruowania 1e:ll 
elen1entóv-1. u,;...rLglęclniając potr::_.eby praktykóv.r, autor zebrał 
vl Książce sz~reg zagadnień Z\Viązonych z pr?jekto,,vanien1, v.r;,7-~na
gania1ni stavviany1ni aparatom radiowym un11es~czany,m na 001ek
tach ruchomyc:h. Orr1ówił też, po przedstawiexnu ogolnych vvska
z6\:./ek projektov,,.7;::.nia, zagadnienia ciężaru, wr_miaróv,r, ~s~tal~u 
aparatÓ\•V, odpro-1..vadzenie ciepła, hc:~rn1ety2acJ1, ~_abezp1e~zen1a 
przed \Vilgocią, an-Jorty:!.2_cji,_ stero\vani~: ... i _napraw. Vv dolszeJ J1:~.
ści pr.~.edstawiono zagac:n1erua technologn oruko\.vanych schen1c1!..0v✓ 
i konstruowa11ia funkcjonalnvch podzespołów (bloków) oraz szcze
gółowy opis zasad budOi.VY różnych elektryc?nych i me<=:hanic~-:nych 
elementóv..r, det8Ii i podzespolóvJ, ele1nentów mocovJan1~ przyrzą
dów~ i w·skc,źnikóv~r, przewodó\ .. l, oporników, h:::Jnd.en~c1torovv, trans
form.:Jtoró\V, elerrl<::ntóv„r iączenic1, rączei~ i ucl1v..;'yló~ stero:vanic_{, 
wyłączników, przycisków, elernen tó\v bloku.Ją~yc_h 1 b2 ::.p1~c;.-:n1:
kó\v. Treść uzupełniona jest dv.rvstupięćclz1es1qc1CJ\V~ ry~1:-li1ltG1n1 
oraz ·;xykresar..1i i tabelan1i. Ksiązk2 prze?:naczona Jest a1~ s~u
dentóvv wyższ.ych szkół technicznych, może Oyć też --v,.rykorzysta
na przez inżynieróvJ i techniJ.ców. · L. S. 

Tiechnolog.i.a miechaniczinsk-oj ohTabotki ~,,viacio:unych die,t~llej, 
l-1.. A. zoi-oc.:llo\vicz i Ivl. _.t.'\.. Kołosow, Oborongiz, 1959, stron 29:J. 

VV książce znajdują się wiadomości niezbędne do analizy i Ot.'.eny 
procesó'\v tech::.1ologiczn·ych, charakte1·ystyki stosowanego oprz.yrzą
do\Vctnia, VlSkazó\vl-;:i doboru oprzyrz~1dovJania, narzqdzi i sposobu. 
obtóbki. V/ kolejnych i~ozdzia1ach podana jest też technologic.lna 
ter1rdnologia, ogólne zasady opr2cowania technologicznych proce
sów, tolerc,ncje i odchy!l,i kolejnych operacji obróbki, dol~ładność: 
obróbki 1nechanicznej, L.agadnienia przygoto\vctni~ i zakresu doku
n1entaeji technologic?.:nej, zagadnienia dobo:ru op:rzyrządo\vctni.:::1, 
narzędzi obróbki i ucłlwytóvł' obróbczych. Dany jest też opis 
obróbki części obrotowych na tokarkach, obróbki płaszczyzn, po
\Vierzchni kształtowych, sposobów nacinania zębów kół 1:qbatych, 
ro\vkó\v wieloklinov-1ych i gvJintów. Treść uzupełniona jest ponad 
cl\vustupięćdziesięciu rysunkami, wykresam.i, scheinatami i fotogra
fiami oraz d,vu.dziestuczteren1.a tabelami. Podano róv•n.1ież ·,vykaz 
literatury. Książka prze7.naczona jest dla robotni}:ów i rn2jstrów 
v.,rydzialów m2chanicznych zakładó,:v lotniczych. L. S. 

Tlc~rla polot.a i pBoth'O"\Vłanja san1olota. A. A. Zabro\v, Izdatiel
st\VO DOSAAF, 1959 r., stron 412. 
Podręcznik ten opracowano zgodnie z wymaganiami programów 

aer·o~lubóvv w zakresie teorii lotu i pilotowania samolotów śmi
głowych. 1\rfimo to vv książce poclano też w zarysie teo:cię lotu i Z3-

S3dy pilotowania myśliwców odrzutowych. Autor uwzględnił uwagi 
krytyczne instruktorów pilotażu w aeroklubach oraz uwagi prasy 
odnoszące się do poprzedniego wydania książki. W książce podana, 
jest w potrzebnym w tym celu zakresie aerodynamika samolotu, 
począ\vs.-:.y od poctstavvowych \Nłasności po~rietrza, sił aerodyna
rnicznych, onF:l.V-liając kolejno aerodynam_ikę sl<:rzydla, charaktery
stykę san-lolotu i jego grupy silnikowej, lot pozion1y, wznoszenie, 
lot ślb~go-v,,ry, zagadnienia stateczności i stero'Nności samolotu, start 
i lądcv;anie, zakręt i korkocic,g oraz loty figurowe. Te san1.e za
gadnienia w skróconym zarysie podane są również dla samolotów 
odrzutowych. Autor starał się opracować podręcznik przystępny do 
s21r1od2ielnego poslugivvania się nin1 przez słuchaczy kursów i mło
dych pilotów. Vv tym celu treść podana jest w formie jasnej 
i zwięzłej i uzupełniona dużą liczbą rysunków, schematów i wy-
kresó\v. L. s. 

TieczienJe gaza s balszoj s,vierchzwuko,voj sko1:ostiu, G. G. cz:.er
nyj, Fizr.:1atgiz, 1959 r., stron 220. 

Autor omavvia vv pr2cy tej zagadnienia ruchu ciał z prędkości2-
mi naddźwiękowymi. We wstępie daje lcrótką wzmiankę historycz
ną i specyficzne własności aerodynamiki dużych pręcik0ści nad.
dźv..riękov,.tych, podstawowe zagadnieni2 aerodynamiczne z;viązane 
z ruchem aparatów latających przy dużych prędkościach nad
dźwiękowych, związanych z takim ruchem własności powietr2.a 
przy wysokich temperaturach oraz metod badań doświadczalnych 
przepływu gazu z pręclkościami bardzo dużymi. W treści wła~ci
wej dano ogólne wiadomości o opływie ciał gazem idealnym z du
żymi prędkościami naddźwiękowymi, opływ ciał cienkich· od przo
du zaostrzonych z prędkością naddźwiękową, prawo oporów New
tona oparte na metodzie stycznych stożków lub lclinów, wzór Bu
semana i metodę warstwy przyściennej, ogólne uwagi o metodach 
obliczania naddźwiękowych opływów profili, uogólnienie zasad 
opływu na. p~zypadki opływu ciał obrotowych oraz wpływ małe
g_o przytt;piema przedniego końca ciała na charakter jego opływu 
strumieniem powietrza o dużej prędkości naddźwiękowej. Książka 
przeznac:w;1a Je.st dla prc1cowników instytutów naukowych oraz 
procowmkow. brnr konstrukcyjnych zajmujących się podobnymi 
zagadn1ernanu. L. s. 

Aerodinamiczieskij rascziot protocznoj czasti osiewych kompries
sorow, A. P. Goflin, Maszgiz, 1959 r., stron 304. 

