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DO INŻYNIERÓW I TECHNIKÓW POLSKICH! 

Naczelna Organizacja Techniczna w porozumieniu z Cen

tralną Radą Związków Zawodowych i Polską Akademią Nauk 

postanowiła zwołać w dniach 10-12 lutego 1966 roku 

V KONGRES TECHNIKÓW POLSKICH 

Główny Komitet Organizacyjny Kongresu, w skład któ
rego wchodzą reprezentanci wszystkich zawodów i dziedzin 
techniki, stowarzyszeń naukowo-technicznych, związków za
wodowych i świata nauki, postanowił zwrócić się do ogółu 
polskich inżynierów i techników z następującym apelem: 

Rozwój nauki' i techniki we współczesnym świecie wyka
zuje niebywałe tempo. Dokonuje się prawdziwa rewolucja 
w konstrukcjach wyrobów, technologii i organizacji wytwa
rzania. Technika szybko wykorzystuje zdobycze na!..lki 
w przemyśle, rolnictwie i usługach. 

IV Zjazd Polskiej Zjednoczonej Farm Robotniczej pod
sumował osiągnięcia XX-lecia Polskiej Rzeczypospolitej Lu
dowej i uchwalił wytyczne dalszego rozwoju kraju na 
okres. najbliższego pięciolecia. Uchwały IV Zjazdu PZPR 
stawiają, jako główne zadania, przyspieszenie tempa uno
wocześnienia produkcji, podnoszenie jej jakości, pełniejsze 
wykorzystanie zdobyczy nauki i techniki w gospodarce na
rodowej. Plan pięcioletni rozwoju gospodarki narodowej lat 
1966-1970, który obecnie jest opracowywany, opiera się 
o szeroką inicjatywę społeczną, wyrażoną we wnioskach
zjazdowych i alternatywnych projektach planów przygoto
wywanych przez zakłady i terenowe rady narodowe. Inży
nierowie i technicy odgrywają w tych pracach istotną
i twórczą rolę.

Kongresy techników polskich mają już swoją dobrą tra
dycję. Zwoływaliśmy je w szczególnie ważnych momentach 
ubiegłego XX-lecia. Kongresy prezentowały całemu społe
czeństwu stanowisko świata technicznego, były wyrazem na
szego zaangażowania w budowie socjalistycznej Polski, usta
lały obowiązki zawodowe i społeczne ogółu �nżynierów 
i techników, określały miejsce i rolę inteligencji technicznej 
wespół z klasą robotniczą w wysiłku całego narodu. Chce
my, aby organizowany obecnie V Kongres rozwinął, wzbo
gadł tę dobrą tradycję. 

Chcemy nawiązać przede wszystkim do I Kongresu Inży
nierów i Techników Polskich. I Kongres stanowił punkt 
zwrotny w naszej historii, wysunął i utrwalił nowe idee bu
downictwa socjalistycznego w Polsce. Obrady I Kongresu 
charakteryzowała wyjątkowa żarliwość płynącą zarówno 
z głębokiego patriotyzmu, jak i umiłowania naszego ambit
nego i twórczego zawodu. 

Z dużego bogactwa problemów, które nurtują dziś polski 
świat techniczny, na czoło wysuwają się następujące zagad
nienia: 

- jakość i nowoczesność produkowanych wyrobów,
- organizacja warsztatu twórcze.i pracy inżyniera i tech-

nika oraz jego efektywność, 

- kształcenie, rozmieszczenie i wykorzystanie kadr -tech
nicznych, 

- skuteczniejsze i szybsze wykorzystanie zdobyczy nauki
w produkcji. 

Na tych problemach, nad konkretnymi sposobami ich roz
wiązania w fabrykach, biurach konstrukcyjnych, technolo
gicznych i projektowych, laboratorfach, ośrodkacłl badaw
czych, instytutach, a także w zjednoczeniach i minister
stwach, powinny skoncentrować się prace sekcji V Kongre
su Techników; Polskich. Na obradach sekcji problemowych 
chcemy doprowadzić do konfrontacji stanowisk i: poglądów: 
producentów i użytkowników, dostawców i odbiorców, nau-
kowców i praktyków. 

W przygotowaniu Kongresu szczególną rolę powinny ode
g-rać stowarzyszenia naukowo-techniczne i ich koła zakła
dowe. Zebrania w zakładach, konferencje terenowe i nara
dy branżowe powi'nny być źródłem materiałów i wniosków 
wyjściowych dla prac sekcji i obrad plenarnych V Kongre
su. Będą one okazją do umocnienia wzrostu szeregów 
i aktywizacji ruc}iu stowarzyszeniowego, do umocnienia je
go roli w samorządzie robotniczym i zacieśnienia współ
działania zę związkami zawodowymi. 

Apelujemy nie tylko o wkład twórczej myśli technicznej, 
chcemy. aby była ona szybko realizowana w produkcji. 
Nasz Kongres powinien być bowiem nie tylko podsumowa
niem technicznych koncepcji. lecz również czynów; które 
liczyć sie będą jako realny dorobek gospodarki narodowej 
w roku 1965, ostatnim roku bieżącej 5-latki. 

W głębokim przekonaniu, że cele V Kongresu odpowiada
ja potrzebom środowisk technicznych w naszym kraju, że 
Kongres ten może wydatnie przyczynić się do lepszego wy
konania. stojących przed nami i całym społeczeństwem _za- . 
dań w latach 1966-1970, że stanie się on bodźcem dla roz
woju nowych koncepcji technicznych w gospodarce narodo
wej - Główny Komitet Organizacyjny zwraca �ię z gorą
cym apelem o współdziałanie wszystkich inżynierów i tech
ników polskich w pracach przedkongresowych, przygotowa
niu i organizacji Kongresu. 

GŁÓWNY KOMITET ORGANIZACYJNY 
V KONGRESU TECHNIKOW POLSKICH 

Warszawa, 26 stycznia 1965 r. 
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Wpływ kąta wygięcia linii szkieletowei profilu prostych łopatek 

na sprawność wentylatora osiowego, 

W pracy poruszono zagadnienie wpływu kąta wygięcia linii szkieletowej profilu 
łopatek na sprawność wentylatora osiowego z prostymi łopatkami. Do badań przy
gotowano trzy komplety łopatek o profilu C4 i kątach wygięcia 24°, 30° i 36°. Linia 
szkieletowa profilu została wygięta według równania paraboli. Podano również od
chyłki wartości kąta spływu strumienia z kierownicy wylotowej wzdłuż promienia 
uzyskane na podstawie pomiarów, od wartości obliczonych według wzoru R. A. Ho� 
wella. Z przeprowadzonych badań wynika. że przy stosunku średnic v=0,8 ze wzros
tem kąta wygięcia linii szkieletowej profilu łopatek do 36° sprawność wentylatora 
osiowego, z prostymi łopatkami wzrasta. Z charakteru otrzymanych krzywych są
dzić można, że optymalna wartość tego kąta jest nieco większa od 36°. 

Pragnąc uzyskać wysoki spręż z jednego stopnia wentyla
tora należy stosować możliwie duże wygięcie linii szkiele
towej profilu łopatek. Ostatnie badania palisad łopatkowych 
wykazały, że nawet bardzo silnie wygięte łopatki mogą 
w pewnych warunkach pracować ze stosunkowo dużą 
sprawnością. 

W literaturze technicznej brak jest wyników badań wen
tylatorów osiowych o łopatkach prostych, ujmujących 
wpływ kąia wygięcia linii szkieletowej profilu łopatek 
wieńca wirnika i kierownicy na sprawność wentylatora. 
Aby więc uzyskać dane o optymalnej wartości kąta wygię
cia linii szkieletowej profilu dla wentylatora o łopatkach 
prostych i o wysokim stosunku średnic 1, = 0,8, przeprowa
dzono badania, mające na celu określenie wpływu tego kąta 
na sprawność wentylatora. 

Do ułopatkowania wirnika i kierownicy wylotowej przy
jęto profil C4 o znanych własnościach aerodynamicznych. 

X 

Rys. 1 

Następnie wygięto go tak, aby otrzymać kąt wygięcia linii 
szkieletowej profilu równy 24°, 30° i 36

°. Wygięcie zostało 
wykonane według równania paraboli: 

gdzie 

_1_ = ctg x 1 + ctg x2 

y x b-x

,1p x, = -----=-----

1 + 

Ap
x2= ___ ....,_ __ _

przy czym oznaczenia przyjęto zgodnie z rysunkiem 1. 
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W ten sposób otrzymano trzy komplety profilowanych ło
patek, których dane charakterystyczne ujęto w tabeli. 

Jednak kąt wygięcia linii szkieletowej profilu łopatek nie 
jest równoznaczny z kątem odchylenia strumienia w kie
:rownicy (rys. 2). W zależności od gęstości ułopatkowania 
wieńca lub palisady oraz kąta wylotu strumienia z wirnika, 

Tabela 

tJP = Lla 
I I I 

-

I 

-
I XI x2 a C b 

24° 16°15' 7°45' 
30° 20°20' 9°40' 0,4 0,1 50 mm 
36° 24°30' 11°30' 

fL • fZ/6$ I· t 

,zostaje on odchylony pod kątem różnym (mniejszym) od 
kąta wygięcia linii szkieletowej profilu łopatek. 

Gę_stoś� �łopatkow�nia _wieńca określono jako stosunek
podziałki w1enca na sredniej średnicy wentylatora do cięci
wy profilu łopatki ('r = t/b). 

. Dla gęstości ułopatkowania r = 1 i kąta wylotu strumie
nia P2, na przykład 80° , oraz określonego profilu łopatek,
ze wzoru R. A. Howella [lit. 1] na kąt spływu: 

gdzie 
a = m ·LIP. y-;

90 -p 
m = 0,23 (2 a)2 + - --

2
500 

wynika 830'/o wykorzystanie trzydziestosześciostopniowego 
kąta wy�i�cia linii szkieletowej profilu łopatek. Natomiast
prz! . mnieJszych wartościach kąta wylotu strumienia oraz 
�nieJszy_ch. gę�t��ciac� ułopatkowania stopień wykorzysta
nia. �yg1ęc1a lmu szkieletowej profilu łopatek jest jeszcze
mmeJszy. 



Dla wentylatora o prostych łopatkach i dużym stosunku 
średnic 1• = 0,8 w celu określenia różnic w wartościach kąta 
odchylenia wzdłuż promienia, otrzymanych z pomiarów 
i obliczonych ze wzoru R A. Howella, mierzono kąty na
chylenia prędkości bezwzględnej za kierownicą wylotową. 
Otrzymany z pomiarów sondą kąt nachylenia 83 prędkości 
bezwzględnej za kierownicą wylotową pozwala za pomocą 
zależności 

Ok = a3/ - 90
° 

- 63 

określić kąt odchylenia strumienia Ok na łopatkach kierow
nicy wylotowej. Obliczone wartości tego kąta wzdłuż pro
mienia dla kilku wartości współczynnika wydatku rp poda-

Rys. 2 

no na rysunku 3. Kąt odchylenia obliczony na podstawie 
wzoru R. A. Howella wynosi 3,53° dla przekroju przy pia
ście 3 75° na średniej średnicy i 3,94 ° na zewnętrznej śred
nic; �irnika. Różnica kątów odchylenia na średniej śred
nicy wentylatora, otrzymanych z pomiarów i obliczohych ze 
wzoru R. A. Howella, jest niewielka. Dla dużego zakresu 
współczynnika wydatku <p nie przekracza ona 1 °. Większe 
różnice występują na zewnętrznej i wewnętrznej średnicy 
wirnika. Wobec powyższego dopuszczalne jest w danym 
przypadku korzystanie ze wzoru R. A. How_ella przy. obli
czaniu kątów ustawienia łopatek w wieńcach. 

Dla dwóch gęstości ułopatkowania obu wieńców -rw=-rk=l 
i -ew= n= 0,5 przeprowadzono badania wentylatora przy 

,, 

'{Imax 

26 

:f= 1,147 

f=0,81.5 

:f=0,973 

TL·f2/65 N-J 

Rys. 3 

I 
rw�Ti,_=t tirx_ = 36° 

28 30 32 34 t.fi
0 

36 
r1.- f2/SS p.4 

Rys. 4 
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'?max 

0,14 

-- LloC=Ll,8
--

1 
Ll c( =36

° 

•1--,-��+-------�1----,---- -------< 

26 28 30 32 34 IJ.,8
° 

36 
fl·12/6S F<-5 

Rys. 5 

różnych kątach wygięcia linii szkieletowej profilu łopatek 
wirnika, przy czym warunków przepływu przez kierownicę 
oraz dyfuzor nie zmieniano. Przyjęto kąt wygięcia linii 
szkieletowej profilu łopatek kierownicy 36°, zaś kąt usta
wienia łopatek w wieńcu taki, aby zapewnić 10

° zawirowa
nia strumienia na wlocie do dyfuzora. Ten ostatni warunek 
zapewniał w danym przypadku najbardziej optymalną 
współpracę dyfuzora. 

W V{yniku badań otrzymano charakterystyki przy różnych 
kątach ustawienia łopatek wirnika. Na podstawie nich spo
rządzono rysunki 4, 5, 6 i 7, ujmujące zależność maksymal
nych wartości współczynnika przyrostu ciśnienia V'max oraz 
sprawności YJmax od kąta wygięcia linii szkieletowej profilu 
łopatek wirnika i ich kąta ustawienia w wieńcu flu , Z cha
raktuu krzywych na rysunkach 5 i 7 wynika, że przy 
mniejszych kątach ustawienia łopatek flu wpływ kąta wy
gięcia linii szkieletowej profilu łopatek wirnika iJ fJ na 
sprawność wentylatora maleje. Krzywe te są bardziej płas
kie niż przy większych kątach ustawienia łopatek wirnika, 
można więc przy niższych wartościach kątów wygięcia linii 
szkieletowej profilu łopatek osiągnąć sprawność zbliżoną 
do optymalnej. Jest to tym bardziej słuszne, im wyższa jest 
·gęstość ułopatkowania wirnika i kierownicy (niższe warto
ści r). Dla większych kątów ustawienia łopatek wirnika 
wpływ kąta wygięcia linii szkieletowej profilu łopatek wir-
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'//max 

0,78 

0,16 

D,74 

{J,72 

0,70 

0,68 

0,65 

0,64 

0,6224 26 28 30 32 34 ll,8' 36 
TL- t2}6' f(-t, 

Rys. 6 

nika iJ(J wzrasta bez względu na gęstość ułopatkowania 
wieńca. 

Badania, których wyniki w postaci wykresów ilustrują 
rysunki od 4 do 7, przeprowadzone zostały przy stałym ką
cie wygięcia linii szkieletowej profilu łopatek kierownicy 
iła = 36° i przy różnych kątach wygięcia linii szkieletowej 
profilu łopatek wirnika. Dalsze zaś badania przepro:vadzo
no przy różnych kątach wygięcia linii szkieletowej profilu 
łopatek wirnika i kierownicy, przy czym każdorazowo tym 
samym kątom wygięcia linii szkieletowej profilu łopatek 
wirnika odpowiadały te same kąty wygięcia linii szkieleto
wej profilu łopatek kierownicy. Gęstość ułopatkowania 
obu wieńców podczas tych badań wynosiła Tw = •k = 1. Dla 
zachowania przy tych badaniach podobnych warunków 
przepływu przez kierownicę i dyfuzor ustalano kąt usta
wienia łopatek wirnika taki, ażeby spełnione były przy 
u = constans następujące warunki:

?max 
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Rys. 8 

1) kąt odchylenia strumienia• od kierunku osiowego na
wlocie do dyfuzora równy 10° ; 

2) stałe prędkości bezwzględne za wirnikiem;
3) zachowanie równości kątów napływu na kierownicę.
Dla łopatek o różnych kątach wygięcia linii szkieletowej

profilu i różnych ich ilościach w wieńcu można za pomocą 
wzoru R. A. Howella oraz zależności wynikających z rysun
ku 2 i znanej geometrii łopatki ustalić, zachowując wyż�j 
wymienione warunki, kąty ustawienia· łopatek wirnika 
i kierownicy, zapewniające jednakowe kąty wylotu stru
mienia. 

Dla nowych kątów wygięcia linii szkieletowej profilu ło
patek obu wieńców nie można przez zmianę ustawienia 
łopatek zachować nie zmienionych warunków napływu na 
vvirnik, zapewniając jednocześnie te same warunki przepły
wu przez kierownicę i dyfuzor. 

PrzEz ustawienie łopatek w kierownicy pod kątem obli
czonym na podstawie zależności R. A. Howella z uwzględ
nieniem warunku pierwszego, zaś w wirniku, uwzględnia
jąc drugi i trzeci warunek, zapewniono jednakowy prze
pływ przez łopatki kierownicy i dyfuzor, rezygnując z iden
tycznych kątów napływu na łopatki wirnika. 

