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Materiały stosowane w konstrukcjach lotniczych 

Stopy aluminium 

cz. XIII (dokończenie) 

W błeżqcym zeszycie podano dane techniczne dotyczqce amery
kańskich od!ewniczych stopów aluminium. 

W tabeli 26 podano własności fizyczne tych stopów, w taoe!t 
27 - własności mechaniczne w temperat:urze otoczenia, a w tabe
!i 28 - własności mechaniczne w temperatura.eh podwyższonych. 

Zebrali i opracowali: mgr inż. Andrzej Ciszewski t 
mgr inż. Tadeusz Radomski 

Następna ta.bela (29) zawiera wtasności technologiczne amerykań
skich stopów a!uminium, a tabe!a 30 (którq za.mieścimy w zesz. 6/65) 
poda.je typowe warunki obróbki cieplnej tych stopów. 

U w a. g a : ze względów technicznych tab. 29 umieszczona zostata 
jako pierwsza. 
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Prof. LESZEK DULĘBA 
Politechnika Warszawska 

Siły wewnętrzne konstrukcji 

do 

płata dzielonego w 

płaszczyzny cięciw 

płaszczyźnie równoległei 

Wstęp 

W celu ułatwienia wytwarzania rozpowszechniło się ostat
nio fabrykacyjne dzielenie płatów w. płaszczyźnie w przy
bliżeniu równoległej do płaszczyzny cięciw. Oddzielnie wy
konuje się górną i dolną część skrzydła z bardzo wygod
nym dostępem do nitowania listew wzdłużnych i połówek 
żeber do pokrycia, a następnie składa się je i zazwyczaj 
łączy tylko po obwodzie (rys. 1). 

Układ taki, stanowiący użebrowany keson, jest oczy
wiście sztywny dla przeniesienia obciążeń wzdłuż swej 
rozpiętości od punktów przyłożenia sił do ich odebrania 
przy zamocowaniu, na przykład kadłubowym. Może on 
przenosić zginanie t siły poprzeczne w dwóch płaszczyznach 
oraz skręcanie w taki sam sposób, jak je przenosi kon
strukcja skorupowa o żebrach nie podzielonych. 

I 

/�:::���� 
a b C. 

I 
I 

I 

I 

I 

I 

Rys. 1. Skrzydło dzielone w płaszczyźnie cięciw. a - górna 
część; b - dolna część; c - keson znitowany po obwodzie; 
j - języki łączące górną część żebra z dolną przy nitowaniu 

kesonu po obwodzie 

Natomiast odmiennie przedstawia się sprawa wprowa
dzenia sił w taki keson i zależnie od sposobu połączenia 
ze sobą górnej i dolnej -części żebra (lub braku takiego 
połączenia) może powstać odmienny rozkład naprężeń 
w okolicy; wprowadzenia obdążenia. Różnice te są najwy
raźniejsze w przypadku obciążenia konstrukcji momentem 
skręcającym. Dla uniknięcia skupień naprężeń na niektó
rych częściach konstrukcji w pobliżu dzielonego żebra 
obciążonego siłami zewnętrznymi, należy sztywno i z do
stateczną wytrzymałością połączyć przystające do siebie 
krawędzie połówek żeber lub ich przedłużenia wystające 
na zewnątrz powłoki. 

W notatce tej rozważono obciążenia połączenia górnej 
części żebra z dolną i obwodu żebra z kesonem oraz wpływ 
braku takiego bezpośredniego połączenia (lub jego małej 
sztywności) na rozkład naprężeń w kesonie. 

Oznaczenia: 

A; - pole przekroju pasa i łącznie z przypadającą 
nan częścią pokrycia, 

b - szerokość kesonu ;mierzona równolegle do linii 
podziału żebra między puktami przecięcia 
podziału z obwodem kesonu (rys. 2), 

F - pole objęte obwodem przekroju kesonu (rys. 2), 

L1Fi - pole objęte promieniami łączącymi środek 
ciężkości kesonu z pasami i oraz i+ 1 oraz 
odcinkiem obwodu kesonu (rys. 2), 

i, ... m, ... n, ... P, ... s - kolejny numer pasa (rys. 2), 
Jx - moment bezwładności przekroju kesonu wzglę

dem osi x,

Jz - moment bezwładności przekroju kesonu wzglę
dem osi Y,

Jxz - moment zboczenia przekroju kesonu względem 
osi x z, 

Jxz 
k1 = k2

= 

JXJZ - J;z JXJ
Z - J!z 

Mx - moment zginający keson w rozpatrywanym 
przekroju względem osi x,

M 01 - moment sił zewnętrznych działa.i ących na żebro 
względem środka ciężkości przekroju kesonu, 

Moxo - moment sił zewnętrznych działających na żebro 
względem punktu Xo, 

P - siła obciążająca wzdłużnie połączenie górnej 
części żebra z dolną, 

q01 - wydatek naprężeń ścinających w połączeniu 
żebra z pokryciem kesonu między pasami s

oraz 1, 
QiJ - wydatek naprężeń ścinających w połączeniu 

żebra z pokryciem kesonu między pasem i 
oraz i+ 1, 

L1qii - przyrost wydatku naprężeń ścinających w połą
czeniu żebra z pokryciem kesonu na pasie i 
w kierunku obwodu, 

z 

b 

Rys. 2. Obliczeniowy przekrój kesonu 

L1q; - przyrost wydatku naprężeń ścinających w po
kryciu kesonu na pasie i w kierunku obwodu, 

S.d - moment statyczny przekroju pasa i względem
osi x,

S2; - moment statyczny przekroju pasa i względem 
osi z,

Sx c1, i> - suma momentów statycznych przekrojów pasów 
od 1 do i względem osi x,
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Sz c1, i> - suma momentów statycznych przekrojów pasów 
od 1 do i względem osi z, 

T z - składowa siły poprzecznej w rozpatrywanym 
przekroju kesonu prostopadła do linii podziału 
żebra, 

T.q - składowa wypadkowej sił zewnętrznych dzia
łających na żebro, równoległa do linii podziału, 

T zt - składowa wypadkowej sił zewnętrznych działa
jących na żebro, prostopadła do linii podziału, 

x1 - współrzędna pasa i, 
x0 - odległość między środkiem ciężkości przekroju

kesonu a punktem Xo,
X0 -

punkt, w którym przyłożona siła T71 nie wywo-
łuje naprężeń w połączeniu między górną a dol
ną częścią żebra,

Llx; - rzut na oś x odcinka obv.rodu kesonu od pasa i 
do pasa i + 1 (rys. 2), 

z; - współrzędna pasa i, 
a!!; - naprężenie normalne w pasie wywołane zgi-

naniem kesonu. 

1. Obciążenie połączenia między górną i dolną częścią
żebra i żebra z pokryciem kesonu

Założono, że· siły poprzeczne są wprowadzane w powłokę 
w postaci wydatku naprężeń ścinających tylko za pośred
nictwem żeber. Wobec tego siły zewnętrzne, działające 
na keson, przypadające na jedno z żeber można przedsta
wić pod postacią dwóch wektorów składowych przyłożo
nych do żebra, na przykład w środku ciężkości przekroju 
kesonu TZI prostopadłego i T_" równoległego do płaszczyz
ny podziału oraz momentu skręcającego względem tego 
środka Mo 1. 

Ponieważ składowe równoległe do płaszczyzny podziału 
nie wywołują dużych obciąże11 skręcających keson, są 
w ogóle znacznie mniejsze od składowych prostopadły::h 

a 

p 

b 

-==--=---------����
,---

1

1Ti�f:.l')/5,// 03 

Rys. 3. Wprowadzenie sił z konsoli na zero. 
a - moment wprowadzony silami poziomymi; 
b - moment wprowadzony siłami pionowymi 

"IP 

oraz są wprowadzane bezpośrednio w górną i dolną scianę 
kesonu w sposób niewiele zależny od sztywności połącze
lljia: ze sobą górnej i dolnej części żebra, w dalszych 
rozważaniach zajęto się tylko składowymi prostopadłymi 
z pominięciem składowych równoległych. Założono, że 
w przypadku sztywnego połączenia górnej części żebra 
z dolną wydatek naprężeń tnących na obwodzie żebra 
będzie rozłożony proporcjonalnie do wydatków, jakie wy
wołuje w kesonie przyrost momentów gnących i skręcają
cych, pochodzący od siły poprzecznej przyłożonej do żebra, 
przy nie paczeniu się przekroi poprzecznych. Posłużono się 
metodą podaną w lit. 1, rozdział 7. 12. 

Rysunek 2 przedstawia przekrój kesonu poprowadzony 
vi{ płaszczyźnie żebra. Dla obliczenia napręże11 zginających 
materiał rozłożony bardziej lub mniej równomiernie na 
obwodzie kesonu zastąpiono szeregiem pasów wzdłużnych 
połączonych ściankami, zdolnymi przenosić tylko wydatek 
naprężeń ścinających. Przez środek ciężkości przekroju 
poprowadzono oś x równolegle do podziału żebra, oś z 
prostopadle do niej. Ponieważ osie te mogą ni� być głów
nymi osiami bezwładności przekroju, przeto naprężenie 
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w pasie i (przy pominięciu zginania w płaszczyźnie xy) 
wyrazi się wzorem: 

a_!!i = k1MxX1 - k2MxZi = Mx (k1Xi - k2Zi) [1] 

k2 = ---------,--2-
J

x
Jz - Jxz 

Idąc wzdłuż obwodu przyrost wydatku naprężeń tnących 
na pasie i wynosi: 

da91 dMx 
Lłq; = ciiJ Ai = ciiJ (k 1X1 - k2Zi) A; = Tz (k1X1 - k2Zi) A; = 

[2] 

zaś w myśl założenia proporcjonalny do niego przyrost 
wydatku naprężeń w połączeniu żebra z kesonem wynosi: 

[3] 
gdzie S,; = A;x; oraz Sxi = Atz; są momentami statycznymi 
przekroju pasa i odpowiednio względem osi z i x.

Całkowity wydatek naprężeń w połączeniu żebra z po
kryciem kesonu między pasem i oraz i + 1 przy założeniu, 
że w połączeniu przed pasem 1 istnieje wydatek ąo1, wy
nosi: 

i 

Qi1 = qO I + �-dGi1 
I 

[4] 

Siła starająca się przesunąć górną część żebra wzgl�dem 
dolnej wzdłuż kierunku x będzie składową poziomą sumy 
wydatków w górnym lub dolnym połączeniu żebra z po
kryciem kesonu mnożonych przez długość odcinków, na 
których te wydatki działają. Siły na górną i dolną część 
muszą się równoważyć (być równe i przeciwnie skiero
wane), gdyż w obliczeniach pominięto składową Tx1. Jeśli 
nie ma ścianek kesonu prostopadłych do linii podziału 
żebra, to sumowanie należy prowadzić od jednego prze
cięcia linii podziału z pokryciem kesonu do drugiego prze
cięcia. 

Stąd siła działająca na połączenie górnej części żebra 
z dolną po uwzględnieniu zależności [4] wyniesie: 

m-1 m-1 m-1 i 

P = J; Qi1X1 = J; Qo1Xi + J; J:Llq; I 
I I I I 

[5] 

Ponieważ Qo1 jest tu wielkością stałą na całym obwodzie 
m-1

zaś J:x; = b, po podstawieniu według równania [3] otrzy-
1 

mu.ie się: 

P = Go 1b + T,/:
( 

[ f (k1S,; - k2Sxi)] Llx; [6] 

Oznaczając całkowity moment statyczny pasów od 1 do i 
względem osi z przez S,c1. i>, zaś względem osi x przez 
Sxc1, i> otrzymuje się. 

i i i 

J; (k1S,; - k2Sxil = k1 J; S,; - k2 J; Sxi = k 1Sz <1, il - k2Sx <1, i> 
1 1 1 

[7] 
Z równowagi momentów wydatków napręzen w połącze

niu żebra z kesonem względem środka ciężkości prze
kroju oraz momentu M o 1 sił zewn�trznych działających na 
żebro, posiłkując się równaniami [3] i [7], otrzymuje się: 

Qo1 = 2� {-{ [ f 
T, 1 (k1S,; - k2Sx;)] 2dF; - M01} =

= - 2
� {2T21ł [k1Szc1, i> - k2Sx (t, i>] LlF; + M01} 

[8) 

Podstawiając do równania [6] zależności [7] i [8] otrzy
muje się: 

P = 2
: [2T

21 
f (k1Sz (1, iJ - k2Sx (I, i)) LlF; + M01]-!

m-l 
+ T,; J; (k1Sz c 1, i> - k2Sx <1. il) Llx;

l [9]



Jak widać z tego równania obliczenie siły P może być 
bardzo proste, jeśli jako punkt odniesienia przyjąć nie 
środek ciężkości przekroju kesonu, ale punkt Xo, w któ
rym przyłożona siła Tzi nie wywoła siły P. Odległość Xo 
między tym punktem a środkiem ciężkości można znależć 
zakładając P = O dla Mo 1 = X0Tz1• 

Po podstawieniu tych wartości do równania [9], podzie
leniu wszystkich wyrazów przez T 21 dzięki czemu ·zniknie 
ono w równaniu i rozwiązaniu względem x0, otrzymuje się: 

x
0 = -2 [ k1 i Sz (l, il L1Fi-k2 t Sx (I, i) LlFi] +

Dla przekrojów symetrycznych względem osi z odległość 
Xo = O, a ponieważ przekrój keso.nu często bywa zbliżony do 
symetrycznego, więc i odległość x0 często bywa niewielka. 
Stąd trudność jej obliczenia, gdyż jak widać z równania [10] 
jest ona różnicą dwóch dość dużych wielkości, które trzeba 
obliczyć z dokładnością do 4 lub 5 znaków, aby otrzymać 
2 lub 3 znaki wielkości x0. Z tego też powodu nie można 
pominąć nawet niewielkiego odchylenia· osi x i y od głów
nych osi bezwładności i wynikającego stąd momentu zbo
czenia J,xz. 

Po znalezieniu x0 obliczenie siły P jest nadzwyczaj pros
te, gdyż wystarczy znaleźć moment Mox

0 
sił zewnętrznych 

działających na żebro względem punktu X0, gdyż tylko ten 
moment może wywołać obciążenie połączenia między górną 
i dolną częścią żebra. Obciążenie połączenia wynosi: 

Mox
o 

p=--b 

2F 
[11] 

Oczywiście przy obliczaniu momentu Mox
0 

należy oprócz 
sił aerodynamicznych uwzględnić i inne działające na żebro, 
jak na przykład siły masowe, siły działające na konsole 
lotkowe lub sterowe, zamocowane do żebra. Istotny jest 
tu kierunek przyłożenia sił do żebra. W przypadku prze
niesienia siły z konsoli na żebro w sposób wskazany na 
rys. 3a składowe poziome P1x i P2x odciążą znacznie połą
czenie górnej części żebra z dolną, obciążone wydatkami 
na połączeniu z górną i dolną ścianą kesonu. Natomiast 
w przypadku przedstawionym na rys. 3b, gdzie siły z kon
soli na żebro przenoszą się w postaci sił pionowych P1z 
i P22 odciążenia takiego nie będzie. 

Na połączeniu górnej części żebra z dolną powstaną rów
nież obciążenia wywołane zginaniem żebra w jego płasz
czyźnie, np. siłami aerodynamicznymi*). Gdyby połączenie 
to umożliwiało swobodne wydłużenie się pólek każdej czę
ści żebra (np. połączenie tylko w jednym miejscu), to 
każda część żebra przenosiłaby niezależnie obciążenie na 
nią przypadające (wynikające z rozkładu ciśnień na górną 
i dolną powierzchnię płata oraz ewentualnego oparcia się 
dolnej części żebra na górnej). W normalnym locie, przy 
istnieniu nadciśnienia na dolnej powierzchni i podciśnienia 
na górnej, z dwóch przylegających do siebie półek, nale
żąca do dolnej części wydłużyłaby się, zaś należąca do 
górnej - skróciłaby się. Jeżeli połączenie umożliwi takie 
przesunięcie (np. znitowanie na obu końcach żebra w po
bliżu pionowych ścianek kesonu), to obie półki będą mu
siały mieć to samo wydłużenie, a w połączeniu powstaną 
obciążenia, ale na każdym końcu żebra skierowane w prze
ciwną stronę. Stąd na, jednym końcu żebra nastąpi sumo
wanie obciążeń pochodzących od momentu skręcającego 
przyłożonego do żebra1 i od zginania żebra, zaś na drugim 
końcu obciążenia te będą się od siebie odejmowały **). 

*) Przy obliczaniu sił działających na górną i dolną powierzch
nię piata należy uwzględnić możliwość powstania wewnątrz płata 
nadciśnień lub podciśnień tego samego rzędu co nadciśnienia 
i podciśnienia na powierzchni zewnętrznej, a więc praktycznie 
możliwość przyjęcia całego obciążenia aerodynamicznego tylko 
przez górną lub tylko przez dolną część konstrukcji płata. 

**) Zagadnienie dwóch leżących na sobie i połączonych na lrnń
cach belek, jakie stanowią górna i dolna część żebra, każda 
obciążona siłami skierowanymi w tym samym kierur,ku (np. ku 
górze) nie jest zagadnieniem zupełnie prostym. Na przykład przy 
obciążeniu górnej części dużymi siłami, a dolnej niewielkimi 
otrzymać można w wyniku skrócenia się dolnej półki górnej części 
żebra - silne mimośrodowe ściskanie dolnej części żebra, wywo
łujące wygięcie się jej środkową częścią ku dołowi wbrew dzia
łaniu siły zewnętrznej obciążającej dolną część żebra. 

Wyznaczony w ten sposób rozkład wzdłuż przylegających 
półek pozwoli na obliczenie połączenia, jak również samych 
półek. 

2. Wpływ braku połączenia między górną
żebra 

dolną częścią 

Siła poprzeczna T21 przyłożona w punkcie zerowego obcią
żenia połączenia góry żebra z dołem X0 wywołuje wyda
tek naprężeń na całym obwodzie żebra połączonym ze 
ściankami kesonu, niezależnie od tego, czy połączenie mię
dzy częściami żebra istnieje, czy nie. Oczywiście, na połą
czeni� z górną i dolną ścianą kesonu wystąpią takie roz
kłady wydatków, że składowe poziome ich wypadkowych 
sił będą tak na górze, jak i na dole równe zeru. 

Natomiast moment względem punktu Xo wywołuje stały 
wydatek-na całym obwodzie (według wzoru Bredta) w wy
padku sztywnego połączenia górnej części żebra z dolną. 
W braku takiego połączenia ten stały wydatek na połą
czeniu z górnym i dolnym pokryciem kesonu istnieć nie 
może, gdyż każda z części żebra nie byłaby w równowa
dze: istniałyby składowe wydatków w kierunku osi x nie
zrównoważone żadnymi innymi siłami' działającymi na 
żebro. 

W tym przypadku dla kesonu o, przekroju zbliżonym do 
prostokąta, jak to często ma miejsce dla kesonów skrzydeł 
i stateczników, najprostszym założeniem będzie, że moment 
względem punktu X0 jest zrównoważony dwiema równymi 
przeciwnie skierowanymi siłami przyłożonymi pod posta
cią wydatku naprężeń tnących na połączeniu żebra z przed
nią i tylną ścianką kesonu. Oczywiście, zsumują się one 
algebraicznie z wydatkami wywołanymi poprzeczną siłą T2 ; 

przyłożoną do żebra. Dla większej ścisłości można rozważyć 
oddzielnie siły i momenty działające na górną część żebra 
i dolną. 

Rys. 4. Schematyczny roz
kład wydatków naprężeń 
ścinających w kesonie ko-

łowym 

Wprowadzi to dodatkowe zginania w konstrukcji keso
nu. Najprościej i równocześnie po stronie bezpiecznej będzie 
przyjąć, że boczne ściany, kesonu wraz z pasami narożny
mi pracują jako dwie niezależne belki ciągłe na wielu pod
porach. Każda z nich jest obciążona siłami poprzecznymi 
na każdym żebrze, nie posiadającym połączenia • między 
swymi częściami! zaś podparta na każdym żebrze nie dzie
lonym lub z częściami silnie połączonymi. Te reakcje pod
porowe będą stanowiły na każdym nie rozciętym żeórze 
parę sił (siły na przednią i tylną ściankę są skierowane 
w przeciwnych kierunkach), która będzie zrównoważona 
wydatkiem stałym na obwodzie żebra. Jeśli żeber nie roz
ciętych jest niewiele (np. tylko przy nasadzie i na końcu 
skrzydła), mogą na nich powstać poważne obciążenia. Poza 
tym takie przeniesienie części aerodynamicznego momentu 
skręcającego rozłożonego wzdłuż ::,krzydła na jego koniec 
może poważnie zwiększyć skręcenie skrzydła w locie, nie 
ujawniając się wcale przy sprawdzaniu sztywności skręt
nej skrzydła, gdyż przy tej próbie� obciąża się zwykle skrzy
dło skupionym momentem na jakimś sztywnym żebrze po
łożonym w pobliżu zewnętrznego końca skrzydła. 
• W rzeczywistości dodatkowe zginanie bocznych scian

kesonu będzie mniej niekorzystne, gdyż narożne pasy, sta
nowiące górny i dolny pas belki, odkształcając się (skręca
jąc lub wydłużając) będą oddziaływały na przymocowane
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db nich gorne i doine pokrycie kesóriu, wywólując w nich 
naprężenia ścinające oraz pociągając do współpracy lis
twy wzdłużne górnej i dolnej ściany. Jednak ścisłe rozwią
zanie tegó zadania jest złożone, gdyż wymaga uwzględnie
nia sztywności wszystkich elementów kesonu z żebrami 
i ich połączeniami włącznie i nie zostało dotąd przepro
wadzone. 

W przypadku kesonu o przekroju zbliżonym do kołowego, 
w br'aku wyraźnych równoległych ścianek pionowych mo
gących przejąć parę sił (rys. 4), wystąpi rozkład wydatków 
na obwodzie rozciętego żebra, dający jako wypadkową na 
każdą część żebra moment równoważący, moment sił ze-

Rys. 5. Zebro niesztywne połączone z górną i dolr,ą ścianą 
kesonu. a - kątowniki łączące 

wnętrznych względem punktu X0. Trudno jednak założyć 
jakiś uproszczony, a znajdujący się po bezpiecznej stronie 
rozkład. 

3. Wpływ niesztywności połączenia żebra z górną i dolną
ścianą kesonu 

Niesztywność połączenia żebra z górną i dolną ścianą 
kesonu ma wpływ podobny do braku sztywnP.go połączenia 

MANFRED HULTSCH 

między górną i dolną częścią żebra. Czasami Żebra iub wrę
gi kadłuba nie są bezpośrednio łączone z pokryciem, a tyl
ko są traktowane jako podparcie listew wzdfużnych, zabez
pieczające je od wyboczenia i od zgięcia pod wpływem sil 
aerodynamicznych i ściskania międzypasowego (rys. 5). 

W razie małej sztywności giętnej łączników a na górne 
i dolne pokrycie nie mogą przenieść się żadne większe siły 
styczne, a więc nie mogą być wprowadzone wydatki naprę
żeń tnących. Cala siła zewnętrzna przyłożona do żebra musi 
być zrównoważona wydatkami na połączeniu żebra ze 
ściankami bocznymi, powodując ich zginanie i mocne obcią
żenie listew narożnych. 

Dalsze uwagi o podparciu ścianek bocznych i pociągnię
ciu do współpracy ściany górnej i dolnej, podane w po
przednim rozdziale, odnoszą się również do tego przypadku. 
Rozkład naprężeń na obwodzie będzie jeszcze bardziej od
biegał od idealnego rozkładu na obwodzie żebra sztywnego, 
gdyż nawet siła poprzeczna nie będzie wprowadzona w gór
ną i dolną ścianę. 

Oczywiste, że podobne zjawisko może być wywołane rów
nież niesztywnością samego żebra nawet połączonego na 
całym obwodzie ze ściankami kesonu. Lokalne niesztywno
ści żebra mogą całkowicie zmienić rozkład wydatku na jego 
obwodzie i wywołać naprężenia w powłoce kesonu związane 
z redystrybucją wydatków naprężeń ścinających, jest to 
jednak zagadnienie trudne do analizy matematycznej ze 
względu na trudność wyznaczenia odkształcenia żebra 
w jego płaszczyźnie. 

LITERATURA 

J. Zbigniew Brzoska - Statyka i stateczność konstrukcji pręto
wych i cienkościennych, PWN, Warszawa, 1961 r.

Porównanie pod względem 

stosowanych 
ciqgu dysz zbieżnych i zbieżna-rozbieżnych, 

w silnikach odrzutowych 

Przy projektowaniu dysz wylotowych do silników odrzutowych zachodzi pytanie, 
czy w przypadku wysoko nadkrytycznych spadków ciśnień w dyszach nie jest 
korzystniejsze stosowanie dysz zbieżna-rozbieżnych (dysz Lavala) zami.ast dysz 
zbieżnych. W praktyce w turbinowych silnikach odrzutowych stosuje się na ogól 
proste dysze zbieżne, podczas gdy w silnikach strumieniowych i rakietowych -
dysze zbieżna-rozbieżne. Powstaje wobec tego pytanie, czy można to uzasadnić pod 

względem termodynamicznym, czy też istnieją jeszcze jakieś inne czynniki wpły
wające na taki sposób postępowania. Niniejsza praca ma się przyczynić do u;yjaś
nienia tego zagadnienia, przy czym za pomocą rozważań termodynamicznych zosta
nie określony zakres stosowania obu rodzajów dysz. Jako kryterium posłuży 
osiągalny ciąg efektywny. 