W ,ksJążce po<:Jana _jest metoda ?bliczania sprężarek osiowych dla 
pods,awowego i zmiennych stanow pracy, podstawowe zależności 
dla element~rnego . stopnia, jak napór osiowy, sprawność, liczba 
Ma.cha. v,spolczynmk przepływu i oporu, opływ stopnia reakcyj
nosci na charakt':'ry~t:ykę i zakres stateczności pracy. Podano też 
podstawowe zaleznosci. dla_ stopnia sprężarki osiowej, podstawy 
obllczcmia st<;>pma spręzarki metodą charakterystyk płaskich pali
sa_d, ~a~unk1 prz_enoszen1a "Nyników badal1 modelu stopnia na 
wielkosci rzeczywiste, wpływ pewnych parametrów konstrukcyj
nych _na. charakterystykę stopnia, wpływ gazodynamicznej budowy 
strumienia 1;a cJ:i~rakterystykę stopma, metody projektowania 
przeplywoweJ _częsci _wielostopniowych sprężarek osiowych, wpływ 
r_ozkładu wspołczynn1ka przepływu na poszczególnych stopniach 
ala podstawowego _stanu p~acy . na charalcterystykę osiowej sprę
zarki, obliczame wielo~topn10weJ spręzarki dla podstawowego sta
nu pracy na podstawie doświadczalnych charakterystyk izolowa-
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ne"O stopnia oraz obliczanie tą samą metodą ch2rakterystyk osio
vJej sprężarki \ivielostopnia~~vej_ Załączony dodcitek daje przykłady 
obliczeń. Książka przeznacJ.011:1 jest dla pracowników biur kon-
strukcyjnych. L. S. 

Elektriczesl{ije sistiemy zaz,ganja, o_bogriewa i oswieszczienja 
sarnolotow, W. S. Kulebakin, P. D. Dawidow. B. F, Fiedorow, Obo
rongiz, 1%0 r ., stron 372. 

Autorzy dali opis zasad działania i ~ndov,.ry układów elektrycz~ 
nycl1 słuiących do zapłonu gorących mieszanek w silnilrnch tłoko
wych, oc!rzutowycl1 i rakietowych, ogrzewania załogi i poszczegól
nych agregatÓ'N wyposażenia samolotu o:az o.Ś\vietlenia i sygnali
zRcji świetin:ej na samolotach. W rozdziale o zapłonach opisano 
z 8 sady zapłonu gorących mieszanek, budowę świec zapłonowych 
ur2z układy zapłonowe tłokowych i odrzutowych silników lotni
caych. w następnym podano opis podstawowych elementów elek
trycznych ukłaU.5v\r ogrzewania, pro~esy c_ieplne w urządzeniach 
ogrz2·v✓::r1iczycl1, eiektryezne ogrzewanie kabin i po1Eieszczeń samo~ 
lotu i {~ieki1.·yczne uk12dy ogrzewnicze przeciwoblodzeniowe. Trze~ 
c.::.a czGść is:s1'1Zl~i daje opis ośvvietlenio\vych przyr.ządów san1olotu 
v,.re\vnę1,r;:;n!.:go o~>vYietlenia sarrJolotu, sygnalizacji Ś\Viet1net ośWie: 
tlenia l!.:t sarnolotach do lqdov,,.,ani~ i kołO"\.VUnia oraz 1netod bada~ 
:-::.ia v„ryposc1~e.!.1ia o:~v,.rietler!iov\rego. Książka przeznaczona jest dla 
p1.~aco\vnikÓ\V biur ko:1.strukcy jnych. L. s. 

GidE.·::1v.;llczev1shij e 
St!'O:i.1 J_::12. 

!niechti.niz1ny, Z. Fiezandje, Oborongiz, 1960 r., 

Jest to tluu1~1czenie t:slążki J. Faisnndiera \Vykonane z języka 
fr::incuskiego pr:.-:ez Ł. G. Pod\vidza i R. A. 1-..1atros0wą. KsiążkJ 
zC1wier3 1-:rótl,i kurs lotniczych przel,ladni hydraulicznych wyk>a
dany prze:~ 2utora v,.r \V~lZSLej Szkole Lotniczej we Francji. Poda
no opis konstrukcji pon1µ hydraulic"lnych zębatych oraz norno 
:,;:. kineinatyką pr..::estrzen.11ą i J?lcisk~. konstrukcji silników hydrau~
hc;:nych o ruchu obrotowym 1 zwrutno-postępowym. Podano rów
nież scherr12ty odlcglościov\';.~go stero\vania nimi. metody rozwiązy
,~ania szere~u zadct1~ statecz!1ości re~ul~cji . \vzmacniaczy hydrau
~H~_znych. Op1s.1no . tez szereg urzą~zen ro~dz1elających i armaturę, 
JaK zo.wory, r0Ldz1elncz~, urząc!z2n1a do?.UJqce, zav,ory elektromctP'
netyczne, fi1iry i urządzenia pon-~ot.::ni~ze. Książka zawiera ró\vni;ż 
opis:./ .lotniczy~h instal2cji hydraulicznych i pewnych specjalnych 
urząd~eń, jak a~ortyz~;.toróvv, ha1nulcó\.v, oraz daje przeg-ląd istnie
Jących przeklauni hydrauliconych, pneumatycznych i elektrycz
nycl1, jilk i przypc,clki stosowania poszczególnych typów przekład. 
ni. \V uzupełnieniu pod:rno wskazówki doboru materiałów, opisy 
sta_:r~o\visk ,ctoś,'-:iodeza1nych ,i_ n1etodyk~ bad~nia zasadniczych agre
g::o ww 11ynraullcznycl1. T1·esc uzupeln10na jest rysunkami wykre
scimi i tabelctmi. I<:sią~ka p1._·ze211.:1czona jest dla inżynieró~ i tech-
nikóvv dane.i specjalności. L. s. 
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HYDROAEROMECHANIKA 

158* 533 .6.07 !Lot 
Jungowski W.: Analiza wpływu tarcia gazu i masy tłoka na tem
peraturę spiętrzenia w hiperdźwiękowym tunelu aerodynamicz
nym z ruchomym tłokiem. Arch. Bud. Maszyn, 1961, t. 8, z. 1, 
s. 3- 20, rys. 12, ods. 16. 
Poda no metodę i wynilci obliczenia zmiennych parametrów gazu, 
tzn. prędkości , ciśnienia i temperatury, p r zy uwzględnieniu masy 
tłoka i tarcia gazu. Obliczenia wylconane odnoszą się do początko
wej fazy działania tunelu. 
W oparc iu o anal izę wyników podano uproszczoną metodę obli
czenia temperatury spiętrzenia w tunelu w okresie jego ustalo
nego działania. Vl koflcowej części pracy omówiono na podstawie 
wyników obliczef, i doświadczeii zależność temperatury spiętrze
n ia od masy tłoka i stosunku ciśnień po obu stronach p r zepony 
przed jej przerwaniem. 

159* 533.6.07 ILot 

Meyer K.: Neuzeitlicher Windkanalbau. Budowa nowoczesnych 
tunelów aerodynamicznych. Luftfahrttechnik 1960, t. 6 nr 4, 
s. 105-112, rys. 15. 
Po przeglądzie tunelów aerodynamicznych, zbudowanych w Niem
czech do drugiej wojny światowej, podano typowe cechy tech-
111czne nowoczesnych tuneli aerodynamicznych przydźwię irnv,ych 
i naddźwięlrnwych, wykonanych przez niemieckiego przedsiębior
cę budov, y tuneli. W szczególności omówiono zagadnienia napędu 
i przestrzen i pomiarowe j (dyszy pomiarowej) . Również wspomnia
no o tunelu i działaniu niecic>,gl:vm. 