Na podstawie uzyskanych charakterystyk z badań wen
tylatora przy tych samych kątach wygięcia linii szkieleto
wej profilu łopatek wirnika i kierownicy, sporządzono ry
sunki 8, !) i 10. Na nich przedstawiono 1Pmax i 'Y/rnax jako 
funkcję kata WY!!ięcia linii szkieletowej profilu i kąta usta
,--ir nb (równoważnego) łopatek wirnika. 

Stosowanie różnych. kątów wygięci:1 linii szkieletowe.i 
rrofilu łapa.tek wirnika i kierownicy pov.roduje zmianę cha
rakteru krzvwvch. Szczególnie wyraźnie v,ystępuje to na 
rysunku 5 dla kąta wygięcia linii szkieletowej profilu łopa
tek wirnika !l(J = 30° , a kierownicy Lla = 36°. 

7., przeprowadzonych badań dla ustalenia wpływu kąta 
wygięcia linii szkieletowej profilu łopatek na sprawność 
jednostopnioweiso wentylatora osiowego o prostych łopat
kach wynika, ŻP przy stosunku średnic v = 0,8 ze wzrostem 
Lego kąta do 36° - sprawność wentylatora wzrasta. 

Oprócz t1c�o stosunek w2/w1 , o'.Jliczony na średniej śred
ni!:'Y dla na.iwiE'kszego kąta wygięcia linii szkiE'letowej pro
fil" łonatki i dla kąta ustawienia łopatki ,fiu = 55°, wynosi 
0,627. Wartość ta jest większa· od granicznej wartości po
danej przez H. Marcinowskiego [lit. 2]. 

a5o24 26 28 30 

Rys. 9 

{mox 

30° 

24 ° 

0,5t------+----+----+---f---___;:lł-=,-.:..._-� 

55 60 65 

Rys. 10 
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Mgr inż. JERZY SKONIECZNY 621.43.045 

Zapłonowe świece dużej energ11 

(dokończenie) 

w części I artykułu umieszczonej_ w :oeszycie 6165 zostały_ przedstawione ukła_dy
zapłonowe, stosowane w siLnikach mskopręznyc'.1, oraz rodzaJ� stosowanych �o nich
świec dużej energii. W zes;;:ycie biezqcym omowwne są szczegoły konstrukcY3ne eLe
mentów oraz metody sprav)dzania świec wybuchowych. 

10. Elementy świec wybuchowych

a. K o r p u s
Korpus świecy może być toczony łącznie z rurką trzpie

nia jako jedna część (rys. 24). Wykonanie to jest jednak 
bardzo kosztowne, gdyż całotć mu�i być wykonana ze . s\al�
żaroodpornej, np. EH20N80. Korpus świecy musi pos!aaac 
uchwyt mocujący na silniku. Jest to albo nacięty gwin_t, jak
na rys. 24, odpowiadający narzuconemu gwintowi gmazda, 
przeważnie M18xl, lub kołnierz do przykręcenia śrubami, 

r 

Rys. E4. Korpus świecy całko- Rys. 25. Korpus świecy z kol-
witej nierzem mocującym 

zgodnie z rys. 25 lub nakrętka z gwintem gniazda, np. M33, 
jak na rys. 20. Każdy korpus musi być zaopatrzony również 
w gwint dla podłączenia ekranu przewodu dużej energii, 
oczywiście w odniesieniu do świec lotniczych. Gwintem nor
malnym, powszechnie stosowanym do tego celu jest Ml8xl. 
W przypadku świecy prostej, jak na rys. 24, sześciokąt po
siada rozwartość klucza przeważnie 19 mm. Korpusy świec 
częściowych lub całkowitych dwuczęściowych pokazane były 
na rys. 18 i 19. 

Korpusy świec, poza toczonymi, mogą być również pra
sowane z blachy, a następnie lutowane. Technologia ta 
umożliwia uniknięcie lutowania oddzielnego bocznika 
(rys. 20), lecz wymaga elementu ceramicznego łukowego 
(rys. 21), trudnego w wykonaniu. 

W każdej z wersji korpus świecy mu,:i być przystosowa
ny do wprowadzenia i odpowiedniego umocowania elemen
tów izolacyjnych - ceramicznych. 

b. E 1 e m e n t y c e r a m i c z n e
Ceramika świec rzutu_;e zasadniczo na możliwości wyko

nania i jakość świec. Jest to element, z którym były trud
ności od chwili wprowadzenia świec zapłonowych ,� ogóle 
to jest od roku 1860. 

Początkowo stosowano jako tworzywo na izolację elck-
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tryczną porcelanę stołową, n�stęp_nie mikę. Materiały te nie 
zadowalały jednak wymagan związanych ze stałym wzros
tem stopnia sprężania w silnikach oraz obciążeń cieplnych. 
Wyraźniejszy postęp zaznaczył się od pierwszej wojny świ::i
towej, gdy wprowadzono masy skalemowo-kwarcowe. Izola
tory takie miały jednak zbyt jeszcze małą odporność dielek
tryczną oraz pękały. To zmusiło do stosowania nowego two
rzywa - mas mulitowych. które również nie spełniły za
dania w silnikach bardziej odpowiedzialnych. Od roku 1930 
nastąpił zasadniczy przewrót w tej dziedzinie. Niemc:y 
wprowadzili masę korundową - Al203, mającą doskonale 
własności dielektryczne, mechaniczne, o dużym przewod
nictwie cieplnym i współczynniku rozszerzalności stosunko
wo niewiele odbiegającym od V✓spółczynnika stali. Masę tę 
zastosowano w izolataorach o nazwie „Sintox·•. Od tego 
faktu światowy rynek przeszedł prawie wyłącznie na masy 
korundowe, spełniające wszelkie wymagania stawiane świe
com pracującym w najbardziej trudnych warunkach. Dla 
orientacji, w tabeli 2 podano w zestawieniu najważniejsze 
własności różnych tworzyw stosowanych na izolatory do 
świec zapłonowych. Z zestawienia tego widoczny jest wy
raźny postęp w osiągnięciu niezbędnych własności tworzyw 
izolatorów . 

. W kraju produkowano izolatory świec wyłącznie z miki 
aż do 1939 roku. Wszelkiego rodzaju próby opanowania pro
dukcji izolatorów ceran icznych nie dały wyników. Dopiero 
w roku 1958, dzięki operatywności Instytutu Lotnictwa oraz 
zastosowaniu wynalazku polegającego na dodawaniu alko
holu poliwinylowego w czasie produkcji elementów z cera
miki wysokokorundowej, opanowano to zagadnienie i roz
poczęto produkcję izolatorów korundowych. 

Dodatek alkoholu do masy korundowej pozwala na wy
konywanie kształtek izolatorów przez _iei utwarjzanie jesz
cze przed ostatecznym wypałem. Początkowo stosowano 
uciążliwą, tradycyjną metodę wypalania płoszek. Obecnie 
dalszym usprawnieniem jest przejście na metodę_ wtrysku, 
d,ieki czemu otrzymu ie sie goto,vą do ostatecznego wypału 
kształtkę z utrzymaniem toleranqi do 0,1 mm wymiarów 
geometrycznych elementu. 

Tabela 2 

Porównanie własności mas ceramicznych __ _ 

Własności \zol at oró,•; lub 
masy 

--

Ci0żar ,vłaści\vy 
[C/cm'l 

Wytrzyma ość na zgina-
nie [l,G/cm'] --

Wytrzymałość 118. �ciska-
nie [kG/cm'] 

-
·--

Moduł sprężystości IO' 
[kG/cm'] 

--Przewodnictwo cieplne 
[kcal/cm sek °C] 
Współczynnik rozszerzał-

ności IO-, m/m °C --- -
Wytrzymałość na prze bi-
cie kV/mm 

Porowatość \.VZglęcira 0/, 
Nasiąkliwość 'Io 

-

TemperGtura tor,ien'a oc 

2.4 

3850 

O 84 

Mika 
\ 
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nio,va 
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Masa korundowa stosowana w kraju do produkcji izola
torów świec oraz elementy z niej wykonane mają następu
jące własności: 
Zawartość Al203 - min 920/o. 
Nasiąkliwość wodna - 0 ,00+0,0050/o. 
Wytrzymałość na ściskanie - 10 OOO kG/cm 2. 

Porowatość - 0,00. 
Wytrzymałość na zginanie - 2000 kG/cm2

• 

Ciężar właściwy - 3,5 G/cm3
• 

Skurczliwość - 13,5-0/o. 
Odporność termiczna - 700+1000 ac. 
Współczynnik rozszerzalności (5+10) • 10-6 - m/m ac w zakre-

sie 20+100 ac. 
Wytrzymałość na przebicie - � 12 kV/mm. . świeca wybuchowa powinna posiadać iz�lator ce�ar:uczny 
zasadniczo wykonany według rys. 24, to Jest pow1men on 

B 

Rys. 26. Ceramiczny izo
lator końcowy 

A 

Rys. 27. Elektroda 
środkowa świecy 

Q 

być jednoczęściowy. Daje to g_warancję pe:"":1ości działania 
świecy i wyklucza jakiekolwiek upłynno?c1 ładunku. Ze 
względu jednak na trudność utr�ymama wyma�ar:ego 
kształtu i tolerancji elementu ceramicznego_ w trakcie Jego 

produkcji izolacja świecy składa si� zasadmcz_o � paru ele
mentów. Szczególnie konieczne to Jest pr�y- sw1ecach d�u
gich, to jest O wymiarze L (;Y?· 24), powyzeJ 50 mm,. kt_ory 
decyduje o przystosowaniu sw1ecy do danego typu s1lmka. 
Wówczas elementy te są łączone ze sobą, na �rzykład_ o�
powiednim szkłem (Pyrex); . w cz3:sie montazu •. tr�p1ema
według rys. 24 szkło to, wtapiane m!ędzy elem:n,am1, speł
nia również rolę uszczelniacza. Z tego . ostatmego w.zglę�u
izolatory posiadają zróżnicowanie średmc „A", prz�sLrzeme 

· dz którymi wypełnia się szkłem. Jako uszczelmacz mo
f�

ię

by� również stosowane specjalnie do tego tylko celu 
przeznaczone tworzywo odporne na wysoką t�mper�turę. 

Korpus świecy częściowej (rys. 19) posia4a izolat?� 
w kształcie rurki. Ważna jest w tym przypadku dlugosc 
nakrywania się „A" obu izol8:t�rów, ze względ1;1, na ewen
tualne powierzchniowe przeb1c1e lub upł�nno�c ładunku. 
Izolator końca świecy od strony elektrod J_est zwykle el�.mentem oddzielnym o odpowiednim kształcie dla os°:dzem� elektrod. Izolator ten pokazano na r1s .. 26. _Wf'b;ama „A_ 
przeznaczone są dla elektrod pierśc1en1oweJ 1 _ srodkoweJ, 
powierzchnia „B" - dla nałożen_ia . półprzewod1;11ka. Trudny 
do wykonania jest izolator dla SWl�Cy _ kąto�eJ _<rrs-_ 20) ze 
względu na znaczną różnicę średnic, Jak rowm�z 1zolat�r 

według rys. 21. w tych ostatnich przypadkach mesłychame 
pomocna okazała się metoda wtrysku. 

c. P ó ł,p r z e  w o d n i k
Elementy półprzewodzące na bazie ceramicznej stano�ią

ce odrębne wkładki - patrz roz�z. 9, rys. 23 - są. to Jed
norodne spieki ceramiczne bądz . �lementy _z _na�ozoną n�czoło warstwą półprzewodnika. Bllzszego omo.:-v1ema wyma . ga natomiast sposób nałożenia warstwy połprzewodząceJ 
bezpośrednio na elementy świecy według rys. 22. . ,,Istnieją dwie metody nakładania tej warstwy: »1:a z1m�o · gorąco". w obu przypadkach nakładana Jest m1e
�z�•i:a tlenku miedzi Cu20 ze szkłem w_�d1;1ym. �rzy nakła
d niu na zimno" mieszanka zostaje wc1smęta między elek
tr�dy •; następnie w odpowiedni sposób wysuszona, _wsku
t k �zego twardnieje i tworzy zwartą w�rstwę. Połprze
:odnik wykazuje jednak wówczas tendencJę do wykrusza-

nia się podczas pracy oraz zmiany struktury w czasie. 
W znacznym stopniu eliminuje te wady metoda nakładania 
„na gorąco". Metoda ta, zgłoszona przez Instytut Lotnictwa 
jako wynalazek stosowana jest od 1962 r. Polega na nało
żeniu mieszaniny półprzewodnika, jak poprzednio, a następ
nie stopieniu go w piecu indukcyjnym. W wyniku otrzy
muje się jednorodną, trwałą warstwę związaną zarówno 

z podłożem ceramicznym, jak i metalowym. Przy prawidło
wo nałożonym półprzewodniku między elektrody odległe 
od siebie o 1,5, mm, wartość napięcia pierwszego przebicia 
wynosi 1000+1800 V, natomiast normalnej pracy 100--,-500 V 
(własności układu podano uprzednio). Temperatura pracy 
półprzewodnika może wynosić do 1000 ac. 

d. E 1 e k t r o d y

Elektroda środkowa ze względów ekonomicznych wykony
wana jest z zasady jako łączona z dwóch materiałów we
dług rys. 27. Część „A" wykonana jest ze stali takich, jak 
1H18N9T, natomiast część „B" - pracująca - z wolframu 
lub materiału zastępczego, jak na przykład ze stali EJ437B. 
Średnica elektrody „A" powinna być możljwie duża (w prak
tyce 2,5--,-3 mm) ze względu na możliwość lepszego uszczel
nienia przy elektrodzie, które to uszczelnienie decyduje 
o szczelności! całej świecy 1). W tych ostatnich szczelność 
decyduje o wartości cieplnej świecy oraz ma poważny
wpływ na proces spalania w związku z ewentualnim spad
kiem ciśnienia wskutek braku szczelności świecy. Średnica 
,,B" wynosi około 4 mm. 

Elektroda boczna lub piersc1eniowa wykonywana jest 
zawsze jako odrębny element ze względów jak wyżej.
W nielicznych przypadkach elektrodę boczną stanowi! ma
teriał rurki trzpienia. Materiałem na odrębną elektrodę
boczną jest możliwie czysty nikiel, np. odporny na erozję
J\!lE. 

Rys. 28. Uszkodzenie trzpienia 
świecy wskutek drgań 

rurka trzpitmia 

7l· 9/6$ li 28 
Rys. 29. Uszkodzenie świecy wsku
tek wykruszenia półprzewodnika 

e. W y p e ł n i a c z

W świecach kątowych korpus musi być wypełniony ma
teriałem izolacyjnym w miejscu, gdzie elektroda środkowa 
jest pozbawiona osłony ceramicznej. Izolacją taką jest sili
konowy wypełniacz odporny na temperaturę do 220 ac. Mie
szaninę silikonową opracował po raz pierwszy w Polsce 
i zastosował do świec Instytut Lotnictwa w 1960 r. Skład 
wypełniacza jest następujący: 

Silopren 50,70/o 
Naftalen 2,70/o 
Kreda 29,40/o 
Biel cynkowa 8,40/o 
Nadtlenek benzoilu 8,80/o 

Wypełniacz w stanie ciastowatym wciska się do korpusu, 
a następnie wulkanizuje w temperaturze 165 ac. Po wulka-

1) Szczelność świec wybuchowych nie odgrywa tak zasadniczej 
roli, jak w świecach iskrowych, stosowanych w silnikach tłokowych 
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nizacji wypełniacz przedstawia masę gąbczastą, elastyczną, 
stanowiącą doskonałą izolację elektryczną. 

Wypełniacz całkowicie zapobiega przebiciom na skutek 
jonizacji, jaka mogłaby mieć miejsce przy lotach na znacz
nych wysokościach. 

Il. Usterki świec wybuchowych 

Świece wybuchowe w zastosowaniu do silników turbino
wych mają znaczną żywotność, o czym mowa już była 
w p. 8. Praktycznie okres pracy świec wynosi 200--400 go
dzin pracy silnika, jednak wytrzymuje ona kilkakrotnie 
większą ilość godzin, a ilości wyładowań niektórych egzem
plarzy dochodzą do kilkuset tysięcy. 

. Ograniczenie okresu pracy oraz niejednakowe zachowanie 
się w eksploatacji uwarunkowane jest występowaniem 

n·9f6S RJo 

Rys. 30. świeca wybuc'1owa
z termopnrą 

A 

A 

Rys. 31. Erozja elektrod 

dwóch podstawowych usterek, jakie zdarzają się w prakty
ce. Usterkami tymi są: odpryski półprzewodnika i erozja 
elektrod. 