Krótkie przedstawienie właściwości obu rodzajów dysz 

Dysza zbieżna (w dalszym ciągu artykułu oznaczana sym
bolem K) ma tę właściwość, że przerabia w zupełności 
podkrytyczne spadki ciśnień - łącznie z krytycznymi. Przy 
spadkach nadkrytycznych powstaje w przekroju wylotowym 
dyszy ciśnienie krytyczne i dalszy spadek ciśnienia odbywa 
się poza dyszą. Powstający przy tym ciąg składa się z im
pulsu wypływających z prędkością krytyczną gazów i z siły 
ciśnienia działającego na powierzchnię wylotową dyszy 
i wywołanego .nadciśnieniem w przekroju wylotowym 
w stosunku do ciśnienia otoczenia. 

Jeżeli chodzi o dysze zbieżno-rozbieżne (oznaczane w dal-
. szym ciągu symbolem KD), to ich stosunek przekrojów musi 
być dokładnie dobrany do spadku ciśnienia, aby w prze
kroju końcowym zostało osiągnięte ciśnienie otoczenia. 
Jeżeli ciśnienie otoczenia spadnie poniżej ciśnienia w prze
kroju wylotowym, wyrównanie ciśnień odbywa się, podob
nie jak w dyszy zbieżnej, na zewnątrz dyszy. Gdy ciśnie-
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nie otoczenia zwiększy się powyzeJ c1smenia w przekroju 
wylotowym, pozostając jednak poniżej ciśnienia w przekro
ju krytycznym, w rozszerzającej się części dyszy powstaje 
fala uderzeniowa. Fala uderzeniowa powoduje w rozbież
nej części dyszy spadek prędkości przepływu do prędko
ści poddźwiękowej. Warstwa przyścienna staje się przy 
tym bardziej niestateczna, wskutek czego następuje jej 
oderwanie od ściany dyszy. Fala uderzeniowa i oderwanie 
warstwy przyściennej powodują dodatkowe straty. 

W ogólności straty w dyszy wynikają przede wszystkim 
z sił tarcia. Straty tarcia są proporcjonalne do kwadratu 
prędkości. Ponieważ przy nadkrytycznym rozprężaniu w dy
szy zbieżno-rozbieżnej prędkości wewnątrz tej dyszy są 
większe niż w dyszy zbieżnej, w której następuje rozpręża
nie tylko do prędkości krytycznej, straty od sił tarcia w dyszy 
KD muszą być większe niż w dyszy K. To stwierdzenie 
może prowadzić do wniosku, że dysza K jest we wszyst
kich przypadkach korzystniejsza od dyszy KD. Jednak jak 
się później okaże, taki wniosek jest przedwczesny, gdyż 



poza wspomnianymi stratami od sił tarcia dużą rolę odgry
wa jeszcze „efekt" termodynamiczny. Efekt ten powoduje, 
że przewaga dyszy K ogranicza się tylko do małego za
kresu warunków pracy dyszy. Poniższe rozważania wyjaśnią 
to dokładniej. 

Porównanie ciągów 

Na rysunku 1 przedstawiono schematycznie dyszę KD. 
Poszczególne przekroje oznaczono w sposób przyjęty w sil
nikach odrzutowych. Wskaźnikiem c oznaczono parametry 
całkowite przepływającego gazu. 
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Rys. 1. Schemat dyszy zbieżna-rozbieżnej 

Zostanie teraz założony dla dyszy KD nadkrytyczny sto
sunek ciśnień Paf Pe.,. Rozbieżną część dyszy można sobie 
wyobrazić jako przestawialną, tak że ciśnienie p w prze
kroju wylotowym może przyjmować każdą dowolną war
tość między wartością ciśnienia krytycznego p� w najmniej
szym przekroju i wartością ciśnienia atmosferycznego Pa. 
Rozprężanie w dyszy odbywa się do ciśnienia P, końcowe 
rozprężanie do ciśnienia Pa ma miejsce poza dyszą. 

Należy teraz postawić pytanie, na jakie ciśnienia końco
we p powinna być zaprojektowana dysza, aby uzyskać 
maksymalną. wartość ciągu. 

Jeżeli m oznacza masowy wydatek gazu, a F rzeczy
wisty przekrój wylotowy dyszy, to przy prędkości lotu V
ciąg silnika wyraża się następującym wzorem 

R = m (c - V) + (p - Pa) F [1] 
Aby móc odpowiedzieć na postawione powyżej pytanie, 

należy przebadać tę funkcję. Oswatitsch 1) uczynił to dla 
przypadku deflektora strumienia i wykazał, że funkcja R(p) 
przyjmuje maksymalną wartość -przy izentropowym roz
prężaniu - dla p = Pa- Czyli w przypadku nadkrytycznego 
stosunku ciśnień można uzyskać maksymalny ciąg, jeżeli 
w dyszy wylotowej gaz będzie się rozprężał do ciśnienia 
otoczenia Pa - Z tego powodu dysza KD miałaby przewagę 
nad dyszą K przy nadkrytycznych stosunkach ciśnień, nie
zależnie od wielkości nadkrytycznego spadku ciśnień. Jed
nak słuszne jest to tylko w przypadku idealnego, pozba
wionego tarcia rozprężania. 

Aby uzyskać dane co do korzyści wynikających ze sto
sowania dyszy KD w porównaniu z dyszą K, zostanie po
niżej przeprowadzone porównanie ciągu uzyskiwanego przy 
stosowaniu obu rodzajów' dysz. 

W przypadku dyszy K, która kończy się przekrojem 6 
(rysunek 1), otrzymuje się przy nadkrytycznym rozprężaniu 
ciąg wyrażony poniższym równaniem 

RK = m (es - V) + (P6 - Pa) F [2] 

Dla dyszy KD, w której następuje rozprężanie zupełne 
do ciśnienia otoczenia Pa obowiązuje wzór 

RKD = m (ew - V) [3] 
przy czym parametry w przekroju wylotowym oznaczono 
wskaźnikiem w.

1) Oswatitsch K.: Gasdynamik, Springer-Verlag, Wien, 1952.

Wykorzystując równanie ciągłości 
m = esc6Fs 

równanie zasadnicze gazów 

-1?!_= R T
6 g 6 

i wzór na miejscową liczbę Macha 
towym 

Cr, 
Ma6

= - lub Ma
w 

a6 

otrzymuje się dla ciągu odniesionego 
wego: 

lub 

w 

ew 

a
w 

do 

RKD - -=Ma a -V
1n w w 

Ponieważ 

a6 = J/ g k RT6 i Ma6 = 1
z równania [6] otrzymuje się 

przekroju 

wydatku 

-- = a6 1 + - 1 -- - V
RK 

[ 
1 

( 
Pa)] 

m k P6 

[4] 

[5] 

wyło-

maso-

[6] 

[7] 

[8] 

Gaz rozpręża się w dyszy z towarzyszeniem wzrostu 
entalpii - lecz adiabatycznie - przy czym wykładnik 
n< k. Uzyskaną w czasie rozprężania prędkość wyloto
wą C.w' określa się ze wzoru 

Ponieważ 

otrzymuje się 

C = p 

n-1 

k 
R k-1

e = "li 
1

2
-k RT [(�)

n

�
l 

-1]
w V k-1 w Pa 

[9] 

[10] 

[11] 

lub w postaci bezwymiarowej jako miejscową liczbę Macha 

Ma =_ew
-. /_2

[( 
Pc5

) 
n�

l 

-l]
• w a

w 
V k-1 Pa 

[12] 

Stosunek ciśnień, przy którym w przekroju 6 zostaje 
osiągnięta prędkość dźwięku Mas

= 1, otrzymuje się z rów
nania [12] dla Maw 

= Mas
= 1 

n 
( 2 ) n-1 

�=--
Pc5 k + 1 [13] 

Należy przy tym zauwazyc, że przy rozprężaniu obarczo
nym stratami, maksimum gęstości strumienia nie leży przy 
powyższym stosunku ciśnień. Różnica jest jednak nieznacz
na i praktycznie nie ma żadnego wpływu na końcowy wy
nik. 

Prędkość dźwięku a6 i aw odnosi się do ac5 pisząc: 

::, -vk:! 

n-1 

a 
( 

p 
) 

2n 
a: 

= 
Pe:
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Po podstawieniu powyższych wyrażeń do równań [7] i [8] 
.otrzymuje się 

---
n-1 

RK 2 1 Pa k + 1I [ 
n ]] 

m - c5
V 

k + 1 k Pc5 ( 2 ) 
--a - - 1+- 1-- -- -v

[14] 
n-l 

-v

[15] 

Obliczy się obecnie względną różnicę ciągów między cią
giem dyszy KD i ciągiem dyszy K, wykorzystując w tym 
celu równania [14] i [15] 

LlR 

otrzymując: 

Gdy zamiast stosunku ciśnień Paf Pc5 podstawi się liczbę 
Macha Ma w według równania [12], otrzyma się: 

V k-1 V 
Ma • 1 +- - Ma

2 
---

LIR w· 2 w ac" 

osiągniętej przy rozprężaniu pręd�oś_ci � do prędkości m�ż
liwej do osiągnięcia przy rozpręzamu 1zentropo:,v!m. ::vJ.1ę
dzy używanym w niniejszym a1;tyk_u�e wyklad1:1k1em �oli
tropy n i współczynnikiem ({JD 1stmeJe następuJąca, daJąca 
dobre przybliżenie, zależność 

k 
n

= 

k-cp;(k-1)
[18] 

Zgodnie z praktycznymi doświadczeniami współczynnik 
dyszy można przyjąć jednakowy dla obu rodzajów dysz. 

Rysunek 2 został opracowany dla V = O, a więc dla wa
runków stoiskowych lub dla startu. Należy jeszcze krótko 
rozpatrzyć omawiane zagadnienie w warunkach lotu. Ana
lizując równania [14] i [15] można się przekonać, że pręd
kość lotu nie ma żadnego wpływu na bezwzględną różnicę 
ciągów LIR= RKD - RK. Dopiero, gdy tę różnicę rozważa 
się w odniesieniu do ciągu RK, jak to jest wyrażone rów
naniami [16] i [17], ujawnia się wpływ prędkości lotu. Po
nieważ ciąg R K spada ze wzrostem prędkości lotu V, 

-1 

[16] 

względne, odniesione do RK, różnice cią
gów będą w warunkach lotu większe. 
Rzędne przedstawionych na rysunku 2 
krzywych będą więc rozciągnięte. Wobec 
tego otrzymuje się przesunięcia punktów, 
w których względna różnica ciągu jest 
równa zeru. Jest to uwidocznione na sy
sunku 3. Przedstawiono na nim dla współ
czynnika dyszy crn = względne różnice cia
gów dla prędkości lotu V= O; 800 i 1000 
km/h. Istniejąca tu zależność stosunku 
V lac5 od prędkości lotu została obliczona 
dla różnych wartości spre;>żu (:rs = 8 ... 12), 
temncratury przed turbiną (Tci = llOO ... 
1200 °K) i wysokości lotu (H = 7 ... 12 km), 

V k:t {' +: f ,-( 1 +0Ma�(•J)- .:, 
-1 

przy czym okazało się, że powyższe para
metry w porównaniu do wpływu prędko
ści lotu mają mniejsze znaczenie. W związ
ku z tym przy opracowywaniu rysunku 3 
przyjęto uśredniony przebieg funkcji 
Vlac5 = f (V). Uproszczenie takie jest uspra
wiedliwione, ponieważ chodziło tutaj tylko 
o przedstawienie ogólnych tendencji wy
nikających z wpływu prędkości lotu.

Rysunek 2 przedstawia tę zależność dla V= O, k = 1,34 
i dla współczynnika dyszy cpD = 0,96; 0,97; 0,98: i 1,0 (bez 
strat). Prędkość lotu przyjęto z tego powodu równą zeru, 
ponieważ początkowo nic nie można powiedzieć o stosun
ku· V/ac,• Współczynnik dyszy (fJD jest zdefiniowany jak 
zwykle jako stosunek ({JD = c!c1, tj. stosunek rzeczywiście 

12 �-�--�--�--�--�--�-� 

�: (%} prędkość lotu. V=O 

IO t------+---+----+----+------1---+-_,. 

8 t------+---+----+---+------1--��--! 
bez strat 

('fo
= f) 

-z f<-:.O,----:l.2�--!-l4-:---l':"'.:,6:---f�.8----:2�.0,----,2�.2-�2,4 
Mo_N 

Rys. 2. względna różnica ciągów LlRfR
K 

jako funkcja l,iczby Macha 
na wylocie z silnika Ma

w 

118 TECHNIKA LOTNICZA NR 5/1965 

[17] 

Liczby Macha na wylocie z turbinowych silników odrzu
towych 

Zanim przejdzie się do dyskusji przedstawionych wykre
sów, należy zapoznać się z wartościami liczby Macha Ma w, 
istniejącymi na wylocie z dysz turbinowych silników od
rzutowych. Na rysunku 4 pokazano liczbę Macha Ma w 

jako funkcję sprężu n5 i temperatury przed turbiną Tc3 

dla warunków startowych. Na rysunku 5 przedstawiono za
leżność liczby Macha Maw od prędkości lotu V dla wy
sokości lotu H = 7 i H = 12 km. Wybrano przy tym takie 
parametry obiegu cieplnego silnika, które odpowiadają 

Tabela 1 

Temp. przed turbiną T CJ (°K) 

Silnik Spręż "'s warunki 

I
warunki 

startowe przelotowe 

„ Avon "· RA 29 
I 

10 

\ 

1160 

I
1068 

„Zephyr" TJ 38 10 1000 838 

Pirna 014 7 1070 921 

parametrom w warunkach przelotowych silników stosowa
nych na samolotach pasażerskich. Widać tutaj, że dla tem
pera tur T c3 przyjęto niższe wartości niż dla warunków 
startowych (rysunek 4), ponieważ w przypadku cywilnych 
silników turbinowych temperatury przed turbiną w wa
runkach przelotowych są przeciętnie o 100 do 150° niższe 
niż w warunkach startowych. Ilustruje to poniższa tabela. 

Wykresy na rysunkach 4 i 5 obliczono, zakładając war
tości sprawności i współczynników strat przyjmowane 
ogólnie w obliczeniach silników turbinowych. 



Wnioski 

Z rysunku 2 widać, że przy rozprężaniu bez strat dysza 
KD ma przewagę nad dyszą K dla wszystkich liczb Macha 
Maw > 1. Jednak różnica między obu dyszami, przy licz
bach Macha niewiele większych od jedności, nie jest duża. 

f2 ,----,---,------,----,-----,--��--, 
t.R ( n; rr,,/

6 

'fo
= 0.{}7 

-2 ,�.o--, ..... 2 __ 1 ..... 4 __ r.
.._
5 __ 1.s..._ __ 2.�.o---=2...,,.2 _ _,,,,2..4 

/yfaN 

Rys, 3. Względna różnica ciągów LIRfRK jako funkcja liczby Macha 
Maw i prędkości lotu _V dla współczynnika dyszy 'l'D = 0,97 

Tak np. przy Maw = 1,42 ciąg osiągalny z;i. pomocą dyszy 
KD jest tylko o 10/o większy od ciągu rozwijanego przy 
zastosowaniu dyszy K.

Ponieważ w obu rodzajach dysz rozprężanie przebiega 
w sposób jednakowy aż do przekroju krytycznego, różnice 
w ciągach wynikają tylko z powodu różnic w zamianie 
na ciąg pozostałego stosunku ciśnień p6/p0• Jest to wspom
niany już efekt termodynamiczny. Polega on na tym, że 
„ciąg impulsowy", powstający wskutek rozprężania, jest 
większy od „ciągu ciśnieniowego", wynikającego z różnicy 
ciśnień. Fizycznej przyczyny tego zjawiska należy szukać 

I, ,.J 

prędkośc lotu v=o 

6 8 fD 

b=l200
°

K 

ł2 14 (8 

Rys. 4. Liczba Macha na wylocie z dyszy Ma
10 

jako funkcja 
sprężu ns i temperatury przed turbiną T

c3 
w warunh:ach stoisko

wych 

w tym, ze w jednym przypadku do wytworzenfa dągu wy
korzystać można tylko różnicę ciśnień, podczas gdy w dru
gim przypadku przy dalszym rozprężaniu pozostaje do 
dyspozycji spadek termiczny. 

W przeciwieństwie do rozprężania bez strat przy roz
prężaniu ze stratami występują również ujemne różnice 
ciągów, jak to widać z rysunków 2 i 3. Jednak zakres, 
w którym występują ujemne różnice, oraz wartość różnic 
·nie są duże. Prosta dysza zbieżna ma pewną przewagę nad
dyszą zbieżna-rozbieżną do liczb Macha na wylocie rów
nych około 1,4+1,5, podczas gdy powyżej ma miejsce
odwrotna sytuacja. Dotyczy to w równym stopniu warun
ków stoiskowych, co i warunków lotu, ponieważ bezwzględ
na różnica ciągów jest niezależna od prędkości lotu. Wystę
pujący przy, rozprężaniu bez strat efekt większej wartości
ciągu impulsowego w stosunku do ciągu ciśnieniowego zo
staje przesunięty do zakresu Maw > 1 z powodu dodatko
wych strat tarcia w rozbieżnej części dyszy. W zakresie
jeszcze większych liczb Macha efekt termodynamiczny zy
skuje na sile, mimo istniejących strat.

Rozpatrzenie przedstawionych na rysunku 4 liczb Macha
na wylocie z dyszy turbinowych silników odrzutowych
wykazuje, że dla każdej wartości temperatury przed turbi
ną Tc3 istnieje maksymalna wartość liczby Macha Maw,

f.7 �--.----.---.----,,----,-----:i 
Maw 

Wysokostlotu H= lkm 
Wysokoscfotu H =t2km 

• Pr�kosc dŻMfku
f.6 --�-t----r-----r-

te 

s'y1 1.5 l-----ł---+�---b,-,::---7''+---ti��

--

f.O o!------:cl{J,l,-,'{):--��
,e;__

�:::::-----;:;8/J�O;;----;;IOO,:;;;V;;--f.,,;'lfJ.;:;\V 

V (km/h/ 

Rys. 5. Liczba Macha na wylocie z dyszy Maw jako funkcja pręd
kości lotu V dla czterech różnych silnilców na wysokościach 

lotu H = 7 i 12 km 

która leży przy tym większym sprężu ns, im wyższa jest 
temperatura Tc3• Istniejąca w przypadku turbinowych sil
ników odrzutowych do samolotów cywilnych tendencja 
stosowania niższych temperatur i wyższych sprężów pro
wadzi do niższych liczb Macha M aw. Z rysunku 4 widać, 
że w warunkach stoiskowych możliwe jest nawet zejście 
poniżej Maw = 1. Kierunek ten jest korzystny ze względu 
na zmniejszenie hałasu wytwarzanego przez silnik. Rysu
nek 4 pokazuje dalej, że nawet w przypadku- silników 
przeznaczonych do celów wojskowych, pracujących przy 
wysokich temperaturach Tc3, liczby Macha leżą jeszcze po
niżej 1,4+1,5 i w związku z tym, zgodnie z rysunkiem 2, 
dla warunków stoiskowych korzystniejsza jest prosta dysza 
zbieżna. Dopalanie nie ma przy tym żadnego wpływu na 
liczbę Macha Mau:, co wynika z równania [12]. 

W warunkach lotu następuje w wyniku sprężu dynamicz
nego przed wlotem silnika wzrost ogólnego sprężu silnika, 
który nie wymaga zwiększenia stopnia rozprężania w tur
binie. Spręż dynamiczny powoduje wobec tego wzrost 
stosunku ciśnień w dyszy wylotowej, a tym samym 
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wzrost pręcikóśd wyiótowej i 1tczby Macha M Ćlw, Rysu
nek 5 wykazuje, że przy prędkościach lotu V = 800 
do 1000 km/h, powszechnych obecnie dla od_rzuto�y�h
samolotów pasażerskich, liczby Macha mogą znaJdowac się 
powyżej zakresu Maw = 1,4+1,5. 

Podczas gdy w ·warunkach stoiskowych dysza zbieżna 
wykazuje zdecydowanie więcej zalet, to w loci� � duży�i 
prędkościami i na dużych wysokościach korzystmeJsza staJe 
się dysza zbieżna-rozbieżna. Przy obec�ych parametra�h 
silników i prędkościach przelotowych me przekracza się 
lub przekracza się nieznacznie graniczny zakres liczby Ma
cha Maw, w którym obie dysze są równorzędne. Nawet 
jeżeli istnieje w tych warunkach przewaga dyszy zbieżna
-rozbieżnej, to nie jest ona tak duża, aby mogła zrówno
ważyć wspomniane już wady dyszy tego typu. Mianowicie 
w warunkach startu i wznoszenia stosunek ciśnień w dyszy 
jest mniejszy od stosunku ciśnień odpowiadającego sto
sunkowi przekrojów dyszy KD, wskutek czego powstają 
w dyszy fale uderzeniowe i oderwania strumienia, pocią
gając za sobą znaczny spadek ciągu. 

Mgr inż. ANTONI GOLĘDZINOWSKI 

Podsumowując, moina powiedzieć, ie w warunkach star•
towych liczby Macha na wylocie z dysz_ turbinowych silni
ków odrzutowych niewiele przekraczaJą Maw = 1,0 i że
w tym zakresie dysza zbieżna ma J?r�ewagę �o_d względem
wytwarzanego ciągu nad dyszą zb1ezno-rozb1ezną. W wa
runkach prze,lotowych przewaga ta zmniejsza się i mogą
się ujawnić zalety dyszy zbieżna-rozbieżnej. J�dnak ko
rzyści, jakie daje w tych warunkach dysza KD, me są duże, 
tak że można powiedzieć, iż stosowanie w turbinowych 
silnikach odrzutowych przeznaczonych do celów cywilnych 
prostej dyszy zbieżnej jest uzasadnione. 

Jednak dalszy wzrost prędkości i wysokości lotu samo
lotów pasażerskich zwiększy korzyści, jakie mogą dać 
w warunkach przelotowych dysze zbieżna-rozbieżne. (Obec
nie na szybkich samolotach bojowych - Ma = 2,0 - sto
suje się dysze o zmiennej geometrii, które w warunkach 
startowych mają kształt dyszy zbieżnej, a w warunkach 
lotu przyjmują kształt dyszy zbieżno-rozbieżnej - przyp. 
tłumacza). 
Tłumaczenie z „Jahrbuch der Luflfahrlforschung der DDR" 1959. 

Stale stabilizowane 

N owy rodzaj materiałów - stale stabilizowane, dysponują ciekawym zestawem
własności, znacznie odbiegającym od własności stali dotychczas stosowanych.
W artykule omówiono skład chemiczny i własności użytkowe tych moter�a!ów,
własności technologiczne, procesy obróbcze, termiczne i inne wraz z parametrami.
Omówiono również zastosowanie nowych materiałów, ich cechy szczególne oraz 
zal,ety na tle materiałów dotychczas stosowanych. 

W stalach węglowych wzrost wytrzymałości uzyskuje się 
przez zwiększenie zawartości węgla w strukturze martenzy
tycznej. Temu wzrostowi wytrzymałości towarzyszą zja
wiska ujemne - spadku ciągliwości i odporności na obcią
żenie uderzeniowe. Również do zjawisk ujemnych należy 
zaliczyć gwałtowny spadek obrabialności - za granicę 
obrabialności dla tych stali uznaje się wytrzymałość ma
teriału Rr = 135 kG/mm 2. Stale martenzytyczne o wyższej 
wytrzymałości należy obrabiać w stanie zmiękczonym, a na
stępnie poddawać ulepszeniu cieplnemu. Wywołuje to silne 
deformacje, stwarzając technologom wiele poważnych trud
ności. Nic też dziwnego, że - szczególnie dla przemysłu 
lotniczego - występowały silne tendencje poszukiwań no
wych materiałów, wolnych od tych niedomagań, a jedno
cześnie pozwalających na stosowanie większych obciążeń. 
Badania prowadzone na przestrzeni ostatnich dziesięciu 
lat doprowadziły do opracowania i wprowadzenia do pro
dukcji w roku 1961 przez firmę International Nickel Com-

Tabela 1 

Składy chem1czne stali stabilizowanych 

Skład-
18'/o Ni-Co-Mo 

niki sto- 20 0/o 25 0/o 
powe w Qr = 1421 Qr = 1721 Qr = 197 Ni-Ti-Al Ni-Ti-Al 
procent. kG/mm' kG/mm' kG/mm' 

Nikiel 17-19 17-19 18-19 18-20 25-26 
Kobalt 8-9 7-8,5 8,5-9,5 - -

Molibden 3,0-3,5 4,6-5,1 4,7-5,2 - -

Tytan 0,15-0,25 0,3-0,5 0,5-0,7 1,3-1,6 1,3-1.6 
Alumir,ium 0,05-0,15 0,05-0,15 0,05-0,15 0,15-0.35 0,15-0,35 
Niob - - - 0,3-0,5 0,3-0,5 

Pozostałe składniki należy utrzymać: 

C - 0,0:l'/o max P- 0,010/o max. 
Mn - 0,100/o max. B - 0,0030/o domieszka 
Si - 0,100/o max. Ca - 0,050/o domieszka 
s - 0,010/o max. Zr - 0,020/o domieszka 
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pany nowych stali stopowych, tak zwanych „stali stabili
zowanych" 1). Są to stale niklowo-kobaltowo-molibdenowe 
z niewielkimi dodatkami innych składników stopowych, 
jak to wykazuje tabela 1. Jak widać, stale te występują 
w trzech zasadniczych grupach, różniących się procentową 
zawartością składnika głównego. 