J. Nikol 

160* 533.69.015,2 ILot 

Pritulo M. F.: Obtiekanje kryijew letiaszcz ich so skolżenjem. 
Skośny opływ skrzydeł. Pnkł. Matrem. Miech., 1960, t. 24, nr 5, 
s . 873-878, rys. 2_ ods . 2. 
Przedstawiono metodę wyznaczenia dodatkowego obciążenia, wy
wołanego skośnym u stawieniem skrzydła. Metoda oparta jest na 
badaniu nieliniowego równania dla potencjału prędkości. Rozpa
trzono przypadek, gdy przy Ml metoda małego pai·ametru prowa
dzi przy drug im przybliżeniu do rozwiązania. z nieskończenie w iel
kimi pierwszymi pochodnymi. Rozwiązano szereg zadań o opływie 
skrzydeł w locie skośnym. .J. Nilcol 

161* 633.695.3 ILot 

Garl~nd . D. B.: Studies _of ground effect on an inwardly inclined 
annu,ar Je~. _Par_ 1._ ~tuló1mm wpływu Ziemi na nachylony do wnę
trza strum1en piersc1emowy. UTIA Technical note nr 37 (Inw. 24 
242) sierpiefi 1960, ss. 55, rys. 23, ods. 14. 
D_ok~:mano systematyczny<;!h, lecz nie wyczerpujących badań dyszy 
p1ernc1en10wej nachyloneJ do wnętrza o kąt 60° . w sze1·okim za
k1:esie w:rdłużeń dyszy (67 =:s;; AR =:s;; 524) i stosunków ciśnie1'1 (do 
3,0) , w obecności i bez obecności imitacji Ziemi. Mierzono całko
wity . ciąg i _przeliczano. go na. stosunek powięlcszenia, posługując 
się ciągiem idealnym rownowazneJ dyszy kołowej w wolnym po
wietrzu jako wartościa odniesienia. Stwierdzono jedvnie skromna 
zgodność pomiędzy wynikami doświadczeń i znana teoria. Za~ 
obserwowano zjawisko bardzo nagłego zogniskowania strumienia 
przy _wyso!cich wydłużeniach dyszy (AR > 250) jak również bardzo 
:VY~azny . efekt histe rezy w obszarze pomiędzy zogniskowaniem 
i n1ezogn1skowaniem. J. Nikol 

162' 533.695.5 ILot 
Richter . w.:. Berechnung der Druckverteilung von ebenen Schau
felgitte rn mit stark gewi:ilbten dicken Profilen bei inkompressib
ler. Str i:imung._ ~blic7:enie. rozkładu ciśnienia na konturze łopatki 
pahsady płaslneJ, złozoneJ z grubych, mocno zgiętych profili opły
wanych przez czynnik nieściśliwy. Ing. Arch. 1960, t. 29, nr 5, 
s. 351-372, rys. 14, tabl. 8. 
~~ięki za~tosowaniu rozk:ładu osobliwości (źródeł, ujść i wirowo
sci) _na sz,nelet_owe_J profilu zamiast, jak to miało miejsce w me
t?dz1e H. Schhchtmga „V. D. I.-Forsch.-Heft 447" r. 1955 na jego 
cięciwie,. uzyska. n? możliwość obliczenia rozkładu prędkości (a tym 
samym _1 . cisniema)_ wzdł_uz ~a1·ysu profilu łopatki, umieszczonej 
'"V:. płask1eJ pa_hsadzie .. złozoneJ z grubych, ~ceno wygiętych pro
flh . . W cel!-! . ilust.~acJi :neto~y podano obhczenie prędkości oraz 
wspołczynmkow SHY nosneJ i oporu dla jednego punktu profilu. 

S. Gołos 

ZAGADNI.ENIA WYTRZYMAŁOŚCIOWE 
W KONSTRUKCJACH LOTNICZYCH 

163* 533.6.013.422 ILot 
Smith, A.D.N.: The effects of various parameters on wing-torsion 
aileron-rotation flutter. Wpływ różnych parametrów na flatter 

skręconego skrzydła i wychylonej lotki. A. R. C. Rep. a. Mem. 
nr 3168, 1960 (maj 1958), s. 14, rys. 5. 
Zagadnienie flatteru o dwu stopniach swobody, to jest skręcenia 
skrzydła i wychylenia lotki. Na tego rodzaju flatter następujące 
parametry mają zasadniczy wpływ: sztywność przekroju profilu 
lotki, masa równoważąca lotkę, wysokość lotu i tłumienie kon
strukcji. Na podstawie przeprowadzonych rozważań autor stwier
dza, że dla uniknięcia tego rodzaju flatteru należy konstruować 
lotkę tnk sztywną , by jej częstość własna byla wyższa od podsta
wowej częstości drgań skrętnych skrzydła. W przypadku, gdy za
stosujemy podwójny układ sterowania lotki, to wtedy nie musimy 
dawać mas wyrównoważających lotkę. Tłumienie konstrukcji ma 
znaczny wpływ na skrzydła, natomiast w przypadku lotek wpływ 
tłumienia konstrukcji jest znacznie. mniejszy. 

z . Łapiński 

164* 533.6.013.422 :539.433:629.13.012 ILot 
Johns D. J.: Effect of structural damping on panel flutter. Wpływ 
tłumienia konstrukcji na flatter plyty. Aircraft Engng., 1960, paźdz., 
t. 32 , nr 330, s. 304-308, rys. 7, tabl. 1, poz. bibl. 69. 
Na przykładzi e płyty prostokątnej o stałej grubości h rozpa trzono 
zagadnienie wpływu tłumienia lconstrukcji na drgania samowzbud
ne płyty. Użyta płyta w doświadczeniach miała długość nies k01\
czenie wielką w kierunku prostopadłym do przepływu strumienia 
powietrza. Płyta była obciążona w płaszczyźnie środkowej naprę
żeniami rozłożonymi równomiernie wzdłuż krawędzi i wykonywała 
drgania harmoniczne w kierunku prostopadłym do swej powierz
chni. . Na podstawie rozważai'J. teo1·etycznych, potwierdzonych na
s tępme doświadczeniem - stvvie rdzono, że jes t współzależność mię
d zy tłumieniem aerodynamicznym i konstrukcyjnym; w zakr esie 
ważności przyjętego rozkładu sił aerodynamicznych i sposobu 
ugięć udowodniono, że tłumienie konstrukcyjne ma charakter nie
stateczny. Badania i doświadczenia zostały przeprowadzone dla 
płyt wyboczonych oraz dla płyt niewyboczonych. z. Łapiński 

165' 629.13.012:531.224.4:539.4.019.2 ILot 
Yusuff S.: Design for minimum weight. Dobór minimalnego cięża
ru elementu konstrukcyjne go dla danego rodzaju obciążenia. 
Aircr. Engng. 1960, paźdz., t. 32, nr 330, s. 288-294, rys. 11, tabl. 3, 
ods. 16. 
vV pracy tej p,zedstawiono zależności pozwala jace dla danvch 
obciążeń ściskających określić minimalny ciężar ·usztywnionej 15ły
t;ir. Rozpatrzono dwa rodzaje płyt: a - płyty o integralnym usztyw
memu symetr ycznym ze względu na zginanie, b - płyty usztyw
nione podlużniczkami o profilu z . 
W rozważania_ch wzięto pod uwagę następujące postacie wyboczeń: 
1 - wyboczenie miejscowe usztyvmień, 2 - wyboczenie skrętne 
usztywnienia., 3 - wyboczenie giętne usztywnienia, 4 - wyboczenie 
skrętno-giętne usztywnienia. Obliczenia teoretyczne porównano z da
nymi doświadczalnymi. Wyniki uzyskane n a drodze obliczeniowej 
dają dobrą zgodność z wynikami doświadczalnymi. z. Łapiński 

166* 539.433:621-253 !Lot 
Chronin D. W.: Rasczet kolebanij i kriticzeslcich czisieł oborotow 
~iskow turbomaszin s uczatom wlianja łopatok. Obliczanie drgań 
1 . kr_ytycznych obrotów dysków maszyn wirnikowych z uwzględ
memem wpływu łopatek. Izw. Wyssz. Ucz. Zawied. Awiacionnaja 
Tiechnika, 1960 , nr 1, s. 140-140, rys. 6, ods . 11. 
Drgan1~ . własne obracających się dysków, charakteryzujące się 
pręd½=osc1ą fazową era~ metoda obliczania prędkości fazowych: 
drgan własnych i obrotow krytycznych z uwzględnieniem wolywu • 
łopatek:. Prol?onowana me!oda oparta jest na analitycznych roz
w1ązamach rownama drgan dysku, co umożliwia obliczanie złożo
nych form drgań. Uwzględnienie wpływu drgań łopatek przepro
wadzono metodi! dynamicznych sz!ywności, która pozwala na po
wiązame . teo_re,y_cznych rozwiązan z danymi doświadczalnvmi. 
A_~to r zaJmUJe się _trzema zagadnieniami: rozwiązani.em równania 
rozmczkowe~o drgan dy_sl~u, wyborem warunków granicznych i bu
dową fu~kcJ1 przedstaw1aJących te warunki oraz obliczeniem fa-
zowych i krytycznych obrotów. J. Kolarzyk 