Odpryski półprzewodnika mogą być spowodowane wadli
w_ą e�sploatacją b�dź niewłaściwym nałożeniem warstwy.
Wadliwa eksploatacJa, na przykład uszkodzenie mechanicz
ne _ przed zamo;1t?w_aniem, ś:,viecy do silnika, może doprowa
dz1c ?o odprysmęcia częsc10wego lub całkowitego półprze
wodnika, lub konstrukcja silnika pozwalająca na ocieranie 
(s_tukanie), trzpi_enia świecy o części stałe silnika. Uszkodze
nie bezposredme wskutek tej ostatniej przyczyny pokazuje 
rys; 28. Na rurze trzpic ni'l widoczne jest wklęśnięcie.
Wtornym . uszko_dzeniem natomiast jest wykruszenie pół
przew?�mka, W!doczne na rys. 29. świadczy ono o niesły
chaneJ mtensywności uderzeń-drgań w czasie pracy, które 

dały tego rodzaju skutek, nieosiągalny na przykład przez 
rzucanie świecy na twarde podłoże. 

Inną, _częs�o spotykan_ą przyc_zy�1ą uszkodze�, na którą
normalnie me zwraca się uwagi, Jest zły dobor umiejsco
wienia świecy, ze względu na panującą w jej otoczeniu tem
peraturę. Temperatura otoczenia końcówki �wiecy (elektrod) 
powinna wynosić 450-650 °C. Przy wyższych temperaturach 
w których na trzpieniu występują barwne naloty, istniej� 
możliwość uszkodzenia półprzewodnika i całej świecy. Tem
peratury, te �ięgają ;-Vówcz�s. war_to_ści 7�0�11�0 °C i więcej.
Dla okreslema praw1dłowosq um1eJscow1ema swiecy, to jest 
doboru wartości temperatury panującej w otoczeniu końca 
świecy w czas�e .jej �ra�y, należy stosować odpowiednią dla 
danego typu silnika sw1ecę z termoparą, dzięki której moż
na ściśle określić wartość temperatury otoczenia. Swiecę 
taką pokazano na rys. 30. Tego samego rodzaju przyczyną 
może_ być c_hwHowe podwyższenie temperatury wskutek 
wadl1w.e działaJącego układu sterowania silnika. Niewla
ści we nał2żeniE; półprzewodnika daje talde same efekty 
(rys. 29). Bezposredmm powodem uszkodzeń może być nie
dos!a\eczne oczyszczenie_ powie_rzchni pod warstwę półprze
woamka {np. zarysowan1e grafitem, zaciek szkła itp.), wsku
tek czego wyładowanie następuje pod warstwą, a nie na 
Je_J_ powierzc�m. To prowadzi do wykruszenia i wyrzucenia 
poiprzewodmka. Innym r;owodem może być niedostatecznie 
stopiony półprzewodnik w piecu indukcyjnym przy nakła
daniu _l�b. pozostawiE.ni� porów wewnątrz warstwy. Przy 
odpowieomm opanowaniu nakładania ewentualności te są 
do uniknięcia. 

" 

. In1;1y cha::3-kter mają uszkodzenia świec wskutek wystą
p1�n�a erozJ1 elektrod (r_Ys. 31). Erozja „A" wiąże się z wa
d�1w1� dobra_nym m_ate�ia_łem e_lektrod lub z zanieczyszcze
mam1 materiału. Rowmez pewien wpływ ma podwyższenie 
temperatury pracy, o czym była już mowa. 

Jeżeli zachodzi erozja elektrod, to dotyczy to przede 
wszystkim elektrody środkowej. 

12. Wnioski

W wyniku powyższych rozważa11. można stwierdzić że po
stęp w dziedzinie świec zapłonowych nie ograniczył się do 
ulepszenia i wytwarzania nowego typu układu zapłonowe
go i _ świec, ale również zmusił inne gałęzie przemysłu do 
wspo�pracy dla doprowadzenia i osiągnięcia ostatecznych 
efektow. Efekty te zostały uwieńczone pozytywnymi wyni
k_am � nie tylko w ś�iecie, ale również i w kraju. -Dziwne 
się Jednak wydaJe, ze wyniki wieloletnich prac i trudów 
nie zostały w pełni dotąd wykorzystane, na przykład nie 
zastosow�n� ceramiki korundowej o wysokiej jakości do 
wyrobu sw1ec dla przemysłu motoryzacyjnego. Do chwili 
obecnej przemysł nasz trzyma się kurczowo mas ceramicz
�ych sprzed lat ;930-tych, czego nie tłumaczą również 
1 wzg�ę?y ekonom1czn_e. Koszt bowiem wykonania dobrej 
ce�ai:n_1k1 korund?,WeJ Jest tego samego rzędu co i innych, 
a J�sh_ u':"zględm� _ c�y1:nik jakości i związane z tym prze
dłuzen_1e zywotnosc1 sw1ec, to opłacalność tej zmiany będzie 
oczywista. 
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W tabeli 3a, na słr. 73 powinno być „Uchyb w •t, przy temp."_. 
a nie „Uchyb przy temp.", 

str. 70 w wiers.zu piątym jest: ze względu na dużą st r at ę  nie
czułości - powinno być: ze względu na dużą st refę nieczu
łości. 
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Analiza przedsięwzięć metodą PERT 

Wprowadzenie 

System planowania, analizy i oceny przebiegu przedsię
wzięć techniczno-organizacyJnych PEH'l (Program Evalua
tion and Review Technique) powstał w USA dla projektu 
Fleet l:lallistic Missile [l]. Wykonanie projektu FBM było 
dokładnie zaplanowane w tradycyjny sposób, ale w miarę 
realizacji następowała rozbieżność pomiędzy planem a wy
konaniem. Zastosowanie PERT-u pozwoliło na właściwą 
ocenę i analizę spodziewanych czasów wykonania poszcze
gólnych etapów projektu oraz umożliwiło efektywne kiero
wanie realizacją projektu. Często sukces projektu FBM jest 
przypisywany wyłącznie zastosowaniu systemu PERT prą 
jego realizacji. Nie umniejszając roli PERT-u trzeba za
uważyć, że na powodzenie FBM złożyły się dwa czynniki: 
powodzenia w rozwiązaniach technicznych i właściwy sy
stem zarządzania. Metoda PERT była główną częścią syste
mu zarządzania, a zalety, jakie wykazała, walnie przyczyniły 
się do sukcesu całego przedsięwzięcia. Warto także przy
pomnieć, że w projekcie FBM koszty nie odgrywały głów
nej roli, ważne było wykonanie przedsięwzięcia w określo
nym czasie. 

Dalszy rozwój zastosowań PERT był szybki - szczególnie 
w dziedzinie przedsięwzięć militarnych. Metoda ta została 
wykorzystana przy projektach takich jak: Nike-Zeus, Per
shing, Hawk, Minuteman, Skybolt, B-70 i innych. Metoda 
PERT zastosowała także do swych prac NASA, a rząd 
amerykański wprowadził ją jako obowiązek przy realizacji 
projektów typu wojskowego. Od wojska PERT został przy
jęty przez różne gałęzie przemysłu cywilnego i wykazuje 
tendencje do bardzo szybkiego rozprzestrzeniania sfę na 
coraz to nowe dziedziny. Powstało szereg odmian (około 30 
różnych nazw) wydaje się jednak, że podstawowy algorytm 
nie został zmieniony. Często jest on okrojony przeradzając 
się w metody CPM (Critical Path Method) lub rozbudowany 
poprzez dodanie elementów optymalizacji, jak na przykład 
w metodzie RAMPS (Resources Allocat1on and Multiproject 
Sheduling). Od swego powstania metoda PERT związana 
była z maszynami cyfrowymi (dla FBM wydzielona była 
specjalnie dla PERT maszyna NORC w Ośrodku Naval Pro
ving Grounds), powstało szereg programów, niektóre z nich 
są w stałej eksploatacji w ośrodkach obliczeniowych 
w Polsce. 

Według współautorów metody PERT firmy Booz Allen 
and Hamilton (raport z 1962 roku o zastosowaniach PERT 
[2] 65�/o badanych przedsiębiorstw używało metody tej do
projektów wojskowych, 150/o do projektów wojskowo-cy
wilnych, zaś 200/o do projektów cywilnych. W tej osta"t:niej
grupie PERT był stosowany głównie (850/o wszystkich zasto
sowań) do zagadnień takich jak: prace badawcze, konstruk
cyjne, projektowe, uruchomienie nowych obiektów i W)'.ro

-: 
bów, planowanie remontów. Oszczędności uzyskane dz1ęk1 
zastosowaniu PERT w tych dziedzinach zawierały się: 

oszczędności czasu od 220/o do 370/o, 
- oszczędnQści pieniężne od 100 OOO $ do 1 OOO OOO $. 

Przedstawienie metody 

Model projek',u jest zespołem elementów zwanych zdarze
niami 1) i czynnościami. Aby zbudować model projektu, na
leży określić wzajemne powiązania pomiędzy czynnościami, 
a następnie przedstawić je w formie graficznej. W powsta
łej w ten sposób sieci powiązań czynności będą przedsta
wione odcinkiem skierowanym. Początki i końce tych od
cinków zwane są zdarzeniami, do każdego z nich przypo
rządkowana jest liczba całkowita nieujemna - numer zda
rzenia (i� O, j � 0). Zdarzenie początkowe zwane jest zda-

l) w niektórych publikacjach polskich używa się zamiast „zda
rzenia" określenia fakt". Wynika to chyba z niefortunnego prze
tłumaczenia event• w dokumentacjach angielskich programów 
maszyny NE iio3 w ośrodku Instytutu Elektrotechniki. 

rzeniem poprzedzającym, zdarzenie końcowe - zdarzeniem 
następującym. Strzałka wskazuje, że· czynność musi być 
wykonana w określonym porządku podyktowanym przez 
projekt. Realizacja czynności może być zaczęta dopiero wte
dy, gdy wszystkie bezpośrednio poprzedzające ją czynności 
zostały zakończone. Z każdą czynnością związana jest nie -
ujemna liczba całkowita d;_; � O, która określa czas trwania 
czynności (i, j). 

Oznaczamy: 
t; - najwcześniejszy czas dla zdarzenia i, 
T; - najpóźniejszy czas dla zdarzenia i. 

Zakładając, że dla pierwszych zdarzeń najwczesrneJszy 
i dla ostatnich zdarzeń planowany najpóźniejszy czas jest 
podany, możemy określić: 

t; = max (t; + d;;) [1] 

dla wszystkich czynności, które mają zdarzenia następującej 

T; = min (Tj - d;j) [2] 

dla wszystkich czynności, które mają zdarzenia poprzedza
jące i. 

Dla czynności (i, j) możemy określić: 
t; - najwcześniejszy czas zaczęcia, 

t; + d;; - najwcześniejszy czas zakończenia, 
T;.- najpóźniejszy czas zakończenia, 

T; -· d;; - najpóźniejszy czas zaczęcia, 
T; - t; - d;; - całkowity zapas czasu. 

Jeżeli zapas czasu jest równy zeru lub ujemny, czynność 
(i, j) będzie czynnością krytyczną, to znaczy: 

T; - t; - d;; � O [3] 

Dla zrozumienia przebiegu przeanalizowano uproszczoną 
siatkę wg rys. 1. 

Przykład ten ilustruje w głównych zarysach przebieg ana
lizy robionej przez programy dla maszyny cyfrowej [3]. 
Analiza rozpoczyna się od określenia najwcześniejszych cza
sów zdarzeń. 

1. Kierunek liczenia do przodu - obliczenie czasów naj
wcześniejszych. Podane są czasy trwania d;; oraz najwcześ
niejszy czas startu t1. 

Oblicza się: 

t2 = d12 + t1 
t3 = d23 + t2 

t4 = d
34 + t3 ew. t4 = d24 + t2 wybiera się wartość większą. 

Ogólnie, jeżeli występują dwie lub więcej czynności koń-
czących się zdarzeniem j, wyznacza się t; ze wzoru [1]. 

2. Kierunek liczenia do tyłu - obliczenie czasów najpóź
niejszych. Można mieć podany z góry najpóźniejszy czas za
'kończenia projektu - T4 lub wyliczony podczas obliczeń 
przedstawionych w pkcie 1 (nie określono, jak długo ma 
trwać projekt). Wtedy program narzuca T4 = t4• I stąd: 

T3 = T4 - d34 
T2 = T3 - d23 lub T2 = T4 - d24 wybiera się minimum 
T1 = T2 - d12· 

Ogólnie, jeżeli występują dwie lub więcej czynności za
czynające się zdarzeniem i, czas T; określa się ze wzoru [2]. 

Rys. 1. Przykładowa siatka do ilustracji przebiegu analizy 
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3. Analiza zapasów czasu. Mając obliczone dla zdarze
nia j określone w punktach 1 i 2 czasy Tj i t;, można wy
znaczyć zapas czasu Tj 

- tj.
Jeżeli zapas ten jest 

[ 4] 

zdarzenie jest zdarzeniem krytycznym. Wiedząc, że 
tj= t; + d;; i podstawiając do zależności [4], otrzymuje się 
warunek na to, aby czynność była krytyczna (patrz [3]). 

TL-f9/6,5R1 

Rys. 2. Rozkład prawdopodobieństwa za3scia zdarzenia. a. Oszaco
wanie _optyn:is_tyczne, b. Oszacowanie pesymislyc.zne, m. Oszacowa
rnc na3bardz1eJ prawdopodobne. de. vVartość ocze!(iwana. b-a. Czas, 

w którym czynność bęclzie zakończona 

Powyższa analiza właściwa dla CPM, w metodzie PERT 
wzcogacona jest o elementy rachunku prawdopoclobieóstwa. 
Wprowadzone są pojęcia: 
oczekiwanego czasu trwania czynności - de, 
optymistycznego czasu trwania czynności - a, 
najbardziej prawdopodobnego czasu trwania czynności - m, 
pesymistycznego czasu trwania czynności - b, 
wariancji oczekiwanego czasu trwania czynności -· V(dc). 

Każde oszacowanie czasu trwania robione jest przez oso
bę, która zna określoną czynność (oszacowania kiera i,,nic
twa też są zbierane i załączane do planu dla obliczenia 
prawdopodobieństwa zbieżności dat). Wprawdzie najlepiej 
byłoby otrzymać wprost od informatora oczekiwany czas 
trwania czynności i wariancję, jednak dane te są zbyt 
skomplikowane - informacje muszą być pobierane pe
riodycznie, szybko, w sposób formalny i tani dla ty
sięcy czynności. Najłatwiej jest otrzymać trzy oszacowa
nia: czas naj_bardziej prawdopodobny, pesymistyczny i opty-
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mistyczny. Tak oszacowane czasy należy przekształcić na
oczekiwany czas trwania czynności oraz wariancję. Jak po
daje jeden ze współautorów metody C. E. Clark [4J niezna
ne były informacje dotyczące rozkładu czasów trwania
czynności. Nie było w rzeczywistości żadnych przesłanek, 
że rozkład bt:ta lub dowolny inny jest odpowiedni. Ponie
waż analiza sieci czynności wymagała istnienia jakiegoś 
rozkładu „wybrano pierwszy nasuwający się na myśl" -
tym rozkładem był rozkład beta. Należało jeszcze określić 
odchylenie standardowe, aby wyznaczyć wartość oczekiwa
ną rozkładu beta. Wybrano jako odchylenie standardowe 
wartość równą jednej szóstej rozstępu (1/6 • (b - a)). Z tak 
określonego rozkładu można obliczyć wartość oczekiwaną 
i wariancję. Wymaga to jednak dość długiego obliczenia 
(rozwiązania równania kwadratowego); w analizie do wy
znaczenia de, posłużono się formułą empiryczną dość dobrze 
aproksymującą wartość otrzymywaną z rozkładu. We wzo
rze tym de równa się średniej ważonej wartości najbardziej 
prawdopodobnej i dwóch wartości skrajnych, z tym że do 
wartości środkowej przypisywano współczynnik 2/3 całko
witej wagi. Tak więc oszacowanie czasu trwania czynności 
i wariancje obliczone są w metodzie PERT z następujących 
zależności: 

de = 1 /G (a+ 4m + b) 

[(b-a)]"
V(de) = -

6 

[5] 

[6] 

Powyższy sposób obliczenia de i V(de) został powszechnie 
przyjęty, często zresztą bezkrytycznie [5] (rys. 2). 

Wprowadzenie nowych elementów de i V(de) pozwoliło i1a 
rozszerzenie zakresu analizy. Wprawdzie do analizy nadal 
jest brany pojedynczy czas trwania czynności, ale jest to 
czas oczekiwany - wielkość obrazującą średnią wartość, 
którą otrzymuje się po dużej ilości powtórzeń realizacji 
określonej czynności. Czasy zdarzeń: najwcześniejszy i naj
późniejszy oraz zapasy czasu są wyznaczone tak samo jak 
w CPM. 

Wprowadzenie, obok czasu oczekiwanego, wariancji po
zwala na przeprowadzenie analizy rozrzutu zmiennej lo so
wej (rzeczywistego czasu zajścia zdarzeń) względem warto
ści oczekiwanej. W siatce podczas analizy wyznaczona jest 
,variancja najwcześniejszych i najpóźniejszych czasów wszyst
kich zdarzeń. Tak więc dla każdego zdarzenia istnieją dwie 
wariancje obliczone poprzez sumowanie wariancji związa
nych ze wszystkimi de, tworzącymi najdłuższą drogę do 
zdarzenia. 