Tak więc istnieją stale stabilizowane o nominalnej zawar
tości niklu 18, 20 i 250/o. Pierwsza stal z tej grupy okazała 
się najatrakcyjniejsza i obecnie produkowana jest w trzech 
odmianach, jak to widać z tabeli 1. Stale stabilizowane 
różnią się znacznie od stali martenzytycznych. Martenzyt 
utworzony w stopie żelazo-niklu, przy zawartości niklu 
18-300/o, różni się znacznie od martenzytu żelazo-węgla.
Pierwszy z nich nie wykazuje widocznych zmian twardości
z zawartością niklu, podczas gdy drugi zmienia wyraźnie 
twardość z zawartością węgla. Pierwszy z nich posiada
umiarkowaną twardość, ale bardzo wysoką wytrzymałość,
szczególnie na obciążenia dynamiczne, w przeciwieństwie
do drugiego, który dysponuje wysoką twardością przy jed
noczesnej dużej kruchości martenzytów w stalach nieod
puszczanych o średniej i dużej zawartości węgla. W stalach
stabilizowanych martenzyt tworzy się przy różnych pręd
kościach chłodzenia, nie zależy od wielkości przekroju,
a szybkie studzenie także nie jest konieczne. W toku usta
lania optymalnego składu procentowego stopu przebadano 
wpływy poszczególnych składników, a głównie molibdenu, 
koba,ltu, tytanu i aluminium.

Właściwy dobór wymienionych składników oraz niklu 
pozwolił na ustalenie składu, który stworzył stop o niez
miernie interesujących własnościach technologicznych i kon
strukcyjnych. Ze znanych nowych stali o zawartości niklu 
180/o jest to, jedyna grupa, w której osiągnięto wytrzyma
łość Qr większą od 157,5 kG/mm2 przy zachowaniu tempe
ratury zerowej ciągliwości - 60 °C. 

Wytrzymałość tych stali przy istnieniu karbu lub pęknię
cia jest olbrzymia i przekracza 283 kG/mm2

. Wyniki takie 
osiągnięto na próbkach z ostrym karbem o promieniu 

1) Angielska nazwa - maraglng steel. 



0,013 mm. Jak wykazały pr6by, nówe stopy posiadają wy
bi tną odporność na pęknięcia przy wysokich naprężeniach 
w ostrej korozyjnej atmosferze. 

Niewielki dodatek węgla ma znaczny wpływ na wzrost 
wytrzymałości martenzytu niklowo-żelazowego i tak przy 
zwiększeniu zawartości węgla z 0,01 do 0,04% wytrzyma
łość rośnie o 14 kG/mm2• Jednakże ze wzrostem zawar
tości węgla, szczególnie powyżej 0,03%, spada wyraźnie 
odporność na działanie karbu. 
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Rys. 1. Przebieg obróbki cieplnej 

Przy nagrzaniu do temperatury nieco powyżej 800 °C 
wszystkie składniki utwardzające stali stabilizowanych ule
gają całkowitemu rozpuszczeniu w roztworze. Przy studze
niu z tej temperatury trzy stale grupy 18 Ni i stal 20Ni 
ulegają całkowitej przemianie na martenzyt w temperatu
rze powyżej pokojowej. 

Podstawową cechą, różniącą tę grupę stali od innych, 
jest to, że staler te w stanie zahartowanym są stosunkowo 
miękkie i możliwe do obróbki mechanicznej. Pełną twar-

Tabela 2 

Własności mechaniczne stali stabilizowanych w stanie 
wyżarzonym 

Własności mechaniczne 1180/o Ni-Co-Mo\ 200/o Ni-Ti-Al 125°/o Ni-Ti-Al 

Twardość wg Vickersa 290-320 2Q0-320 190-230

Granica plastyczności 
Qr (kG/mm') 66-82 71-87 27-31

Wytrzymałość na roz-
ciąganie Rr (kG/mm') 98-105 9•1-110 79-1)4 

Wydłużenie przy 
L=40 w ('Io) 17-19 �o 30-35 

Przewężenie w ('Io) 70-75 65-75 70-30 

cfo§ć 1 wytrzymało§ć tych stali uzyskuje się po dokonaniu 
zabiegu stabilizacji. Jest to właściwie utwardzanie w tem
peraturze 450-510 °C w ciągu kilku godzin (patrz rys. 1). 
W czasie zabiegu następuje wydzielanie faz utwardzających 
takich, jak Ni3Ti, (FeNih, (TiAl) i inne. 

Materiały tej grupy w stanie wyżarzonym posiadają 
własności, jak podano w tabeli 2. W stanie zahartowanym 
wytrzymałość i twardość jest tylko nieco wyższa niż w sta
nie wyżarzonym. 

W procesie stabilizacji przy wydzielaniu faz twardych 
następuje „opróżnienie" przestrzeni w strukturze, co pozwa
la na pełną przemianę austenitu w martenzyt przy prze
chodzeniu do temperatury pokojowej. Dzięki temu stale 
stabilizowane uzyskują pełną wytrzymałość, jak podano 
w tabeli 3. Pełny mechanizm utwardzania stopów Fe-Ni
-Co-Mo-Ti nie został jeszcze zbadany. Dyfrakcja stru
mienia elektronów wykazała obecność uporządkowanej 
struktury przestrzennej centrycznej, opartej na fazie 
Fe2CoNi. 

Stale stabilizowane po wyżarzeniu posiadają zwykle 
strukturę martenzytyczną i dlatego nie występuje zagad
nienie zmian wymiarowych przy hartowaniu. Pomiary 
liniowe - długościowe próbek wykonane przed i po harto
waniu wykazały, że stale 180/o Ni-Co-Mo nie podlegają 
zmianom wymiarowym, podczas gdy stale 200/o Ni-Ti-Al, 
25% Ni-Ti-Al wykazują skurcz 0,10-0,120/o. Jak stwierdzo
no Wi szeregu prób, stale tej grupy po wyżarzeniu i obróbce 
mechanicznej poddane procesowi stabilizacji nie wykazują 
skrzywień. Na stan ten mają wpływ następujące czynniki: 

1. W czasie stabilizacji zmiany długości są niewielkie lub
do pominięcia. 

2. Temperatury stabilizacji są niskie i dlatego gradienty
temperatur przy nagrzewaniu nie mogą spowodować od
kształceń plastycznych. 

3. Studzenie w płynach jest całkowicie zbędne i stąd gra
dienty temperatur oraz ryzyko deformacji plastycznych są 
minimalne. 

4. Współczynniki rozszerzalności tych stali w „tanie
wyżarzonym i stabilizowanym są prawie takie same. 

5. Zupełny brak występowania nieciągłości w zmianach
objętościowych w czasie nagrzewania i chłodzenia. 

Szczególne cechy stali stabilizowanych zawierają się 
w łatwej ich fabrykacji. Chłodzenie tej stali z wysokiej 
temperatury tworzy strukturę martenzytyczną bogatą w ni
kiel, która jest stosunkowo miękka - 28-;-34 HRc i łatwo 
przerabiana na zimno, jak również bez trudności obrabiana 
mechanicznie. Ponadto następne utwardzanie (stabilizowa
nie) w temperaturze 485 °C w ciągu 3 godzin nie powoduje 
zmian objętościowych. 

Dzięki temu można nadawać wysoką dokładność w czasie 
obróbki mechanicznej bez obawy jej zatracenia w następnej 
obróbce. cieplnej. Poza tym chłodzenie w cieczach nie jest 
potrzebne w żadnej fazie cyklu obróbek cieplnych. 

Wyrób stali stabilizowanych nie przedstawia specjalnych 
trudności. Stale te mogą być łatwo przerabiane na gorąco 
każdym ze znanych procesów. Zakres temperatur przeróbki 
na gorąco jest szeroki i sięga od 1250 do 800 °C. 

Stale nie zdradzają żadnej tendencji do pękania, nawet 
jeśli procesy przeróbki schodzą poniżej 820 °C. Jako obrób
kę cieplną międzyoperacyjną zaleca się ujednoradnianie 
w temperaturze 1200-1250 °C przez .3 godz. Końcowe ope
racje formowania należy prowadzić w temperaturach od 
820-920 °C. Warunek ten jest konieczny dla zapewnienia
struktury austenitycznej drobnoziarnistej.

Tabela 3 

Własności mechaniczne stali stabilizowanych 

180/o Ni-Co-Mo 172 kG/mm' 
13'/o Ni-Co-Mo 

nominalna 
180/o Ni-Co-Mo 

Własności mechnr,iczne 142 kG/mm' 

I
197 kG/mm' 200/o Ni-Ti-Al 250/o Ni-Ti-Al 

nominnl. Topiony Topiony non1inal. 

w po\vietrzu \V próżni 

Granica plastyczności Qr (kG/mm') 134-148 164-136 164-186 208-214 168-190 168-192

Wytrzymałość na rozciągnnie 
Rr kG/mm' 140-151 1Gd-1Ll2 liW-192 211-217 173-197 183-205 

Wydłużanie na 4,5 YA w (O/o) 14-16 10-12 10-12 12 10-13 10-15 

Wytrzymałość na rozciąganie w obec-
ności karbu KG/mm' 220--'!14 i N1-270 260-291 299-315 220-267 197-252 
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Powstawanie tlenków na powierzchni oraz zendry jest 
szybsze niż dla stali chromoniklowej typu 18-8, ale wol
niejsze niż dla innych stali niskostopowych. Zendrę usuwa 
się stosunkowo łatwo w początkowej fazie przeróbki na 
gorąco. Do usuwania zendry i tlenków używa się kilku 
metod. Główne z nich to piaskowanie dla usunięcia tlenków 
oraz trawienie różnymi roztworami, jak: 18-procentowym 
roztworem kwasu siarkowego w temperaturze 65-70 "C 

Tabela 4 

Prędkości skrawania i posuwy przy wierceniu stalii 
stabilizowanej 18 Ni 

Stan 
materiałów 

Prędkość 
sl�rawania 

Posuw mm/1 obr. dla średnicy 
wiertla (mm) 

m/min. 
- --1--�l--�l --- j,----__________ 3_,2 __ � ��-1_9 -�

Walcowany na 
gorąco (wal- 18-21 0,038 0,064 0,15 0,28 0,31 
cowany) 

Walcowany na 
gorąco (wy- 19,5-25,5 0,038 0,064 0,15 0,28 0,31 
żarzany) 

Stabilizowany 6-7,5 0,025 0,05 0,127 0,127 0,23 

lub jeszcze skuteczniej i bez pozostawiania czarnego nalotu 
na powierzchni trawi się 10-20-procentowym roztworem 
kwasu solnego (HCl). 

Omawiane materiały posiadają dobre własności i wysoką 
podatność do przeróbki na zimno. Pomimo że martenzy
tyczna struktura wyżarzanej stali 18Ni-Co-Mo i 20Ni-Ti-Al 
posiada stosunkowo wysoką twardość (290-320

° Vkkersa), 
to wzrost twardości jest tak powolny, że dla stopnia prze
robu wynoszącego 900/o osiąga zaledwie 50

° Vickersa. Ta 
wspaniała podatność do formowania na zimno została po
twierdzona w praktyce, gdzie na przykład płyta o grubości 
12,7 mm została przewalcowana do grubości 2,54 mm bez 
żadnego . pośredniego wyżarzenia. Struktura austenityczna 
wyżarzonej stali 25Ni-Ti-Al posiada niższą twardość i nieco 
lepszą ciągliwość od martenzytycznych struktur innych stali 
stabilizowanych. W początkowej fazie przeróbki w stali 
tej występuje przemiana austenitu w martenzyt. Mimo 
tego, wzrost twardości w miarę wzrostu stopnia przerobu 
jest miniimalny i może być nie brany pod uwagę nawet 
przy dużych przerobach. 

Podstawową zaletą stali stabilizowanych jest równoczesne 
dysponowanie bardzo wysokimi osiągami wytrzymałościo
wymi - (wspaniałe walory konstrukcyjne) i dobrymi włas
nościami technologicznymii, pozwalającymi na łatwą i sto
sunkowo tanią produkcję elementów z tych materiałów. 
Dzięki takiemu skojarzeniu własności konstrukcyjnych 
i technologicznych materiałom tym rokuje się wielką przy
szłość w produktach o wysokim wykorzystaniu własności! 
materiałowych. Dla bliższego zapoznania się z technologicz
ną charakterystyką tych materiałów omówione zostaną -ko
lejno główne procesy technologiczne oraz zalecane para
metry. 

Obróbka mechaniczna. Dostępne dane wykazują, że skra
walność stali stabilizowanych jest taka sama lub lepsza 
od skrawalności innych stali stopowych o tych samych 
twardości-ach. 

Wyższość technologiczna polega jednak na tym, że oma
wiane stale można obrabiać na gotowo w stanie miękkim 
(przed utwardzaniem), gdyż następna obróbka cieplna -
stabilizowanie, przebiega w tempera turac!i niskich (około 

Tabela 5 

Parametry skrawania przy struganiu stali stabilizowanych 
typu 18-Ni 

Posuwy dla obróbki Glębolrnść 
Prędkość skrawania 

Stan stali skrawania 
m/min. zgru-

I 
wy

- I cięcia zgru-
I 

wy
-bnej kańcz. bna kańcz. 

Walcowana lub 
wyżarzana 12,3 0,38 0,48 max 0,2 max 0,48 0,25 

Stabilizowana 7,6 0,38 0,48 max 0,1 max 0,48 0,25 
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480 °C) i bez zmian strukturalnych w metalu, co eliminuje 
powstawanie naprężeń wewnętrznych, skrzywień i zmian 
wymiarowych. 

To�zenie. Przy toczeniu zgrubnym stal�, stabiliz_owanej 
18Ni w stanie wyżarzonym, gdzie twardosc wynosi około 
30 HRc, najkorzystniej pracują __ noże ze s�ali szybkotną�ej. 
Zalecane parametry to: prędkosc s��awama 1?�18 m/mm., 
posuw 0,17-0,4 mm/o'?rót_ i głę'?okosc skrawama 2,?-6 1:1m. 
Jako chłodziwa stosuJe się oleJe sulfonowane .. Mozna row
nież zastosować węgliki spiekane bez chłodzema przy pręd
kościach skrawania 30-75 m/min., i posuwach 0,18-0,5 mm/ 
/min. oraz głębokości skrawania 2,5-6,0 mm. Stal ta nato
miast w stanie stabilizowanym (utwardzonym) może być 
toczona zgrubnie węglikami spiekanymi z prędkością skra
wania 15-45 m/min., posuwami 0,12-0,25 mm/obr. i głę
bokością skrawania 1,6-3,2 mm również bez żadnego chło
dzenia. 

Zalecane warunki na toczenie wykańczające przedstawia-
ją się następująco: prędkość s��awania 3_0-120 m/min., 
posuw 0,05-0,2 mm/obr. i głębokosc skrawam_a 0,25-1,0 mm, 
narzędzie - węgliki spiekane. Jako chłodziwa zaleca sję 
stosowanie emulsji olejowej. 

Wiercenie. Do operacji wiertarskich należy stosować na
rzędzie ze stali szybkotnącej, o kącie spirali zbliżonym do 
normalnego. Zalecane parametry przedstawia tabela 4, 
a zależność wzajemną parametrów podano na rys. 2. 
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Rys. 2. Zależność między 
posuwem, prędkością i 
glębolrnścią wiercenia. 
�- stosunek prędkości 
Vo 
skr.:iwanic1 do prędkości 
podstawowej; {:�· - sto

sunek posuwu do posu
-L wu podstawowego; - -. D 

stosunek dłu1;ości otwo
ru do średnicy; 1 - po
suw mm/obr; 2 - pręd
l�ość skravn-1nill n1/tnin. 

Struganie. Zalecanymi narzędziami są noże ze stali szyb
kotnącej. Nie zaleca się natomiast ostrzy z węglików spie
kanych z uwagi na ich nadmierne zużywanie się. Narzędzie 
należy szlifować na dodatnie kąty natarcia, a ponadto gład
ko szlifować, ewentualnie docierać krawędź natarcia dla 
uzyskania wysokiej ostrości i dużej gładkości ostrza. Trzeba 
zwracać dużą uwagę na sztywne osadzenie ostrza z małym 
wysięgiem. Struganie zgrubne pozwala na uzyskanie czystej, 
ale ostrej powierzchni. Struganie wykańczające pozwala 
uzyskiwać gładkość rzędu siódmej, ósmej klasy, szczególnie 
przy zastosowaniu chłodziwa, które obniża przywieralność 
wiórów do narzędzia. Dla strugania zgrubnego chłodzenie 
jest zbędne. 

Parametry skrawania dla operacji strugania przedstawio
ne zostały w tabeli 5. 
• Cięcie piłką. Próby cięcia przeprowadzono z powodzenie:n

na materiałach walcowanych i wyżarzanych. Do prób sto
sowano piłki okrągłe o średnicy 740 mm ze wstawianymi
zębami ze stali szybkotnącej. Cięcie prowadzono przy pręd
kości skrawania 21 m/min. i posuwie 16,3 mm/min.

Do chłodzenia używano oleje mineralne chlorowane lub 
sulfonowane. Sam proces skrawania przebiegał normalnie, 
a zwijanie się wiórów odbywało się bez zaburzeń. 

Nacinanie gwintów. Zaleconym materiałem na narzędzia 
do gwintowania jest stal szybkotnąca pracująca z prędko
ścią skrawania 3-7,5 m/min. i przy zagłębieniu 0,05-
-0,25 mm w jednym przejściu. Jako chłodziwa należy
używać olei sulfonowanych. 

Szlifowanie. Do szlifowania wykańczającego stali stabili
zowanych należy używać tlenków aluminium hiczonych 
spoiwem o średniej twardości, przy średniej i dużej poro
watości. Zalecane parametry skrawania: prędkosć - 15 
do 22,5 misek., prędkość posuwu stołu - 6 m/min., posuw 
wgłębny - 0,0075 mm na przejście, posuw poprzeczny 
0,6 mm na przejście. Jako chłodziwa używa się mieszaniny 



Rlys. 3. Kopula do silnika rakietowego odkuwar,a w matrycach 
zamlmiętych na prasie 50 OOO ton 

silnie sulfonowanego oleju zmieszanego z lekkim olejem 
mineralnym w stosunku 1 : 1. 

Przeróbka na gorąco. Stale stabilizowane dają się łatwo 
przerabiać na gorąco w normalnych operacjach tradycyj
nego walcowania czy kucia.- Poddawać je nagrzewaniu do 
temperatury kucia należy tylko w stanie wolnym od olejów, 
tłuszczy i innych zanieczyszczeń, które mogą powodować 
nawęglanie. Proces odwrotny - odwęglania nie jest proble
mem. Sam proces nagrzewania może być przeprowadzony 
w piecach otwartych. Niepożądane są jedynie uderzenia 
płomienia. 

Paliwo ciekłe (oleje) do ogrzewania pieców nie powinno 
zawierać więcej niż 0,750/o siarki. Przy ogrzewaniu gazowym 
paliwo nie powinno zawierać więcej niż 2500 ziarn siarki 
w 1 m3 gazu. Pożądana atmosfera pieca powinna zawierać 
5"0/o C02• 

Stal 18Ni do obróbki na gorąco należy nagrzewać do 
temperatury nie przekraczającej 1260 °C. Niższa tempe
ra�ura . obniża ifość tlenków powierzchniowych i zendry,
ktore się tworzą w czasie nagrzewania. O minimalnej tem
peraturze nagrzewu decydują w zasadzie możliwości środ
kó".'7 i urządzeń zastosowanych w procesie przeróbki ma
teriału na gorąco. Przekroje· powyżej 150 mm2 powinny być 
wstępnie nagrzane do temperatury 930-980 °C, a następnie 
dopiero przeniesione do pieca o wyższej temperaturze. Taka 
procedura eliminuje możliwość występowania dużych gra
dientów temperatury. Temperatura pieca do nagrzewania 
końcowego nie powinna być wyższa od żądanej tempera
tury stali. Czas nagrzewania wynosi 6 min/1 cm prze
kroju. 

Dla walcowania zaleca się stosować temperature od 820 °C 
do 1040 °C. Maksymalna temperatura kucia wynosi 1260 °C 
a minimalna 930 °C dla uderzeń średniej energii. Natomi1ast 
dla lekkich uderzeń wykańczających temperatura minimal
na wynosi 820 °C. Ogólny osiągalny przerób materiału 

Tabela 6 

Własności złącz stali stabiHzowanej 18-Ni 

Spaw. w osł. Spaw. elek. Spaw. pod 
gazów otul. topnik. 

Własności złącz 

I 
Nie- , sta- Nie- sta- Nie- I sta-
ulep. żone ulep. żone ulep. żone 

1) Granica plastycz. 
Qr kG/mm' 93,5 154 91,0 157 91,0 154 

2) Wytrzymałość do-
raźna Rr kG/mm' 108 164 112 169 108 164 

3) Przewężenie 0/, 40 30 35 26 24 25 
4) ·wydłużenie '!, 5 7 5 6 6 6 
5) Stosur,ek wytrzy-

małości doraźnej 
w obecności karbu
do bez karbu - 1,2 - 1,1 - 1,1 

6) Twardość HRc 32-42 49-51 30-40 4g-51 30-35 48-50 
7) Odporność na zła-

manie w obecno-
ści karbu V. kGm 5,3 2,1 3,4 1,4 4,5 1,4 

może dochodzić do 8Q-O/o przy wygrzewaniu materiału w tem
peraturze 1260 °C i kutego w temperaturze 930 °C. 

Stale stabilizowane nie wykazują kruchości do tempera
tury 1260 °C, ani nie pękają, jeżeli zakończenie procesu kucia 
schodzi poniżej 820 °C. Chłodzenie przedmiotów kutych 
powinno odbywać się w zależności od przekrojów: małe 
przekroje - w cieczy, duże przekroje w spokojnym powie
trzu, a nawet w popiele, dla unrknięcia. dużych gradientów 
temperaturowych. 

Usuwanie zgorzeliny odbywa się zwykle przez p1a:,ko
wanie. Można stosować również trawienie w 18-procento
wym roztworze kwasu siarkowego w temperaturze 72-
-77 °C

Zale��nym środkiem smarnym dla kucia jest grafit koloi
dalny (przy roztworze: 1 część grafitu na 40 części wody). 
Na matryce do kucia stali stabilizowanych należy stosować 
stale niklowo-chromowo-molibdenowe ulepszone cieplnie do 
45-55 HRc. Wolframowe stale szybkotnące ulepszone do
HRc 50 nadają się najlepiej do wykrawania na gorąco.

W celu otrzymania dobrych odkuwek należy przed osta
tecznym kuciem usunąć warstwę tlenków, zgorzelinę i inne 
zanieczyszczenia. 

Spawanie. Stale stabilizowane, szczególnie typy 18-Ni na
leżą do dobrze spawalnych i nie wymagają wstępnego pod
grzewania. Mogą być łączone zarówno w stanie wyżarzo
n:ym, jak i stabilizowanym. Dobre złącza uzyskuje się za
rowno przy łączeniu blach, jak i płyt i to przy stosowaniu 
różnych procesów łączenia. 

Najlepsze wyniki osiłąga się przy zastosowaniu spawania 
w osłonie gazów obojętnych i to zarówno przy użyciu 
elektrod wolframowych, jak i topliwych. Stosowanie spa
wania pod topnikiem i elektrodą otuloną daje również po
z:'r'.tywi:e wyni�i, jak to wida_ć z _  tab. 6. Jako spoiwa należy
uzywac materiału o składzie identycznym z materiałem 
spawanym. Tylko w przypadku stosowania elektrod otulo
nych, czy spawania pod topnikiem zaleca się w składzie 
elektrody użyć nieco więcej tytanu. 

Sam? złąc_ze, jak również strefa pośrednia, znajdują się
w stanie wyzarzonym. Dla materiałów stabilizowanych przed 
P:�,

ces�� spawania ?ale_ży zastosować powtórny proces sta
b1llzaCJ1 przywracaJąceJ mu poprzednie własności. Nai
lepsze_ własności. osiąg� się, jeśli do spawania użyje się
materiał w stame wyzarzonym, następnie podda powtór
nemu wyżarzaniu i wtedy dopiero stabilizac.ii. Przy zasto
sowaniu takiego układu procesu obróbczego własności! spoin 
przekraczają 900/o wartości własności materiału łączonego. 
W przypadkach konieczności zastosowania lokalnej stabili
zacji, np. dla przedmiotów, które nie mogą być w całości 
poddane zabieii;owi obróbki cieplnej, zaleca sie zastosowanie 
nagrzewania indukcyjnego. Przy stosowaniu spawania 
y,, osłonie gaz.ów obojęt_nych obowiązują wszystkie zabiegi,
Jak dla stali tradycyJnych: przygotowanie powierzchni. 
oczyszczanie, dopasowanre itp. Jako spoiwa należy używać 
drutu o zawartości 0,4°/o Ti i nie zawiera_iacych Bo, Ca i Zn. 
'.Drut należy prażyć w temperaturze 260 °C dla usunięcia 
kruchości i obniżenia zawartości wodoru. 

Przepływ gazu obojetnego (osłaniającego) powinien być 
o 250/o obfitszy n�ż dla nierdzewnych stali chromoniklo
wych.

Kucie. Stale stabilizowane posiadają również dobrą po
datność w procesie kucia na gorąco. Stale te mogą być 
kute w matrycach na ciężkie elementy o złożonych kształ
tach. Wytrzymałość na rozerwanie jest jednorodna w całej 
odkuwce niezależnie od mfe.isca badania, .iak i kierunku 
pobierania próbki. Ciągliwość i odporność na działanie 
karbu w:ydaje się zależeć od kierunku włókien. Z tego po
wodu ciągliwość w kierunku poprzecznym zmienia się 
w sposób wyraźny. zależnie od stopnia przerobu w czasie 
końcowych operacji kucia. 

Przy mniejszych przerobach w fazie· końcowej ciągliwość 
w kierunku poprzecznym .iest mnie.isza niż przy przerobach 
większych. Z tych względów kształty we wstępnych opera
ciach należy dobiierać pod kątem przekucia w fazie koń
cowe.i, gwarantującego optymalne własności. W końcowej 
operacji kucia nadaje się wiec - poza kształtem - rów
nież własności, a także wielkości ziarn. Ma to również 
wpływ na dobór wyposażenia kuźniczego. Odkuwanie ko
puły do silnika rakietowego, pokazane na rys. 3, przebiega 
w trzech fazach. Ostatnfa faza nastepu.ie przy stosunkowo 
niskiei temperaturze 925 °C do 810 °C dla uzyskania właści
wEJJ ziarnistości materiału. 