167* 621-253.5:621.438 ILot 
?ztyrlin, A. F.: Ti_eor_i~ticzeskoje issledowanje processa progriewa 
l~boczich łopatok i dlSKOW parcialnych turbin. Teoretyczne bada
n~a procesu ~agrzewania się łopatek wirnikowych i dysków par
CJalnych turbin, Izw. Wyssz. Ucz. Zawied., Awiacionnaja Tiechni
ka, 1960 nr 1, s. 127-139, rys. 6, ods. 5. 
Zaga_dnienie rozkładu temperatur w łopatkach i dyskach turbint 
parqalnych 2: uwzględniem~m wpływu pokryć na nagrzewanie się, 
wirnik~ turbiny. RozwiązuJąc równania różniczkowe przewodnie-· 
twa cieplnego dla łopat½i, dysku oraz podstawy łopatki autor 
?trz>'.~ał t~oretyczne zalezności umożliwiające zarówno jak~ściową 
Jak 1 1lośc10wą ?Ce~ę n~grzewa.nia _się elementów wirnika turbiny. 
Czas nagrzewai:ua ~ię w1r~1ka zalezy _od wielu czynników, z któ
rych g_łówi:iym1 są. parcJalność turbmy, intensywność wymiany 
c!eplneJ między. łopatką i dyskiem a otoczeniem, przewodnictwo 
;1eplne, masa Wirmka .. W pracy rozważa się jakościowy 1 ilościo
wy wpływ tych czynmków na proces nagrzewania się wirnika. 

J. Kolarzyk 
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AERODYNY 

168* 629.135.2:533.652.1 ILot 
Grumman A2F-1 Intruder-Ein Schulbeispiel moderner Aerody
namik. Przykład nowoczesnej aerodynamiki samolotu Grumman 
A2F-1 Intruder. Flugwelt, styczeń 1961, r. 13, nr 1, s. 46-49, _rys. 8. 
Samolot Grumman A2F- 1 przeznaczony jest do lotów z duzą pręd
lcością poddźwiękową. Dla zmniejszenia ol)orów _skrzydła p~srnd_a 
ono skos 25° a przy nasadzie 55° dla, zmnieiszenia wpływu sciśll
wości , występującego w pobliżu kadł½ba_. Kadl_ub ukształtowany 
jest według zasad aerodynamiki poddzwiękov.:ei. :i:-osiada kszt~1lt 
wydłużonej kropli, nos dość tępy, ogon przec,1odz1 "! usterzenie. 
Chwy ty powietrza leżą blisko ka,dłuba. W samolocie Grumman 
Intn1der zastosowano nachylenie wylotów silników dla uzyskania 
stromego startu. 

169* 629 .135.9 ILot 
Boehler, G. D. , Ground - effect machines. Urzadzenie wykorzy
stujące oddziaływanie Ziemi. (Poduszkowce). Aircr. Engng., maj 
1960, t. 32, nr 375, s. 132-136, rys. 8. ods. 31. . . . 
Przeprowadzona ana.liza podstawowych zasad działania statkow 
z tzw. ,,poduszlcą powietrzną". Większość z nich ';lziala w bezpo
średni.ei bliskości ziemi bez dotylcania jej - oddz,elone poduszką 
powieti:za lub jego cienką warstwą - z tej racji napE:d i sterowa
nie jest aerodynamiczne. Nie podpadają pod zas~dę Jedynie urzą
dzenia nawodne. Aut01· dzieli stat!ci tego rodzai u na, 6 odmian: 
I grupa: sk,·zydła z poduszką powietrzną (l); II gn1pa: ob,~odo:"a 
kurtyna powietrzna ; a - bez recyrkulacji (2) - z dyszą pierśc1 e
nicwą , z osobnym napędem poziomym lub z wewnętrznym n ap"t
dem poziomym ; b - z cyrkulacją: z labiryntową lcurty~ą (3) luo 
z dyfuzorami (4). III. Obwodowy wypływ: komora wyrownawcza: 
(5) Levapad, (G) z warstewką powietrza. Według _autora dysza p ier
ścieniowa przedstawia najlepszy kompromis pomiędzy wszechstro_n-
nością, prostotą i osiągami. Z . Brodzki 

ŚMIGLA 

170* 629.13.038.1:533.662.3 ILot 
Hamilton - Standard baut eine Luftschraube mit verlinderlicher 
Wt:ilbaung. Hamilton - Standard buduje śmigła o zmienianej strzał
ce profilu. Der Flieger, paźdz. , 1960, nr 10, s. 343, rys. 2. 
Przeprowadzono próby ze zmienianiem profilu łopatlci śm'igła 
w czasie pracy. Najlepszy okazał się układ, w którym 2 łopatki 
umieszczono na dwóch pias tach - jedna za, drugą mogą zmieniać 
swe kąty ustawienia tworząc jeden profil - jakby skrzydła z wy
suniętą klapą. W ten sposób można redukować powstałą na p r o
filu silę nośną . Vledług konstruktorów można uzyskać w ten spo-
sób znaczne polepszenie osiągów. Z. Brodzld 

SILNIKI LOTNICZE 

171 * 533.46 :621.455 !Lot 
Iljaszenko, s. M .: Isparienje i gorienje odnokomponientnowo top
liwa w kamierie z. R. D. Odparowanie i spalanie jednoskłaclnilrn
wego paliwa w lwmorze silnika rakietowego. Izw. Wyssz. Ucz. Za
wied. Awiac. Tiechnika, 1960, nr 4, s. 72-82, rys. 4, ods. 8. 
Autor artykułu, opierając się na założeniach, że: 
1- procesy odparowania są czynnikiem określającym kinetykę 

spaJania i parametry komory, 
2 - temperatura produktów spalania jest stała wzdłuż długości ko

mory, 
3 - odparowanie kropel paliwa następuje przy jednostajnie zmniej

. szającej się prędkości względnej, przedstawia teorię odparowa
nia, i spalania paliwa ciekłego jednoskładnikowego w komorze 
silnika rakietowego. 

Przedstawiona teoria pozwala wyciągnąć wnioski o wpływie para
metrów rozpylenia i fizyczl<'.)'cł) własności paliwa oraz produktów 
spalania na parametry kor/lory i jej charakterystyki. R. Łapucha 

172* 621.45.004 !Lot 
Factors that affect operational reliability of turbojet engines. 
Czynniki, które wpływają na niezawodność w użytkowaniu silni
ków turboodrzutowych. NASA TR- R-54, 1960, s. 211, rys. 165, 
tabl. 29, ods. 124. 
Zagadnienie zwiększenia niezawodności w użytkowaniu silników 
turboodrzutowych. Przedstawiono statystykę uszkodzeń w tych sil
nikach. Opisano teorię i dowody z prób, dlaczego następują uszko
dzenia s1lmka. Przedyskutowano dostępne metody, siużące unika
niu uszkodzeń w użytkowaniu. 