Mając obliczone najwcześniejsze czasy zdarzeó - t oraz 
ich wariancję - V(t) można podać prawdopodobieństwo 

-------'/4 

'IJ---------f--------�68 

TL· tf/14 Rł 

Rys, 3. Model _u�ladu czy�n_ości opracowania konstruI<:cii i wprowadzenia do produkcji silnika turbinowego Dro krytyczną wyty-czaJą grube lm1e czynnosc1. Zdarzenia lezące na teJ linii są zda rzeniami krytycznymi obwicdzwnymi grubą llnfą: c 
· · 
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ne oznaczono linią przerywaną zynnosc1 pozor-



zeJsc1a się dat planowanych narzuconych z góry (terminów 
dyrektywnych lub oszacowanych przez kierownictwo) z da
tami wynikającymi z wyliczonych czasów t. Planowany 
czas, po upływie którego ma nastąpić zakończenie czynno
ści, oznacza się przez t5. Mając, dla określ0nego zdarzenia t, 
t, oraz V(t) i zakładając na podstawie centralnego twier
dzenia granicznego, że rozkład czasów potrzebnych do zaj
ścia zdarzenia jest rozkładem normalnym, można obliczyć 
prawdopodobieństwo zajścia zdarzenia w planowanym cza
sie t,. W tym celu określa się standardową zmienną nor
malną 

Odpowiednie prawdopodobieństwo oblicza się z tablic 
rozkładu normalnego N(0,1) 

y 

P (t�t5) = 

V
:n J e(-'/,z')dz

Wartość prawdopodobieństwa bliska jedności wskazuje 
na to, że planowanie było poprawne, a daty planowanego 
i oczekiwanego zajścia zdarzeń powinny się spotkać. Dla 
przykładu obliczy się prawdopodotieństwo spotkania się 
dat zakończenia całego projektu, mając dane: 
- wyznaczony drogą analizy czas najwcześniejszego zakoń

czenia projektu t = 92 tygodnie,
planowany czas. zakończenia projektu oszacowany przez
kierownictwo ts = 82 tygodnie,
obliczana wariancja V(t) = 38 tygodni,

P(t � ts) = 0,054. 
Tak więc planowane zakończenie projektu po 82 tygod

niach jest nierealne. 
W Polsce od roku 1963 wdrażaniem systemu PERT do 

różnych przedsięwzięć zajmuje się w Ministerstwie Przemy
słu Ciężkiego Ośrodek Badawczy Przemysłu Okrętowego 
CBKO-1, Centralny Ośrodek Przetwarzania Informacji przy 
Instytucie Elektrotechniki, IOPM, Prozamet. 

Wymienione instytucje bazują głównie na programach 2) 
dostarczonych przez firmę National Elliott do maszyny 
NE 803 (z wyjątkiem Prozametu - program dla TTMC - 1). 

Ośrodek Szkolenia Kadr Kierowniczych przy IOPM orga
nizuje podobnie jak CRoPI, kursy dla pracownikó_w J?r�e
mysłu. W ten sposób ułożono i przeanalizowano 1st111e1ą
cy.mi programami wiele siatek różnego typu projektów [6]. 

Należy zająć się jeszcze krótkim omówieniem 1;ajbardziej 
rozbudowanego z istniejących w Polsce programow metody 
PERT 3). 

Jest to pTogram oznaczony PERT MARK II 4). Program 
ten umożliwia: . , . 

1. Wyznaczenie oczekiwanel!o czasu tworzema czYnnosc1 
obliczonel!o na podstawie trzech ocen: ootymistyr'.znej, pesy
mistycznej, na,ibardziej prawdopodobne.i. Oczekiwany czas 
trwania czynności wyznaczony jest ze wzoru: • 

gdzie: 

W,· D1 + W2 • D2 + W:i • D,i_ 
de

= 

W 1 + W2 + WJ 

D1 - oszacowanie optymistyczne, 
D., - najbardziej prawdopodobne, 
D; - '.'. pesymistyczne, 

W1, W2, W3 - wagi odpowiednich osz�c.owaf1. Należy zwró
cić uwagę, że podstawiaJąc 

otrzyma się 
W 1 = 1, W2 = 4, vV3 = 1 

D 1 + 4D2 + DJ de=-�-----
6 

') ,.An Application of the Nationa)-Elliott 803 _ to OJ:?e'.a.tions Re
sea rch-Proiect Planning" 6, 1962, El11ott Computrng D1v1s10n „Pro
.iect Planning (MARK Hl - Descriotion of a progra,:n for .  th<: Na
tional Elliott 803 Computer", 6, 1962, Elliott Computmg D1v,s1on .  

3) Opis innego programu C PM w raz z przy�ladami - _ Porad
nik - ,,Planowanie. analiza i lrnntrola przebiegu przeds1ewzH/Ć 
techniczno-organizacyjnych przy oomocy metod PERT i C PM" -
J. Burchc, J. Made.i - ODKK IOPM - 1964.

<) Oprócz tego programu istnieje PERT MARK . III o�naczopv 80� 
LO-H. program ten icclnak wymaga masz:yny_ o p0Jemn_osc1 8192 slown 
oraz pewnych przeróbek kalendarza. wymkaJących z innego fundu
szu czasu pracy przy jętego do obliczania dat kalendarzowych .  

W programie możliwe jest podanie dowolnych całkowi
tych wag oraz oszacowania pojedynczego lub podwójnego; 
de - brany jest do analizy jako liczba całkowita (zaokrągle
nie następuje w maszynie). 

2. Wprowadzenie następujących czasów analizowanej siat
ki dla zdarzeń: 
- czasu, w którym· zdarzenie może najwcześniej nastąpić,

zwanego czasem praktycznym (PT) 5), 
- czasu, w którym zdarzenie może najpóźniej nastąpić,

zwanego czasem planowanym (ST),
- czasu rzeczywistego dla zdarzenia, które zostało już zrea

lizowane, zwanego czasem rzeczywistym (AT),
dla czynności: 
- praktycznie czasu rozpoczęcia, w którym czynność może

najwcześniej się rozpocząć (PST),
- planowanego czasu zakończenia, w którym czynność mo

że najpóźniej się zakończyć (SCT),
- rzeczywistego czasu rozpoczęcia podawanego, gdy czyn

ność już jest realizowana (AST),
- rzeczywfstego �zasu zakończenia podawanego, gdy czyn

ność jest już zrealizowana (ACT).
3. Dowolne numerowanie zdarzeń w sieci oraz wprowa

dzenie czynności do maszyny w dowolnej sekwencji. 
4. Analizowanie sieci z dowolną ilością zdarzeń początko

wych i końcowych. 
5. Załączenie krótkiego opisu ..Q_a formularzu danych od

noszących się do analizowanych w sieci zdarzeń i czyn
ności. 

6. Alternatywną formą informacji wyjściowych w zależ
ności od otrzymanych rezultatów. 

Obliczenią wykonywane są na liczbach całkowitych, tak 
że nie występują niedokładności związane z zaokrągleniami. 
(wyjątkiem jest obliczanie de). Numer każdego zdarzenia 
musi być liczbą całkowitą leżącą w zakresie 1-3200 6). 
W sekwencji numerowania zdarzeń mogą istnieć przerwv. 
Jednostka czasu musi być liczbą całkowitą i ma być tak 
dobrana, aby projekt rozpoczynał się w lub po - 4Hl2 jed
nostce czasu, a kończył w lub przed + 4192 _jednostką 
czasu. 

Program zawie·ra następujące ograniczenia ilości zawar
tych w projekcie czynności i zdarzeń. 

2A + 3E � (pojemność pamięci operacyjnej maszyny - 2108) 

gdzie: 
A - ilość czynności w projekcie, 
E - najwyższy użytv numer zdarzenia w projekcie. 

Zainstalowane w Polsce masz:vny NE 803 mają obecnie 
pojemność pamięci 4096 słów, wobec czego formuła powyż
sza'. przybiera postać: 

3A + 2E � 1988 

Dla ilustracji działania programu PERT MARK II zała
cza się analizę przerlsiE;'wzięcia ,.Wprowadzenie do orodukcii 
silnika turbinowego" wraz z całą c'lokt1mentac:ją obliczenio
wą. Czas analizy tej siatki wraz z czasami wprowadzenia 
danych i wyprowadzenia wyników v.rvniósł ok:. 8 minut. 

Pierwszy etap opracowań systemu PFRT stanowi wyty
oowanie czynności etapów pracy przedsię,Nziecia. W po
danym przykładzie WYtYPOWano tylko pewna ilość czynno
ści, rezygnując celowo z pełnego obrazu z uwae;i na ogra
niczone ramy artykułu. Jednocześnie wysoecyfikowano do
statecznie dużo. ażeby móc zobrazować różnorodne ich po
wiqzania i sko.iarzenia. 

Wykaz czynności podano w tab. 1. W rubryce zdarze
nia p - oznacza ooczatek. R k - konie<'. W rubrvce czas 
trwania podano trzy warto�ci: O - ootymistyczny, N - na.i
bardzie.i prawdopodobny, P - oesymistyczny. W tabeli w:v
stepu,ie czesto nozycja o nazwie „czynność oornrna". Są to 
czynnosc1 charakterystyC'me dla siatek systemu PF.'R.T i nżv
wane sa cło komoletac_ii oowiazań - na orzykład dwie 
czynności rozooczvna.iace się jednvm zdarzeniem i kończ1=1re 
równiPż zdarzeniem wsoólnym - wysteouja równole�lP. Dla 
kh zobrazowania trzeba 'l.•JDrowadzić czvnno�r nozorna 
o c7asie trwania O. Czynność nozorna może miPA również
nrzvoisana wartość li<'zbowa - bPclzie to na nrzvkłarl zwło
k-a w rozpoczeciu czvnno!'ci wvnikaiacR z. 1<oniec7ności z::t
kończ„nh innvch r.zynności zwiazanvr.h. Po wvtvoowar>in
c7ynności składających się na przedsięwzięcie należy ustalić

5) Skrótv oodane w nawiasach używane są jako oznac7.enia ko
l1nnp na formularzach. 

6) Dla maszyny o pojemności pamięci 4096 słów zakres jest
mniejszy. 
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Tabela 1 

Wyka·z czynności 
Opracowanie konstrukcyjne i wprowadzenie do produl,cji silnilrn 

turbinowego 

Zdarzenia 

p 

li 

15 

lf. 

l 7 

5 

12 

]9 

20 

21 

,2 

2J 

25 

33 

34 
33 
36 
38 

:-9 

40 

41 

40 

43 

44 

45 

35 
37 
37 

47 
4tt 
12 

14 

5 

rn 

K 

2 

2 
3 
3 
5 
Ll 

7 

8 

10 

Il 

15 

16 

17 

12 

19 

21 

7 

22 

23 

21 

26 

30 
31 

31 
o2 
33 

34 

35 
36 
38 
39 

40 

41 

44 

43 

44 

45 

46 

47 

37 
36 
48 

48 
49 
14 

45 

28 

25 

OJ::;' Czas 
-� ·z trwania Czynności o� 

,---

8

� 1-5!-1�,·� 3 4 5 6 7 

Studia wstępne i zbadanie potrzeb 
Czynność pozorna 
Opracowanie założeń 
Zatwierdzenie założeń 
Opracowanie i zatwierdzenie pro-

jektu wstępnego 
Opracowanie projektu technicz

nego 
Zatwierdzenie projektu technicz

nego 
Specyfikacja materiałów, części 

normalnych i elem. lrnpnych 
Opracowanie warunków technicz

nych 
Studia wstępne nad technologią 

!opatek 
Prototypowa technologia lopatel, 

próbnych 
Konstrukcja i technologia przy

rządów do prototyp_ wyk_ ło
patek 

Wylrnnanie przyrządów technolo
gii prototypowej łopatek 

Prototypowe wykonanie łopatek 
próbnych 

Studia wstępne nad technologią 
elementów układu paliwowego 

Prototypowa technologia elemen
tów układu paliwowego 

Konstrul,c.ia i technologia przy
rządów do wykonania elementów 
układu paliwowego 

Wykonanie przyrządów do oroto
typowej technologii elementów 
układu paliwowego 

Wykonanie prototypowe elemen
tów układu paliwowego 

Prototypowe technologie zespołów 
silnika 

Konstrukcja oprzyrządowania dla 
prototypu 

Technologia oprzyrządowania d'a 
wyk. prototypu 

Wykonanie oprzyrządowania dla 
prototypowych zespołów 

Wyk:onanie prototypów zespołów 
silnilrn 

Próby prototypów zespołów silnika 
Zmiany dolrnmentacji konstrul,-

cyjnej 
Czynność pozorna 
Prototypowa technoiogia silnilrn 
I<onstrukcja i technologia oprzy-

rządowania do montażu i prób 
prototypu 

Wykonanie przyrządóv, i stoisk 
do montażu prób p•:ototypów 

Wykonanie prototypu ,i! ni ka 
Badanie prototypu 
Państwowa próba kontrolna 
Technologia dla partii informa-

cyjnej 
Konstrukcja oprz3rzc;dowania J,o

le.iności zerowej 
Technologia . przyrządów kolejno

sc1 zerowe.1 
Wykonanie przyrządów kolcjnośc, 

zeroweJ 
Konstrukcja oprzyrządowania 

pierwsze.i kolejności 
Technologia przyrządów pienvszej 

kolejności 
Wykonanie przyrządów pierwszej 

kolejności 
Wykonanie i montaż silnil,ów se

rii informacyjnej 
Próby i eksploatacja serii infor-

macyjnej 
Komis,ia makietowa 
Czynność pozorna 
Zmiany i dopracowanie dokumen-

tacji seryjnej 
Czynność pozorna 
Uruc�1om)enie produkcji seryjnej 
Typowame obrabiarek i urzadzef, 

do wyk. elementów układu pa
liwowego 

Dostawa obrabiarek i urządzeń do 
wylrnnania elementów układu 
paliwowego 

Typowanie materiałów i elemen
tów importowanych 

Dostawa elementów importowa
wanych 

K 

K 
K 

K 

K 

K 

K 

K 

T 

T 

T 

w 

w 

T 

T 

T 

w 

w 

T 

T 

T 

w 

w 

B 

K 

T 

T 

w 
w 

B 
B 

T 

T 

T 

w 

T 

T 

w 

w 

B 
K 

K 

T 

TJ 

J 

TZ 

z 

9 
2 
3 
1 

14 

28 

2 

5 

4 

2 

10 

10 

8 

4 

9 

9 

10 

9 

2 

14 

24 
30 

10 
2 
3 

10 

12 
22 
24 
3 

10 

16 

2 

19 

16 

2 

18 

36 

20 
1 
1 

32 
3 

12 

48 

6 

36 

12 
2 
4 
3 

i6 

32 

4 

7 

6 

12 

12 

10  

6 

2 

8 

10 

12 

12 

10 

2 

17 

28 
36 

30 
2 
4 

12 

l4 
28 
36 
5 

12 

20 

3 

22 

20 

24 

46 

26 
3 
1 

42 
3 

16 

58 

14 

52 

16 
2 
6 
4 

19 

40 

6 

5 

9 

9 

4 

16 

16 

16 

10 

3 

11 

13 

15 

16 

12 

3 

20 

36 
48 

40 
2 
5 

16 

16 
34 
40 

6 

15 

24 

4 

25 

24 

4 

28 

50 

30 
4 
1 

48 
3 

18 

8 

76 

16 
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6 

29 

9 

27 

10 
31 

84 

34 
86 

11 

13 
52 
53 

13 

61 
52 

57 

58 
59 
60 
55 
56 

55 

18 

63 
64 

65 
63 

I 
67 

68 
66 
69 
70 

18 

62 
11 

51 
71 

72 
73 
74 
75 

72 

76 
77 

78 

79 

45 

80 

72 

81 
82 
83 
10 

85 

85 

44 

50 

2 

29 

25 

27 

25 

26 
84 

45 

86 
38 

13 

52 
53 
54 

61 

55 
57 

58 

59 
60 
59 
56 
45 

18 

63 

64 
65 

rn 
67 

68 

66 
69 
70 
49 

62 

49 
51 

71 
72 

73 
74 
75 
78 

76 

77 

78 

79 

45 

80 

49 

81 

82 
83 
4� 

85 

45 

49 

50 

49 

3 

Typowanie kooperantów luajo
wych i materiałów głównych do 
prototypu 

Dostawa material'ów głównych i 
elementów z lrnoperncji 

Zamówienie materiałów, części 
normalnych i kupnych 

Dostawa materiałów części nor
malnych i kupnych 

Operacja pozorna 
Zamówienie materiałów dla serii 

informc:cyjnych 
Dostawa materiałów dla serii in

formacyjne.i 
Zmiany konstrukcyjne 
Dołwmentacja konstrulccyjna dla 

serii informacyjnej 
założenia dla lopatelc kutych pól-

precyzyjnych 
Konstrukcja odkuwelc i matryc 
Wylrnnanie matryc 
Wykonanie serii próbnej odkuwek 