Niższa temperatura pociąga za sobą konieczność stoso
wania zwiększonych nacisków, a więc i potężniejszych pras, 
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od stosowanych do innych materiałów przy tych samych 
gabarytach przedmiotów. 

Dla omawianej odkuwki postawiono warunki osiągnięcia 
Rr nie mniejszego od 195 kG/mm2 i Qr nie rnzszego od 
192 kG/mm2 przy dostatecznej ciągliwości. Jak widać z ta
beli 7 warunki te zostały spełnione. 

Azotowanie. Obróbki cieplno-chemiczne są znanymi me
todami podwyższenia wytrzymałości zmęczeniowej stali 
i odporności na ścieranie. Z tego względu rozpatrzono 
również możliwości tych procesów w odnies_teniu do stali 

Tabela 7 

Własności mechaniczne kopuły tylnej 
\Próbki brane w kierunku promieniowym i stycznym ze środka, 
s1:edmego promienia i skraju odkuwki poddane zostały wyżarzeniu 
UJednoradmającemu w temperaturze 815 °c w ciągu 1 godziny 
1 chłodzone na powietrzu, a następnie stabilizowane w ciągu 3 

godzm w temperaturach podanych w tabeli). 

Granica Wytrz. na Prz2wę-
Temperatura plas tycz. rozciąg. Wydłużenie żen ie 

Qr Rr 'Io s ta billzacji (kG/mm') (kG/mm') 
0/o 

oc 

min.I max. min.I max, min.] max. min.j max. 

455 

I
176 

I
188 

I
188 

I
189 

\ 

10 

I
]2,0 

\ 3
9,

3

1 

48
,
7 

480 188 195 199 202 8 12,0 36,0 48.2 
510 195 201 200 205 8 10,0 37,6 48,7 

stabilizowanych. Po wstępnej analizie wybrano tylko azo
towanie, gdyż inne zabiegi obróbki cieplno-chemicznej prze
biegają w temperaturach, które niszczyłyby skutki stabili
zacji! stali. Azotowanie w odniesieniu do stali stabilizowa
nych_ nie odpowiada znanym przebiegom i pojęciom z tra
dycyJnego azotowania stali stopowych. Mechanizm wzrostu 
t�ardości, w warsh':'ie zewnętrznej nie polega na wytrc1ca-
111u azotkow w masie ferrytu. Twardość, którą· uzysku.ie się 
w tym procesie, wynosi 57 HRc, a więc jest znacznie niższa 
niż należy oczekiwać od warstwy azotowanej. 

Na po<;Istawie przeprowadzonych prób stwierdzono, że 
azotowame_ prowadzone w temperaturze ponad 450 °C wy
wołuJe zmiany fazowe ferrytu w austenit w miarę przeni
kania azotu, i że koncentracja jego przesuwa granicę roz
puszczalności ferrytu. Tak utworzony austenit posiada wy
soką hartowność. Chłodzenie powietrzem powoduje harto
wanie zewnętrznej warstwy o grubości około 0,025 mm. 

44,t;---:;f;;-
---;t---1----=L... 4 O 450 

Temperatura azolac11 

TL-4/65-R4 

Rys. 4. Zmiana twar
dości warstwy zewnęta
nej i rdzenia w zależ
ności od temperatury 
azotacji. I - Warstwa 
zewnętrzna; 2 - Rdzeń 

Y-7'.3-rstwa ta silnie . ciemnieje przy trawieniu i stąd nadano
JeJ nazwę „czarneJ warstewki". Prawdopodobnie warstew
ka ta �awiera cząsteczki grupy azot-austenit uzyskanych 
w wyrnku przen:iian: _lVTateriał, znajdujący się poniżej tej 
warstwy, ma rowrnez strukturę z dodatkiem azotków 
jednakże widocznie koncentracja ich jest za mała dl� 
osiągnięcia pełnej twardości. Innym wytłumaczeniem może 
być wersja, że azotki utworzone w wyższej temperaturze 
różnią się w jakiś sposób pod względem wymiarów czy 
struktury od azotków tworzących się w niższych tempera
turach. 

Przy azotowaniu stali stabilizowanych należy unikać 
przemian fazowych. Dlatego proces należy przeprowadzać 
w temperaturach, przy których rozpuszczalność azotu w fer
rycie jest znacznie korzystniejsza dla uzyskania optyma 1-
nego utwardzania. Jak stwierdzono, proces należy prowa
dzić w temperaturze poniżej 450 °C w ciągu co najmniej 
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20 godzin (patrz rys. 4). Jak widać z wykresu, twardość 
uzyskiwana przy azotacji w temperaturze 425-450 °C jest 
znacznie wyższa, niż przy procesie klasycznego azotowania 
i może osiągać 67°HRc. 

Widoczna z rys. 4 zmiana twardości rdzenia jest spowo
dowana reakcjami procesu stabilizacji w odpowiednich tem
peraturach. Oczywiście prędkość dyfuzji jest funkcją tem
peratury i jest tym ni,ższa, im niższa jest temperatura pro
cesu (rys. 5). 

Mikrostrukturę warstwy azotowej łącznie z czarną war
stwą pokazano na rys. 6. W warstwie pośredniej widoczna 
martezytyczna budowa „igiełkowa". 

Na podstawie dokonanego przeglądu procesów technolo
gicznych widać wyrażnie odrębność tej grupy materiałów 
od stali nierdzewnych o zbliżonej zawartości składników 
stopowych. Jest to chyba jedyna grupa, która łączy najwyż
sze cechy wytrzymałościowe i użytkowo-konstrukcyjne 
z dobrymi własnościami technologicznymi. Jedynym -�hyba 
poważnym mankamentem tej grupy materiałów jest sto
sunkowo wysoki ich koszt. 

Reasumując zebrane wiadomości o stalach stabilizowa
nych należy stwierdzić, że: 
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Rys. 5. Zależność twar
dości warstwy azotowa
nej od odległości od po
,vierzchn i i od paran1e
tró,1/ azoto,vania. 1. T = 
= 425 °c i t = 44 godz.: 
2. T = 450 °c i t = 20
godz.; 3. T = 480 °c i t =
= 20 godz.; 4. T = 540 °c

i t = 20 godz. 

1. Charakterystyka tych materiałów dostarcza konstruk
torom i technologom możliwości tworzenia konstrukcji sil
niejszych, lżejszych i pewniejszych, a jednocześnie mniej 
kłopotliwych w wytwarzaniu. 

2. Wybitny wzrost wytrzymałości bez równoczesnego
obniżenia ciągliwości stawia te stale w pierwszym rzędzie 
materiałów do wyrobów rakiet, pocisków i samolotów. 
Uwzględniając, że równocześnie z lepszym stosunkiem 
wytrzymałości do c1ęzaru, występuje dobra spawalność 
i łatwość qbróbki cieplnej, daje to dalsze argumenty dla 
ich używania w zakładach produkcyjnycp. 

• ';o-· ;:,• . ........:.._
.... . ---,.,..,,,., 

ł 

Rys. 6. Mikrostruktura stall stabilizowanej po azotacji. Od góry 
widoczna „czarna warstewka", a pod nią struktura martenzytycz

na. Pow. 1000 X 



t. 

3. W formie płyt materiał ten nadaje się na kadłuby
statków i zbiorniki wysokociśnieniowe. Stal typu 18 Ni ma 
duże perspektywy w chłodnictwie. 

4. Dzięki dobrej podatności na kucie i odporności na
pękanie w czasie procesów kucia materiały te predystyno
wane są na zbiorniki ciśnieniowe, podwozia samolotów, 
matryce do wyciskania na gorąco, śruby z łbami formowa
nymi na zimno, a także na lufy moździerzy i karabinów. 

5. Stale stabilizowane po azotacji nadają silę szczególnie
na koła zębate i krzywki pracujące przy bardzo dużym, 
zmiennym obciążeniu. 

6. Pomimo, że stale te są znacznie droższe od stali nisko
stopowych, przy rozważaniach ekonomicznych należy jed
nak brać pod uwagę uproszczenie procesów produkcyjnych, 
znacznie większy margines bezpileczeństwa na występowa
nie pęknięć. 

Dr inż. TADEUSZ MISSALA 

7. Przeprowadzona wycena wykazała opłacalność stoso
wania tych materiałów na przekładnie zębate, wały, broń 
:.:,alną, śruby, pierścienie ustalające, sprężyny i różne typy 
zacisków. 
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Łącza synchroniczne w przyrządach lotniczych 

cz. I 

Łącza synchroniczne są układami bliskosiężnego przekazywania informacji i znaj
dują zastosowanie w budowie wielu przyrządów wchodzących w skład osprzętu 
lotniczego. W artykule zestawiono kryteria oceny łącz synchronicznych, po czym. 
omówiono znane łącza prądu stałego i zmiennego, posługując się sformułowanymi 
kryteriami. W zakończeniu oceniono omówione łącza. 

1. Wstęp

Jedną z grup aparatów wchodzących w skład osprzętu 
lotniczego są aparaty do pomiaru metodami elektrycznymi 
wielkości nieelektrycznych*), opisujących parametry lotu 
lub stany poszczególnych zespołów samolotu. Specyfika 
warunków eksploatacyjnych napotykanych w lotnictwie 
wymaga niejednokrotnie rozdzielenia aparatów na zespoły 
umieszczane w różnych miejscach w samolocie i powiązane 
ze soba systemem bliskosiężnego przekazywania infor
macji. Dla zilustrowania omawianego zagadnienia można 
posłużyć się na przykład kompasem magnetycznym i anteną 
radiokompasu. 

Kompas magnetyczny, umieszczony bezpośrednio w ka
binie pilota, jest narażony na działanie pól magnetycznych, 
wytwarzanych przez inne przyrządy nawigacyjne, Pilota
żowe i pomiarowe oraz przez prąd elektryczny, płynący 
w licznych, znajdu iących sie tu przewodach sieci pokłado
wej. Działanie tych pól zwiększa dewiację kompasu poza 
l!ranice dopuszczalne ze względów nawigacyjnych. Powsta
je konieczność podziału kompasu na dwa aParaty; wskaź
nik, umieszczony w kabinie pilota i czujnik, usytuowany 
w miejscu wolnym od działania szkodliwych pól magnetycz
nych. Czujnik i wskaźnik są powiązane elektrycznym sy
stemem przekazywania informacji. 

Antena radiokompasu posiada automatycznie działający 
układ napędowy, ustawiający .ie.i płaszczyznę w położeniu 
prostopadłvm do kierunku padania fal radiowych, to jest 
w położeniu najwiekszego skojarzenia z ich polem elektro
magnetvcznym. Informacja o położeniu anteny wzgledem 
osi podłużnej samolotu musi być przekazana do kabiny 
pilota poprzez specjalny układ elektrycznego przekązywa
nia informacji. 

Elektrycznymi układami przekazywania informacji na 
niewielkie odległości są między innymi tak zwane łącza 
·synchroniczne. Każde łacze składa sie z części nadającej
informacie, czyli nadajnika, cześci odbierajacej informacje,
czvli odbiornika. oraz przewodów łączących. Ponadto w jego
skład mogą wchodz.ić dodatkowe elementy pośredniczace,
korektory, nadajniki programowe itp. Elementem wyjścio
wym n.qdainiką jest przetwornił{ pomiarowy, przetwarza.ią
cy wielkość mierzoną na sygnał elektryczny. Zasadą pracy

*) Odpowiedr,ie określenia autor poda! w [lit. 3). 

łącza jest odwzorowanie ruchu wirnika nadajnika na ruch 
wskazówki wskaźnika. 

Ze względu na parametry zasilania łącza synchroniczne 
dzielą się na dwie podstawowe grupy: łącza prądu stałego 
i łącza prądu zmiennego. 

Do łączy prądu stałego należą: 

- łącze potencjometr-logometr,
- łącze potencjometr-potencjometr w układzie samorów-
noważącego się mostka,
- łącze potencjometr-potencjometr w układzie nadążnvm,
- łącze potencjometr-potencjometr-logometr w układzie
nadążnym.

Łączami '),·ądu zmiennego są: 

- łącza sefaynowe: nadawczo-odbiorcze, transformatorowe
i różnicowe,
- łącze magnesynowe,
- łącze mikrosynowe.

Łącze synchroniczne, będące układem sprzęgającym dwie
części przyrządu - nadajnik i wskaźnik, wpływa na jego 
charakterystyki tak statyczne, jak i dynamiczne. Korzystne 
jest, ażeby wpływ łącza, zniekształcający lub tylko zmie
niający charakterystyki przyrządu, był możliwie jak naj
mniejszy. Musi on ponadto przynieść pewien moment me
chaniczny, konieczny dla uruchomienia wskaźnika. Obcia
żenie o takiej wartości nie może powodować wypadnięcia 
łącza z synchronizmu. Wartość szczytowa momentu przeno
szonego przez łącze woływa w istotny sposób na konstruk
cję wskaźnika i jego klasę niedokładności. 

Łącza synchroniczne stanowią często elementy układów 
automatycznej regulacji, dlatego też nie są obojętne ich 
własności dynamiczne takie, jak stałe czasowe. wzmocnie
nie, częstotliwość drgań własnych i zdolność do wzbudza
nia się. 

Powyższe uwagi można skonkretvzować w postaci wyma
gań stawianych łączom synchronicznym: 

1. Mały, najlepiej zerowy, teoretyczny statyczny uchyb
przekazywania informac.ii, to jest teoretyczna wierność od
wzorowania ruchu wirnika na ruch wskazówki lub wirnika 
wskaźnika. 

2. Mały, rzeczywisty statyczny uchyb przekazywania in
formacji. 

3. Niewrażliwość na zmiany parametrów zasilania.
4. Duży moment synchronizujący.
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Rys. 1. Łącze potencjometr-wielocewkowy logometr. a - z logo
metrem o stałym magnesie trwałym; b - z logometrem o rucho

mym magnesie trwałym 

5. Duża sztywność łącza, to jest duża wartość wyraże-
nia k = ( dM -) , gdzie P-kąt obrotu wirnika nadajnika.

d(l //= o 
6. Małe stałe czasowe. 
7. Stabilność pracy, a zwłaszcza brak skłonności do sa

mowzbudzania. 
Wymagania 1, 2, 3 mają na względzie zmniejszenie niedo

kładności wskazań przyrządu pomiarowego, wymagania 4
i 5 charakteryzują łącze pod względem jego obciążalności,
wymagania 6 i 7 mają na celu zapewnienie dobrej pracy
łączai w' układach automatycznej regulacji. 

Artykuł niniejszy ma za zadanie dokonać przeglądu i po
równania łączy w świetle podanyc):i powyżej wymaga11. 

2. Łącze potencjometr-logometr 

Schematy elektryczne łącza podano na rys. 1. Składa
się ono z potencjometru 1, stanowiącego przetwornik po
miarowy nadajnika, logometru 2, będącego wskaźnikiem, 
oraz przewodów łączących 3. Łącze może być wykonane
w dwóch wersjach, zależnie od konstrukcji logometru. 

Rys. 2. Uproszczony wygląd 
poler,cjometru 

W wersji podanej na rysunku la użyto logometru o nie
ruchomym magnesie trwałym i ruchomej cewce 4, z którą
jest połączony mechanicznie układ wskazujący. Wersja po
dana na rysunku lb zawiera logometr o nieruchomej cew
ce i ruchomym magnesie trwałym 4. Układ wskazujący
jest połączony mechanicznie z magnesem tak, że umożliwia
odczytywanie jego obrotu. Rysunek 1 uwidacznia jedno
cześnfe zalety łącza z logometrem o ruchomym magnesie.
Aczkolwiek rozważania matematyczne prowadzą do iden
tycznych wzorów, opisujących teoretyczny statyczny uchyb
przekazywania informacji w obu omawianych łączach, to
jednakże można przewidzieć wpływ konstrukcji na ich
uchyby rzeczywiste. Łącze z logometrem o ruchomej cewce
ma 6 kompletów szczotek, łącze z logometrem o ruchomym
magnesie - tylko dwa. W tym ostatnim łączu występuje
blisko trzykrotnie mniejszy moment tarcia; jego rzeczy
v.;ista dokładność jest większa niż łącza z logometrem
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0 ruchomej cewce. Jest to powodem, iż praktyczne zastoso
wanie znalazły przede wszystkim układy z ruchomym ma
gnesem. 

Uproszczony wygląd potencjometru jest podany 1;a . ry
sunku 2, jego własności oraz uchwyty zostały omow10ne
przez autora w [lit. 3]. Upro�zczony �ygląd logometru
przedstawiono na rysunku 3, zas przekroJ_ logomet.�yczneg_�wskaźnika na rysunku 4. Cewka 9 posiada szesc sekcJ1
nawiniętych na teroidalnych karkasach 7 i 8, wypełnionych
rdzeniem 6 wykonanym z pierścieni permalloyowych.
Sekcje uzw�jenia są łączone po dwie, w re�ul�acie cz�go 
otrzymuje się logometr 3-cewkowy o ;1�w0Jenm_ ro_zlozo
nym. Szczegółowy opis budowy wskazmka znaJdUJe się 
w [lit. 2]. 

Rozważając własności łącza w świetle wymaga11. sformu
łowanych we wstępie do artykułu należy zwrócić uwagę 

Rys. 3. Uproszczony wygląd logometru. 1 - cewki, 2 - rdzeń, 
3 - magnes, 4 - tiu mil<, 5 - ekran 

na następujące zjawisko. W potencjometrze o schemacie
podanym na rys. 5, którego szczotki wirują ze stałą pręd
kością obrotową, napięcia wyjściowe U 1 , U2 i U3 są trape
zoidalnymi funkcjami kąta obrotu, przesuniętymi względem 
siebie o kąty 120° i 240° . Przebiegi napięć podano na ry
sunku 6. Niesinusoidalność przebiegów napięć, a zatem 
i prądów, jest źródłem podstawowego uchybu łącza. Jak
wiadomo, jeżeli uzwojenie trójfazowe (trzy uzwojenia 
o osiach przesuniętych w przestrzeni o 120° i 240°) zasili 
się prądami sinusoidalnymi przesuniętymi w czasie o 120° 

do 240°, to wypadkowe pole magnetyczne będzie polem
wirującym o stałej prędkości. Jeżeli w takim polu zawie
sić magnes, to będzie się on ustawiał zawsze wzdłuż osi 
pola, zatem będzie się obracać ze stałą -prędkości. Pole 
magnetyczne, wytworzone przez trapezoidalne prądy 
w uzwojeniach, wiruje ze zmienną prędkością; obrót osi 
pola magnetycznego, a zatem i obrót zawieszonego w nim 



magnesu, nie odwzorowują ściśle obrotu szczotek poten
cjometru. 

Z powyższego można wysnuć następujące wnioski, doty
czące rozpatrywanego łącza: 
- jeżeli połączyć przetwornik potencjometryczny z syme
trycznym trójcewkowym logometrem, to element wskazu
jący będzie się obracał w wyniku obrotu szczotek potencjo
metru. Może on obracać się o pełny okrąg; wskaźniki po
siadają więc skalę 360-cio stopniową;
- obrót urządzenia wskaźnikowego niedokładnie odwzorco
wuje obrót szczotek potencjometru, to znaczy, że wskaźnik
ma skalę nierównomierną.

Układ potencjometr-logometr można przedstawić w po
staci schematu zastępczego, podanego na rysunku 7. Analiza 
tego schematu [patrz lit. 1) pozwala uzyskać wyrażenie 
dla prądów w poszczególnych uzwojeniach logometru, a na-

Rys. 4. Logometryczny wskaźnik kursu. 1 - obracający się magnes, 
2 - oś, 3 - wskazówka, 4 - łożyska, 5 - gałka regulacyjna, 
6 - rdzeń stojana, 7 i 8 - karkasy, 9 - uzwojenie stojana, IO -
pierścienie ślizgowe, 11 - szczotki, 12 - śruby, 13 - bolce wtyczki, 
14 - skala, 15 - płytka, 16 - pierścień, 17 - sprężyna, 18 - nierucho-

me tło, 19 - gałka, 20 i 21 - kola zębate, 22 - korpus 

stępnie wyrażenia dla kąta niezgodności pomiędzy położe
niem szczotek potencjometru i wirnika logometru. War
tość tego kąta jest funkcją kąta obrotu szczotek potencjo
metru oraz liczby cewek logometru. Przebiegi tej funkcji 
podano na rysunku 8. Wskazują one, że najwłaściwsze jest 
stosowanie logometru trójcewkowego; przy stosunkowo nie
wielkiej szczytowej wartości kąta niezgodności, a więc sto
sunkowo niewielkie.i nierównomierności skali, wynoszącej 
1,1°, jest to układ o najmniejszej liczbie przewodów. 

Rzeczywisty uchyb przekazywania informacji przez łącze 
jest większy. W precyzyjnie wykonanych aparatach lotni
czych jego wartość nie przekracza 2,1°. Wobec tego, że jako 
wskaźnika użyto logometru, łącze jest praktycznie nieza
leżne od zmienności parametrów zasilania. Moment synchro
nizujący łącza wyraża się wzorem: 

3 

M = K 2 In cos (/311 - {J) [1] 
n=l 

gdzie: 

K - współczynnik proporcjonalny do wartości szczytowej
indukcji magnetycznej, wymiarów geometrycznych wskaź
nika i liczby zwojów jego cewek, 

/311 - kąt określający położenie przestrzenne n-tej cewki,
fJ - kąt obrotu wirnika wskaźnika. 

Po wprowadzeniu wyrażeń dla prądów !11 wynikających
z rysunku 5 oraz po dokonaniu przeróbek matematycznych 
uzyskuje się następujące wyrażenie dla sztywności łącza: 

dM 3 
-- = - KI1 (1 + tg2 a) cosa 
d(J 2 

(a - kąt obrotu szczotek potenc.) 

[2) 

Jeżeli wprowadzić parametr: 

r a = --
R 

[3) 

(gdzie r - opornosc cewki logometru, R - oporność po
tencjometru), to po przeprowadzeniu niezbędnych rachun
ków można wykazać, że największą sztywność łącza otrzy
muje się: 

1' 
- przy połączeniu cewek logometru w trójkąt dla: a = -

2
-

1 
- przy połączeniu cewek logometru w gwiazdę dla· a = -• 

6

Łącza potencjometr-logometr są najprostsze z łączy. Zna
lazły one wiele zastosowań, na przykład w busolach ma
gnetycznych bez korekcji żyroskopowej, manometrach, pa
liwomierzach, wskaźnikach położenia itp. W niektórych 
z tych przyrządów można napotkać łącze zmodyfikowane, 
w którym potencjometr nie jest pierścieniowy - a liniowy. 
Układ taki przedstawiono na rys. 9. Dla scharakteryzowania 

n.--sZ/64 �-S 

Rys. 5. Schemat przetwornika potencjometrycznego 

uchybu nierównomierności skali tego łącza należy wpro
wadzić następujące oznaczenia: 

r - oporność czynna cewki logometru,
R1 + R2 = Rp - oporność całkowita potencjometru,

R 1 r b 1· b • • • t • k' -� 
R = x, R = a, ; - 1cz a zwoJow 1- eJ cew 1, u = 

p p 

<I> - kątowa rozciągliwość skali, 
LI - uchyb przekazywania kąta, 

Li 
s % = - 100-procentowy uchyb nierównomierności skali. 

(/j 
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Rys. 6. Zależność nap1ęc wyjściowych pierścierdowego potencjo
metru od położenia jego szczotek 
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Wykres �0/o jako funkcji x oraz o podano na rysunku 10, 
z którego widać, że omawiany uchyb sięga do 30-0/o war
tości skali. Łącze to posiada więc bardzo duży uchyb prze
kazywania wskazań i znacznie ustępuje łączu z potencjo
metrem pierścieniowym. 

3. Łącze potencjometr-potencjometr w układzie samorówno
ważącego się mostka 

Schemat elektryczny najprostszego łącza tej grupy podano 
na rysunku 11. Składa się ono z nadajnika, którego elemen-. 
tern wyjściowym jest potencjometr 1, wskaźnika zawiera-

K-f Rr

2 R-r

r -1,._ 

Rys. 7. Schemat zastępczy układu potencjometr-logometr 

jącego potencjometr 2 i galwanometru 3 oraz przewodów 
łączących 4. Cewka galwanometru jest sprzężona mecha
nicznie z suwakiem potencjometru i ze wskazówką. Jak 
wiadomo z teorii mostkowych układów pomiarowych, wa
runkiem, żeby nie płynął prąd w gałęzi galwanometru, to 
jest, żeby nie następowało przesuwanie suwaka potencjo
metru, jest: 

Jeżeli oznaczyć: 
[ 4] 

R1 + Ri = Rn - oporność potencjometru nadajnika i R 1 =

=xRn, R3 = R4 = R0 - oporność potencjometru odbiornika 

Rys. 8. Kąt niezgodności jako funkcja kąta 
i liczby cewek logometru 
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obrotu szczotek 

i R3 = yR0, to po podstawieniu do wyrażenia [4] otrzyma 
się warunek równowagi: 

x = y [5] 

oznaczający że równowaga układu następuje przy jednako
wych przes�.mięciach względnych suwaków obu potencjo
metrów. To oznacza dalej, że łącze nie posiada teoretycz-

+ 

u 

Rys. 9. Schemat łącza z potencjometrem liniowym 

nego uchybu przekazywania informacji. Wszystkie jego 
uchyby wynikają z przyczyn technologicznych. Stanowi to 
niewątpliwą przewagę omawianego łącza w stosunku do 
łącza potencjometr-logometr. Drugą zaletą łącza w układzie 
mostkowym jest dość duży moment synchronizujący rzędu 
dziesiątków Gem. Wskaźniki tego łącza mogą, przy odpo
wiedniej konstrukcji, posiadać bardzo małe wymiary tak, 
że w obudowie o średnicy 60 mm można zmieścić dwa 
ustroje pomiarowe, zaś w obudowie o średnicy 80 mm -
cztery. 