WYTWARZANIE SPRZĘTU LOTNICZEGO 

173* 629.13.002.53:621.357.8 !Lot 
Elektroshaping. Obróbka elektrochemiczna. Aircr. Prod., marzec 
1961, t. 23, nr 3, s. 88-96, rys. 15. ' 
Na _prz_estrzeni ostatnich 15 lat tylko cztery istotnie nowe metody 
obrobki zyskały praktyczne zastosowanie w kształtowaniu mate
riałów trudnoobrabialnych. Są to: technika elektrochemiczna ero
zji molekularnej; ~rozja czysto chemiczna; erozja molekularna; 
ez:oz~a _czysto chemiczna; obróbka elektroiskrowa i obróbka ultra
dzwiękiem. Proces obróbki elektrochemicznej jest pokrewny elek
tropolerowai:iiu. Zasadnicze różnice . to: zmniejszenie odległości do 
0,25 mm między anodą - przedm10tem i katodą - narzędziem 
z _rzędu 100 mm przy elektropolerowaniu. W procesie elektroche
micznym; natężen_1e prądu, odpowiednio 0,0025 A/dcm' i 230 A /cm' 
i w teJ proporcji wydajność. Obróbka elektrochemiczna znalazła 
~zer~ze zastosowan~e niż oczekiwano, m.in. do obróbki wykańcza
JąCeJ łopatek turbmowych kutych z naddatkiem 0,5-0,07 mm. na 

co potrzeba około 3-5 min.; a czas ten można_ skrócić do 50 sek. 
Powtarzalność kształtu ±0,02 mm dla obróbki Jcształtowej. Inne 
zastosowania to: wycinanie otworów kształtowych, głębokie Wier
cenie otworów na raz, ,,szlifowanie wewnętrzne", nacinanie row
ków kształtowych wewnątrz i zewn<\trz itp." Arty_kuł zawiera opis 
stoiska do obróbki elektrochemiczneJ '. ,S1fc9 _, opis s~mego proce
su, jego zasady, charakterystyki i mozhwosci oraz mektóre para-
metry. A . Golędzinowski 

174' 629.13 .002.53 :G21.~23 :621.253.5 ILot 
Blade - polishing. Polerowanie łopatek. Aircr. Prod., marzec 196!, 
t 23 nr 3, s . 109-114, rys. 9. 
Pole'rowanie łopatek dla uzyskania ~łaściwej gład!Cości powierz
chni przeprowadzane było ręcznie i zawierało wiele trudności 
szczególnie dla łopatek turbmowy~h, typu ban~ażowego. Artykuł 
zawiera opis specJalneJ polerki tasmoweJ, yracuiąceJ ruchami po
suwisto-zwrotnymi. Polerowaniem usuwa się warstwę rzędu o 4 mm 
Osiagana gładkość wynosi 0,5-0,7 1,; dla równoczesnego zagwa'ranto~ 
·wania dokładności profilu stosuje się specjalne dociski kształtowe 
dociskającej taśmę do łopatki. Konstrukcja ich gwarantuje popraw~ 
ny poślizg taśmy przez wprowadzenie sprężonego p~wietrza mię
dzy poduszkę i tasmę. Opis zawiera ponadto szczegoly konstruk
cyjne napędu, kinematylcę, :'chematy _opr~yrządowania pomocni
czego, opis samego procesu. i. koleJnoś~ połautcmatycznego cyklu 
pracy obrabiarlu. Szereg zdJęc uzupełnia omawiany materiał. 

A. Golędzinowski 

175* 629 .13.002.53: 621.923 :621-253 ILot 
Szas}:olskij , B. V/.: Woprosy kinematiki wibrokontaktnowo poliro
wanj~ łopato~ s_ bolszo_j głubinoj profila. Zagadnienia kinematyki 
0 duzym wygięciu profilu. Trudy M.A.T.I. nr 45, Issledowanje pro
cessow obrabotlci mietał!ow riezaniem 1960, s. 139-149, rys. 9. 
Polerowanie łopatek silników turbinowych stanowiło zawsze po
ważną trudność wykonawczą, a szczególnie łopatek turbinow"ch 
o dużyin wygięciu. Autor przedstawia nowy, ciekawy sposób ~
bracyjnego polerowania. Łopatka umieszczona jest samonastawnie 
między d w oma gumowy mi dociskami, na których opiera sie taśma 
ścierna. ŁopHtka wykonu.ie ruchy posuwisto-zwrotne w dwóch kie
runkach wzajemnie prostopadłych, z częstotliwością 900-1500 po
dwójnych ruchów na minutę: autor podaje również metode na 
określenie położenia łopatki w uchwycie. Praca ta wymaga 'dal
szych badai'l dla usunięcia istniejących jeszcze usterek. 

A. Golędzinowski 

17fl* 62S .13.002:621.9-43 !Lot 
Dun\n-Barkowskij. I. vV., Kartu, ze\': a. A. N.: O toczn osti mietodow 
oprie die lenj a położenia sl'iedniej linji profila powierchnosti. o do
kładności metod określenia położenia średniej linii profilu po
wie:rzcllni. Trudy M.A.T.I. nr 45, Issledowanje processow obrabot
ki miet"lłow riezaniem, 1960, s. 27-47, rys. 6. 
Do wyznaczania podstawowych parametrów gładkości powierzchni 
H

8 
i R

2
, lrnnieczne jest przyjęcie bazy - linii odniesienia. Zwyk-

le j est nią tzw. linia środkowa. Dokładność określenia parametrów 
jest związana z dok!adnością przyjętej bazy. Autorzy omawiają 
t r zy metody określenia linii środkowe.i: najmniejsze j sumy kwa
dratów - jako metoda podstawowa, najbardziej dokładna i pra
cochłonna, planimetrowania pól po obu stronach linii środkowej -
mniej pracochłonna i mniej dokładna. Poza tym w pracy podano 
sposoby obliczania błędów i wreszcie zamieszczono killca przykła
dów, obrazujących metodę obliczenia i wyznaczania parametrów 
oraz określania wielkości błędów. A. Golędzinowski 

177* 629.13.002:621.91.07 ILot 
Dunin-Bar kowskij. Woprosy analiza spiektrow profilej riealnych 
powierchnostiej, połuczajemych pri miechaniczeskoj obrabotkie . 
Zagadnienia analizy kolejnych harmonicznych profili powierzchni 
realnych, uzyskanych przy obróbce skrawaniem. Trudy M.A.T.I. 
nr 45, Issledowanje processow obrabotki mietałlow riezaniem, 1960, 
s. 48-73, rys. 17. 
Charakter profilu powierzchni rzeczywitej ma zasadniczy wpływ 
na takie ważne wskaźniki mechanizmów, jak tarcie, zużycie, wy
trzymałość zmęczeniowa i wiele innych. Autor zajmuje się istot
nym zagadnieniem analizy profilu i przedstawia próbę rozkładu 
wykresu realnego na szeregi kolejnych harmonicznych. Autor 
wprowadza wiele współczynników, nowych oznaczeń, wzorów 
i pojęć. 
Podane zostały również sche maty do wydzielania kolejnych har
monicznych przy analizie profili rzeczywistych. Przeprowadzono 
również analizę błędów takich apara.tów. Próby tych analiz doko
nane zostały na b a zie wielu wykresów rzeczywistych dla różnych 
obróbek, od toczenia, do docierania i polerowania włącznie. 