łopatek 
Typowańie obrabiarek i urządzeń 

do wykonania lopc: tel, kutych 
pólprecyzy j nie 

Dostawa olJrabiarek i urządze11 
Technologia łopatek kutych pól

precyzyjnie 
Konstrukcja przyrządów do wyk. 

to patek 
Technologia przyrządów 
Wykonanie przyrządów 
Próby przyrządów i poprawki 
Wyl,onanie próbnycl1 łopatek 
Wykonanie odkuwek do serii 

informacyjnei 
Założenia dla !opatek kutych pre

cyzyjnie 
Rysunki odkuwelc precyzyjnych 

i matryc 
Wykonanie matryc 
Wykonanie próbnych odkuwek 

precyzyjnych 
Badanie i próby odkuwek 
Technologia łopatek l,utych pre

cyzyjnie 
Konstrukcja i technologia przy-

rządów 
Wykonanie przyrządów 
Wylrnnanie !opatel, 
Badanie i próby na silniku 
Uruchomienie seryjnej produkcji 

odkuwek 
Tyr:owanie obrabiarek i urządzeń 

cło v:yk_ lopr1tel, z odkuwek pre
cyzyjnych 

Dostawa obrabiarek 
Założenia dla łopatek odlewanych 

precyzyjnie 
Badania i próby laboratoryjne 
Opr.::cowanie założeń produlccji se-

ryjnej 
Wykonanie serii próbnej odlewów 
Wykonanie serii próbne.i łopatel, 
Próby lopatelc 
Uruchom,enie serii informacyjnej 

łopatek lanych precyzyjnie 
Typowanie urządzeń produkcyj

nych 
Dostawa urząttze11 produkcyjnych 
Uruchomienie i próby urządzeń 

proclukcyjnych 
Wykonanie serii informacyjnej 

odlewów łopatek 
Wykonanie serii informacyjnej lo

patcl, lany �h 
Zmiany i uzupełnienia technologii 

odlewania precyzyjnego 
Uruchomienie produkcji seryjnej 

łopatek lanych 
Opracowanie zaloże11 inwestycyj-

. nych dla odlewni precyzyjnej 
Realizacja inwestycji 
Instalowanie urząclzeń 
Uruchomienie i rozruch 
Zamówienie elementów importo-

wanych cło serii inform. i prod. 
seryjnej 

Dostawa elementów import. do se
rii informacyjnej 

Dostawa elementów import. do 
produkcji seryjnej 

Konstrul,cja i t-::chnologia przy
rządów drugiej kolejności 

Wykonanie przyrządów drugiej 
kolejności 

1) K - konstruktor produl,tu 
T - biuro gL technologa 

W - wyclziały produkcyjne
I - inwestycje

Z - zaopatrzenie 

4 

TZ 6 10 12 

Z 20 23 36 

Z 2 3 

Z 20 26 36 - 3 3 3 

Z 4 6 7 

Z 18 26 32 
K 12 18 30 

K 10 12 14 

T 4 5 6 
T 10 12 14 
W 16 20 22 

W 12 16 18 

TJ 3 4 5 
J 42 52 70 

T 3 4 5 

T 10 12 16 
T 2 3 4 
W 12 15 18 
T 2 10 14 
W 12 14 16 

W 10 13 15 

T 7 10 12 

T JO 12 16 
W 20 23 28 

W 6 20 24 
T 18 26 28 

T 4 5 6 

T 8 10 12 
W 14 16 20 
W 10 12 16 
B 20 22 26 

T 10 12 14 

TJ 6 10 12 
J 44 64 76 

T 6 8 10 
T 16 26 28 

T 8 12 14 
W 5 6 7 
W 8 9 10 
T 8 12 14 

T 1 2 3 

TJ 2 2 3 
J 22 26 36 

T 2 3 4 

W 4 8 10 

W 12 14 16 

T 2 3 4 

T 4 8 9 

TJ 8 IO 12 
J 52 66 70 
J 5 6 7 
T 8 IO 16 

TZ 6 8 9 

Z 36 40 52 

Z 36 52 70 

T 16 18 22 

W 20 24 26 



logiczne powiązania wszystkich etapów pracy - czynności. 
Na podstawie tych rozważań powstaje siatka czynnosc1 
(patrz rys. 3). Następna faza - to określenie czasów trwa
nia czynności. Oszacowania tego dokonują specjaliści danej 
dziedziny, której czynność ta dotyczy. Tak więc tą drogą 
zbiera się możliwie najdokładniejsze informacje o przed
sięwzięciu od wszystkich zainteresowanych, przygotowując 
ich równocześnie do oczekujących ich zadań. W przykła
dzie czasy przypisane czynnościom są fikcyjne i mogą się 
znacznie różnić od rzeczywiście potrzebnych na wykonanie 
poszczególnych etapów. Mając tak przygotowany materiał 
sporządza się zespół danych na maszynę cyfrową. 

Tabela 2 

Pert - Mark li 

p z L p o D L A s K A · l T l T I
I L N I K T u R B I N ]o lwlYI I 
R z y K Ł A D Nr zlecenia 

20 tab 12 tab 63 Data 

Dzień Miesiąc Rok 

85 Max. dozwolony numer zoarzenii;, 
160 Max. dozwolona ilość: czynności 
80 Max dozwolony czas trwania czynnosci 

str.1 

Zlecen. 

Projekt 

t y d z e ń użyte jednostki czasu 
tab tab wspól'czynnik czasu trwania 

W1 W2 W3 

L__...J
I
L

t_a_b----'_2 __,_t_a_b_.__3----"I tab! ice wyjsciowe

Pert- Mark Il 
Dane we1sciowe 

pi::_ SE D1 D2 
1 
4 

. 

Pert- Mark li 
Dane we;śc1owe 

Pf Sf D1 D2 
1 2 9 12 

2 3 3 4 
4 3 3 4 

3 5 1 3 
5 6 14 16 

-----'-------

D3 

D3 
16 
6 

6 
4 

19 

--- ·---
44 50 16 18 22

50 49 20 24 26 

'?6 31 10 30 L1Q 

. 

fl-19/b?ł11 

Tabela 3 

str.2 

PT AT ST 

PST AST SCT ACT + Uwagi (Max. 2LJznaki) 
o 

7 

Tabela 4 

str3 

PT AT ST

PST AST SCT ACT + Uwagi /Max.24znaki) 

-�-L__. ______ 

--- -- ....--- --- --- -

Dane składają się z trzech różnych tabel: 
1) dane informacyjne (tab. 2),
2) dane wejściowe dotyczące zdarzeń (tab. 3),
3) dane wejściowe dotyczące czynności (tab. 4).
We wszystkich trzech tabelach wartości iiczbowe i lite

rowe w odpowiednich rubrykach wypełnia zamawiający. 
Oczywiście załączone tabele nie są pełne (obejmują tylko 
wartości dla kilku pierwszych i końcowych czynności). 
W rzeczywistości ilość wierszy odpowiada ilości czynności 
z tab. 1. Dane te, po wprowadzeniu ich do maszyny mate
matycznej, podlegają przetworzeniu zgodnie z programem 
PERT-MARK II. Wyniki końcowe, zależnie od życzenia, 
drukowane są w jednej, dwu lub trzech tabelach. Pierwsza 
z nich (tab. 5) zawiera część tytułową, najwcześniejsze 
i najpóźniejsze terminy zajścia zdarzeń początkowych i koń
cowych oraz wyznacza drogą krytyczną poprzez wynotowa
nie krytycznych zdarzeń. Maszyna drukuje drogę krytyczną 
w dwu kolumnach - w załączonej tabeli złamano kolumnę 
dla lepszego wykorzystania miejsca. Druga tabela (tab. 6) 
zawiera pełny wykaz zdarzeń oraz dotyczące ich informa
cje, a mianowicie: najwcześniejszy i najpóźniejszy czas zaj
ścia oraz całkowity zapas czasu. Zdarzenia z zapasem zero 
leżą na drodze krytycznej. Trzecia tabela (tab. 7) obejmuje 
informacje dotyczące czynności. Dla każdej czynności poda
ne są zdarzenia poprzedzające i następujące (zdarzenia za
czynające i kończące czynność), średni ważony okres trwa
nia czynności, najwcześniejszy i najpóźniejszy czas rozpo
częcia czynności, najwcześniejszy i najpóźniejszy czas za
kończenia czynności oraz całkowity zapas czasu. W tabeli 
tej mogą być również wprowadzone ograniczenia i dane: 
praktycznie możliwy czas rozpoczęcia, rzeczywisty czas 
rozpoczęcia, planowany czas zako11czenia i rzeczywisty �zas 
zakończenia. Te dane są szczególnie przydatne przy analizo
waniu siatki w pewnym stanie zaawansowania. Jest to jed
na z podstawowych zalet metody umożliwiająca szybką 
aktualizację siatki po zaistnieniu pewnej ilości zdarzeń 
(możliwość narzucenia pewnych czasów rzeczywistych) oraz 
po zwiększeniu się świadomości o przedsięwzięciu (wpro
wadzenie nowych gałęzi siatki nie uwzględnionych w po
czatkowej fazie jej układania). Z uwagi na dowolną kolej
ność wprowadzania czynności i zdarzeń do programu, moż-

Tabela 5 

I tabela danych uzyskana z maszyny matematycznej dotycząca 
drogi krytycznej 

C.R.O.P.I.
ZAKŁAD PRZETWARZANIA DANYCH
PRACOWNIA PROGRAMOWANIA

ANALIZA SIATKI POWIĄZAŃ „PERT" 

PZL PODLASKA 
SILNIK TURBINOWY 

PRZYKŁAD 
20 : 12 : 63 

JEDNOSTKA CZASU: TYDZIEŃ 

TABLICA 1 - ZESTAWIENIE 

NAJWCZEŚNIEJSZY 

TERMIN 

ZDARZENIA 

POCZĄTKOWE 
1 

4 

ZDARZENIA 
KOŃCOWE 

49 

o 
7 

447 

DROGA KRYTYCZNA PROJEKTU 

ZDARZENIA LUZ 
KRYTYCZNE 

o 22 o 32 

2 o 23 o 33

3 o 24 o 34 

5 o 25 o 35 

G o 26 o 36 

7 o 30 o 38 

8 o 31 o 39 

NAJPÓŻNIEJSZY 

TERMIN 

o 
10 

447 

O 40 

O 41 

O 44 

O 45 

O 46 

O 47 

O 48 

O 49 

o 

o 

o 
o 

o 

o 

o 

o 
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�:k
a�/izowa� siatkę uz�pełni?ną bez potrzeby JeJ zmiany.

le · ne . �c maJąc_ raz_ ul_ozoną siatkę można wprowadzać ko-

� 
JeJ . m?d:Yf1kacJe 1 aktualizacje przez dodatkowe prze-

�:.szczeme . JeJ przez maszynę. W ten sposób uzyskuje ;ię
yb

d
ką_, ob�ek_tywną ocenę stanu rozwoju i zaawansowania

prze s1ęwz1ęc1a. 

Zakończenie 

Głó"':ne za�ety metody PERT ujawniają się w fazie plano;Vama proJektu lub przedsięwziecia. Można wyróżnić trzy głowne zalety: • ., 

Tal.Jela 6 

II tabela danych uzyskana z maszyny matematycznej dotycząca 
zdarzeń 

TABLICA 2 - ZDARZENIE 

ZDARZENIE NAJWCZ. NAJPÓŻN. CAŁK. ZAP. 
CZAS CZAS CZASU 

o o o 
4 7 10 3 
2 12 12 

14 14 o 
5 17 17 

23 30 57 27 
12 23 34 .il 
11 23 29 G 
6 33 33 o 

44 333 333 o 
50 35] 423 72 
45 357 357 o 
80 360 439 79 
46 402 402 o 
47 428 428 o 
48 43] 431 o 
49 447 447 o 

Tabela 7 

III tabela danych uzyskana z maszyny matematycznej clotycząca 
czynności 

TABEL1'. 3 - CZYNNOŚCI 

Z.P. - ZDARZENIE PCPRZEDZAJĄCE 
Z.N. - ZDARZENIE NASTĘPUJĄCE 
S.C. - ŚREDNI WAŻONY OKRES TRWANIA 

CZYNNOŚCI 
PRAK, - PRAKTYCZNY (REALNY) 

N.W. - NAJWCZEŚNIEJSZY 
N.P. - NAJPÓŻNIEJSZY 

RZECZ. - RZECZYWISTY 
PLAN. - PLANOWANY 

CAŁK. Z.C. - CAŁKOWITY ZAPAS CZASU 

CZYNNOŚCI CZAS ROZP. CZAS ZAKOŃCZENIA CAŁK. 
Z.P. Z.N. S.C. PRAK. N.W. N.P. Rzecz. Pian N.W. N.P. Rzecz. z.C. 

1 2 12 O O O 12 12 o 
4 3 4 7 7 10 11 14 3 
2 3 2 12 12 14 14 O 
3 5 3 14 14 17 17 O 
5 28 13 1 7 44 30 57 27 

5 

44 
50 
45 
45 
80 
46 
47 
48 

182 

11 

45 
49 
80 
46 
49 
47 
48 
49 

6 

16 

24 
24 
3 

45 
8 

26 
3 

16 

17 23 
17 17 

333 333 
351 423 
357 436 
357 357 
360 439 
402 402 
428 428 
431 431 
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23 
33 

..................... 

.... --�-----· 

357 
375 

360 
402 
368 
428 
431 
447 

29 
33 

357 
447 
439 
402 
447 
·128 
431 
447 

6 

o 

o 

72 
79 
o 

79 
o 

o 

o 

1. Polepszenie samej czynności planowania. Proces budo
wania planu - tworzenia sieci czynności ,viąże się z po
trzebą identyfikacji wszelkich kluczowych zadań i czyn
ności, jak również ich powiązania; pozwala to na kom
pleksowe ujęcie planowania i ujawnienia elementów nie
przewidzianych. 

2. Polepszenie znajomości o przebiegu przedsi�wzięć. Dla 
siatki czynności można oszacować czas, koszty, zasoby 
itp. składnik� projektu, które stają się składową planu. 
W ten sposób można rozpatrywać projekt we wszystkich 
aspektach w sposób dowolnie szczegółowy. Ważne jest 
także, że z siatki czynności wynika odpowiedzialność 
konkretnych ludzi za konkretne czynności. Wykonujący 
czynność luÓ odpowiedzialny za nią zna powiązanie jej 
z innymi (chociażby najbliższymi), zna plan i sam sza
cuje czas trwania swojej czynności, wie czego się od 
niego oczekuje. Tak więc odpowiedzialność zarządzają
cych konkretnymi czynnościami jest ściśle określona. 

3. Polepsza podstawę dla wycenienia planu. Po ułożeniu 
siatki i zanalizowaniu jej staje się jasna realność plano
wanego przedsięwzięcia. Jeżeli analiza wykazała zgod
ność z założeniami planu, może on być realizowany. Je
żeli wynik jest negatywny, konieczna jest akcja pozwa
lająca na zlikwidowanie wąskich gardeł - drogi lub 
dróg krytycznych występujących w projekcie. Przebudo
wa planu będzie polegała na przesunięciu terminów, 
określeniu dodatkowych czynników niezbędnych do rea
lizacji projektu takich, jak ludzie, maszyny itp. Może 
okazać się konieczna przeróbka projektu podzielonego 
na części, wyeliminowanie niektórych czynności. Główną 
cechą jest to, że PERT pozwala organom kierowniczym
widzieć na początku realność końcowego wyniku. 

Dalsze zalety metody można dostrzec w fazie operacyj
nej projektu, to znaczy przy realizacji przedsięwzięcia.
Efektywne śledzenie i sterowanie przedsięwzięciem musi 
zakładać, że zostało ono dobrze zaplan.owane i dlatego ope
racyjne wartości metody planowania są, chociaż bardzo po
żądane, jednak wtórne. 1\/Iożna wyróżnić następujące zalety 
PERT w fazie realizacji przedsięwzięcia: 
1. Ulepszenie zarządzania przebiegiem przedsięwzięcia.

W wielu przypadkach sprawozdawczość dostarcza kie
rownictwu historycznych informacji - informacje o za
istniałych zdarzeniach. 

PERT wprowadza wyprzedzenie akcji zarządzeniowcj 
poprzez wielokrotną analizę przedsięwzięcia w trakcie 
realizacji w celu zapobież2nia trudnościom, które dopiero 
co się zarysowują. 

2. Lepsze zarządzanie zasobami. Szczególnie zaleta ta wy
stępuje w najbardziej rozwiniętym systemie PERT, zna
nym pod nazwą RAIVIPS 7). System RAl\/lPS wybiera roz
wi:::izania optymalne, uwzględniając takie składowe przed
sięwzięć jak: terminy zakończenia projektów, posiadane 
Zc1soby, i.eh optymalne wykorzystanie, koszt itp. Ograni
czeniem stosowania RAMPS jest brak w Polsce odpo
wiednio wielkich maszyn cyfrowych. 