Na rys. 12 przedstawiono drugą wersję omawianego łącza, 
zbudowaną przy użyciu potencjometrów pierścieniowych, 
a zapewniającą nieograniczony kąt obrotu wskazówki 
wskaźnika. Galwanometr posiada teraz trzy cewki poru-

30�---------.------------,

Ę 
% 

20 

IO 
Ó =a2 I 

I 

-.JiflL--------'-'---'------------' 

Rys. 10. Zależr,ość względnej nierównomierności skali od para

metrów x i � przy a > 1 dla łącza z rysur,ku 9 

szające się w polu magnetycznym magnesu trwałego, 
umieszczonego wr ich wnętrzu. Uzwojenia cewek są zasila
ne prądem z potencjometru nadajnika poprzez dwa układy 
szczotek i pierścieni ślizgowych. Cewki są połączone mecha
nicznie ze sobą, tworząc regularną gwiazdę; na osi gwiazdy 
umieszczono wskazówkę. Jednocześnie są one sprzężone ze 
szczotkami potencjometru wskaźnika. Równowaga w ukła
dzie następuje wówczas, gdy wypadkowy moment mecha
niczny, działający na układ cewek, jest równy zeru. Szczot
ki potencjometrów nadajnika i wskaźnika są oczywiście 
ustawione równomiernie co 120°. Oba potencjometry są 
zasilane prądem stałym z tego samego źródła (sieci pokła
dowej), w punktach leżących na średnicach uzwojeń, jed
nakowo usytuowanych względem spoczynkowego położenia 



szczotek. Moment obrotowy, działający na układ :.:ewek 
galwanometru, to jest moment synchronizujący łącza, wy
raża się zależnością: 

3 

M = K � In cos (f:Jn - y) [6] 
n=l 

gdzie: 
K - stała przyrządu, 

f:Jn - kąt obrotu- n-tej szczotki wskaźnika, 
y- kąt, jaki tworzy oś N-S magnesu trwałego ze śred

nicą potencjometru, odpowiadającą początkowemu położe
niu trzeciej szczotki. 

R, 
2 

--o-------

Rys. 11. Schemat elektryczny łącza potencjometr-potencjometr 
w układzie samorównoważącego się mostka (potencjometry linio
we). 1 - potencjometr nadajnika,_ 2 •- potencjometr wskaźnika, 

3 - galwanometr, 4 - przewody łączące 

Po rozwinięciu i podstawieniu wartości dla prądów wy
nikających z analizy schematu oraz zauważeniu, że: 

P=a+Ll 
gdzie: 

a - kąt obrotu szczotek nadajnika, 
Ll - kąt niezgodności, 

otrzymuje się: 

{Jl3 M = K -2- (11 -13) sin [a - y + LI] +

+[13- � (Il +u]cos(a-y+LI>}

L7J 

[8] 

Analiza tego wzoru wykazuje, że moment synchronizujący 
łącza staje się zerem w dwóch przypadkach: 
1) - gdy 11 = 12 = !3 = O,

1 
2U1 + I2)-J3 

2) - gdy tg (a - y + LI) = ------
1/3 

-2-(Il -J3)

Przypadek 1) zachodzi wówczas, gdy a = P, to jest, gdy 
LI = O, czyli przy pełnej zgodności kątów obrotu szczotek 
nadajnika i wskaźnika. Łącze z potencjometrami pierście
niowymi, połączonymi w układ samorównoważącego się 
mostka, nie posiada teoretycznego uchybu przekazywa:1ia 
informacji. Podobnie jak łącze z potencjometrami linio
wymi posiada ono stosunkowo duży moment synchronizu-

Rys. 12. Schemat elektryczny łącza potencjometr-poter,cjometr 
w układzie samorównoważącego się mostka (potencjometry pierście
niowe). 1, 2, 3 - cewki galwanometru, 4 - potencjometr nadaj-

nika, 5 - potencjometr wskaźnika 

jący, dobrą sztywność i uchyb przekazywania, wynikający 
jedynie z przyczyn technologicznych. Najważniejsze z nich 
są: 
- momenty tarcia w łożyskach i szczotek o pótencjometry
i pierścienie ślizgowe,
- niejednakowe uchyby wykonania potencjometrów, któ
rych źródła zostały omówione przez autora w porzednim 
artykule [lit. 3]. 

Reasumując, można stwierdzić, że łącze w układzie samo
równoważącego się mostka, aczkolwiek bardziej skompliko
wane niż łącze w układzie potencjometr-logometr, posiada 
znacznie lepsze charakterystyki statyczne. 

Omawiane łącza znalazły zastosowanie w kompasach 
PDK-44. 

4. Łącze potencjometr-potencjometr w układzie nadążnym

Schemat elektryczny takiego łącza podano na rysunku 13.
Składa się ono z potencjometru nadawczego 1, będącego 
elementem wyjściowym przetwornika pomiarowego, poten
cjometru odbiorczego 2, przewodów łączących 3, wzmacnia
cza 4, silnika wykonawczego 5 z przekładnią 6, na osi któ
rej znajdują się szczotki potencjometru 2. Napięcie zasila
jące układ jest podawane na wirujące szczotki potencjo
metru nadawczego; kąt obrotu tych szczotek jest odwzoro
wywany przez łącze. W przypadku rozstrojenia łącza na 
szczotkach potencjometru odbiorczego pojawia się napięcie 
wyjściowe U wy; podane na wejście wzmacniacza 4, wys te-

3 

3 

Rys. 13. Schemat elektryczny h1cza potencjometr-potencjometr 
w układzie nadążnym,r 1 - potencjometr nadawczy, 2 - potencjo
metr odbiorczy, 3 - przewody łączące, 4 - wzmacniacz, 5 - silnik, 

6 - przekładnia 

rowywuje go, powodując uruchomienie silnika 5, a zatem 
obrót szczotek potencjometru 2. Ruch szczotek ustaje wów
czas, gdy zajmą one położenie odpowiadające zerowej war
tości napięcia U wy-

Ażeby ustalić omawiane położenie szczotek, trzeba roz
ważyć schemat zastępczy łącza, podany na rysunku 14. 
Jeżeli oznaczyć: 

a 
x=--

120° 
[9] 

to z analizy sieci z rys. 14 otrzymuje się w założeniu jedna
kowych oporności potencjometrów: 

I I I 
I = -(1 - 2x)· I = - 2x· I = -I 4 , 2  4 , 3  4 

gdzie I jest prądem zasilającym łącze. 

[10] 

Dla napięcia Uwu otrzymuje się następujące zależności: 
I 

Uwu = 
4 

R (x -y - 4xy - 1) dla O � /J � 60° [lla] 

U wy = ! R [ 2y (1 -x) - � ] dla 60° � f1 � 120° i 0° � a � 30° 

[llb] 
I 

Uwy = 
4 

R [2y + 8x (y -1) - 1]

dla 120° � (:J � 180° i 30° � a � 60° [llc] 

Z powyższych wzorów wynika, że przy x = I, to jest 
a= O, napięcie wyjściowe łącza Uwu staje się zerem dla: 

/J = 90° [12] 

czyli, gdy szczotki potencjometru odbiorczego zajmują po
łożenie prostopadłe do szczotek potencjometru nadawczego. 
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, W oparciu o podane powyzeJ wzory można rozpatrzyć 
zagadnienie teoretycznego uchybu odwzorowania przez łą
cze. Uwzględniając zależność [12], kątem niezgodności łącza 
można nazwać: 

[13] 

Wprowadzając wyrażenia dla kąta {J, otrzymane ze wzo
rów [lla] i [11b] dla Uwy = O, czyli dla stanu zrównoważe
nia łącza, otrzymuje się: 

a0 

- 30° 

/JO =a - -- -
120° -a0 

1 +-
a
-

60° 

dla 60° � fJ � 120° 

[14a] 
dla 120° � fJ � 180° 

[14b] 

Teoretyczny uchyb przekazywania informacji przez łącze 
jest więc nieżerowy; jest on funkcją kąta a. Wykres tej 
funkcji podaje rysunek 15. Wartość szczytowa uchybu teo
retycznego wynosi ±2

° . 
Praktyczny uchyb łącza jest większy; na jego wzrost 

składają się przede wszystkim strefy martwe wzmacniacza 

Rys. 14. Schemat zastępczy sieci elektrycznej łącza z rysunku 13 

i silnika wykonawczego. O wartości szczytowej tego uchybu 

nika. Im łącze ma przenieść większy moment mechaniczny, 
tym większej mocy musi być wzmacniacz i silnik, tym 
większe będą ich stałe czasowe. 
· Łącze może być zasilane zarówno prądem stałym, jak 
i zmiennym. Wahania parametrów zasilania nie mają prak
tycznie wpływu na dokładność odwzorowania przez łącze. 

5. Łącze potencjometr-potencjometr-logometr w układzie
nadążnym 

Łącze to jest modyfikacją lub rozszerzeniem łącza oma
wianego w p. 4. Jego schemat elektryczny przedstawiono 
na rysunku 16. Składa się ono z dwóch potencjometrów: 
nadawczego 1 i odbiorczego 2, logometru 3, przewodów 

4 

TL-52/64 R·t& 

Rys. 16. Schemat elektryczny łącza potencjometr-potencjometr-lo
gometr w układzie nadążnym. 1 - potencjometr nadawczy, 2 - po
ter,cjometr odbiorczy, 3 - Jcgometr, 4 - przewody łączące, 

5 wzmacniacz, 6 silnik, 7 - przekładnia 

łączących 4, wzmacniacza 5, silnika 6 i przekładni 7, na 
osi której umieszczono szczotki potencjometru 2. Jest to 
więc łącze z rysunku i3 z logometrem włączonym równo
legle do przewodów łączących potencjometry. Zarówno 
konstrukcja, jak i własności łącza są superpozycją odpo
wiednich cech łączy opisanych w p. 2 i 4. W ten sposób 
do omawianego łącza odnoszą się uwagi i opisy zarówno 
dotyczące łącza potencjometr-logometr, jak i łącza poten
cjometr-potencjometr w układzie nadążnym. 

Teoretyczny uchyb przekazywania informacji przez łącze 
jest sumą uchybów wymienionych powyżej łącz i wynosi, 
zgodnie ze wzoramf podanymi i wyprowadzonymi w [lit. 1] 
i [6]: 

90a0 V3' a0 

.2,1 = 120° - a0 + arc tg 120° - a0 [15] 

nie można niczego powiedzieć bez znajomości wartości tych ,:i"
stref martwych, poza tym, że jest on sumą uchybu teore-
tycznego i obu stref martwych, wyrażonych w stopniach 3 
kąta obrotu szczotek na potencjometrze. 2 

Moment synchronizujący łącza, jak również jego sztyw
nosc, mogą być dowolnie duże; zależne są jedynie od do
boru wzmacniacza i silnika wykonawczego. Łącze może 
więo służyć jako wał elektryczny. 

Własności dynamiczne łącza są określone głównie przez 
własności dynamiczne silnika i wzmacniacza, gdyż zarówno 
wzmocnienia, jak i stałe czasowe potencjometrów są znacz
nie mniejsze niż odpowiednie parametry wzmacniacza i sil-

Rys. 15. Przebieg funkcji Ll0 = f (a0) dla łącza z rysunku 13 
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Rys. 17. Wykres funkcji SLl0 = f(a0) dla łącza z rysunku 16 

Wykres funkcji 2L'.I = f (a) podano na rysunku 17. Osiąga 
ona ekstrema wynoszące ±3,1° dla kątów (2k + 1) • 15°, zaś 
posiada wartości zerowe dla kątów 2k • 15°, gdzie k =
= o, 1, 2, ... 

Praktyczny uchyb przekazywania informacji przez łącze 
jest większy wskutek działania momentów tarcia niedo
kładności wykonania itp. Jego wartość ekstremaln; wynosi 
±4,2° (wa�tość dla jednego z używanych przyrządów). 

Tak duzy uchyb przekazywania informacji nie może być 
tolerowany. Aby móc stosować omawiane łącze należało 
podjąć pewne środki zmniejszające lub eliminujące uchyb 
przekazywania. Są nimi: 



- ódpowiedni dobór rozkładu póln magnetycznegó w szcze
linie nieliniowego wskaźnika,
- dobór nieliniowego potencjometru nadajnika,
- zastosowanie wskaźnika z nierównomierną skalą,
- zastosowanie mechańicznego wyrównywacza skali.

Z wymienionych sposobów najprostszy, zarówno konstruk
cyjnie, jak i technologicznie, jest sposób trzeci - zastoso
wanie nierównomiernej skali wskaźnika, toteż jest on 
często używany. Pozostałe sposoby, aczkolwiek umożliwiają 
zachowanie najwygodniejszej dla pilota równomiernej skali 
wskaźnika, to jednakże powodują znaczne skomplikowanie 
konstrukcji, a zwłaszcza wykonania łącza. Sposoby te opi
sane w [lit. 1] i [lit. 6), z uwagi na ich małą popularność 
nie będą omówione na tym miejscu. 

Mgr inż. MIECZYSŁAW SIKORA 
Technik CZESŁAW KUŚMIERCZYK 

Nierównomierhą skalę wska.znika Wykóńuje się poprzez 
odwzorowanie na okręgu kbia funkcji: 

fJ = ci + LI = f (et) [16] 

gdzie J.',:1 jest darni wykresem z rys. 17. 
Moment synchronizujący sztywność łącza, podobnie jak 

to omówiono w p. 4, zależy od parametrów wzmacniacza 
i silnika, podobnie jak i jego własności dynamiczne. 

Omawiane łącze znalazło zastosowanie na przykład 
w kompasie z korekcją żyroskopową. Jeden z potencjome
trów jest umieszczony w nadajniku magnetycznym i jego 
szczotki poruszają się razem z pływakiem (,,igłą mag!:le
tyczną"). Drugi potencjometr jest w korektorze żyr0sko
powym. Wskaźnik znajduje się - oczywiście - na tablicy 
przyrządowej. 

(dokończenie w zesz. 6/65) 

Strukturalne 

ze stopu 

mechaniczne kryteria oceny iakości 

utwardzanych 

blachy i prętów 

dyspersyinie PA6 (D1) PA7 (D16) 

Jednym z podstawowych procesów technologicznych no
woczesnego zakładu lotniczego jest obróbka cieplna stopów 
lekkich, a w szczególności duraluminium. Poprawność prze
biegu procesów obróbki cieplnej duraluminium ma duże 
znaczenie dla jakości wykonywanych części. Wprowadzenie 
nowych stopów o większej wytrzymałości: powoduje nie
kiedy konieczność stosowania bardzo wąskiego zakresu 
temperatur przesycania, co utrudnia prowadzenie procesu 
obróbk� cieplnej, powodując równocześnie konieczność 
zwrócenia szczególnej uwagi na poprawność procesu nie 
tylko pod kątem stosowania właściwych parametrów tem
peraturowych i czasowych, ale również i pod kątem właści
wej kontroli materiału obrabianego cieplnie. 

Jakkolwiek poruszane zagadnienia są znane w sensie 
ogólnym, to jednak dane podawane przez literaturę facho
wą są zbyt ogólne, aby ich wykorzystanie było możliwe 
w praktyce zakładu produkcyjnego chociażby dlatego, że 
w przypadku wystąpienia trudności, podejmowanie decyzji 
odnosi się zawsze do konkretnego materiału i jej wyniki 
muszą być jednoznacznie sformułowane i jednoznacznie 
realizowane. 

Właśnie brak jednoznacznych kryteriów zmuszał do pro
wadzenia badań w kierunku ustalenia właściwych podstaw, 
umożliwiających poprawną decyzję w konkretnych przy
padkach. 

Badania takie przeprowadzano na stopach P A6 (Dl) 
i PA 7 (D16), sprawdzając zmiany strukturalne i zmiany 
własności mechanjcznych w zależności od temperatur wy
grzewania przy przesycaniu. 

Badania przeprowadzano na prętach i blachach platero
wanych, jako materiale najczęściej stosowanym w praktyce. 
Zakres temperatur przesycania w omawianych badaniach 
ustalono: 480+550 °C w odstępach co 5 °C. Dla każdej tem
peratury przesycania przewidziano po 3 próbki na rozcią
ganie i jedną próbkę na badanie mikrostruktury z każdego 
gatunku materiału i asortymentu (blachy, pręty). Jako 
temperaturę minimalną przyjęto 480 °C. 

Skład chemiczny prętów i blach podano w tabeH 1. 
Próbki na rozciąganie z blach wykonano zgodnie z obo

wiązującymi normami prostopadle do kierunku przeróbk_i. 
plastycznej. Próbki na rozciąganie z prętów wykonywano 
z obowiązującymi normami (0 pomiarowa 10 mm). 

Warunki przesycania próbek z blach i prętów podano 
w tabeli 2. 

Próbki na rozciąganie i do badań mikrostruktury nagrze
wano łącznie w kąpieli saletrzanej o składzie NaN03 -

45�/o i KN03 - 550/o, przy wygrzewaniu w temperaturach 
do 530 °C, natomiast nagrzewanie do przesycania w tem
peraturze 534+550 °C przeprowadzano w kąpieli solnej
o składzie NaCl - 28% i CaC12 - 720/o.

Proces przesycania prowadzono w ten sposób, że w okreś
lone.i temperaturze przesycania wygrzewano równocześnie· 
próbki na rozciąganie i do ich badań mikrostruktury z blach 
i prętów w gat. PA6 (Dl) i PA7 (Dl6) z tym, że próbki. 
z blach wyjmowano z kąpieli nagrzewającej wcześnie.i (po, 
ośmiu minutach), natomiast próbki z prętów przetrzymy-• 
wana dłużej i wyciągano później (po 25 minutach). 

Po wyjęciu próbek z kąpieli solnej o określonej tempe
raturze. i ochłodzeniu ich w wodzie, temperaturę kąpieli 
grzewczej podwyższano o 5 °C i dalszy proces przesycania 
przeprowadzano analogicznie. 

Pomiary temperatur w kąpielach solnych przeprowadzano 
przyrządem kontrolno-pomiarowym klasy 0,2-0/0 w zakresie 

Tabela 1 

Skład chemiczny badanych prętów i blacJl w gat. PA6(Dl) 
i PA7 (D16) 

Lp. 

l 
-

2 

3 

-

4 

Lp
.
1 

1 

� 

3 

4 

Skład chemiczny w 0/, 

Materiał 
Cu I Mg !Mn I Si I Fe I Zn I Ti I i \ l:}1i: I Al 

I 
Pręty PA6T 4,40 0,64 0,64 0,29 0,27 0,1 - 0,27 0,66 rt!szta I 
(DlT) (/J 19 mm - - - - - - - - _ __ / ---
Pręty PA7T 4,40 1,60 0,70 
(D16T) (/J 18mm 

' 
0,29 0,36 0,14 0,01 0,36 0,79 

_ ·_· 1 
Blacha piat. 4,60 0,60 0,64 0,30 0,29 0,1 0,01 0,:!9 0,69 ! 

., 
PA6M (DlAM) 

-=f=. 1,5 mm - - - - - - - --- ___

Blacha piat. 4,40 1,50 0,78 0,26 0,29 0,11 0,01 0,29 0,66 .. 
PA7M (D16AM) 

-=f=. 1,5 mm 

Tabela 2 

Warunki przesycania próbek z blach prętów 

Materiał' 

Próbki z prętów 
PA6T (DlT) 

Próbki z prętów 
PA7T (D16T) 

Próbki z blachy 
PA6M (DlAM) 

Próbki z blach 
PA7M (DJ6AM) 

I 
Temperatura

/ 
Czas wy-

1
0środek

l przesycania _grzew�- chlodz Uwagi 
nia w mm 

w zakresie 25 min woda o 
480-550 °c temp. 
co 5 °c pok.oj

. ---

" 25 min " 
--- ---

-,,- 8 min 

,_ .. ---

-,,- 8 min 
I 

" 

TECHNIKA LOTNICZA NR 5/1965 131 

i 

! 
I 

' 



do 30 mV w sposób gwarantujący dokła�no�ć pomiarów 
w klasie stosowanego przyrządu, w wyniku czego można 
przyjąć, że temperatury mierzono z dokładnością do ±1 °C. 

Próbki po przesyceniu starzano naturalnie przez cztery 
doby, a następnie poddawano badaniom na rozciąganie i ba
daniom strukturalnym. średnie wyniki z prób na rozciąga
nie podano w tabelach 3, 4, 5 i 6. 

W oparciu o wyniki własności mechanicznych, podane 
w tabelach 3, 4, 5 i 6, opracowano wykresy (rys. 1, 2, 3, 4) 
zmian własności mechanicznych prętów i blach w zależności 
od temperatur przesycania. 

Tabela 3 

średnie wyniki z prób na rozciąganie prętów w gat. PA6T 
(Dl T) przesycanych w różnych temperaturach i naturalnie 

starzonych 

I Temp. I Rr śred-
1 

Qr śred-1a5 średnie I U w a g  i Lp. przesyca- nie nie w •!o nia w 0c w kG/mm' w kG/mm' 

1 480 48.2 36,0 15,0 Wymagane: 
2 485 48,3 3�,8 15,0 Hr min. 
3 490 48,6 36,0 15,4 38 kG/mm' 
4 495 49,l 35,8 15,7 Qr min. 
5 500 49.5 35,0 15,8 22 kG/mm' 
6 505 49,0 36,7 17,3 aO/o min. 
7 510 48,5 35,0 18,7 12 kG/mm' 
8 515 49,0 35.0 19,0 
9 520 48,2 35,2 19,7 

IO 525 47,5 35,0 19,7 
11 530 48,0 35.2 17,7 
12 535 49,0 35,3 18.0 
13 540 46,5 32,8 19,7 
14 545 44,8 31.0 21,3 
15 550 43,8 29,8 21,0 

Krzywe zmian Rr, Qr i a5 w funkcji temperatury prze
sycanfa podano na rys. 1, 2, 3 i 4. 

Jak podano poprzednio, próbki do badań metalograficz
nych obrabiano cieplnie równocześnie z próbkami do badań 
mechanicznych. Mikroszlify na próbkach z prętów wyko
nywano w płaszczyźnie prostopadłej do osi pręta, natomiast 
na próbkach ? blach na powierzchni - po uprzednim 
usunięciu warstwy pła terowanej. 

Mikroszlify polerowano i trawiono na polerce elektroli-
tycznej w elektrolicie o składzie: 

1) kwas nadchlorowy o c. wł. 1,6 G/cm1 

2) alkohol metylowy
3) gliceryna

8 ml 
175 ml 
25 ml 

Parametry prądowe wynosiły 40 V; 70 A; czas - 8 sek. 
Próbki obserwowano i fotografowano pod mikroskopem 

przy powiększeniu 250 i 400X w stanie nietrawionym i tra
wionym. 

Typowe mikrostruktury próbek wykonanych z prętów 
i blach w gat. PA6 (Dl) i PA7 (D16) przesycanych w tern-

Tabela 4 

średnie wyniki z prób na rozciąganie prętów w gat. PA 7T 
(D16T) przesycanych w różnych temperaturach naturalnie 

starzonych 

I Temp. I Rr śred-
, 

Qr �red-
J

a5 średnie 

ILp. przesyca- nie nie 0 
nia w 0c w kG/mm' w kG/mm' w Io 

1 480 54,2 38,7 14,5 
2 485 55,9 40 9 1 ·2,3 
3 490 56,9 41,2 14,5 

495 56,9 40,6 15,4 
5 500 59,5 44,0 14,7 
6 505 55,8 40,1 15,2 
7 510 56,0 41,8 16,5 

515 54,3 40,0 I 1,3 
9 520 50,0 34,8 21,7 

10 525 46,5 31,3 19,3 
11 530 44,0 33,7 9,0 
12 535 44,8 32.0 19,3 
13 540 37,0 28,7 4,7 
14 545 38.0 30,0 6,0 

15 550 42,7 29,7 16,7 
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Uwagi 

Wymagane: 
Rr min. 

40 kG/mm' 
Qr min. 

26 kG/mm' 
aO/o min. 

12 kG/mm• 

Rr 
� 

Qr 
-I"---?--.. 

-. --
Q5 -

480 5{X) 510 520 530 5!/0 550 560 
T2mp0ratura prce?SIJCanw >v 0c rt-16/64/łl 

Rys. 1. Krzywe zmian Hr, Qr i a5 prętów z materiału PA6T (DIT) 

Rr 
.J.. 

Gr " 
.i. 

" 
--

a,o 

I '\. 
'180 q{;() 5{X) 510 520 530 540 550 560 

Temperatura pr�sycania w "C n-7'/6'ł f1 

R,ys. 2. Krzywe zmian Rr, Qr i 010 blach z materiału w gat. 
PA6T (DIAT) 

peraturach pomzeJ, powyzeJ w temperaturach przegrzania 
pokazano na rys. 5, 6, 7 i 8. 

Dyskusja wyników 

Przedstawione na wykresach zmiany własności mecha
nicznych w zależności od temperatur przesycania pokrywają 
się zupełnie ze zmianami zachodzącymi w strukturze prze
sycanych durali, co potwierdza dokładność i poprawność 
przeprowadzonych badań, umożliwiając tym samym wyciąg
nięcie właściwych wniosków. 

Z wykresów zmian własności mechanicznych i zmian 
strukturalnych durali P A6T (Dl T) i PA 7T (D16T), tak 
w postaci blach, jak i prętów, w zależności od temperatur 
przesycania wynika, że przy określonym czasie wygrze-

�r 
� 

- -- ł-

� t--L ., 

� 
-� 

--
t---:,--

-
i--t--. il-- -

as 

.I, 
--

>--..__ 
-

({80 490 500 5f0 520 530 5:IJ 560 570 
Temperatura przesycania Jo( °C

Rys. 3, Krzywe zmi.in Rr, Qr i a5 prętów z materiału w gat. 
PA7T (Dl6T) 

Rr 

�T ""r--,... - - --

Cfto """r---...: ..... t'---.. 
r--.. ... 