A . Golędzinowski 

178* 629.13.002.53 :621.91.07-523 !Lot 
Numerical control. Sterowanie numeryczne. Aircraft Prod. , kwie-
cień 1961, t. 23, nr 4, s. 124-137, rys. 20, tabl. 1. . 
Sterowanie numeryczne jest jednym z rozwiązań w automatyzacji 
procesów obróbki skrawaniem. Program obróbki, naniesiony na 
taśmę perforowaną, w formie zakodowanej, wprowadzony jest do 
szafy sterującej, skąd przelcazywane są sygnały wykonawcze do 
obrabiarki. W artykule zebrane są obserwacje i doświadczenia fir
my Short Brothers a nd Harland Ltd., poczynione w pięcioletniej 
eksploatacji obrabiarek programowych. Cincinnati z instalacjami 
sterującymi E.M.I. Rozważania obejmują: wykonywanie poszcze
góln:i:ch czynności w formie roboczej, jale programowanie, usta
wianie przedmiotu na obrabiarce i inne. Poza tym znajdują się 
opisy po~zczególnych urządzeń wchodzących w skład systemu ora_z 
sposoby. ic1!, działania. W'reszcie analiza przygotowania technologu 
dla obrobki programowej w oparciu o konkretny przykład. 
Z udoskonaleń - opisana jest maszyna matematyczna, ułatwiająca 
programowanie. A. Golędzinowskl 

Niniejszy_ Przegli;ld _Dokumenta«?yjny zawiera jedynie część analiz dokumentacyjnych publikacji z zakresu lotnictwa. Pełna 
d?kum_entacJa ukazuJe się w postaci_ kart dokumentacyjnych wydawanych przez Centralny Instytut Dokumentacji Naukowo-Tech
mcznei <v;[a~szawa, Ajl. Niepodległosci _188). CIDNT przyjmuje prenumeratę kart dokumentacyjnych która może obejmować zarów-
no ca ą_ o umentac ę naukowo-techniczną, jak i oddzielne jej działy lub poszczególne g d · '· 1 t t t h · CIDNT wykonuie (za_ zwr?tem kosztów) fotokopie i mikrofilmy publikacJ·i ObJ'ętych zarówno za a nienia ema Y ee mczne. . dokumentacyJnymi. Przeglądem Dokumentacyjnym jak i kartami 
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Tabela f Dznaczen,a, skfad c!lemiczm-1 i wtasnosci fiZI.Jczne stali nierdzewn4c!I, kwasoodpornl.Jc/1 i iaroodpornl.jch 

Oznaczenie stali Skład chemicznlJ % 

Lp l)odza; srali 

ct,romowa 

2 chromowa 
-

chromowa 

3 QI chromowa 
- c:: 1-----------l 

4 ! 
- "'1-------------l 
5 o chromowo 

11-ł/3 

2Hf3 

3Hf3 

4Hf3 

H/7 
- '--1-------- - -- Cl - -- -
6 -~ chromowo-niklowa l\.J Hf7N2 
-- c:: -·- ~ ..... --·-- --
7 chromowa co H 18 

1----+-+-,-----:-c---=--:c::-c-=-:---:ł I 1---------l 

8 c!lromowo-manqanol'/J] ~ HfJN4GO 
-mklowa __ ~ ____ :_ 

9 chromowo-niklowa ':'> !Hf8N9 
,_ QI 1------------1 ~ f------ł 

IX/3 410 max 0,6 0,6 12,0-14.0 max 0,035 0.030 0.15 0.6 

2 X/3 ~ 0,6 0.6 12,0-ft/.O o.ix 0,035 0,030 

3 X/3 420 /J,Z5-fJJ, 0,6 0,6 12.0-14.0 o,~x 0,035 0,030 

t-4 __ X_f3----l---+~--Qt 0,6 0,6 IZ,0·I4,0 ]~X 0,035 0,030 

_:~'!_- 430 ą[ D. 7 _O,!_ '6.0-18,0 a~x 0,035 0,030 

Xf7H2 V}.!/-411 0.8 0,8 15.D·IB,D f.5-2.5 0,035 0.030 

7.75 O.ff 0.06 D.60 10.2 12,f 1500 500 IW 

7.75 0.11 ao6 o.sa 10.6 11,5 1500 500 rs 
7. 76 O.ff 0,06 0,60 9,9 12,5 1500 600 T S 

7,68 O.ff 0,06 0,55 10,0 12,6 1470 400 N 

7,68 O.li 0,06 0,65 9,6 11,4 1500 800 D.D 

7.67 O.ff 0,055 0,73 !0,7 1500 600 T.S 
--X!s ·- ---D-9-1.0 o.?· 0.8 7?.0 -19.0 ]l'<o, __ 0_3_0-+-0,-03-0-+-- .==._--+-7,-7-o+-o,-11-+-o.-,o-a +--a- 6-5-+-----l--+-,s-oo- -7;· 

Xf3h4r9 kl,15-Q 6.[J-tq. I.Z I2.0 ·14.0 3,7-5.0 0,060 0,030 - 7.90 0,12 0,045 1400 400 Il 

!_!_IB_H_9 __ 3D3 a% 2,0 f.2 7?,0-20,tJ+B--.0---,1,-0 -1-0-,0-35-+0-,0-3-'0-+---~-=-+-7.9.-0-+-0.-J-'2+0-,0-5-+-0.-,~-'0+-l-5,-0-+--f7,-4 7-;;;;; - 800 ~!J-
7,90 0.12 0,05 0,70 15,0 17.4 1400 800 O ł1° ~ chromowo-niklowa c:,._ 2fl!BN9 ;;; 2Xf8@ 302 '/f5-{lj5 2,0 f.2 17,0-20,0 8,0- f/,O D.035 0,030 

!!_ ~ chromowo-nil<lowa OH!!}!j9
1

~ OX/8119 ;!!!_ t: 2.0 1.2 !J,0-20,0 8,0-ff.O 0,035 0,03D - 7.90 D.12 0,05 0,70 /5,0 17,4 I4/D 400 D 

12 ~ chrOf7!fv7g;;;~iowo - IHIBNgT '-<) IX!BH9T 321 0.12 2,0 1.2 fl,D-20,Ci 8,0-/f.0 0,035 0,03D c io~:0.8 7,90 0.12 0,05 0.80 /4,9 17,8 1400 800 D 

13 ~ c/Jromowo-niklowo-moli- /IIBNID'IT f-- ·max Ti:; c am·0,6 
,: -bderowo-tutanawa ____ _:_ ~ 0,12 2.0 f.2 17.0·20,0 9,0-ff.0 0,035 0,030 Maf,S-2,2 7,9D 0,12 0.05 0,74 I5,0 17,3 800 D 

14 .,,_ c/J~:itie~;:iwo i-1/BNIOi'f l') 316 aff 2.0 f.2 l?,0·20,0 QD-fl.D 0,035 0,030 Mol,5·2.2 7,90 0,12 0,05 0.72 I5,D 17,4 800 D 

7s !'1r:;,g:--::t%:;:0
li· /-IIBN/21127 XIBHl2M2T o.ff 2.D 1.2 16,0-lg_o fl,0-14.0 0,0.35 0,03D t~%--1t 7,95 0,12 0,05 0,74 15,0 18.0 1400 800 o 

(5 chromowa 2Hi? 0/3·{]a, 0,7 1,2 16,0-18,0 D,~x 0,035 0,030 - 7,75 O.ff 0,05 0,64 9,6 11,4 g50 T.S. 

!!_ ., 1------ch_ro_m_o_w_a __ ...,-~ H25 X25 446 f!ió 0,8 !!.__ ~:°·27.0+J? 0,035 0,03D - 7.55 O.ff 0,04 0,70 7,8 10,8 f500 f/00 T.S. 

~ ~ chromowo-tvtanowa i 1125T X25 T aft 0,8 I.O 23.0-27,01 o.ix D,035 0,030 Ti 4, C-0,8 7,60 O,ff 0,04 0,70 7.8 10,8 1500 ffOO T S 

!i_~ chromowo-niklowa f? Hf8Ngs .:05 ZJ.~ 2,0 1.)8·.(~!7.0·2{;0.8.D-ff,O 0.035 0,030 - 7.90 0,/2 0,03!, 0,82 11,3 17,9 950 IJ 

20 ~ chromowo-niklowa ;" H23Nf3 X23W!3 3og 1/lJ5 2,0 .!!__ lz2f)-25.0 l2,0·f5,D 0,035 0,030 - 7.go 0.12 0,035 0,88 15,8 17.3 /440 1000 O 
-- '-- 1------------1 . )' 

!.!_ -~ chromowo-niklowa ~ H23NIB X23H!8 o.ff 2.0 I.O !z.co-2jC 11.0·20,{, 0,035 0,030 - 7,95 O,f2 0,03' D.90 16,0 17,6 1410 1050 D 
thr°.!2~1:;;;:iowo- 'iiZ5/\'20S2 X25H2DC2 310 ;7,ó f,5 0'--e.'.jZW-27.0 l8,0-2f,l 0,035 0.030 - 7,90 0,12 D,035 0,02 16,0 fB,I 1400 1150 O ?2 