3. Efektywniejsze podejmowanie decyzji. Decyzje mogą być 
naniesione na papier, co umożliwia prowadzenie analizy 
skutków. Uzyskuje się to przy wykorzystaniu maszyn cy
frowych do szybkiej wielokrotnej analizy siatek. Mogą
być proponowane alternatywne akcje, projekt odpowied
nio modyfikowany, analizowany i rozważane efekty.
Dzięki użyciu maszyn symulacja taka wykonywana jest
szybko i tanio. 

LITERATURA 

1. D. G. Malcorrn, J. H. Roseboom, C. E. Clarl,, W. Fazer -
.,A pplication of a Technique for Research and Development 
Program Evaluation". Opns. Res. 7, 646-669/1959 

2. J. W. Pocok - PERT as an analytical aid for program planing 
its pay off and problems - Opns. Res. 893-903/1962 

3. 803 LO-1. 803 MARK II, 803 L0-6, Dokumentacja programów 
w CROPI - Instytut Elektrotechniki

4. C. E. Clark - ·,,The PERT Model for the Distribution of an
Activity Time", Opns. Res .. 10, 405-406/1962 

5. F E. ,.C:rubbs-Attempts to validate certain PERT statistics or 
„pi.cking on PERT". Opns. Res, 912-915/1962 

6. ,, Prace własne CBKO-1. nr ZT-2/BB-4/63 oraz nr ZT-6/BB-9/64. 

') Resource Allocation and Multi-Project Scheduling-Training 
Text - CEIR (V.K) Ltd. 



Mgr inż. ANDRZEJ RUDIUK 534.83:656.7 

Kryteria hałasów w lotnictwie na tle hałasów innych środków transportu 

Wstęp 

Hałas w różnych środkach komunikacji należy rozpatry
wać zarówno z punktu widzenia pasażerów, jak i obsługi. 
Z punktu widzenia pasażera stopniami jakości podróży będą: 
1) warunki gwarantujące pełny komfort i wygodę,
2) warunki gwarantujące spokojną niezbyt męczącą 

podróż, 
3) warunki, w których podróż jest uciążliwa i bardzo mę

cząca,
4) warunki wyraźnie szkodliwe dla zdrowia.

W zasadzie każdorazowy przewóz pasażerów czy innych
użytkowników środków transportu winien gwarantować 
pełną wygodę podróży. Niestety, cały szereg czynników, 
a przede wszystkim względy ekonomiczne nie pozwalają 
w jednakowym stopniu zapewnić wygód i pełnego komfortu 
we wszystkich środkach transportu. 

We wszystkich jednak przypadkach, a biorąc pod uwagę 
wyłącznie względy akustyczne - w żadnym przypadku ha
łas danego środka nie może być taki, by wpływał ujemnie 
na otoczenie oraz pod jakimkolwiek względem wpływał 
szkodliwie na samych podróżujących. Niemniej jednak do
puszczalne granice hałasu mogą się znacznie różnić, w za
leżności od rodzaju środka transportu i charakteru podróży. 

Jeżeli chodzi o personel obsługujący, to sprawa ogranicze
nia hałasu jest - wbrew pozorom - ważniejsza. Chodzi o to, 

Tabela 

I
Ogólny poziom nasilenia I 

dźwięku 
Lp. Rodzaj środka transportu przeciętnie 

l 
wymagany 

spotylcany dla spe!n;e-
nia lrnmfortu 

I Statki pasażersl{ie (kabiny dla 50-70 poniżej 50 

i - pasażerów) 
2 Kolej szynowa , ok. 85 poniżej 85 I -
3 Motorowery 75-85 -

4 Skutery i motocykle z prawidło-
wymi tłumikami 80-100 -- -----

5 Samochody osobowe 80--100 -
-

6 Autobusy ąn-105 -

7 Tramwaje 95-105 -
-

8 Samoloty pasażerslde 85-110 -

9 Motocykle na pełnych obrotach 
w zależności od stopnia tłumienia 100-120 poniżej 90 

-
10 śmigłowce i samoloty wojskowe 95-120 -

i więcej 

że pasażer użytkuje dany środek transportu co jakiś czas, 
zaś obsługa jest zmuszona do ciągłego przebywania w od-
działywa·niu hałasu. I tam, gdzie chodzi! o szkodliwość dzia
łania hałasu, uwzględnienie kryteriów musi buć „surowsze", 
a jedynie w przypadkach, gdy w grę wchodzi już wyłącznie 
komfort - sytuacja może ulec odwróceniu. 

Porównanie różnych środków transportu z punktu widzenia 
głośności 

Z punktu widzenia ogólnego poziomu nasilenia dźwięku 
działającego na pasażera wszystkie środki transportowe 
(z własnym napędem) można podzielić na trzy grupy: 

I - najcichsze - w skrajnych przypadkach nie przekra
czające 85 dB. Do grupy tej można zaliczyć statki pasażer
skie, kolej elektryczną i motorowery. 

II - średnio głośne - do 100 dB; kolej parowa, samocho
dy osobowe, skutery i prawidłowo wyąumione motocykle 
oraz komfortowe samoloty pasażerskie. 

III - najgłośniejsze - w skrajnych przypadkach prze
kraczające 100 dB. Do tych należą autobusy, tramwaje, mo-

tocykle niedostatecznie wytłumione oraz samoloty pasażer
skie o średnim komforcie i bez komfortu. 

Przedstawiony powyżej podział bierze pod uwagę prze
ciętne warunki podróży, z jakimi można się spotkać na te
renie naszego kraju. 

A oto, jak przedstawiają się wielkości ogólnego poziomu 
nasilenia dźwięku w omawianych środkach transportu: 

Porównanie analiz widmowych hałasu w różnych środkach 
transportu 

Jak wiadomo, ogólny poziom nasilenia dźwięku nie jest 
jedynym parametrem, dającym ogólne pojęcie o głośności. 
Poczucie głośności, a tym bardziej stopień przykrości dozna
wanych na skutek hałasu zależy w dużym stopniu od czę
stotliwości składowych widma dźwiękowego. Widma, w któ
rych największe pozlomy nasilenia dźwięku przypadają na 
niskie częśtotliwości, noszą nazwę niskoczęstotliwych, zaś 
na wysokie - ocipowi!ednio wysokoczęstotliwych. Od cha
rakteru widma hałasu zależy jego wpływ na człowieka. 

Dźwięki o wysokich tonach są bardziej szkodliwe niż 
o niskich, przy czym czułość ucha ludzkiego wzrasta z czę
stotliwością tylko do pewnej granicy, po czym następuje
spadek czułości ucha w miarę wzrostu częstotliwości aku
stycznych, aż do -granicy czułości (16 000-20 OOO Hz). Tak
więc szkodliwość hałasu rozciąga się poza sferę informacji
dźwiękowych (szkodliwe oddziaływanie ultradźwięków).

Zróżnicowanie od.czucia głośności w zależności od 11działu 
poszczególnych częstości składowych wzrasta ze spadkiem 
wielkości poziomu nasilenia dźwięku i odwrotnie, maleje 
z jego wzrostem. I tak, przy poziomie 50 dB dźwięki o wy
sokich częstościach wydają się dosyć głośne (np. budzik 
z odległości 5 m), zaś dźwięki o bardzo niskich częstościach 
wydają się ledwo słyszalne, natomiast przy poziomie 120 dB 
zarówno dźwięki wysokie jak i niskie wydają się prawie 
jednakowo głośne. Na rys. 1 przedstawiono porównanie 
analiz widma dźwiękowego dla różnych środków komuni
kacji. Ogólnie rzecz biorąc, hałasy w środkach komunikacji 
mają charakter nisko- t średnioczęstotliwy. 

Przy napędzie silnikami tłokowymi hałas ma chara:der 
wybitnie nieczęstotliwy, przy napędach turbinowych i od
rzutowych raczej średnio-, a nawet w wyjątkowych przy
padkach, wysokoczęstotliwy (hałas sprężarki). Charakter 
widma dźwiękowego wewnątrz poszczególnych środków 
transportu zależy nie tylko od charakteru samego źródła 
hałasu, ale również od rodzaju zastosowanej izolacji prze
ciwdźwiękowej. 

Należy jeszcze zwrócić uwagę, że przedstawione porów..: 
nanie widm w poszczególnych środkach transportu może 
mieć tylko charakter orientacyjny, gdyż pomiary hałasu 
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Orientacyjne zestawienie porównawcze rozkładu widma 
dźwiękowego w różnych środkach transportu 
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w poszczególnych przypadkach są dokonywane w odmien
nych warunkacp i często przy różnych założeniach. 

Kryteria przeciwhałasowe 

Nie ma - jak dotąd - żadnych kryteriów, które pod 
względem hałasu traktowałyby wszystkie środki transportu 
jednakowo. Dzieje się tak m.in. dlatego, że warunki po
dróży w różnych środkach transportu nie są jednakowe, 

samolot. komunikoc 'ne 
z umiarkowanym kamfor em 

110 1------1----1-----+,,<- lub bez komfórtu

kabiny pasażerskie pomacn. 
załogowe na statkach 

od 20 15 150 300 600 1200 
do 75 /50 3{){) 600 1200 2400 

Czestotliwaść f(Hz} 

2400 4800 
4800 10000 

Rys. 2. Kryteria przeciwhałasowe (wartości dopuszczalnych pozio
mów hałasu), proponowane dla statków i samolotów (dla jednostek 

pływających o mniejszych wielkościach) 

°' :sza w latowa 

Rys. 3. ,.Pole hałasu" za dyszą wylotową silnika oclrzulowego. 
Krzywe izosoniczne jednakowych poziomów nasilenia dźwięku 

ezas podróżowania jest krańcowo różny, jak również od
mienne są możliwości konstrukcyjne, co też odgrywa„bardw 
dużą rolę. Jeżeli chodzi o względy konstrukcyjne, to w za
sadzie we wszystkich przypadkach wymagania stawiane 
materiałom na izolację dźwiękową muszą być większe niż 
w przypadkach materiałów akustycznych stosowanych 
w budownictwie ::.zy teź innych urządzeniach stacjonar
nych. 

We wszystkich przypadkach muszą być uwzględnione ta
kie postulaty, jak niepalność, lekkość, odporność na drga
nia, niemniej jednak, nie we wszystkich przypadkach wy
magania te są jednakowo w:fsokie i tak w pojazdach szo
sowych odporność na drgania musi być większa (duże 
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Rys. 4. Maksymalne copuszczalne wielkości ogólnego poziomu ciś
nienia dźwiękowego w funkcji przeciętnej dziennej dawki nad
dżwiękowania. Wykres w zasadzie dotyczy przebywania w strefie 
hałasów silników odrzutowych, z pewnym przybliżenie:m może być 

stosowany również dla silników tłokowych 

wstrząsy) niż w okrętach, czy pojazdach mechanicznych 
szynowych, zaś w samolotach, oprócz tych wymagań, znac�
nie ostrzejsze wymagania stawia się pod względem lekkości. 
Na rys. 2 przedstawiono porównanie odpowiednich kryte
riów proponowanych w lotnictwie i okrętownictwie (dla 
mniej:-zych jednostek). 

Jak widać z porównania przedstawionych kryteriów, 
w przypadku okrętownictwa, stawiane wymagania ze wzglę
du na potrzeby jak i możliwości są wyższe niż w lotnic
twie, gdzie zarówno czas przebywania jest znacznie krót
szy, jak i możliwości konstrukcyjno-ciężarowe są bez po
równania mniejsze. Dla dużych statków pasażerskich odpo
wiednie kryteria są jeszcze niższe (warunek komfortu 50 dB). 

Porównanie lotniczych kryteriów przeciwhałasowych 
z kryteriami szkodliwości hałasu 

W częsc1 tej będą rozważone przesłanki do odrębnego po
traktowania hałasów lotniczych na tle proponowanych kry
teriów, jak również porównanie tychże z kryteriami mówią
cymi o granicznych poziomach hałasu zagrażających zdro
wiu człowieka, a przede wszystkim zmysłowi słuchu. Hałasy 
lotnicze pod względem osiąganych poziomów należą do naj
groźniejszych spośród wszystkich pozostałych środków 
transportu, zwłaszcza, jeżeli się weźmie pod uwagę personel 
naziemny obsługujący samoloty odrzutowe, gdzie na :,iemi, 
na zewnątrz samolotu hałasy znacznie przekraczają tzw. 
granicę bólu (120-130 dB). Przebywanie bezpośrednio w ta
kim µałasie jest bardzo niebezpieczne, gdyż grozi nie tylko 
całkowitą utratą słuchu, ale nawet życia. 

Oczywiście, zasięg oddziaływania największych hałasów 
ogranicza się do najbliższego otoczenia wylotu strumienia 
gazów, tym niemniej w obszarach sąsiadujących wielkości 
poziomów ciśnienia dźwiękowego są również bardzo wyso
kie. Na rys. 3 pokazano obszar hałasu w obrębie dyszy wy
lotowej. Czas przebywania w obszarze, w którym panują 
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wysokie poziomy hałasu, jest ograniczony, a powyżej pewnej 
granicy nawet chwilowe przebywanie jest niedopuszczalne. 
Znane są przykłady całkowitej utraty słuchu, a nawet i ży
cia z powodu znalezienia się członków personelu techni.cz
nego w takim. obszarze. Byłoby bardzo wskazane, aby kie
rm,vnictwo technicznej obsługi: startów, jak również inne 
zainteresowane osoby, zdawały sobie sprawę, jakie są mak
symalne dopuszczalne wielkości poziomów nasilenia dźwię
ku oraz dopuszczalne czasy przebywania w obszarŻe o bar
dzo dużym nadźwiękowieniu. 

Na rys. 4 przedstawiono graniczne dopuszczalne wielkości 
ogólnego poziomu nasilenia dźwięku w funkcji przeciętnego 
dziennego czasu nadźwiękowienia (przeciętna dzienna dawka 
hałasu, której przekroczenie grozi nieuchronnym uszkodze
niem słuchu). Z wykresu tego widać, że czas przebywania 
w strefj_e hałasów o poziomie 120 dB nie może przekraczać 
5 minut, a 110 dB - 35 minut. Należy zdawać sobie spra
wę, że zarówno piloci, a tym bardziej obsługa techniczna 
często po kilka godzin dziennie znajdują się w warunkach 
hałasu przekraczającego ll0 dB. Oczywiście, przedstawione 
kryterium nie mówi o wszelkich innych skutkach znajdo
wania się w obszarze o wysokim nadźwiękowieniu, takich 
jak: ujemny wpływ na ogólny system nerwowy, przyśpie
szenie procesów zmęczenia, pogorszenie jakości wykonywa
nej pracy itp., gdzie dopuszczalne nasilenie hałasu nale
żałoby przyjąć znacznie niższe. 
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Rys. 6. Brytyjskie zalecenia dla samolotów opracowanych przez 
RAE (Royal Aeronautical Establishement) 

Mówiąc o powyższym kryterium ma się na uwadze raczej 
personel lotniczy, a szczególnie techniczny, należy jednak 
pamiętać, że hałas samolotów działa na miliony ludzi nie 
zainteresowanych jego istnieniem. Hałas działa na pasaże
rów samolotów komunikacyjnych. ·wreszcie, sam samolot 
obsługiwany jest przez człowieka, którego praca jest bar
dzo skomplikowana i odpowiedzialna. Hałas przeszkadza 
mu w tej pracy, zakłócając jego panowanie nad maszyną. 

Powstaje więc problem oceny samolotu, czy też innego 
środka transportu powietrznego pod względem akustycz
nym. Wchodzi tu w grę zarówno ocena hałasu działającego 
na otoczenie, jak i ocena hałasu, działającego na załogę 
i pasażerów samolotu. 

Jeżeli chodzi o dane, dotyczące hałasów działających na 
otoczenie, to co przedstawionych rysunków 3 i 4 można by 
dołączyć wymagania, określające dopuszczalne wielkości po
ziomów hałasu na terenach zamieszkałych, które dotyczą 
również wszelkich zamieszk.ałych terenów w okolicy lotnisk. 
Wymagania te przedstawiono na rys. 5. 

Natomiast, jeżeli chodzi o hałasy działające na załogę 
i pasażerów, to aczkolwiek istnieją różne przepisy określa

jące wymagane własności samolotu, tym niemniej sprawy 
hałasu są tam najczęściej pominięte bądź potraktowane 
bardzo ogólnikowo. 

Wszelkie istniejące kryteria przeciwhałasowe mają, jak 
dotychczas, charakter zaleceń i nie są jeszcze przyjęte na 
skalę międzynarodową. 

Warto by się zastanowić, czy istnieją jakieś obiektywne 
przesłanki do utworzenia odrębnych kryteriów dla lotnic
twa. 

Biorąc za podstawę doświadczenia z dziedziny akustyki 
i lotnictwa można określić następujące warunki na lotni
cze kryteria przeciwhałasowe: 
1. Lotnicze kryterium przeciwhałasowe musi być w każdym

przypadku zgodne z kryteriami szkodliwości hałasu.
2. Winno ono uwzględniać psychologiczną stronę oddziały

wania hałasu ze względu na. wymaganą wysoką spraw
ność załogi, a co za tym idzie - bezpieczeństwo lotu.