...... 

r--...... 

l/90 500 5f0 520 530 5lt0 550 600 
Temperatura przesljcanw "' 0c TL·7��Nł 

Rys. 4. Krzywe zmian Rr, Qr i alO blach z materiału w gat. 
PA7T (Dl6AT) 





wania podczas przesycania istnieje pewien zakres tempe
ratur poprawnej obróbki cieplnej. 

Zakres tych temperatur jest większy dla materiału PA6 
(Dl), a znacznie mniejszy dla materiału PA7 (Dl6), z czego 
wynika mniejsza technologiczność PA 7 (D16) i większa 
skłonność do przegrzania duraluminium. 

Dolną granicę tego zakresu temperatur warunkuje uzyski
wanie minimalnych dopuszczalnych własności mechanicz
nych obrabianego cieplnie materiału. Brak widocznych pod 
mikroskopem zmian strukturalnych badanych materiałów 
przy podgrzewaniu ich do temperatur przesycania powodu
je, że sprawdzenie własności mechanicznych jest praktycz
nie jedynym i- co ważne - dostatecznym sposobem kon
troli. 

Tabela 5 

średnie wyniki z prób na rozciąganie próbek z blach 
w gat. PA6T (DlAT) przesycanych w różnych temperaturach 

i naturalnie starzonych 

Temp. 
Rr śred- Qr śred- aJO śred-przesy-

Lp. cania nie nie nie Uwag i 

w oc w kG/mm' w kG/mm' w IJ_lo 

---

1 480 37,5 21,8 )9,3 
2 485 38,0 22,9 )9,8 Wymag,me: 
3 490 38,4 22,5 · 20,0 Hr min. 
4 495 38,4 �3,0 20,3 :l7 kG/mm' 
5 500 40,2 26,3 20,7 Qr mir,. 
6 505 40,7 28,5 21,0 19 kG/mm' 
7 510 40,3 27,7 21,5 a'io min. 
8 515 40,2 27,3 2U,5 15 kG/mm' 
9 520 41,2 27,5 22,2 zerw. przy pro-
10 525 41,0 28,2 22,5 mieniu 
11 530 41,0 28,2 22,0 brak wyraźnej 
12 535 31,7 - 8,9 granicy plas-
13 540 21,5 - LS tyczności 
14 545 21,2 - 1,3
15 550 17,5 - 1,9 

poprawności obróbki cieplnej duraluminium przy dolnym 
zakresie temperatur przesycania, natomiast kryteriami po
prawności obróbki cieplnej duraluminium w górnej granicy 
dopuszczalnego zakresu tempera tur przesycania jest nie 
tylko spełnrenie wymagań minimalnych własności mecha
nicznych, ale i brak śladów przegrzania w strukturze. 

Ekstremalny przebieg krzywych zmian własności mecha
nicznych sugeruje celowość przeprowadzania obróbki ciepl
nej w maksymalnie dopuszczalnych temperaturach przesy
cania. 

Jednak obróbka cieplna przeprowadzana w górnych za
kresach temperatur, jakkolwiek cenna ze względu na moż
liwość otrzymywania maksymalnych własności mechanicz
nych, wprowadza obawę możliwości wystąpienia przegrza
nia. 

Z powyższego wynika, że podstawowym kryterium jakości 
tych materiałów obrabianych cieplnie jest spełnienie wyma
gań własności mechanicznych i brak śladów przegrzania 
w strukturze. Przedstawione struktury pozwalają w dosta-

Tabela 6 

średnie wyniki z prób na rozciąganie próbek z blachy 
w gat. PA7T (Dl6AT) przesycanych w różnych temperatu

rach i naturalnie starzonych 

I Temp. 
przesy- Rr śred- Qr śred- alO sred-

Lp. cania nie nie nie Uwag i 

w oc w kG/mm' w kG/mm' w 0/, 

1 480 39,8 24,7 20,6 Wymagane: 
2 485 40,7 25,2 20,0 Rr min. 41,5 kG/mm' 
3 490 41,1 25,5 20,0 Qr " 27,5 " 
4 495 42,2 26,4 20,3 a¾ " 13 
5 500 43,7 30,0 20,7 zerw. przy pro-
6 505 42,8 30,0 17,3 mieniu 
7 510 43,5 29.5 19,2 brak wyraźnej 
8 515 40,8 27,5 13,0 granicy plas-
9 520 33,8 27,0 8,5 tyczności 
10 525 19,7 - 1,5 próbki popękały 
11 530 22,7 - 1,5 podczas prze-
12 535 15,8 - 1,5 sycania 
13 540 - - - brak wyraźnej 
14 545 16,5 - - granicy plas-
15 550 17,5 - - tyczno-ści 
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tecznie pewny sposób wykrywać obecność przegrzania i sta� 
nowią kryterium strukturalne do oceny poprawności obrób
ki cieplnej badanych stopów. 

Funkcjonalna zależność własności mechanicznych od 
struktury materiału, a w szczególności ich spadek z eh wiłą 
pojawienia się struktur przegrzania charakteryzujących się 
nadtopieniem granicy ziarn, pozwala wnioskowac: o decy
dującym wpływie mikrostruktury na własności mechanicz
ne duraluminium. 
, Jakkolwiek normalnym na ogół wskażnikiem tendencji 
do przegrzania jest rozrost ziarn pod wpływem nagrze
wania, to jednak podobnej analogii - jak to ma miejsce 
przy stalach, a mianowicie wyrażnych zmian rozrostu ziarn 
w badanych stopach - nie zaobserwowano. 

Tym większe znaczenie dla oceny obróbki cieplnej duralu
mimum ma poprawność: oceny obecności czy nieobecności 
przegrzania, w oparciu o zidentyfikowanie pierwszych faz 
nadtapiania się granic ziarn. Do tego mogą być pomocne 
wzorce strukturalne. 

Interesującym szczegółem przebiegu krzywych i zmian 
strukturalnych jest wyraźny spadek własności mechanicz
nych równocześnie z pojawieniem się struktur przegrzania. 

Charakterystyczny jest powolny i ostry spadek własności 
mechanicznych badanych półfabrykatów, który można roz
patrywać alternatywnie, a mianowicie pod kątem: 

a) wpływu stopnia deformacji plastycznej badanego pół
fabrykatu, 

b) wpływu rodzaju technologii wytwarzania półfabrykatu
na wskaźniki własności mechanicznych utwardzonego dys
persyjnie duralu, a mianowicie: 

półfabrykaty wytwarzane z dużym stopniem przerobu 
plastycznego (jak blachy) charakteryzują się ostrym spad
kiem własności mechanicznych, natomiast półfabrykaty wy
twarzane z mniejszym stopniem deformacji plastycznej 
(jak pręty) wykazują mniejszy spadek własności mechanicz-
nych ze wzrostem stopnia przegrzania; 

półfabrykaty wykonane walcowaniem (jak blachy) wyka
zują silny spadek własności mechanicznych, natomiast pół
fabrykaty wytwarzane metodą wyciskania na gorąco (jak 
pręty) wykazują powolniejszy spadek wlasno�ci mechanicz
nych ze wzrostem stopnia przegrzania. 

Kierunki przeprowadzonych badań nie miały na celu 
wyjaśnienia tych spraw, są to jedynie sugestie, które mogą 
potwierdzić badania kierunkowe. 

Na wykresach widoczna jest różnica własności mechanicz-
nych przy różnych technologiach przeróbk� plastycznej. 

Jakkolwiek fakt ten jest zagadnieniem znanym, niemniej 
jednak dla całości sprawy szczególnie o tyle interesującym 
że wiążąc ten szczegół z wyjaśnieniem alternatywy drugiej (b)'. 
dochodzi się do wniosku, że półfabrykaty wykonane przez 
wyciskanie na gorąco, wykazują po utwardzeniu dysper
syjnym nie tylko wyższe własności mechaniczne ale 
i mniejszy spadek własności mechanicznych przy obe�ności 
przegrzania. 

Wnioski 

1. Podstawowymi, dostatecznymi i jednoznacznymi kry
teriami poprawnej obróbki cieplnej blach i prętów z durali 
PA6 (Dl) il PA7 (Dl6) są wskaźniki własności mechanicz-
nych i budowa strukturalna. 

2. Zasadniczym wskaźnikiem przegrzania durali w gat.
�A6 (Dl) i PA7 (Dl6) są zmiany strukturalne, występµjące 
Jako nadtopienia fazy granic ziarn. 

3. Równocześnie z wystąpieniem nadtopienia fazy granic
zilarn, czyli z przegrzaniem, zachodzi powolny lub szybki 
spadek własności mechanicznych. 

4. W celu zidentyfikowania obecności przegrzania należy
obserwować mikrostrukturę w stanie nietrawionym jak 
i trawionym. Wystąpienie ciemnych pogrubionych linii' zwy
kle przerywanych na granicach ziarn jest wskaźnikiem 
wystąpienia pierwszych stadiów przegrzania. 

5. Pokazane struktury na rys. 5+8 mogą stanowić przy
kład wzorców do kryteriów strukturalnej oceny obróbki 
cieplnej. 

6. Stwierdzenie przegrzania w stopach PA6 (Dl) i PA7
(Dl6) jest podstawą do dyskwalifikacji obrobionego ciepl
nie materiału. 

Wyniki powyższych badań stwarzają jednoznaczne kry
teria oceny poprawności przeprowadzanej obróbki cieplnej 
blach i prętów ze stopu PA6 (Dl) i PA7 (Dl6) i umożli
wiają szybką i właściwą decyzję w praktyce zakładów 
przemysłowych. 



NOWOŚCI JECHNICZNE 

NOWY UKLAD NAPĘDOWY DO ŚMIGLOWCÓW 

Firma Hughes Tool Co. opracowała nowy układ napędo
wy do śmigłowców. W czasie startu i lądowania gazy wylo
towe dwóch turbinowych silników odrzutowych są dopro
wadzane do dysz wylotowych na końcach łopat wirnika. 
W locie poziomym gazy obu silników są kierowane - za 
pomocą klapy - do turbin mechanicznie niezależnych od 
wytwornic gazów. Na zewnętrznym obwodzie turbin znaj
dują się wieńce wentylatorowe (podobnie jak w dwuprze
pływowych silnikach General Electric), które wytwarzają 
ciąg o kieruI)ku poziomym. \Do wyważenia śmigłowca 
względem osi pionowej przy małych prędkościach lotu słu
ży dysza umieszczona z boku ogonowej części kadłuba i za
silana gazami z silników. Kanały gazowe łopat są chło
dzone za pomocą powietrza doprowadzanego do specjalnych 
kanałów wskutek działania sił odśrodkowych. Opisany układ 
napędowy pozwala na uzyskanie w locie poziomym pręd
kości 470+550 km/h, przy czym wirnik pracuje na autoro
tacji, a dodatkowy wypór zapewniają skrzydła o niedużej 
powierzchni. W układzie czystego śmigłowca zakres prędko
ści wynosi 0+185 km/h. 

Nowy układ napędowy zastosowano na przeznaczonym 
dla amerykańskiej armii śmigłowcu Hughes XV-9A. Śmigło
wiec jest wyposażony w dwa odpowiednio przerobione sil
niki General Electric T64. W wersji wojskowej zabiera ła
dunek 5000 kG, w wersji cywHnej - 50 pasażerów, bagaż 
podróżny i trzy osoby załogi. - Wymiary: średnica wirnika 
18 m; rozpiętość skrzydeł 15,3 m; długość (z uwzględnieniem 
wirnika) 21 m; wysokość 6,9 m. - Ciężary: ciężar własny 
5900 kG; ciężar całkowity 12 900 kG. - Osiągi: prędkość 
przelotowa 470 km/h; zasięg 925 km z ładunkiem 5000 kG. 

Wyniki dotychczas przeprowadzonych prób (w locie i na 
specjalnym stoisku do badania układu napędowego): 

1) największe straty nieszczelności są mniejsze niż 0,20/o;
2) najwyższe temperatury poszczególnych elementów nie

przekraczają obliczeniowych; 
3) straty w kanałach gazowych są o 300/o mniejsze od za

łożonych; 
4) siła nośna wirnika jest większa od obliczonej;
5) ciężar całkowity odpowiada obliczonemu z dokładno-

ścią 2°/o; . 
6) w całym zakresie warunków pracy i lotu nie zaobser

wowano drgań rezonansowych wjrnika; 
7) wytwarzany hałas odpowiada hałasowi śmigłowca

z konwencjonalnym napędem turbinowym. W.K. 

POKŁADOWE URZĄDZENIE DO POMIARU CIĄGU 
SILNIKÓW NOŚNYCH 

Do pomiaru ciągu silników nośnych zabudowanych na sa
molotach VTOL firma Air-Equipement zbudowała przyrząd 
o skalach pionowych, który w przedstawionej na zdjęciu
wersji podaje osi'em wartości pomiarowych. Poruszające się
na każdej skali dwie wskazówki pozwalają ·na odczytanie
nie tylko ciągu danego silnika, lecz również różnicy ciągów

dwóch symetrycznych silników. - Szerokość przyrządu 
130 mm; wysokość 102 mm; długość 167 mm; maks. pręd
kość wskazań 30 mm/sek; maks. błąd wskazań 0,40/o. W.K. 

,iL{•H 
SPAWANIE STRUMIENIEM ELEKTRONÓW 

DUŻYCH ELEMENTÓW KONSTRUI{CYJNYCH 

Dotychczasowe doświadczenia posługiwania się tym pro
cesem ograniczały się do drobnych elementów z metali 
egzotycznych. Ostatnie osiągnięcia wskazują jednak na 
olbrzymie możliwości tego procesu oraz dają dużą pew
ność, że metoda ta odegra zasadniczą rolę w budowie stat
ków kosmicznych, rakiet i nowoczesnych samolotów. W ame
rykańskim Ośrodku Lotów Kosmicznych opracowano pro
totypowe urządzenie do spawania strumieniem elektronów 
z dzieloną komorą, umożliwiającą łączenie elementów nie 
mieszczących się w jej wnętrzu (otwarte wnętrze komory 
przedstawia zdjęcie). Zaistniała potrzeba spawania dużego 
pierścienia ze stopu aluminiowego, przeznaczonego dla 
I stopnia rakiety „Saturn". Wymiary pierścienia: średnica 
10 m, przekrój w kształcie litery Y. o szerokości 590 mm 
i maksymalnej grubości 114 mm. Pierścień składa się 
z trzech segmentów o kącie 120°. Trzy złącza wykonywane 
są w eksperymentalnym urządzeniu, pokazanym na zdjęciu. 
Dokładnie dopasowane segmenty pierścienia umieszcza się 
w komorze, utwierdza w przyrządzie, uszczelnia pierścienia
mi o przekrojach kołowych w miejscach wyjścia z komory, 
a następnie - po wytworzeniu próżni - dokonuje się za
biegu spawania. Urządzenie wyposażone jest w dwa palniki. 
Układ strumienia elektronów pracuje na nominalnej mocy 
30 kW. Gestość prądu palników wynosi 1000 mA i 500 mA. 
Każdy z nich może przemieszczać się w granicach 800 mm. 
Spawanie zapoczątkowane jest przez palnik 1000 mA od 
strony grubszego przekroju, a następnie włącza się palnik 
500 mA z drugiej strony. Proces odbywa się w komorze 
przy próżni 5 X 10-5 mm słupa rtęc_i. 

Dzieki wprowadzeniu tego procesu uniknięto kłopotliwej 
obróbki olbrzymich pierścieni w całości. Przy spawaniu 
omawianych pierścieni stwierdzono olbrzymie zalety tego 
procesu, a głównie wąską strefę nagrzania, małe skurcze 
i deformacje. Dla oceny przydatności tego procesu można 
przeprowadzić porównanie osiągów spawania strumi'eniem 
elektronów i spawania argonowego dla 9mawianego przy
padku złącza. 

Ilość przejść procesu I - 2, dla II - 100 i dalej odpo
wi�dnio, czas ustawienia i spawania - 8 godz. i 80 godz., 
ilość matertału elektrody - O i 5000 cm�_; jakość spoiny -
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potencjalnie wysoka, umiarkowana; stosunek głębokości 
spoiny do szerokości - 19 : 1 i 1 : 5; wytrzymałość złącza -
750/o i 500/o; ilość kontroli rentgenowskich 2 i 20; szybkość 
spawania - 1000 mm/min. i 100 mm/min. 

W toku badań stwierdzono, że niektóre stopy aluminiowe 
stwarzają znacznie większe trudności przy spawaniu, prze
ciwstawiając się głębokiej penetracji strumienia elektronów. 
Przyczyna tego leży w znacznie wyższym ciśnieniu par 
tego stopu. Trudności te spowodowały opracowanie nowego, 
silniejszego palnika (1000 mA), co przy napięciu 30 kV daje 
moc 30 kW. Wprowadzenie tego palnika doprowadziło 
z kolei do niebezpieczeństwa powstawania luku. środkami 
zaradczymi na to okazało się podwyższenie próżni, ekrano
wanie przewodów itp. :Doświadczenia zdobyte w czasie ba
dań na urządzeniu próbnym pozwalają sądzić o wielkiej 
przyszłości tego procesu. A.G. 

r 

KONTROLA POWIERZCHNI NA ODLEGŁOŚĆ 

Do kontroli powierzchni trudno dostępnych, jak wewnętrz
ne powierzchnie rur, kanałów, korpusów itp. istnieje ko
nieczność użycia specjalnych środków i przyrządów. Naj
częściej stosowane w technice są wzierniki peryskopowe 
do otworów, kamery panoramiczne, repliki powierzchni 
i wzierniki z drobnych włókien. Ocena i wytypowanie od
powiedniej metody zależą w pierwszym rzędzie od typu 
i charakteru przedmiotu i badanej powierzchni oraz od 
częstości kontroli. 

Ostatnio coraz częściej stosowane są wzierniki z drob
nych włókien szklanych (patrz rys.). Zasada działania pole-

NA PÓŁKACH 

Organizacja, planirowanje i ekonomika awiacionnowo proizwod
stwa, pod riedakcjej Ł. M. Olsziewca i N. A. Orłowa, Oborongiz, 
Moskwa 1963 r., stron 695, cena 1 rlJ. 73 kop. 

Poszczególne rozdziały wymienionej książki opracowało łącznie 
siedemnastu autorów. W książce poclano komplel,sowe przedsta
wienie zagadnień ekonomil<i przemysłu lotniczego, organizacji 
i planowania produkcji w zakładach. Rozdział pierwszy omawia 
podstawy organizacji i kierowania produkcją lotniczą. Omówiono 
podstawowe zasady organizacji, proces produkcyjny lotniczy, orga
nizację produkcji wiellrnseryjnej, zagadnienia koncentracji, specja
lizacji, kooperowania i rozmieszczenia zakładów w przemyśle lot
niczym, specjalizację wewnątrzzakładową i strukturę produkcyjną 
zakładu lotniczego oraz organizację kierowania zakładami lotni
czymi. W rozdziale drugim opisano podstawowe elementy produkcji 
lotniczej i organizacji ich racjor,alnego wykorzystania. Rozpatrzono 
zagadnienia wydajności pracy, organizacji, normowania i wynagra
dzania pracy, podano przegląd procesu i organizacji technicznego 
przygotowania produkcji, organizacji technicznej kontroli jakości 
produkcji, zagadnienia podstawowych funduszy i mocy produkcyj
nej zakładów lotniczych, podstawy techniczno-ekonomicznego pro
jektowania produkcji, zagadnienia środków obrotowych i ich 
wykorzystanie, kosztów własnych produkcji i rer,towności zakładu 
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ga na wykorzystaniu cienkiego włókna szklanego jako 
przewodu do transportu promieni świetlnych. Jeżeli po• 
wierzchnie zewnętrzne włókna pokryje się masą o odpo
wiednim stopniu refleksyjności, to ilość światła wprowa
dzona z jednego końca włókna dochodzi do drugiego 
pomniejszona o straty, które wynoszą mniej niż 500/o dla 
długości włókna 2 metrów. Zestawiając obok siebie wiązkę 
takich włókien otrzymuje się wielopunktowy obraz bada
nego miejsca. światło przedostaje się z jednego końca 
włókna na drugi bez względu na to, czy włókno jest pro
ste ,;;zy zgięte. Dlatego obraz przenoszony przez wiązkę 
włókien nie znika, nawet jeżeli wiązkę tę wygiąć w kształt 
pełnego kręgu. Omawiane wiązki łączone są w jednym 
i drugim końcu, oczywiście w dowolny kształt (na przykład 
kola, kwadrat itp.) i w dowolnym skupieniu włókien. 

Pozwala to na powiększenie i zmmeJszenie obrazu. Obecnie 
stosowane średnice włókien wynoszą 0,05 mm. Zmniejszanie 
średnicy włókna oznacza wzrost rozdzielczości obrazu. Poza 
tym pewną ilość włókien w wiązce (zwykle około 500/o 
rozmieszczonych na skraju) wykorzystuje się do „transpor
tu" silnego oświetlenia zewnętrznego do miejsc badanych, 
a pozostałą część do przesyłania w kierunku odwrotnym 
obrazu. Mimo dużych kosztów w chwili obecnej, metoda 
ta ma dużą przyszłość i wyprze lub ograniczy dotychcza
sowe. A. G. 

KSIĘGARSKICH 

oraz organizacji obsługi technicznej produkcji lotniczej. W trzecim 
rozdziale przedstawiono si:rawy planowani.i, księgowości i analizy 
produkcji lotniczej. Omówiono metody opracowania programu 
produkcyjnego i ar,alizę jego wykonania, plan organizacyjno-tech
nicznych przedsięwzięć i kontrolę jego wykonania, plan zaopntrze
nia materiałowego, plan etapów prac, plan kosztów własnych 
i plan finansowy, operatywr,o-kalendarzowe planowanie produkcji 
oraz organizacyjne zasady działalności dyspozytorów. Vv poszcze
gólnych rozdziałach można znaleźć szereg danych liczbowych oraz 
tabel dotyczących omawianych zagadnień. Konl.,retne zagadr,ienia 
organizacji pracy przedsiębiorstw rozpatrzono w zastosowaniu clo 
różnych typów zakładów - budowy płatowców, budowy silników 
lotniczych oraz przyrządów pokładowych i wyposażenia. Uwzględ
niono specyficzną orgardzację produkcji seryjnej, jak i wykona
nia prototypów. Książka w pełni może być wykorzystana przez 
pracowników przemysłu lotniczego. L. s. 

Procznost mietallow pri pieriemiennych nagruzkach, Matierialy 
trieljego sowieszczanja po ustalosti mietallow 5-9 marta 1962 g., 
Izdatielstwo Akadiemii Nauk SSSR, Moskwa 1963 r., stron 300, 
cena 1 rb. 82 kop. Red. I. A. Oding. 

W zbiorze tym opublikowano referaty wygłoszone na Trzeciej 
Kor,ferencji w Instytucie Metalurgii im. A. A. Bajkowa w marcu 



i962 tokti w spi·a'wie i.vytrzymaiości zmęczeniowej metali. W umi�sż
czonych w zbiorze referatach rozpatrzono zagadnienia zmęczenio
wego zniszczenia metali, dyslokacyjnej teorii powstawania pęknięć 
zmęczeniowych, zmiany dyslokacyjnej budowy metali przy cyklicz
nych obciążeniach, zmiany mechanicznych własności metali w wy
niku działania obciążeń powtarzar,ych, wytrzymałości zmęczeniowej 
i czułości wysokowytrzymałych stali na skupienia naprężeń, wpły
wu obciążeń powtarzanych na kruchość stali węglowych, wytrzy
małość zmęczeniową stali w przypadku ostrych nadcięć, odporność 
stopów ołowianych na obciążenia zmęczeniowe, er,ergii zniszczenia 
w przypadku obciążeń zmęczeniowych i statycznych, granicznej 
wytrzymałości zmęczeniowej przy cyklach asymetrycznych oraz 
zagadnienia badania zmęczeniowej wytrzymałości stali w przypad
ku obciążeń programowych. Druga grupa referatów dotyczyła 
metodyki badań wytrzymałości zmęczeniowej i stosowanych do 
tych bad·ań maszyn. Omówiono zagadnienia kontroli przyspieszonej 
metody wyznaczania granicy wytrzymałości zmęczeniowej, stoso
walności nowycn kryteriów zmęczenia dla sporządzenia krzywych 
zmęczer.ia elementów, badania linii wykresu zniszczenia zmęczenio
wego, stosowania równań wykresu zmęczenia, analizy przyczyn 
rozrzutu wyników badań zmęczeniowych, obliczania naprężeń przy 
zmęczeniowych badaniach metali oraz elektromagnetyczne stano
wiska badar,ia wytrzymałości zmęczeniowej płaskich próbek w przy
padku zginania o zmiennym znaku. W trzeciej grupie referatów 
rozpatrzono wpływ technologicznych czynników na wytrzymałość 
zmęczeniową. Rozpatrzono zagadnier,ia podwyższenia wytrzymałości 
zmęczeniowej detali gwintowanych, wpływu czynników wielkości 
przedmiotu i doskonałości wykonania, uszkodzeń powierzchnio
wych oraz pokryć galwanicznych r,a wytrzymałość zmęczeniową. 
Treść szeregu referatów uzupełniono licznymi wykresami, tabelami 
oraz fotografiami mikroskopowymi badanych materiałów. Refe
raty dają uzupełniające wiadomości potrzebne przy projektowaniu 
maszyn, a specjalnie sprzętu transportowego i lotniczego. L.S. 

Tiechnologia awiacionnawo elektroboru<lowanja, A. N. Gawrilow, 
N. N. Uszakow, N. M. Cwietkow, Oborongiz, Moskwa 1963 r., 
stron 523, cena 1 rb. 61 kop. 