Tabela 2 Oznaczenia, skład chemicznlJ i wtasnosci fiZIJCZne stali specjaln1Jch 

Oznaczenie stali Skład chemiczni/ i. 
Wtasnosci fizyczne 

}-.>~ "' ~ ~ i~·r ~~ ? l~ ~ ->c~ ? e~ :~ft) l ·!al (lj e §.~·S?'t ~~ :;;ie; Lp llodzaj stali 1 ~ ~ Qj ~!li~S!~ 1 ,g -~ ZSSI) USA C is ~ ~ Si. I:: s,_ a~ij-i!1il ~;;;-. 
Mn Si Cr Ni Jnne ~i ~·~~~ ~E: i.:: r::: 

QI -~ 
GOST AIS/ max mox '--...... ~e"' ;.:..,, ~ E: ~~ .~<.:, ~~ <:i: """ lt 

·"' ,oo·c 5oo·c 
20• ',4(/LaOW(]I c§-0: ~~ .;:; (,~ ~ •Wł toscipoda 

I chromowa X28 - max 
0.8 w 27,D-30,0 

max - 7,6 O.li 106 
~_wn:rwia 

0,70 1500 0,15 0.6 , s1e. 

2 chromowo-niklowo -krzemowa X20Hf4C2 - max 
f.5 2,0-3,0 !9,0-22,0 12,0-15,0 - 7.8 a12 Q03f f4.5 0.76 1400 0,20 --max 

3 chromowo -niklowo - niobowa XIBHf/5 347 0,/0 2,0 f,O 17,0-20,0 9,0-13,0 Nbod8%Cdo!' 7,9 0,13 16,0 0,76 1400 

chromowo -niklowo -mo{[[;cteno: max Mo 3,0 - 4.0 
---· 

4 -wo - tutanowa x;Bf.1l2f13T - 0,1?:..__ 2.0 0.8 15,0-fQO ff,0-I4,0 !CM ~ 0.6 7.9 0,12 16,7 0.72 /440 
- ----f---- --

5 chromowo- niklowa -- 414 
max 

I.O f,D fl,5-/3,5 (25-2,5 - 7,75 0,11 0,059 0,068 9,9 11,5(700) 0,70 1/425--1485 
f--· --- -- · -- ---·- ·-· - ··-- _g_l_J_ _ --------- - - ---·•· - - -- --·· -- - -·· -~ -- ---- -- - ·- -· - - ·-~----·· - --- - ··- - ---

6 chromowa z dodulkiem l'1o --- 440[ 0,95-1,2 I.O 1,0 16,0-18,0 
max Mo 0,?5max 7,75 O.ff 0,058 10,4 11,1(870) 0,60 !3'l0-f!if0 0.5 - max 

7 chromowa z dodatkiem Se - 440F 0,95-1,2 f,O I.O (6,0-!8,0 0,5 Se 0,07min 7.75 O.!! 0,058 10,4 lf,!(870) 0,60 1370-1510 

8 c/Jromowo - wolframowa - 418 
max l,D /,O f2.D-f4,0 

max 
W 2,5-3,5 7,75 0,/f o,osg 9,9 12,2(700) 0,57 1454-!SfO 0,(5 0,5 

g chromowa z dodatkiem W, Mo i V - AL4f9 0,(2-0.3 1,5 0,75 fl,0-12,5 0,5-f.5 W2,5·3,23;Ma 7.75 OJ5-a~Y,Wqj5. ' ff.I 12.0(650) 

10 chromowa z dodatkiem W. Mo i V - 422 0,15-D.25 f.O I.O 11,5-13,5 
max 'lłQ75·1J.5;łb475 7.75 10,5 12,0(650) I.O -,.z; v o,2-a4 , 

li chromowo -niklowa - 304L 
max 

2,0 I.O 18,0-20,0 8,0-12,0 - 8,0 0,(2 0,038 0,051 16,5 lfJ,8(870) 0,72 !400-1455 0,03 

{2 chromowo -niklowa - 302B 
max 

2,0 2,0-3,0 f'l,0-19,0 8,0-10,0 - 8,0 0,12 0,038 0,051 0.72 l370-f4(](, 0,15 

13 
chromowo -ni klawo -molibdenowa - 3(8 

max 
2,5 1,0 IW-f9,0 13,0-15,0 Mo Z-2,75 

8.0 0,12 0,04 0,05 ·· 1370-/400 -niobowa 0,08 Nb/O %Cmin 

14 chromowo-nikfowo-moiibdenowa AL350 
max 

0,5 °0,4 !6,5 ·17,5 4.0 -4,5 Mo2,5·3,0 'l,[X) 14.6 '6,2(540) 0,71 - O.I 

15 chromowo-nil<fowo-afumimowa - f7-7 PIi 
max 

1,0 I.O 16.0-18,0 6,5-7,75 Al 0.75-1.25 7.80 
0,04 

o.os 15,.3 17,3(430) 0,8( o,og 'Pmtl/:i}, 

(6 chromowo-niklowo-miedziowa - f7·4 PIi ao4 15,5 3.5-4 Cu 3,5-4,0 7,75 
0,043. 
'łPmnJ50l 0,053 10.8 ff,3(430} aga 

17 
chromowo-niK!owo- fl/fanowo -
- aluminiowa - stainlessW D.07 0.5 0,5 IW 7,0 T1 D,7; Al a2 7,75 0,045 ~ 9,9 11,3(500) f,00 

18 chromowo - manganowa - 16-14-f max 
13,0-17,0 f,O (4,0-15,0 !,O N2 0,3max 7,90 15,3 2f,6(9Bq 0,69 0,15 

1g chromowo-monąanowo-niklowa - 17-4-6 max 5,5-7,5 f,O f5,0-f8,D .3,5-5,5 N2 O,Z5max 7,95 15,6 20,3(750) 0,/5 

2D chromowo-manqanowo-niklowa - 18-5-8 'ó!ff 7,5-10,0 I.O /7,0-19,0 4.0-6,0 Nea25max 7,g5 15,6 2/Jp(?óO) . 
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Tabela 3 

~ 
~ 

~-~ ~, 
q~ 

~ 

Postan~an dostawy wt-- • · ~,. · run I przeiWif<1 . • o Statwatc.na9(lraco-W ,.,snosc1 me,.11antczne tost cznef Temperaturaobr:c1eptne; r 
• .• na z1mfJO -z <:i ·"' ·s „ c1qanlona -C ·iq l:l c::: ·l!! -l!! . .., .\.I 
• kuta -K c::, i!::'§ l-i. !i= ci, o;: • .,, . .,, ·!!! 
• łuszczona -t. ·I.! t:j 1;, .c:f ·i:! i§ -~ c:i c:i -~ <11 ~ -!!! .!li c:: 

,.. n ciqgnionaiszli/,-CiS -~ § ~ ~ ~ łt f f: ~ -c:i ~ ·c: .i::r § i':: la 
..,,1111,zmiel<czoi-M c::, <'.§ is e ]t ~ Rl :R i::s ~"" !:i ~ i -c:i 8 ::_i harfDwan -Ił cli li! ,c .. ..:: ~ ~ c:, 't:) ~ N !:l :::, :::>, "' 

przesi;co y -P ,._ Q. CI..S c::s .., 't: - !!l :::, 

~ 
~-:::, 
~i:: 
-lllc::s 
CU iii: 

i! 
1J Is. 
V) 

wrasnasci charakterl./SfT/czne Prz1,1kfad1.J zastosowania 

ut~=-T o,; ar /Jr aja/{) C u Hs V).,:: 'N~ !:J ~ ~ Stopień u . . n_ la: kG kG_ ., •7. ~ kCm_ kG mm '-' ~ 'i§ :f l:i_ ;g 
twarda- 1; . ~ rd!J-ZI, mffi1 mm• ~ _ • ro 7fnZ mm2 "' 

f/ł/3 i . as- ws. _Ski./ 
750

_
800 

950-/000 500-700 f,_Sslfr
8
·· t.opalkTtu,:binjiarowych,zawor11prąshl)d.rau/iCZf'II/C0_0paratura 