3. Winno uwzględni'ać specyfikę hałasów samolotowych
oraz konieczność daleko idących ograniczeń ciężarowych.
W związku z tym z większą tolerancją powinno podcho
dzić do poziomów w pasmie niskich częstości, z którymi
przy małych ciężarach izolacji trudno jest skutecznie
walczyć.

4. Powinno zapewniać komfort. pasażerom przez obniżenie
widma hałasu w zakresie częstotliwości mowy ludzkiej
oraz pozbawienia przykrych doznań dźwiękowych (znacz
ne obniżenie wysokich częstości oraz pewne ograniczenie
bardzo niskich częstości tzn. poniżej 100 Hz).

5. W afekcie fizjologicznego wpływu hałasu powinno brać
pod uwagę wszystkie dodatkowe czynniki, na jakie jest
narażony organizm w czasie lotu (niedotlenienie, wpływ
przyspieszeń, lękowe stany napięcia, wpływ zmiany tem
peratury oraz gwałtownych zmian ciśnienia towarzyszą
cych schodzeniu samolotu do lądowania i wiele innych).

6. Powinno precyzować nie tylko· absolutną wielkość dopu
szczalnych hałasów, ale również dokładny sposób ich
określania (np., jakie wartości brać pod uwagę przy cha
rakterystycznych dudnieniach samolotów wielosilniko
wych) oraz warunki, w jakich należy przeprowadzić po
miary .

W świetle przedstawi'onych tu punktów konieczność po
szukiwania specjalnych kryteriów dla lotnictwa wydaje &ię 
iak naibardziej uzasadniona. Mało tego, ze względu na dużą 
ilość różnych warunków, w jakich może działać hałas na 
człowieka w samolocie, istnieje potrzeba całego szeregu kry
teriów przeciwhałasowych dla potrzeb lotnictwa. Kryteria 
te powinny być różne, w zależności od mozliwości i potrze
by dla różnych rodzajów samolotów, charakteru lotu oraz 
stopnia zaangażowania człowieka w samym locie. Muszą 
wiec one brać pod uwagę następujące warunki: 

a) kategorie i przeznaczenie samolotu (np. pasażerski, spor
towy, transportowy, cywi!lny, wojskowy, sanitarny itd.). 

b) przecietny czas lotu,
c) częstotliwość użytkowania (komunikacja regularna, ko

munikacja dyspozycyjna, akcje ratownicze, dozorowanie itd.), 
d) wymagany stopień komfortu,
e) stooień zaangażowania w obsłudze (obsługa, pasażeco

wie, ludzie zmuszeni do wykonywania zawodu w powietrzu, 
jak lekarz, pielęgniarka, operatorzy kamer fotogrametrycz
nych itd.), 

f) hermetyzację kabin.
Poniżej przedstawione będą niektóre z istniejących kry

teriów przeciwhałasowych w odniesieniu do lotnictwa. Jako 
!'ierwszy przykład kryteriów lotniczych warto rozpatrzyć 
brytyjskie zalecenia dla samolotów komunikacyjnych opra
cowane przez RAE (Royal Aeronautical Establi�hment) 
(rys. 6). Kryterium to, jak widać z przedstawionego rysun
ku, stanowi .iakieś pośrednie widmo hałasu pomiedzy wid
mami przeciętnych (pod względem komfortu) samolotów pa
sażerskich, a widmami najnowocześniejszych dużych samo
lotów superkomfortowych. 

Aczkolwiek duża ilość samolotów pasażerskich posiada 
widma hałasu zbliżone do tego kryterium, to .iednak istnie
je cały szereg samolotów i śmigłowców, w których hałas 
7.nacznie jP. przekracza. W literaturze zagranicznej można 
spotkać cały szereg zaleceń wyraźnie rozróżniających kry
teria w zależności od kategorii samolotu. Dla przykładu 
możemy sie posłużyć zestawieniem różnych kryt<"riów po
danych w ksiażce .. Handbook of Noise Control" Harrisa 
oraz oewnymi kryteriami z literatury angielskiej i francus
kiei, które zostały przedstawione na rys. 7. Jak z tego wi
rlać, istnieiace kryteria nie sa jeszcze powszechnie ujedno
licone. a orzecie wszystkim nie mają charakteru wymagań 
obowiązujących. Jeżeli chodzi o takie kryteria 0.zy przepi
sy w naszym kra.iu - to sprawa wygJada jeszcze gorzej, 
gdyż jedynym, istniejącym zaleceniem, jakiego można by się 
doszukać - są proponowane warunki na hałas w samolo-
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cie rolniczym. Określają one dopuszczalny ogólny poziom 
hałasu 90 dB. Nie ma więc tutaj mowy o dopuszczalnych 
poziomach hałasu w zależności od częstotliwości. Na szczę-:
ście zalecenie to nie ma charakteru obowiązującego, gdyz 
konstruktorzy samolotów rolniczych znaleźliby się w sytua
cji bez wyjścia. Wystarczy nadmienić, że zaledwie parę sa
molotów superkomfortowych na świecie posiada ogólny po
ziom hałasu rzędu 90 dB. 

Trudno więc przypuszczać, że istnieją obecnie samoloty 
rolnicze o tak stosunkowo niskim poziomie hałasu. Jedno
cześnie można sobie wyobrazić hałas o ogólnym poziomie 
90 dB, który byłby bardzo dokuczliwy i szkodliwy (w przy
padkach, gdy maksimum widma dźwiękowego byłoby prze
sunięte w kierunku. wysokich częstotliwo�ci). 
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Rys. 7. Zalecenia dopuszczalnych poziomów hałasu w zależności od 
kategorii samolotu: a) zalecenia wg literatury ameryka11skiej, b) ZQ

lecenia wg literatury angielskiej dla samolotów nowo budowanych, 
c) i stniejące poziomy hałasu we współczesnych samolotach oraz 
zalecenia dla pasażerskich samolotów nowo budowanych wg litera-

tury francusl<iej 

Na temat dopuszczalnych poziomów hałasu w samolotach 
pasażerskich, sanitarnych, szkolnych i innych nie ma nawet 
proponowanych zaleceń. Oczywiście konstruktorzy, którzy 
zajmują się sprawą izolacji dźwiękowej w samolotach, opie
rają się na jakichś kryteriach, przy czym wybór tych ostat
nich jest dowolny i najczęściej przyjmuje się kryteria 
szkodliwości hałasu. Kryteria te są oparte na badaniach 
trwałych ubytków słuchu przy długotrwałym oddziaływaniu 
hałasu ze szczególnym uwzględnieniem warunków przemy
słowych. 

Cpieranie się na kryteriach stosowanych w przemyśle 
przy ocenie akustycznych warunków samolotu z wymienio
nych już wyżej względów jest mało uzasadnione. Na ogól 
czas lotu jest znacznie krótszy niż 8-godzinny, czas pracy 
przeciętnie wynosi około trzec_h godzin. Pozwala to przyjąć 
nieco wyższy ogólny poziom hałasu, niż gdzie indzie.i -
tym bardziej że maksimum przeciętnego widma hałasu 
w samolocie wypada w okolicy częstości 100-200 Hz. Nato
miast, jeżeli chodzi o poziomy w pasmach o różnych czę
stotliwościach, to z kolei dla wyższych częstości poziorriy 
muszą być niższe, niż to wynika z kryteriów szkodliwości 
hałasu (przyjętych dla ochrony pracy w przemyśle). Bowiem 
niezależnie od urządze6 radio-telefonicznych załoga musi 
mieć możliwość porozumiewania się ustnego, co zresztą jest 
warunkiem minimalnego komfortu dla pasażerów. Również 
wymienione wyżej aspekty psychologiczne wymagają niż
szych poziomów hałasu na wyższych częstotliwościach niż 
to by wynikało z ogólnie uznawanych kryteriów hałasu. 

Dla przykładu można porównać trzy kryteria lotnicze, 
a mianowicie: kryterium wg Lipperta i Millera dla samolo
tów średnio komfortowych i bez komfortu, brytyjskie kry
terium wg RAE oraz kryterium wg Me Farlanda dla przy
szłościowych samolotów superkomfortowych z kryteriami 
szkodliwości hałasu: sonowym. Sławina oraz Cremera 
i Llibckego (rys. 8). Dla przypomnienia podaje się, że z wie
lu pomiarów statystycznych wynikało, że głośność poniżej 
50 son jest nieszkodliwa z punktu widzenia zachowania słu
chu, zaś głośność powyżej 100 son bezwzględnie szkodliwa 
(kryterium _sonowe). Kryterium Sławina (norma radziecka) 
określa dopuszczalne poziomy ciśnienia dźwiękowego, po
wyżej których występują trwałe ubytki słuchu. Linie 8, 9, 
10, 11, 12 stanowią kryterium szkodliwości hałasu wg Crc
mera i Llibckego, które uwzględnia nie tylko wpływ hałasu 
na zmysł słuchu, ale także na ogólne zdrowie człowieka. 



Poszczególne linie kolejno oznaczają: 
Linia 8 - przez trwałe działanie - częściowe uszkodze

nie słuchu. 
Linia 9 przez trwale działanie uszkodzenie słuchu w licz

nych przypadkach. 
Linia 10 przez trwałe działanie - ogólne uszkodzenie 

zdrowia. 
Linia 11 - uszkodzenie zdrowia możliwe już po kilku go

dzinach. 
Linia 12 - uszkodzenie zdrowia nieuniknione. 

Z porównania tych kryteriów wynika, że kryterium wg 
Lipperta i Millera dla samolotów o niskim stopniu komfor
tu dop�szcza częściowe przekroczenie linii 50 son, prawie 
całkowite przekroczenie linii wg Sławina oraz częściowe 
przekroczenie linii 9 wg Cremera i Lilbckego. 

Kryterium wg RAE dopuszcza jedynie częściowe przekro
czenie linii nr 8 wg Cremera i Lilbckego. Kryterium zaś 
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Rys. 8. Porównanie znanych kryteriów na określenie szkodliwości 
hałasu z kryteriami lotniczymi 

wg Me Farlanda dla przyszłościowych samolotów komu
nikacyjnych (superkomfortowych) nie dopuszcza przekrocze
nia żadnego z przedstawionych kryteriów. Można przy tym 
zauważyć, że najbardziej tolerancyjne kryterium wg Lip
perta i Millera w grubym przybli!żeniu pokrywa się z linią 
50 son (przekracza ją nieznacznie jedynie dla wszystkich 
częstotliwości). 

Ogólnie, z porównania widać, że kryteria lotnicze z więk
szą tolerancją podchodzą do hałasów niskich częstości, zaś 
coraz surowiej (w porównaniu z kryteriami szkodliwości) do 
częstotliwości wysokich. Interesujące też może być porów
nanie kryteriów szkodliwości hałasu z widmam1 hałasu 
w istniejących samolotach, co przedstawiono na rys. 9. 

Z rysunku tego widać, że hałas w starych samolotach 
i niektórych śmigłowcach przekracza miejscami nawet linie 
100 son. 

Hałas w prawie wszystkich przeciętnych śmigłowcach 
przekracza dopuszczalne granice wg Sławina oraz linie nr 8 
wg Cremera i Lilbckego. Dopiero hałas w obecnych super
komfortowy·.::h samolotach pasażerskich znajduje się poniżej 
przytoczonych granic. 

Jeżeli chodzi o przyjęcie jakichś ogólnie stosowanych kry
teriów w ocenie hałasu w kabini'e samolotu, to najbardziej do 
tego celu przystosowane będą zalecenia ISO z 1961 r. oraz 
krzywe NC Beranka dla porozumiewania się mową. Rys. 10 
przedstawia krzywą ISO N90 i N85, krzywą Beranka NC60 
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Rys. 9. Porówr.anie hałasu panującego w samolotach i śmigłowcach 
z kryteriami hałasów dopuszczalnych i szkodliwych, stosowanymi 
w przemyśle. Linia przerywana (90 dB) poziom a oznacza wielkości 
ogólnego poziomu intensywności hałasu obowiązującego w prze-

myśle polskim 

oraz jedną z krzywych różnej hałaśliwości wg Cremera 
w porównamu z kryteriami wg Lipperta i Millera, wg RAE 
i wg Me Farlanda. Jak z tego widać, kryterium wg Lipper
ta i Millera dla samolotów o niskim komforcie jest bliskie 
zakresowi krzywych N85 i N90 wg ISO. 

Kryterium wg Me Farlanda dla samolotów superkoT.for
towych odpowiada w przybliżeniu krzywej NC60 wg Beran-
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kryterium wg Upper/a i Millera 
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Czestottiwosć t(Hzj 

24(1) 480{} 
48(X) 10000 

Rys. 10. Porównanie kryteriów lotniczych z krzywymi Beranka. 
Kryteria oraz krzywe oceny hałasu wg ISO 

TECHNIKA LOTNICZA NR 7/1965 187 



ka, zaś kryterium wg RAE w grubym przybliżeniu odpo
wiaaa krzywej równej hałaśliwości o liczbie lb Noise. 

Kryteria te, a raczeJ normy, są o tyle b1izsze dla lotnic
twa, że Jest w nicn mowa zarówno o szkodliwości i mozli
wości porozumiewania się mową, jak i o dokuczliwości ha
łasu, jednak rożnice mięazy nimi a kryteriami lotniczymi 
są jeszcze dosc znaczne, a ponadto istnieJe pewna trudność 
sprecyzowania okresionycn krzywycn 01a poszczególnych 
kategorii samolotów. Warw jeszcze poruszyc bardzo wazną 
sprawę jakiegoś prostego kryLenum pozwaiającego na szyb
ką ocenę przekroczenia wszelkich granicznycn wielkości za 
pomocą sonometru. Biorąc za podstawę przedstawione tu 
Kryteria, można by zaproponować dla wszelkich samolotów 
lotnictwa cywilnego ocenę gran_icznych wielkosci przez po
miar poziomu haiasu na dwóch charakterystykach „A" 
i „C" Jako wartości: 100-105 dB „C" oraz 85-90 dB „A". 

Przekroczenie tych wielkości należałoby uznać za bez
względnie niedopuszczalne. 

!'<ie wspomniano tu o rozszerzeniu kryteriów na infra
i ultradźwięki, co w wielu przypadkach byłoby bardzo uza
sadnione, ale niestety - sprawa ta jest jeszcze w toku ba
dań i brak jeszcze na ten temat jakichkolwiek publikacji. 

Zakończenie 

Walka z hałasem w lotnictwie, a szczególnie z hałasem 
w samolocie, wydaJe się w cnwili obecnej zjawiskiem pożąda
nym, a _nawet wręcz koniecznym. Niestety, truono mowić 
o zwalczamu hałasu, jezeli nie ma okre�10nycn norm, kry
teriów czy innych przesłanek, według których można oce
nić, czy dany samolot w swojej kategorii jest zbyt „głośny"
czy tez „cichy". Sprawa ta Jest u nas bardzo subiektywna.
Oczywiście, inaczej chce ją postawić producent, a inaczej
eksploatator.

Trzeba się jednak pogodzić, że gdzie jak gdzie - ale 
w lotnictwie nie można stawiać zbyt wygórowanych żądań 
pod względem uciszenia. Należy pamiętać, że za izolację 
oźwiękową płaci się osiągami �amolotu, a zatem i w pew
pym stopniu obniżeniem warunków oezpieczeństwa (np. 
przez wydłużenie startu). 

Często można się spotkać z kompletną ignorancją zagad
nienia, kiedy dla niedużych i krótkodystansowych samolo
tów stawia się żądanie osiągnięcia 70, a nawet 50 dB ogól
nego poziomu hałasu. Należy pamiętać, że izolacyjność 
dźwiękowa jest funkcją ciężaru przypadającego na 1 m2 

izolowanej powierzchni. 