W książce przedstawione są podstawowe zagadnienia projektowa
nia procesów technologicznych w zastosowaniu do warur,ków i spe
cyficznych wymagań budowy lotniczych agregatów ele�trycznych. 
W części pierwszej przedstawiono podstawowe pojęcia o procesie 
technologicznym i jego projektowaniu, teoretyczne zagadnienia 
projektowania technologicznych procesów wykonania części, pod
stawy projektowania oprzyrządowania wylrnnawczego, podstawowe 
kierunki unowocześnienia technologii budowy agregatów elektrycz
nych oraz automatyzację i mechanizację produ]{Cji lotniczych 
agregatów elektrycznych. Część druga rozpatruje procesy obróbki 
elementów lotniczego wyposażenia elektrycznego, metody odlewa
nia, tłoczenia na zimno, tłoczenia na gorąco i inne metody obróbki 
metali pod c1s111eniem, wykonanie częsc1 z mas plastyczr,ych, 
ultradźwiękowe i elektryczne metody obróbki, obróbka na tokar
kach, frezarkach i wiertarkach, metody obróbki wykańczającej, 
pokrycia powierzchniowe i chemiczno-cieplne, obróbka warstwy 
powierzchniowej. W części trzeciej przedstawiono technologię wy
konania typowych elemer,tów lotniczego wyposażenia elektryczne
go, ja!< osie, tuleje, kola zębate, detale z gwintem, sprężyny i lrnr
pusy agregatów. W części czwartej omówiono technologię wyko
nania specjalnych elementów i zespołów lotniczego wyposażenia 
elektrycznego, jak magnesów stałych, magnetycznych pakietów 
elektrycznych maszyn i aparatów, wyłączników i ich zespołów 
oraz wykonania uzwojeń. Część piąta omawia składanie i montaż 
elektrycznego wyposażenia lotniczego, jak projektowanie technolo
giczr,ych procesów montażu, typowe procesy montażu, technologię 
wykonania kolektorów, technologię składania wirników maszyn 
elektrycznych, montaż zespołów stojanów i ogólny montaż maszyn 
elektrycznych, montaż typowych zespołów i elektryczr,ego wypo
sażenia lotniczego oraz podstawowe zagadnienia wykonywania 
montażu wyposażenia elektrycznego na samolocie. Treść uzupeł
niono licznymi rysunkami, schematami, wykresami i tabelami. 
Szczególną uwagę zwrócono na uzyskanie wysokiej jakości wyko
nania oraz ekonomikę produkcji przez zastosowanie mechanizacji 
i automatyzacji produkcji. Z książki mogą korzystać pracownicy 
zakładów produkujących sprzęt lotniczy elektryczr,y oraz wykonu
jący montaż wyposażenia elektrycznego na samolotach. Książka 
przeznaczona jest również dla studentów wyższych szkół lotni-
czych. L. S. 

Anglo-russkij awiacionnyj slowar, sostawitieli - Ju. F. Buriakow, 
J. D. Driemicziew, W. N. Duboszin, R. N. Łopatin, M. J. Maksimow, 
A. A. Turow, pod riedakcjej A. A. wasiljewa i N. J. Nikołajewa,
Wojennoje Izdatielstwo Ministierstwa Oborony SSSR, Moskwa
1963 r., stron 544, cena 1 rb. 84 kop.

Słownik ten zawiera olrnło 28 OOO terminów i skrótów spotylrnnych 
w literaturze lotniczej angielskiej i amerykańskiej. Termin•Jlogia 

słownika bbejmuje następujące podstawowe dz[eciziny lotnictwa: 
taktyka i zastosowanie bojowe, organizacja i bojowe przygotowa
nie wojskowych sił lotniczych, konstrukcja samolotów, silniki 
lotnicze, paliwa i oleje, uzbrojenie lotnicze, zrzucanie bomb 
i strzelanie w powietrzu, wyposażenie specjalne samolotu, wyposa
żenie radiowe, radiolokacja i fotografia lotr,icza, pilotowanie samo
lotów, aerodynamika i termodynamika, służba lotniskowa, meteoro
logia i medycyna lotnicza, sprzęt spadochronowy. Terminy mające 
odmienną angielską i amerykańską pisownię - podano według 
zasad ortografii amerykańskiej. Czysto angielskie i kanadyjslcie 
terminy podane są według zasad pisowni angielsl,iej ortografii. 
Na początku słownika podano wykaz umownych skrótów i angiel
ski alfabet. Na końcu słownika, na sześćdziesięciu stronach podano 
alfabetyczny słownik skrótów i umownych oznaczeń. Słownik ten 
ukazał się w trzynaście lat po poprzednim wydaniu opracowanym 
w innym składzie autorów. 

L. S.

Aluminiewyje spławy, sbornik statiej pod ried. J. N. Fridlandiera, 
Wypusk 2, Spiecziennyje spławy, Oborongiz, Moskwa, 1963 r., 
stron 176, cena 85 kop. 

W zbiorze tym umieszczono 24 referaty omawiające zagadriienia 
otrzymywania półfabrykatów, i części ze spiekanego proszku alu
miniowego. W poszczególnych referatach rozpatrzono wlasnosci 
i zastosowanie półfabrykatów z SAP (spiecziennaja aluminjewaja 
pudra), badanie struktury SAP, technologię prasowania pólfabry, 
katów z SAP o dużych wymiarach, wpływu nagrzewania proszku 
aluminiowego przed spiekaniem na własności mechaniczne praso
wanych półfabrykatów, walcowania blach z SAP, unowocześr,ienia 
technologii otrzymywania półfabrykatów z SAP, własności i struk
tury drutu z SAP, wykonania rur z SAP, technologii tłoczenia 
przedmiotów z SAP, mechar,icznych własności i struktury pół
fabrykatów kutych z SAP, spawar,ia SAP-1, walcowania blach 
bezpośrednio z proszku aluminiowego, anizotropii własności SAP 
po walcowaniu na gorąco, spawania SAP metodą topienia, struk
tury i własności spawanych połączeń wykonanych z SAP oraz 
otrzymania zr,ormalizowanych stopów aluminiowych metodami me
talurgii proszków. Zamieszczono szereg miluoskopowych fotografii 
struktury wewnętrznej stopów oraz tabele wykresy włas
nosci wytrzymałościowych. Zbiór referatów przeznaczony jest 
dla inżynierów, techników i pracowników naukowych przemysłu 
metalurgicznego i budowy maszyr, oraz dla wykładowców i stu
dentów wyższych szkól technicznych. 

'
I

, L.S.

Awiacionnyje podszipniki kaczienja, R. W. Korostasziewskij, 
A. M. Zajciew, Oborongiz, Mosl,wa 1963 r., stron 340, cena 1 rb.
13 kop.

W książce omówiono zasady projektowania i eksploatacji łożysk 
kulkowych, stosowanych w konstrukcjach lotniczych. Podano pod
stawowe wiadomości o łożyskach kulkowych, ich typy, czas pracy,, 
r,ośność i graniczne liczby obrotów. Przedstawiono zdolność łożysk 
do pracy, ich resursy oraz wpływ ośrodka na warunki pracy, 
zakresy stosowania łożysk ze specjalnym uwzględnieniem łożysk 
pracujących w wysokich temperaturach. Rozpatrzono metody obli
czania łożysk, ich trwałości, występujących naprężeń oraz łożysk 
kół lotniczych. Przedstawiono zagadnienia wewr,ętrznych luzów 
łożysl, wszystkich typów, stosowane w łożyskach pasowania, wa
runków technicznych wykonania i dostawy łożysk kulkowych i wał
kowych, zasady przechowywania i konserwacji łożysk, metody 
usuwar,ia śladów korozji i zasady opakowania. Osobno omówiono 
metodykę badania łożysk kulkowych, które uległy uszlwdzeniu 
w czasie eksploatacji, badania przyczyn przedwczesnego występo
wania uszkodzeń oraz metody naprawy łożysk w czasie wykonywa
nia remontów sprzętu. Podano liczne tabele stosowanych łożysk 
oraz rysur,ki, tabele i fotografie. Książlrn przeznaczona jest dla 
inżynierów konstruktorów oraz nadzorujących eksploatację i re
monty sprzętu lotniczego. 

L.S.

Apparatura aeroelektrorazwiedki (projektirowanje i ekspluatacja), 
Izdatielstwo Akadiemii Nauk Ukrainskoj SSR, Kijew 1963 r., stron 
156, cena 76 kop. 

W podręczniku przedstawiono wyniki opracowania, regulacji 
i eksploatacji aparatury stosowar,ej do poszukiwań terenowych 
metodą elektryczną przy zastosowaniu prądu zmiennego. Poszu
kiwania terenowe wykonywane są z samolotu lub śmigłowca. Po
miary wykonano w latach 1956-1961 przez IMA AN USSR. Dano 
opis zasad działania aparatury typu AERI-2, rozwinięty schemat 
układu i wzajemr,e oddziaływanie poszczególnych zespołów. Przed
stawiono podstawową charakterystykę techniczną aparatury oraz 
zasady wykonywania pomiarów geologicznych z powietrza. Przed
stawiono schemat układu dla metody pomiaru przy nieskończenie 
długiej lince. Podano opis montażu aparatury na samolocie oraz 

TECHNIKA LOTNICZA NR 5/1965 137



opis strojer,ia i eksploatacji aparatury z uwzgiędnieniem sp1=cyflcz
nych warunków pomiarów polowych z śmiglowc;:i MI-4. Porównano 
również aparatury typów AERA-2 i AERA-5�. Zbiór prac prze-

znaczóny jest dla specjalistów budowy przyrządów oraz wykonu• 
jących terenowe pomiary geofizyczne.· 

J. s.

KR�NIKA 
■ W lutym br. nastąpiło otwarcie Klubu NOT przy ul. Mazowiec
h.1ej 12 w Warszawie. w uroczystości wzięli udział przedstaw1cie1e 
Ministerstwa Kultury i Sztuki, Mir,istersLwa Przemysłu CięzKie5u, 
przeastawiciele Wyaawnictw czasopism ·1·ecnnicznyc,1 1\JO'l', nac�e,
ui redaktorzy prasy WCT, azienmkarze oraz wrn.dze Naczelnej 
Organizacji ·.cecnnicznej. Po części oficJalneJ przybyli goscie za
poznali się z klubem. 

Czytelr,ia klubu posiada czasopisma techniczne, codzienną prasę 
oraz liczne zagraniczne wyaawnictwa magazyuowe, interes,1J<1ce 
zarowno dla naszych fachowców, Jak również dla pań przyoywa
jących do klubu. ubol< czytelni czynny jest bar kawowy . .F'unKCJO
nalr,y projekt klubu, jego organizacJa oraz estetyI<a wuętrza spra
wia doskonałe wrazen1e. 
■ W przeddzień otwarcia VII Krajowego Zjazdu Aeroklubu PRL 
oubylo się spotlrnnie prezesa Al-'łtL z dz1enn11rnrzam1 z n.wuu 
Puu1icystow Lotniczych. Prezes Antosiewicz zapozna! dziennikarzy 
z waznieJszymi osiągnięciarni Aeroklubu w zakresie szkolenia, 
sportu i orgar,izacji oraz przedstawił program przyszłej działalności 
organizacji wyższej użytecznosci publiczneJ, Którą Jest l<!raz 
Ar'UL. W dysKusJi podniesiono między innymi wctzne dla ludzi 
lotnictwa sprawy - Jak: produkcja i renowacJa sprzętu lotniczego 
oraz resursy i państwowy nadzór techniczny. 
■ W dr1iu 24 stycznia w sali Klubu Oficerskiego w W:irszawie 
odbył się VII Krajowy Zjazd Aerol,lubu 1-'RL. W obradach wz,t;i1 
udział delegaci 36 aerol,lubów regionalnych, Klubu Seniorów Lot
nictwa oraz liczni przedstawiciele przemysłu lotniczego, przedsię
biorstw lotniczych, działacze wojskowi i cywilni oraz cztonkowie 
Klubu Publicystów Lotniczych. 

Po dokor.amu wyboru komisji zjazdowych wygłosił przemówie
nie wiceminister Obror,y NarodoweJ gen. J. Bordziłowsl,i, po czym 
wręczył prezesowi Antosiewiczowi sztandar nadany przez iVJ.arszarka 
SpychalsKiego. Dalszym punktem porządku dziennego Zjazdu byto 
wręczenie przez Mmistra KomuniKacJi sześciu osonom dyplomow 
FAJ im. Tissandiera. lVI. in. dyplomy otrzymali: dyr. PLL „Lot" 
ir,ż. J. Zwierzyński, redaktor naczelny „SKrzydlatej Polski" mgr 
J. R. Konieczny i l,onstruktor szybowcowy z SZU - mgr i11z. 
B. Szuba. Dyplomy FAJ za ustanowione relrnrdy międzynarodowe 
otrzymali: A. Dańkowska, S. Kluł, i L. Natkaniec. 

Po referacie sprawozdawczym prezesa APR.L odbyła się dyskusja, 
w której wzięto udział 22 uczestników obrad. Godna podkreślenia 
jest wysoka ocena działalności APRL dokonar,a przez przedsta
wicieli MON. 

Zjazd zatwierdził bilans za ubiegły okres, udzielił absolutorium 
ustępującemu Zarządowi Głównemu oraz dokonał wyboru no
wych władz. 

W skład prezydium Zarządu Głównego APRL weszli: St. Anto
siewicz - jal<a prezes, J. Olszewski i C. Mankiewicz - jako wice
prezesi, K. Donigiewicz - jako sekretarz generalny i W. Leja -
jako skarbnik. 
■ VII Krajowy Zjazd Aeroklubu PRL wystosował depeszę do 
Józefa Cyrankiewicza, który jest honorowym prezesem APRL. 
W depeszy podkreślono, że dobre rezultaty działalności APRL 
i postęp w dziedzinie szkolenia kadr lotniczych oraz w rozwoju 
sportu lotniczego były możliwe dzięki opiece, jaką odczuwa lot
nictwo sportowe ze strony rządu i osobiście premiera Cyrankie
wicza. 
■ Aeroklub PRL zorganizował zimowe obozy kondycyjne dla 
10tniczej kadry instruktorskiej. Obozy trwały sześć tygodr,i i odby
ły się na Hali Gąsienicowej i w Przesiece na Dolnym Sląsku. 
■ Skoczkowie spadochronowi, wytypowani do NRD na Spadochro
nowe Mistrzostwa 'Swiata 1966 r., przebywali w zimowym obozie 
kondycyjnym, zaś w lecie wezmą udział w zgrupowaniu tre111ngo
wym w Krośnie. 
■ Powiększyła się rodzina „Kobuzów". Rozwojowa wersja tego 
wyczynowo-akrobacyjnego szybowca „Kobuz-3" została oblatana 
u schyłku ub. roku. ,,Kobuz 3" opracował zespół konstruktorski 
Szybowcowych Zakładów Doświadczalnych pod kierownictwem 
inż. Trzeciaka, wykonar,ie prototypu szybowca jest zasługą Wro
cławskich Z-dów Sprzętu Lotnictwa Sportowego. Trzech znanych 
pilotów: Słuzydlewski, Ablamowicz i Popiel oblatało prototyp 
i pozytywnie oceniło jego własności lotne. Szybowiec zbudowany 
jest z drewna, sklejl,i i w poważnej ilości z laminatów. 

■ J\a początku bież. roku wyirnnał swe pierwsze loty protolyp 
:::.L.yoowc..:a .,Kormoran''. Jest tu Jeanost1-.:a <;a11'i..O\VH„1e nu„La_1owa :t.a
lJruJekwwana w :,;,z..D. pn:cz zespól KonstruK<:yJny pott luerown1<:
tWtm inz. J. Niespaiy . .r-rototyp zosiat ooiatany przez piluLa uO
�w,au<;Zalnego 1nz. A. z.ienLKa. 

81 Aerol<lub ·warszawski prowadzi nabór kandydatów _na szkolenie 
�,:yuuwcowe. Szs.olenie Jest przewwzi«ne ula . rn,oaz'.ezy pragi,ąu,J 
wy<.:zynowo uprawiac sport 10t111czy lub 1JOsW1,:c1c się w przysz1u
�u pnlLY za½oooweJ w 10tmc:tw1e:. O przyJęcw moze ub,ei,;ac się 
rn,ouz,ez uLzęszczaJąca do X Klasy liceum ogo111o"szto!c.;ceisu luu 
lV Klasy technikum, ciesząca się uobrym stanem zdr.owia arc.z tto
urynu µostępami w nauce. 

■ Polsko-algierska umowa w sprawie komunikacji lotniczej podpi
......... na zusLaic, \V Algi�rzc. umo\va przeVvillUJe otwarcie przez .t-LL 
„Lut" lrnii lot111czcj eto Algieru 1 przeulużen1e Jej w k,trunKu 
;-dryl,i :,,acl10uniej. w pierw;,zym etapie planowane Jest uruc:hom1e
n.e lrnJL lącząceJ stolice obu Krajów. 

81 Poclpisana została umowa mięclzy polsl,im „Motoimportem" a ra
uLie<:Kim „Aviaexportcm" w sprawie uostawy czterech. sam?l':'tow 
AN-24. Samoloty te PLL „Lot" otrzymaJą w IV kwnrtale ,965 r. 
·nt1, w1ę<.: c,o eksploatacJi sprzęt ten zostanie wprownazony oop1ero 
w przyszłym roku. w związKu z zawartym l,ontraKtem, do Zw1ązKu 
Haaz,e<.:Jnego uaala się gr .ipa pilotów i mechaniKów PLL „ Lot" na 
szkolenie w zaluesie sa:nolotow AN-24. 

■ samoloty PLL „Lot" w 1964 roku obsługiwały w kraju 8 linii, 
a w rucllu zagranicznym 17 lirni. Łączna dtugość sied polączeli wy
nosiła 19 069 km (w tym w kraju 2800 km). Samoloty „LOT" łączyły 
Polskę z 18 panstwami. Ogółem przewieziono w uoieglym roku 
309 357 pasa:terow, z tego w rucllu krajowym 183 962, a w ruchu za
granicznym 125 395. 

W porówna111u do roku 1�63 nastąpił wzrost przewozów pasażerów 
o 30'/o, w tym w ruchu krajowym o 32,8°/o, a w ru(;llll zagranicz
nym o 26,1'/o. 

uzyskano wskaźnik wykorzystywania zdolności przewozowej samo
lotów - na liniach zagranicznych w wysolrnści 4ti,8% (wzrost 
o 2,6%), a na liniach kraJowycll w 64,4%. 

Przewóz przesyłek w 1964 r. - w porównaniu clo 1963 r. - wzróst 
o 19,6°/,, z tego na linia cl! krajowyclt o 24,4%, a na lin i ach zagra
nicznych o 17,6%. 

■ W 1964 r. największą frekwencją cieszyły się linie Warszawa
-Moskwa-warszawa i Warszawa-Kraków-Warszawa. 

■ vV portach lotniczych w Gdańsku, Poznaniu i Kralrnwie prze
prowadzono szkolenie pracowników „Lotu" z zakresu przepisów 
taryfowych, kalkulacji taryf i redak<:ji biletów lotniczych. Kursy 
te bez wątpienia polepszą obsługę pasażerów przez placówki przed
s,ębiorstwa. 

■ Polscy inżynierowie lotniczy kontynuują na Zachoclzie świetne 
przedwojenne tradycje w zalnesie swych specjalności. \'.'ymie1·1111y 
kilka nazwisk: 

- Frank Piasecki obchodził jubileusz 21-lecia pracy związanej 
z konstrukcją śmigłowców, gdyż pierwszy swój helikopter zbudował 
i oblatał w 1943 r. Dziś jest prezesem firmy Piasecki Aircraft Co. 
w Filadelfii, 

- inż. Joseph E. Kuźma przeprowadził aerodynamiczne obliczenia 
odrzutowego samolotu F.111 o zmiennym kształcie skrzydeł, który 
niedawno został oblatany, 

- inż. Stanley J. Kowal z Detroit został odznaczony przez ame
rykańską NASA za współpracę przy budowie satelity „Anna I B", 
wystrzelonego z Cap Kennedy, 

- inż. Józef Staniszewski jest konstrul,torem specjalnej kamery 
fotograficznej, zainstalowanej na ral,iecie „Ranger 7", wystrzelonej 
na Księżyc, 

- inż. Wł. Staniszewski jest fachowym doradcą angielskim we
francusko-brytyjskiej lrn:nisji oceniającej projekt naddźwiękowego 
samolotu „Concorde". 

NOTATKI ZE ŚWIAT A 

• Marszałek Sokołowski oświadczył na konferencji prasowej, że 
wojska obrony przeciwlotniczej zw. Radziecl,iego mogą przechwy
tywać i razić cele w całym zakresie wysokości i pręclkości ich lotu. 
Oznacza to, że siły zbrojne ZSRR mogą unieszkodliwić samoloty, 
które latają z czterokrotną prędkością dźwięku na wysolrnści clo 
60 km. Poważne znaczenie posiada również stwierdzenie, że zw. 
Radziecki nie zamierza wylrnrzystywać przestrzeni kosmicznej dla 
celów wojskowych. 
• Obserwatorium Jodrell Bank przeprowadzić ma wspólnie z ra
dziecl,im ośrodkiem łączności l,osmicznej na Krymie, dwa programy 
prac badawczych. Pierwszy z nich określić ma precyzyjniej niż do
tąd długość dnia na Wenus. vV ramach drugiego programu dolrn
nane mają być skomplikowane pomiary dotyczące źródeł światła 
oddalonych o pięć miliardów lat świetlnych. Te wspólne zamierze
nia u.::zonych angielskich i radzieckich ogłoszone zostały przy oka
zji wizyty delegacji Akademii Nauk ZSRR w Joclrell Bank z pre
zesem M. Kiełdyszem na czele. 
• Pierwsze z zaplanowanych trzech centrów meteorologicznych 
Organizacji Narodów Zjednoczonych rozpoczc;Io już pracq w Wa-
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szyngtonie. W budowie znajduje się centrum moskiewskie, a trze
cie powsta111e w Melbourne. 
• W Stanach Zjednoczonych przystępuje się do prób balonów me
teorologicznych nowego typu. Będą one wykonane z mylaru formo
wanego na gorąco. Konstrukcja powierzchni balonów wzorowana 
jest na piłkach do _golfa, c� - zapewniając równomierny lot balo
nu - ma w powazny sposob zmniejszyć niedokładności pomiarów 
prędl,osci 1 kierunku· wwtru na różnych wysokościach. 
• We Francji prowadzi się badania naukowo-doświadczalne ma
jące na celu walkę z mgłą. Ostatnio wypróbowana została metoda 
usuw_ania mgły na dość. długi przeciąg czasu na lotnisku Orly pod 
Paryzem. Zastosowan_c! s1lme chłodzącą aparaturę, zawierającą ciek
ły propan. Widoczno_sc na lot�isku oceniona przed doświadczeniami 
na 50 do 100 m, zwiększyła się w wyniku prób na 800 do 1000 m 
na _prze_ciąg 3 go?zin: Pozwoliło _to na realizację programu lotów 
w 1losci _ 16 starto_w 1 17 lądowan. Dalsze próby wypadły jeszae 
efektown1eJ:. usumęto mglę do wysokości 1000 m, co pozwolilo na 
wykorzysta111e pasa przez 143 samoloty, 
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HYDRO AERODYNAMIKA 

532.511.42/45 !Lot 
Tan H. S .. Ling S. C . :  Finał stage decay of grid-produced turbu
lence. Ostateczne stadium zanilrnnia turbulencji wywołane.i obec
ności;\ pręta. Phys. Fluids, 1963, t. 6, nr 12, s .  1 95;1-1699, rys. 

Przedstawiono model kinetyczny ostatecznego stadium z„nikania  
turbulencji wywołanej obecnością pręta. Analiza teoretyczna pro
wadzi do prawa zanikania energii turbulencji proporcjonalnie do 
odwrotności kwadratu odległości. Przewidyw.in-ia te zostały po
twierclzone pomiarami  w tunelu wodnym na mak� prędkości. Wyl�o
rzystanie wynil<ów uzyskanych przez Drydena i Schuba ura oraz 
Balehelora i Towscnda w tunelu aerodynamicznym wskazuje n a  
lepszą zgodność z uzysk"lnym przez autorów wyn i kiem n i ż  prawa 
zanikania w potędze - 5/2, proponowanego przez wcześniejszych 
badaczy. A. K. 

533.69.042.5 !Lot 
Spalding D. B., Chi S.  W. : The d rag of a compressible turbulent 
bounclary layer on a smooth ilat plate with ancl wilhout heat tra n
sfer. Opór ściśliwej turbulentne.i warstwy przyściennej na smuklej
płaskiej płytce z wymianą i bez wymiany ciepła. J .  Fluid Mech. ,  
1964, t .  18, nr 1, s. l l7-J 41. rys. 

Przeprowadzono l<lasyfikację i przegląd przyczynlców teoretycz
nych opracowanych przez i nnych autorów oraz rozwinicto je .  
W ten sposób wyniki dwuclz:estu teorii opracowano i porównano 
z danymi eksperymen ta lnymi. Ob.liczono średnie lJlędy l,wadratowe 
wyników każcie.i teorii .  Wyniki teorii van Driesta II  da ią  najmnie j
szy śred ni  błąd kwadratowy ( l  J'/o) .  Zaproponowano nowi; metodę 
oblic-zer,ia z za łożenia. że i stnieje jednoznaczna zależność miedzy 
c/F c i R F  O (gdzie cf jest współczynnikiem oporu, R -_ liczby Rey
n oldsa F

e 
i F

R 
są tylko funkcjami stosun k u  liczby Macha i tem

.peratury). N iepełne dane eksperymentalne nie pozwalają na  olffe
ślenie F c i F

R
• które zostały obliczone na podstawie metody d łu

gości drogi mieszania (półempirycznie). Przedstawiono tabele i wy
kresy wartości tych funkcji dla szerokiego zakresu l iczby Macha 
stru mienia głównego i stosunku temperatury przy ściance i tempe
ratury strumienia głównego. vV porównani.u z danymi eksperymen-
talnymi metoda ta daje średni błąd kwadra towy 9,9'/o . A. I{. 