1em1 o/ei 1 ... po ,.,w. E"s· ~'8 
8 2 

urzqdzen crackmqowqch, sworznie, nakrelkl, pr1eam1ot11 
i,;:;:..:;;;;c-=;..;;;,;.--i:::i~~c..,...,.,+--+-+---1--+--+--1--+--+--+-----l~==ow.'+---+-"-' .:....""--'-+-"---..:..,--ł· ~.!.)''(.-_:'--"-_ --ł os cdarstwa domoweoo ,tp. 

cem 750-800 950-100 13~r . t-lJ:c-o=ce.""tif'-owcc...k-,-0'-ns....,tr.--=_u=;;;kc.;.;_l/,::.;.in.:.:,IJC,~h=-,f}'-"d.~le-a-'{)ro-cz-c-ec/1-n...,.ie-rd.-1,-ewn_t,'C._h __ 
f/..1/3 w . K- w st.,., tub r ub · powietrze olej lub po .2 Ddparna na lforoz1e atmosfel'f/czna na . wymaqa sie w1e1<szej twardości i w11trzymarosci np. śrl.JDIJ 

w. ,c, I ; asm,;-Zw.st.H . dz1atame wad "°:turaln1Jch, pan; wodnej, d(awtCe,ąniazdka_, qrzybki i Wrleciona zaworow, matrqce: 
311!3 : bi. -W.Z w st I'/ traw. tub 1150 _900 z P1 750 ~ 800 950-f 00 roztworow alkal1czm;ch I rozCtenc zom;ch spre zqny, narlefiz1a t//irorqiczne, narl8dzia miernicze, lóżtp/ilJ 

nietraw.. K-wst. H tub r u/Jw ow1etrze olej ==;f'.'.._-1 krcsow orqanicznl/Cłl t-r..,.,o:::lk::-o:--:w.,=e,70n-'-o..,.że'-s;;.;.fi;;.;ofii-oW,-'-ec...1:c.r·t::..._..,....,._......,. ______ .... 
Pr:-W.Ł.C,CiS w st /1; bl.-W,Z z piecem 740-780 950-100 Narzed1ia skrawaiace, narl'lJdzla pomiarowe /r;tv. !farbura-

4Hf3 lwst.11,traw.lubnietraw.;K·wsl.lY tm,:fl~~ 
3

_
5 

f5-2S 1100-850 'uliw{X)fiele powietrze olej .~;ai7p_tożyska kulkowe. przlJrZQdl/ 1 narzea1a ć/ururqlcz-

1
Pr-W.t..C.C1 no{X)w. · 760_780 [S f8-8 Odporna na korozje atmosfel'f/cznq na Urziiitzenia do wqro/iu kwasu olOtoweoo(wieże absorpcyffll/, 

H/7 surowym !050-800 Wflaslu.J nowietrze - - [S 18.8·2 dzia(anie wad na_turaln1JCll,pa1'1/ wodnej ww~~nni/fikciepta, zbiornif!_ i rurociqqf kwqsu azotoweooJ, 
-wetubH. ~- . ,,. roztworawalkaliufll./cll1rorc1enczonqcll u z'?"1ema uchenne lłl ,warnlkonserw1t. . . 

Hl?NZ IPr:-W,t,WS . ll50·900 ui:: 520:625 950-975 650-?00 f1~~~8 kwaso~orqaniczfllJCń,qorącqchtlenkaw ri~~~iftf1'/t}/~'s'filff ~:f!ctifi:C'rfo1,,eąo1prze~tu 
st M, traw.tub metraw.; K-wstM okrtemk/JIII powtefrze olej [S 18·8·2 azotu I qorace kwasu azotowe o morskiej cczesci pomp) a o rozje wo. '/J 

ITT ~ 
· I I -oo uapoma na 1<oro11.e atmoster:11ąn41 na tOżiJS.ka kulkowe dla przefTIIJSfu naftowego noźe WIJsokiej 

H''B IPr.-W.t.,CiS, ws/.H;bl.-W,Z w I M I -1- 1-1 - 1- 1- 1150-850 z {X«:ef!' 850-900 1000-1050 ~lfl 3 - dz1qtanle CZIJnnikow w11m1emon,1Jch przy jakosci (nar:z, chirur(J.l,.Pf1neirk.i,zawpr;. 'Y. 'i/me.cześci w11nriga 
" sf.11,traw.lu/Jnietraw.;K-wst!f H - - - - - - wpopii!lep1ec-pow. o~ej vieJ,pow. sto/14118,leczwmnte. zmsto.nw 1acew1JSOk1e1od.portidsc1na.sc1erame(koroz1(l. 

- - - 1100 1150 W1,1roby zlmnowiift. · ~ = = = 1150.gJO - - w~a - ESIB-8-6 Odpornanakoroz1eatmosten;czna tl.ff8N9Tiffff8N~°<J7%1,fw~t~i~~kll/,"/fnrf/;!f;f~/'/!i~~ 
'7r.=:=~~-=nrr.z:-:::-c:---f"~-=-f!!!=I-=~'!!!..!:!.+...==-+-=+=-+=:.+- za mo rzewama unkto ' 

fHl8N9 - - - _ re _ tOBO-f/20 _ [S/8-8 Odporna no korozje atmosferl/czna,np .. . · 
_ _ _ 1150 900 powietrzu woda [S 18-8·2 dz,atame s(a/Jl./ch kwasow orqaniam;ch, Do konsf:UkCJI .samol_of~ 1 balo~w, pfqwaki hyctroplanc~ 

t---"tii:-'iii!nr,;;;.;;:s;,:,:.,;c-=Ć'=d-'--+--+-+---l_.:.._+-+--1---1---1~--+--_.:.._+---+---+---1-=c=.:....:::.....::.~ na dz1alante kwasu siarkowego na zimno. dekoraqe "'. b!Jdowmctw1e, ozdobi/ arh.,sh.;czne,niemagne-
21/IBNg - - - ,,

50
_
900 

na - ttOO-f/50 - ES 18-8 kwasu azotowe(JO i inn11ch srodkow • ft;czne czes~1 apa_raful'f/ okretowej. Nadaje sie do prze-
li. -W.Z,wst.Pitraw.;K-w . - - - powietrzu woda [S/8-8-2 chemicznych -robk1 na l/fnno I do polerowania. 

'

Pr:- 'CIN)'lll;;;iin,,r,,,;,i - - ti<fl 1000-1050 Odnorna.naliorozje atmosten;cznq i na. I ZastosowanieJakfillBN9oraznadrutvielektrodydOspawania 
01118N9 -z d · 1050-!XJO pow.na trzu - woda - - rf!Jatanie n;pkto . eh, k~a_taw oraz dosc sta/f austerurqcznt;ch kwasoodpornucll. Nadaie sie doórle 

bl:W.Z.wsl.Pitraw.·K-wst.P. - - - ie ~• orna na noro m1 w:, "· taliczna • .1o oteboktt!oo ttaatmin; nn nn1>rlm,n111 N'Jlo,-,..,,,,,,, 

'

w.-W.1,([I w .sur. u ; p lnrn,?fJmin5S~•l! - - Jl na fOZ0-1070 ESl8-8 uapornana._Kor.oz/ealmiis7im;cznqina I Wprzem,JSl.eal(fowvn,,wieiea/JJr.JrfJCl/jne,WIJm/ennikicieofaafiiiii/iii. 
flll8N9T -Z,drutwsl.Ptubutwardz.; z·,lf _ _ _ ff50·900 powietrzu - woda - ESf8_8_2 t 1atamemekto r:h wasr:Morazna spaw{Ill(1ifd~autoklawu.mieszadfa,/((J((/Jde.s/y/.,pomfllJ/JJJŃartJw 
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