534.014.2 !Lot 
Chester W. : Resonant oscillations in  dosed tubes. Drgania rezona
cyjne w rurach. J. Fluid Mech., 1964, t .  18, nr 1 ,  s.  44-64, rys. 

Przeprowadzono badania zaburzeń wywołanych w rurze ruchem 
oscylującym tło.ka. znaicl u .i ącego się na j ednym Jrnńcu, podczas gdy 
drugi jest za mknięty. Tłok drga z częstością bliską czestości drgań 
własnych słupa powietrza w rurze. Przy pewr,ym określonym pas
mie częstości pojawia sie fala uderzeniowa na zewnątrz tego pas
ma . Drgania sa ci ągle, lecz nie czysto sinusoidalne. Rozwiązania 
·uwzględniają wrływ „lepkości sprężystei "  oraz lepkości proporcio
nalnej cło naprFże1i przv ściance rury.  Dla typowych warunków la
boratory.in ych wpływ .,ienkości spreżystej" jest b .  maty (w wynilcu
tei lepkości - rrubość fal i uderzeniowe i wynosi ok. J O -' cm). Bar
dzie.i istotny jest wotyw warstwy prz�•ściennei . Na.ibardziei i stotna
morlyfika c.ia teorii akustyki, która notrzebna jest do prawidlow�go
opisu drgań,  wynika z członów r ieliniowych. A. K. 

MECHANIKA LOTU 

533.6.01:531. 781 :533.69 !Lot 
Thomas F . :  Einige Untersuchungen an NasenklaooenfJUgeln kleiner 
streckung mit und olme R umpf. Badania sluzydla z klapą nosową 
o małym wydłnżeniu z kadłubem i bez l<ad łuba. z. Flugwiss, J9G3,
t .  1 1, nr J l ,  s.  439-446, rys. 

Przeprowadzono pomiary trzech składowych w tunelu na małe 
predkości DFL dla skrzydeł skośnych z !danami na krawędziach 
na tarcia i spływn. Dla trzech zbadanych skrzydeł kąt skosu zmie
n i a ł  się od O do 57 3° i zwężeniu J. = 1 - 1/8 , podczas gdy wyd łużen ie  
A = 2 i profil NACA 0005 bylv stale. Klany rozciagaty s ie  na 750/o 
długości rozoietości skrzydła. Skrzydła badane były wsnólnie z ka
cl lubem i bez kad łuba. Naiwiekszy przyrost wsnólczynnika siły noś
nej wsktJtek odchylen ia  klapy na krawerlz i  n atarci<> wynosi ok.  O.�. 
Dodatkowy przyrost C L ma miejsce wskutek odchylenia klapy na 
krawertzi spływu i wynosi ok. 0,5. Celem porównania uzyskanych 
wvn ilców eksnerymentów z teoretvcznymi .  zastosowano teorie po
wierzchni nośn e.i Truckenbrodta do profilu z k lapą na  krawędzi 
natarcia .  Porównanie jest dostatec�m ie zJ?;odne dla momentów nod-
rywających i niezadowalające dla siły nośnej. A. K. 

629.135.4 !Lot
Price H. L . :  Rotor dynamics and helicopter stability. Part III. 
Solution of the trim equations. Dynamika wirnika i stateczność
śmigłowca. Cz. 3 . Rozwiązanie równań równowagi. Aircr. Engng. 
1963, t. 35, nr 11, 12, s. 332-338, rys., s. 354-357, rys. 

Trzecia część obszernej pracy poświęconej wyprowadzeniu j edno
litej teori i  matematycznej dla analizy ustalonych i n ieustalonych 
ruchów śmigłowca ze szczególnym uwzględnieniem zagadn ień dyna
micznych . Część ta dotyczy rozwiązania układów równai'i określa
j ących równowagę śmigłowca w locie. Autor wyprowadził zależno
ści bardziej dokładne od dotychczas znanych pomijając wyrazenia 

związane dopiero z 6 potęgą_  wspó_lczynn ik'.1 prędkośc� a. Nowo
ścią jest również wprowadzeme clwoch poJęc parametrow okresla
j ących charakter ruch u :  parametrów „wewnętrznych", związanych 
z pewnymi kombi nacjami kątów wychylenia sterownic i wahat'1 ło
pat oraz parametrów „zewnętrznych" związanych z prędlrnścią 
i ł,ierunlciem lotu. Zbadane jest wzajemne oddziaływanie tych pa
rametrów na siebie. Wykazana została przy tym niesłuszność pew
nych szeroko rozpowszechnionych założeń jak np., że clla wszyst
kich prędkości lotu wektor ciągu wirnika poluywa się z osią stoż
ka .  Udowodniono, że nie jest tak d la wszystkich prędkości, a roz
bi eżność wynosi cło 5°, z których 1,5° wywołane jest oporem tarczy. 
Zbadano wpływ momentu bezwładności łopat, określony umownym 
parametrem y .  Poddano ocenie także błąd wywołany uwzględnie
niem tylko wyrażc1i do 5 potegi I'- W tym celu autor rozważył do
datkowo przypadek wirnilrn sztywnego, którego łopaty ma.ią swo
bodę przekręcarda, a nie mają swobody wahań. Obliczono przy tym 
m oment orzenoszon y  przez wirnik poprzez wal na kad ł ub. vVykaza
no. że błąd j est znikomo mały i odrzucanie wyrażeń związanych 
z 1i'1 i potęg wyższych jest uzasadnione. Praca stanowi przylclad 
ob�zernego i szczegółowego potraktowania zagadnienia, dzięki wy-
korzystaniu elektronowych maszyn liczących. R. W.

629.135.4 !Lot
Wilłmer M. A. P. : The loading of l1elicopter rotor blacles in for
ward .flight .  Obch1żenie łopat wirnika śmigłowca w locie do przodu.
ARC R.a.M., 1963, nr 3318, SS. 44. rys. 38. 

W sprawozdaniu opisana jest metoda obliczania obciążenia wzclluż 
rozrietości łopat wirnilca śmi głowca w locie do przod u przy róż
nvch katowych położeniach azymutalnych ze znacznie więłcszą do
kl.1rl nością. niż było to możliwe dotychczas. Metoda stanowi rozwi
n iPcie teorii Głauerta o tzw . .  ,li n i i  nośne.i" .  Problem sprowadzony 
jest do rozwiązania układu równa,i l iniowych;  obliczenia wykona
ne zostały na elektroniczne.i maszynie cyfrowe.i. Teoretyczne wyniki 
otrzymane tą metodą dla wspólcz:vnnilca predkości 0.08, 0,15 i 0,29 
wykazują znacznie lepsza zgod noś:: z wyni'<ami doświadczeń niż 
otrzymane metodami dotychczasowymi. Sprawozdanie wskazuje 
równie, jak teoria ta n,oże zostać t Jżyta do obliczenia siły pionowej 
przekazywanej przez łooaty na głowicę wirnika, za pomocą me
tod y dołdadnicjszej od d otychczas stosowanych. Praca zawiera dużą 
i l o�ć wykresów krzywymi teoretycznymi i punktami wyników no-

." miarów w locie. R. W .

ZAGADNIENIA WYTRZYMAŁOŚCIOWE 

620.l. 72.22 !Lot
Muchin L.  M. : Dinamiczeski.ie mictody oprediełeni.ia konstant upru
p:osti matierialow pri powyszennych tiempieratu rach. Dynamiczne 
metody określania stałych soreżystości materiałów w podwyższo
n:vch temperaturach. Zawod . Laborator. 1964. nr 2. s. 208-213, rys. 5. 

W artykule omówi ono dynamiczne metody wyznaczania stałych 
sprężystości materiałów w oodwyższonych temperaturach . Metody 
dvnamiczne są obecn ie  cora z szerzej stosowa ne, bowiem tradycy.ine 
metody statyczne moga. zwłaszcza w podwyższonych temoeraturach, 
dać znacznie n iższe wartości stałych sorężystości ze wzgJedu na 
obn iżenie granicy plastyczności materiału. Autor omawia trzy gru
nv metod dynamicznyc h :  
a )  metoda oparta n a  namiarze czestości własnei drgań, odpowied

nio przygotowanej i zamocowanej próbki (niskie częstości d rgań), 
nazvwana metodą wahadła.  

b) metocia rezonansowa. polel'(a.iąca na pomiarze wysokich części
drgań rezonansowych Próbek sztywnych.

c) metoda i mpulsów wykorzvstu i e  zależność nrędko�ci dźwięku
w ośrodku od stałych soreżystości tPgo ośrodka . 

W artyk1 1 le omówiono krytyczni e  wymieni one metody, podano ich 
maksvmałne bleclY orPz spccvfike wyznaczania l iczby Poissone'a. 
Boeat-v wykaz literatury źródłowej jest cennym uzupcłni"'n iem 
omawianej pracy. J. Ł.

620.118.3 :62!.J8 :5J3-6.013.42 !Lot
Wiekhorst F. :  Beitrag zur Elektronik des Standschwingungsver
suc:hs. Przyczynek r1n elektroniki stanowiska cło badania drgań.
z. Flueiwss. 1963, t .  1 1 .  Pr J 2, s .  473-481 .  rys_

Opisano orzyrząd elektronowy, posiadający charakterystykę nis
ko c7,ęstotliwościowa. służacy do badania d re:ań na samolocie i. sta

·nowi0 cv wyposaż<i'n ;P aernd:vnamiczroego stanowis1ca badawczego
w Gotti ngen . Sch.:> raktervzow,-no wzmacniacz orądu stałego, skla
dajacy sie z kilku cz0ści ; konstrukcia wzmacniacza jest podobna
cło znane.i, stosowane.i w maszynach analogowych prądu stałego.
Urzadzenie r,ozwal:a wytwarz,ić w son•ób cfagly cztery Prąrly zmiPn
'ne o czestotliwości w 7akresie O 05-50 Hz o amnl itudzie 10 V oraz
kacie fazowym O. ,,12. "· 3 rr/2. W:v.iaśniono tas-że budowe wzmac
P iacza mocy prąciu stałego o mocy 100 W zbudowanego w· p<'!ni na
tranzystorach . A. K. 

AERODYNY 

623.746 !Lot 
TSR.2 - integrated weapons system. TSR.2 - system broni wielo
zadaniowej. Aircr. Engng. 1963, t .  35, nr 12, s. 358-362, 371, rys. 5. 

Wstępny opis bombowca naddźwiękowego TS.2 budowanego 
w W. Brytar.i i .  Przewidziany jest on do wykonywania zadań róż-
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nego typu: strategicznych związanych z transportem broni jądrowej, 
taktycznych na linii frontu, rozpoznawczych i innych. Napęd samo
lotu przez dwa silniki Olympus. Niezwykle bogate wyposażenie 
elektroniczne. Załoga 2-osobowa. Przewidziane osiągi uwzględniają 
„wysoką prędkość naddźwiękową" przy jednoczesnych cechach KSL 
(długość startu wynosić ma ok. 600 m). 

R.W. 

629.138 -ILot 
Thiriet Y.: Avion Dassault „Balzac V". Samolot Dassault „Bal
zac V". Techn. Scien. Aeron. Spat., 1963, nr 4, s. 317-324, rys. 5. 

Jednym z narzędzi realizacji nuklearnej potęgi Francji mają być 
lekkie naddźwiękowe samoloty bombardujące klasy PSL „Mirage 
III V". Jako wstępne studium Jrnnstrukcyine zbudowany został 
w podobnym układzie delty przez firmę Generale Aeronautique 
Marcel Dassault samolot „Balzac V". wyposażony w 4 silniki nośne 
R. B. 108 o ciągu 1000 kG lrnżdy. 1 silni!, napędowy Bristol Orpheus 
3 o ciągu 2200 kG. Na samolocie wykonano bogaty program prób 
w locie potwierdzający przyjęte założenia, m.in. na odcinku osią
galne.i maks. prędkości lotu Ma � 2,2. Artykuł opisuje historię sa
molotu, koncepcję rozwiązania aerodynamicznego i konstrukcyjne
go oraz omawia bardziej szczegółowo takie fragmenty, jak architel<
tura bryły, kadłub, zespoły nośne, zespól napędowy, układ sterowa-
nia (w zawisie i locie do przodu) i podwozie. B. W. 

629.1.039 ILot 
Mack K. W.: Stand und Tendenzen der Bodeneffektgeri.ite - Entwic
klung. Stan i tendencje rozwojowe pojazdów na poduszce powietrz
ne.i. Luftfahrttechnik. Raunmfahrttechnik, 1963, t. 9, nr 11, s. 319-
-336, rys. 

Przeprowadzono przegląd stanu rozwoju pojazdu na poduszce po
wietrznej oraz podano główne kierunki jego dalszego rozwoju. Prze
widuje się ich przyszłość jako pojazdów nawodnych - rzecznych 
lub morskich (przybrzeżnych); pojazdy lądowe lub lrnmbinowane 
nie przedstawiają konkretnych korzyści. Główne przeszkody 
w przypadku operacji naziemnej leżą w zdolności do manewrowa
nia i stateczności. W dziedzinie pojazdów nawodnych pracuje sie 
nad podwyższeniem osiągów. W artykule podano charal<terystyki 
różnego typu pojazdów, omówiono zasadnicze konstrukcje i ich 
osiągi oraz zastosowanie. A. K. 

ZAGADNIENIA NAPĘDOW 

421.438 :621.431.75:629.13 !Lot 
Schroder H. J., Bremer G.: Der Gasturbinen-Luftliefcrer BMW 
6012 L treibt den Ein-Mann-Hubschrauber DO 32. Turbinowa wy
twórnica sprężonego powietrza. BMW 6012 L napedza iednomiejsco
wy śmigłowiec DO 32. MTZ, 1964, t. 25, nr 1, s. �3-36, rys. 

Turbinowa wytwornica snreżonego powietrza BMW n0'2 L składa 
się z silnika turbinowego BMW 6012 o mocy 90 KM napędzającego 
sprzegnietą z nim bezpośrednio sprężarką odśrodkową, dostarczają
cą 0,562 kg/sek powietrza o ciśnieniu 2,63 kG/cm'. Sorężone oowie
trze doprowadzone jest do dysz umieszczonych na ko1,cach lopatek 
wirnika. Silni!< rozwija dodatkowo 10 KG ciągu. Cieżar zespołu wv
nosi 45,5 KG. jednostkowe zużycie paliwa 580 g/KM/11, prędkość 
obrotowa 45 OOO obr/min. Silnik posiada jednostopniową sprężystą 
odśrodkową. oierścieniową komore spalania z odśrodkowym roz
bryzgiem paliwa i dośrodkowa turbiną. Przewiduje sie możliwości 
zastosowania wytwornicy BMW 6012 L do rozruchu dużych silnil<ów 
turbinowych (agregat naziemny) jako pomocniczego zespołu oo-
klaclowego (APU) lub do opryskiwania roślin. J. F. 

621.45:629.136.3 !Lot 
Bonin L.: Der Schubbedarf neuzeitlirber StrahlfJugzeue:e. Zanotrze
bowanie ciągu współczesnych samolotów odrzutowych. Luftfahrt
technik. Raumfahrttechnik, 1963, t. 9, nr 12, s. 344-354, rys. 

Omówiono zagadnieni<> zapotrzebowania ci;agu orzez współczesne 
samoloty odrzutowe, jak samoloty pionowego startu i lądowania, 
myśliwce i samoloty boiowe oraz narldźwi<>kowe samolotv kom11ni
kacy.ine. Ciąg wymagany do przeprowadzenia określonych zadań 
orzez samoloty orlrzutowe został przeanalizowany i przedstawiony 
za pomoca wielkości stosunkowych, wywodzących sie z ciagu i cie
żaru. Oprócz tego wvbrany stosownie rlo przeznaczenia rodzai sa
molotu cechuje sie określonvm stosunkiPm riae:u do cież;ar11. VJ ce
lu określenia go przeprowadzono badania statystyczne. Wymagane 
wartości ciagu cło cieżaru nozwalaj;a obliczyć się bliżei - zgnr!nie 
z określoną charaktervstyka samolotu - za pomocą prostvch 
związków z mecl,aniki lot\1. nrzedstawić wvlneślnie i w przvhliże
niu oszacować. "\l\lreszrie rlzieki temu "możliwione zostało norówNJ
nie poszczególnych rodzajów samolotów odnośnie cech omaw;,1nvch 
w artyl,ule. A. K. 

621.515 IL0T 
Bragg S. L .. Bridge R.: Noise from turbo·iet comnressors. Halas 
spreżarek silników turboodrzutowych. J. Roy. Aeron. Soc. l964, 
t. 68, nr 637, s. 1-1 0. rvs.

Omówiono charakterystyki hałasu wvPromieniowanego z wintów 
silników turboodrzutowych i m<'chanike jego oowstawania. Balas 
nochodzi Przede wszvstkim z rlwu Pierwszvch stonni snreżarki. .Tak 
wi,ictomo składa sie z dwu glównvch rzestości - h:'ll;asu o określo
ne·i częstości wywołanego oddziaływaniem s;asiednirh stooni. l(rlv 
jedna oa!isada looatek orzechodzi przez zawirow;,nif' za pa!isad,i 
nonrzedniego stopnia oraz z hałasu o s7..erokini zakresi<> cz„stoś<'i. 
wvwołanego turbu]PPCia w n1'swrarh wirowych i niest;aterznościa 
warstwy orzyściennei na nrofilach. PewPe czestości rnog:, hyć wv
diminowane w drodze odrowiedniei;,-n clob0ru licz1'v lor-atP.k. Halas 
o szerokim \:vidmiP. czestości nie mOŻP bvć usuniPtv prostvmi sno
sobami - wvmaga on recli,kc.ii nredkości no,,.:ietrza wze:led�m Io
natek pierwszego stnonia albo usPw�ni;, /odsysania) warstwy orzv-
ściennej z krawędzi natarcia profilów łopatek. A. K. 

621-585.9 !Lot 
Variahle ratio epicyclic ge ar demonstrated. Zademonstrowano prze
ldadnię obiegową o zmiennym przełożeniu. Oil Engine Gas Turbine, 
1963, t. 31, nr 362, s. 45-46, rys. 

Opisano konstrukcję przekładni obiegowei przenoszacej moc 
2400 KM. Prędkość obrotowa na wejściu przekładni - stała - wy
nosi 1500 obr/min. na wy_iściu - zmienna - 4040 do 4500 obr/min. 
w celu uzyskania zmiany prędkości obrotowej, kolo zewnętrzne 
przekładni obiegowej jest napędzane silnikiem hydraulicznym 
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o stałym skoku. Kosz satelitów napędzany jest siln_ikiem napędo
wym i sprzęgnięty z silnikiem hydraullcznym o zm1ennyn:1 _skoku. 
Oba silniki hydrauliczne są ze sobą połączone przewodami 1 dzia
łają na przemian, ja!< pompa lub silnik. Z�_ieniając skok tłoków 
silnika hydraulicznego zmienia się prędkosc kola zewnętrznego 
przekładni, a tym samym przełożenie. Sprawność całej przel<ładni
wynosi aż 98'/o. J, F. 

TECHNOLOGIA 

621. 791 !Lot 
Kachowskij N. I., i in.: Elektrodugowaja swarka korrozionnostoj
kich fierritno-austienitnych stałej tipa 21-3 i 21-5. Elektryczne 
!,pawanie stali ferrytyczno-.austenitycznych typu 21-3 i 21-5 odpor
nych na korozję. Awtom. Swarka, 1963, nr 12, s. 49-57, rys. 

Podano wyniki przeprowadzonych prób spawania oraz badań od
porności na korozję złącz spawanych stali 1H21N5T, OH21N5T, 
OH21N5B i OH21H3T. Stale te zastępują znane stale Hl8N9, OH18NlOT, 
1810T i OH18N9T. Przeprowadzono próby spawania elektrycznego 
elektrodami CŁ-11, spawania łukowego w atmosferze argonu, spa
wania w dwutlenl<u węgla oraz spawania pod toonikiem. Odporność 
na korozję badano w kwasie azotowym (200-240 godz.) przy róż
nych stężeniach i temperaturach. Podano parametry technologiczne 
procesu spawania oraz wyniki badań wytrzymałościowych i odoor
ności na korozję. Uzyskano wytrzymałość złącz w .granicach 60-70 
kG/mm'. stwierdzono, że dla zaoewnienia odporności na korozję 
miedzykrystaliczną złącza ze stali OH21N3T i 1H21N5T należy do
datkowo obrabiać cieplnie w temperaturach 760-900 °c. Złącza spa
wane pozostałych stali wykazują dostateczną odporność na korozję 
bez dodatkowej obróbki cieplnej. H. Z. 

621. 791 ILot 
Kobylanskij I. F., Pieszchonow W. D.: Argono-dugowaja swarka 
raznorodnych stałej i splawow. Spawanie łukowo-argonowe różnych 
stali i stopów żaroodpornych. Swarocznojc proizwod. 1963, nr 11, 
s. 18-21, rys. 

Przedstawiono możliwości, spawania różnych stali i stopów żaro
odnornych. uwzględniono spawanie stopu WŻlOO ze stała 1Hl8N9T, 
WżlOO ze stopem WŻ98 oraz WŻlOO ze stalą EI703. Prowadzono 
próby spawania z dodatkiem spoiwa i bez dodatlrn spoiwa, spa
wania recznego i automatycznego. 

Przeprowadzono analizę '1oboru rodzaju snoiwa. Podano własno
ści wytrzymałościowe (wytrzymałość na rozciaganie, udarność) róż
nych złącz w temperaturach pokojowych i podwyższonvch. Najwyż
sza wytrzymałość wykazuia zlac-za stooów WŻ100 i WŻ98 - w tem
neraturze 1000 °c, wytrzymałość zlacza 10 kG/mm'. Podano wyl,re
sy spadku wytrzymałości zlacz wraz ze wzrostem f Pmncratury oraz 
wykresy rozkładu twardości w złączu. Struktura złącz typowa dla 
stopów i stali austenitycznych. J-1. Z. 

621.791:669.715 !Lot 
Fridland Ł. A., Zinowiewa T. N., Konow Ju. K.: Swarka aluminia 
s titanom. Spawanie aluminium z tytanem. Swarccznoje. Proizwod., 
1963. nr 11, s. 5 -8, rys. 

Opisano i wyjaśniono zjawiska zachoclzące przy spawaniu alumi
nium i tytan11 - powstawanie twarde.i kruchei miedzi metaliczne.i 
fazy (AL

1
Ti). W wyniku przeprowadzonych prób spawania ustalono 

parametry technologiczne procesu soawania. zanewniaiace zlFjczom 
odnowiednie własności wytrzymałościowe (11-27 kG/mm' wytrzy
małość n" rozciąganie). Podano onis przeprowadzonych .orób i ba
dań. ustalone parametry technologiczne nrocesu soawania oraz wla
'sności wytrzymałościowe (w tym również wytrzymałość na zmecze-
nie) złącz. H. Z. 

621.791.762.5 !Lot 
Pugin A. I.: Nagriew i ochlażdienje stierżniej iz splawow titana 
pri kontaktno.i slykowoj swarkie oplawlen.iPm. Nagrzewanie i st11-
rlzenie prętów ze stopów tytanu przy doczołowym zgrzewaniu 
iskrowym. Awtom. Swarka. 1963, nr 11, s. 17-24, rys. 

Podano wyniki przeorowaclzonych prób nagrzewania i st• •rlzenia 
prętów o średnicach od 0 34 mm do 0 45 mm i długości 500 rnrn 
Zf' stooów tvtanu (WT5 i WT6). orzy doczołowym ich ze:rzewaniu. 
Własności fizvko-mechaniczne stooów tytanu. w odróżnieniu od 
�tali w zakresie temperatur od O do 1200 °c. nie zm1eniaia siP wcale 
!nb ty!l{O bardzo niezr,acznie, w związku z czym orocr--s nagrzewa
nia Przebiega w sposób odmiennv. Wyjaśniono ziawiska Procesu 
nae:rzewania. podano wzory na obliczenie temperatur w nrPtach. 
wykresy opływu wielkości nateżenia pradu na wv�okość t<•mn°r;a
ti,rv nraz nomogramy oozwalajace w prosty srosób ustalać odno-
wiedni czas nagrzewania i studzenia. H. Z.

621.791.763 !Lot 
Tarasow N. M.: Toczenia swarka niekotorych miednych splawow, 
imiejuszczich galwanopo;uytja. Zgrzewanie punktowe niektórych 
stooów miedzi pokrytych galwanicznie. Awtom. Swarka, 1963, nr 11, 
s. 51-56, rys. 6. 

Podano wyniki przeprowadzonych prób zgrzewania punktowego 
i garbowego blach mosiężnych i brązowych o grubości 0,5 mm. po
krytych w sposób galwaniczny niklem i srebrem. Warstwa pokry
ciowa o grubości równej l'/o grubości blachy zmienia warunki pro
cesu zgrzewania (inny opór elektryczny, inna ilość wydzielonego 
ciepła). W pracy podano szczegółowe wartości parametrów techno
logicznych procesu zgrzewania na zgrzewarce kondensatorowej, 
przedstawiono wyniki badań wytrzymałościowych i metalograficz
nych zgrzein. W wyniku przeprowadzonych prób stwierdzono, że 
niklowe i srebrne warstwy ochronne nie utrudniaja procesu zgrze
wania. Jeżeli na warstwy pokryciowe stosuje się metale o tempe
raturze topienia niższej od temperatury topienia zabezpieczonego 
metalu, to proces zgrzewania przebiega bez trudności i uzyskuje się 
złącza odpowiedniej jakości. H. Z. 

Przegląd Dokumentacyjny zawiera jedynie część analiz dokumen
tacyjnych z zakresu lotnictwa. Pełna dokumentacja ukazuie sie 
w postaci kart dokumentacyjnych wydawanych przez Centralny 
Instytut Informacji Naukowo-Technicznej i Ekonomicznej (War
szawa Al. Niepodległości 188). ---
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