A<-eby kabinę samolotu uciszyć o 6 dB za pomocą izolacji 
dżwiękoweJ, JeJ cięzar w przyolizeniu musi oyc równy dę
zarowi poln-ycia (na jeanost.K:ę powiErzchni). Dla izolacJi 
o dalsze 6 oB ciężar izolacji musi być trzykrotnie większy 
od ciężaru pokrycia kadrnoa, przypaoaJącego na jednostkę
powierzchni.

innym zagadnieniem jest wytłumienie dźwięków odbitych 
wewnątrz kabiny, czemu zapobiega się przez stosowanie 
maLeriałów (ustroJow) ażwię.K:ocnwnnycn. Mało kto zd1Je 
sobie sprawę z tego, ze rnaLeriaiy a;1;więkochłonne mogą 
w naJlepszym przypaaku nie dopusc1c do wzmozenia hałasu 
przeaostającego się z zewnątrz, ale jalrn takie me maJą 
wpływu na Jego zmnie.1szenie. 

uparcie się na istnieJącycn kryteriach zapewni zachowa
nie wrnsciwych warun.K:ow akusLycznych, co }Jrzy zwracamu 
coraz większej uwagi na komfort, wygodę, uezpieczeństwo 
i operatywnosc sprzętu stanowi wazny aLUt reklamowo
-hana.owy. z. arugieJ strony umożliwi konsLruktorom i pro
oucenLOm możliwie oszczęane gospodarowanie cięzarem izo
laCJi ażwiękowe.1 , kwreJ udział w wyposazeniu kad!Uba sta
nowi ooecnie bardzo powazną wanosc. 

vv reszcie, opieranie się na okres10nych kryteriach każe 
zwróc1t uwagę nie tylko na ogolny poziom cisnienia dźwię
kowego, ala rownież na charakLer widma dźwiękowego, 
czyli Jego rozkład na poszczególne częstotliwości, co 111a 
ist0ine znaczenie zarówno w fizjologicznym, jak i psycho
logicznym aspekcie oddziaływama hałasu na człowieka. 
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NOWOŚCI TECHNICZNE 

BOEING 737 - SAMOLOT NA KROTKIE TRASY 

Firma Boeing postanowiła rozpocząć produkcję dwusilni
kowego samolotu pasażerskiego na krótkie trasy - Boeing 
737. Na decyzję tę wpłynął między innymi fakt zamówienia
przez Luft_hansę 21 samolotów tego typu.

Przy projektowaniu samolotu dołożono wszelkich starań, 
aby przez wybór odpowiedniego układu zapewnić możliwie 
najmniejsze koszty eksploatacji przypadające na samoloto-
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-kilometr i możliwie największą sprawność w przelotach na 
krótkich trasach. W pracach nad nowym samolotem brali 
udział ci sami ludzie, którzy zbudowali samolot Boeing 727. 
Dzięki temu między obu typami istnieje duże podobieństwo
pod względem obsługi, szkolenia załogi oraz duży stopień
zamienności części. Dwuprzepływowe silniki Pratt and Whit
ney JT8D-1 są wymienne z silnikami samolotu 727, podob
nie około 600/o instalacji zastosowanych na obu samolotach
wykazuje między sobą zupełną zgodność.

Odmiennie niż w budowanych obecnie samolotach silniki 
zostały umieszczone pod skrzydłem samolotu. Twierdzi się, 
że w .przypadku samolotu dwusilnikowego taki układ po
zwala na zmniejszenie ciężaru konstrukcji przynajmniej 
o 680 kG i na powiększenie pomieszczenia dla pasażerów.

Zastosowano skrzydło o małej powierzchni, o skosie 25° 

i wypróbowanym układzie mechanizacji samolotu Boeing 
727. Układ ten składa się ze slotów i klap Kruegera na nos
ku skrzydła oraz z klap na krawędzi spływu. Tak duża 
mechanizacja skrzydła przyczynia się wprawdzie do poważ
nego wzrostu kosztów obsługi, lecz pozwala za to na zwięk
szenie ekonomii przelotów dzięki możliwości przystosowa
nia konfiguracji samolotu zarówno do małych, jak i dużych
prędkości. Specjaliści z firmy Boeing są zdania, że skrzydło
powinno mieć możliwie małą powierzchnię, jeżeli chce się 
uzyskać niskie bezpośrednie koszty eksploatacji. Pogląd, ie
stosując skrzydło o dużej powierzchni z prostymi urządze
niami nośnymi można zmniejszyć koszty eksploatacji nie
jest technicznie uzasadniony. Przy zastosowaniu odpowied
nio skutecznych urządzeń nośnych powierzchnia skrzydła



je�t 1;1�ar�nkowana w:ymaganą ilością paliwa. Istnieje za
leznosc między bezposrednimi kosztami eksploatacyjny.ni 
a _maksy_malnym. zasi�giem, gdyż doskonalenie urzc1dzeń
zw1ększaJących siłę nosną stwarza coraz większe trudności 
w pomieszczeniu zbiorników o odpowiedniej pojemności. 
W przypadku samolotu na krótkie trasy stosowanie skrzy
dła o 11:1ałej powierzchni jest korzystne również z tego po
wodu, ze samolot taki musi latać na małych wysokościach 
na których istnieje duża turbulencja powietrza, przy czyrr{ 
ze względu na ekonomię eksploatacji wymaga się możliwie 
największych prędkości przelotowych. Zastosowanie w ta
kich warunk_ach skrzydła o małej powierzchni zapewnia 
dużą „gładkość" lotu. Wyposażenie samolotu w skuteczne 
urządzenia zwiększające siłę nośną zapewnia bardzo mał·ą 
prędkość lądowania - ma to duże znaczenie ze względu na 
możliwości ślepego lądowania. Twierdzi się, że samolo: 
Eoeing 737 będzie mógł startować i lądować na krótszych 
pasach niż np _ samolot „V-iscount". 

Kabina pasażerska ma standardową szerokość kabin sa
molotów 707, 720 i 727 (sześć rzędów foteli) i może pomie
ścić 100 pasażerów. Wybór sześciu rzędów foteli zwiększa 
o 20°/o ciężar handlowy samolotu, przy czym bezpośrednie.
koszty eksploatacji wzrastają tylko o 2"/o. Drzwi kabiny pa
sażerskiej są umieszczone z lewej strony ogonowej części
kadłuba. Wciągane pasażerskie schodki i pomocnicze źród�o
mocy czynią samolot niezależny od wyposażenia portu lot
niczego.

W związku z zabudową silników pod skrzydłem zasto:;;:)
wano konwencjonalny układ usterzenia. Wprawdzie usterze-

nic w układzie T pozwala na zmmeJszenie jego powieuchni 
i jest korzystniejsze ze względu na opory interferencyjne, 
z drugiej jednak strony umieszczenie usterzenia wysokości 
na szczycie usterzenia kierunku powoduje, że na dużych 
kątach natarcia usterzenie wysokości znajduje się w zabu
rzonym slru:nieniu, oderwanym od skrzydła i od gondol sil
nikowych. W strumieniu takim ciśnienie dynamiczne jest 
bardzo małe, w związku z czym ster wysokości nie jest 
skuteczny. 

Pierwszy seryjny samolot ma być zbudowany w listopa
dzie 1966 roku - prototypy jako takie nie będą budowa
ne - a pierwsze dostawy dla towarzystw lotniczych mają 
rozpacząć się w grudniu 1967 roku. 

Porównanie samolotu Boeing 737 z samolotami BAC 1-11 

Silniki 
Ciąg 
Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Skos skrzydła 
Maks. ilość miejsc 
Maks. ciężar całk. 
Maks. ciężar przy 

lądowaniu 
Prędkość przelot. 
Zasięg 
Długość pasa 

do startu 

i Douglas DC-9 

Boeing 737 BAC 1-11 

2x.JT8D-1 2xR..R. ,,Spey" 
6400 kG 4700 kG 
26,5 m 27,1 m 
28,5 m 28,5 m 
11,3 m 7,4 m 
25° 20° 

100 79 
39 OOO kG 35 OOO kG 

37 OOO kG 31 OOO kG 
!lOO km/h 870 km/h 

1110 km 3250 km 

1625 m 1970 m 

Douglas DC-9 

2xJT8D-5 
5500 kG 
26,6 m 
32 m 
8,35 m 

24° 

90 
36 OOO kG 

34 OOO kG 
880 km/h 
3500 km 

1620 m 

Długość pasa 
do lądowania 1420 m 1570 m 1530 m. 

W.K. 

SAMOLOT SŁUŻBOWY O SKROCONYM STARCIE 

Amerykańska firma Helio opracowuje projekt samolotu 
krótkiego startu i lądowania HST-550. Samolot ten ma mieć 
zastosowanie jako samolot służbowy. Pod względem cech 

aerodynamicznych jest on podobny do seryjnego samolotu 
Helio „Courier", przy czym przewiduje się wykorzystanie 
wielu elementów konstrukcyjnych tego samolotu oraz dwu
silnikowego samolotu H-500. Prototypy samolotu HST-550 
będą budowane w dwóch wersjach: z turbinowym silnikiem 
śmigłowym Pratt and Whitney PT6A-6 i z turbinowym sil
nikiem śmigłowym Garret TPE 331-2-1, oba o mocy około 
600 KM. Kabina samolotu będzie posiadać 8+10 miejsc. 
Przewiduje się opracowanie - po roku 1965 - nowej wer
sji samolotu, o większej prędkości i lepszej charakterystyce 
STOL, z silnikiem o mocy 800 KM 7,. 

NOWY RODZAJ SILNIKOW WENTYLATOROWYCH 

Firma General Elec'tric od dłuższego już czasu pracuje 
nad silnikiem wentylatorowym o bardzo dużym stosunku 
wydatków. Silnik ten ma spełniać wymagania stawiane 
przed napędem ciężkiego samolotu transportowego, opraco
wywanego w ramach programu CX-HLS. Nowym silnikiem 
interesują się firmy, które biorą udział w konkursie na sa
molot CX, a mianowicie: Boeing, Douglas i Lockheed. Jako 
napęd takiego samolotu bierze się również pod uwagę tur
binowe silniki śmigłowe z regeneracją - jak np. silnik 
Allison T78 - i dwuprzepływowe silniki o stosunku wydat
ków 2: 1 - jak np. silnik Pratt and Whitney STF 200. 

Przed przystąpieniem do prac projektowych firma Gene-• 
ral Electric przeprowadziła rozległe badania w tunelach 
aerodynamicznych. Zbudowany w oparciu o wyniki tych 
badań układ napędowy GEl/Jl składa się z dwóch wytwor•• • 
nic gazu i jednostopniowego wentylatora z wieńcem turbi-
nowym, umieszczonym na jego obwodzie. Stosunek wydatka 
powietrza wytwornic do wydatku powietrza wentylatora 
wynosi 10 : 1. 

Tego rodzaju układ napędowy nie jest dla firmy General 
Electric zagadnieniem nowym. Zastosowano go po raz 
pierwszy jako układ nośny X-353-5B przeznaczony do samo
lotów pionowego startu. Ten sam układ, po usunięciu ża
luzji zamykających wlot i wylot wentylatora, znalazł zasto
sowanie w badaniach nad zagadnieniami napędu samolotów 
o średnich prędkościach poddźwiękowych. W jego skład
wchodzi silnik Y J85-5 o ciągu 1200 kG jako wytwornica
gazu i wentylator o stosunku wydatków 12 : 1 z wieńcem
turbinowym umieszczonym na obwodzie. Obliczenia wyka
zały, że układ ten może dać ciąg 2700 kG w temperaturze
otoczenia od -18 do -6,5 °C i 2400 kG w temperaturze od
10 do 20 °C.

W układzie doświadczalnym wytwornica gazu jest zabu
dowana na grzbiecie wentylatora, a gazy wylotowe są roz
prowadzane wzdłuż wieńca turbinowego za pomocą kolek
tora. Wentylator ma zmienny przekrój wylotowy dzięki za
stosowaniu elastycznego stożka wylotowego. Stożek ten jest 
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nadmuchiwany w warunkach przelotowych w celu zwięk
szenia sprężu wentylatora, a podczas startu i przy małych 
prędkościach lotu pozostaje w stanie wiotkim, co zwiększa 
przekrój wylotowy wentylatora o 500/o - większy przekrój 
wylotowy zapewnia w warunkach startowych większy ciąg 
dzięki zwiększonemu wydatkowi powietrza (przy zmniejszo
nej prędkości wylotowej). 

Badania z ulepszonym układem napędowym GEl/Jl wy
kazały, że największe stosunki ciągu do jednostkowego zu
życia paliwa uzyskuje się w przypadku zastosowania wy
twornic zwielokrotnionych. Obecnie bierze się pod uwagę 
układy z dwiema lub trzema wytwornicami i jednym lub 

dwoma wentylatorami. Dużo uwagi poświęcono konstrukcji 
gondol wentylatorowych ze względu na ich dużą średnicę 
i związany z tym duży opór. Z badań tunelowych wynika, 
że wentylator może pracować w szerokim zakresie kątów 
natarcia bez potrzeby stosowania skomplikowanej mecha
nizacji wlotu. Nie zaobserwowano oderwania strumienia we 
wlocie w zakresie kątów natarcia sięgających 60° . 

Obliczenia i badania tunelowe wskazują, że stosunek wy
datków· 12 : 1 pozwala na uzyskanie trzy razy większego 
ciągu niż ciąg turbinowego silnika odrzutowego o tych sa
mych parametrach gazodynamicznych co parametry wy
twornicy gazu układu wentylatorowego. Układy wentylato
rowe o stosunku wydatków od 6 do 12 wykazują w porów
naniu z silnikami wentylatorowymi (dwuprzepływowymi) 
o stosunku wydatków 1,5 : 1 mniejszy spadek ciągu ze wzro
stem wysokośc� lotu do 7600 m. Różnica wynosi około 140/o
dla układu o stosunku wydatków 6: 1 i 190/o dla układu
o stosunku wydatków 12 : 1. Mniejsze różnice występują
w zakresie wysokości 7600711 OOO m. Dane te odnoszą się
do prędkości lotu odpowiadającej Ma = 0,8. Wykazano poza
tym, że opisywany układ napędowy odznacza się mniejszym
jednostkowym zużyciem paliwa - w porównaniu z silni
kiem dwuprzepływowym o stosunku wydatków 1,5 : 1 -
w całym zakresie wysokości i prędkości lotu. I tak na wy
sokości 7600 m silnik dwuprzepływowy spala o 1,50/o mnie.i
paliwa niż na poziomie morza, natomiast układ napędowy
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General Electric spala w tych samy�h warunkach o 40/o
mniej paliwa. Przewaga ta utrzymuJe się do wysokości 
11 OOO m. 

Jeżeli chodzi O stosunek ciągu do ciężaru, to ukla� GEl/�l,
przystosowany do warunków _P:zeloto�yc?, _wy�azuJe o 25 /o
większy stosunek ci�g1:1 do �1ęzaru niz silmk Jednopr_zepły
wowy (dotyczy to silm�a i:ie zabudowanego,, wy�osazonego
we wszystkie urządzenia niezbędne do badan stoiskowych). 

Jak już wspo�niano, �ajkorzys_tniejszą konfigurację st�
nowi układ składający się z dwoch lu� trzech wytwornic
gazu i z jednego lub dwóch wentylatorow, prz7 czy� dwa

wentylatory wytwarzaJą taki sam 
ciąg jak jeden wentylator o średni
cy o 300/o większej. (Należy zauwa-
żyć, że dwa wentylatory są łatwiej
sze do zabudowy). Układ z trzema 
wytwornicami pozwala na pracę 
z 300/o obciążeniem przy małym jed
nostkowym zużyciu paliwa. Trzy ge
neratory pracują tylko wówczas, gdy 
je.st wym<.1gany duży ciąg do lotu 
z większą prędkością i do startu, 
w przypadku długotrwałego lotu 
z małą prędkością pracuje tylko jed
na wytwornica, napę::lzając oba wen
tylatory. Jest to korzystne w przy
padku zadań o dużeJ długotrwałości 
lotu, gdyż zapotrzebowanie ciągu 
zmniejsza się z� wzrostem długo
trwałości lotu. 

Wytwórnia General Electric uwa. 
ża, że proponowany prz2z nią ukla:l 
napędowy zapewnia dużą ekonomię 
eksploatacji w dużym zakresie pręd
kości i wysokości lotu, pozwalając 
na wykonywanie zadań wym;,gają
cych zarówno dużych prę::lkośei, jak 
i dużej długotrwałości lotu. 

Na podstawie przytoczonych po
wyżej wyników studiów i ba::iań fir
ma Lockheed przeprov.-adzila prace 
mające na celu porównanie układu 
napędowego General Electric z re-
generacyjnym turbinowym silnikiem 

śmigłowym w zasto„owaniu do ciężkich samolotów trans
portowych o ciężarze całkowitym od 227 do 318 T i cif;żarze 
ładunku o::l 45 do 59 t. Z porównania tego wynika, że w za
kresie wysokości do 6000 i{m i prę::!kości do 740 km,h silniki 
regeneracyjne zapevvniają zasięg większy o 250/o. W przy
padku zastosowania urządz2ń sterowania warstwą przy
ścienną, korzystny dla silników regeneracyjnych zakre., 
prędkości zmniejsza się do 550 km/h. 

Jedna z koncepcji firmy Lockheed obejmuje samolot 
transportowy o ciężarze całkowitym około 220 T, napędza
ny sześcioma wentylatorami o stosunku wydatków 10: 1, 
z których każdy jest zasHany dwiema wytwornicami. Zasięg 
samolotu z ładunkiem o ciężarze 59 T przy prędkości 670 
km/h i na wysokości 9200 m wynosi 7400 km. 

Bierze się również pod uwagę zastosowanie opisanego 
układu napędowego do małych samolotów pasażerskich 
i służbowych. W. K. 

SILNIK RAKIETOWY NA STAŁY ŚRODEK NAPĘDOWY 
Z CIĄGIEM REGULOWANYM W SPOSÓB CIĄGŁY 

Firma Aerojet-General Corp. buduje silnik rakietowy na 
stały środek napędowy, który może być „dławiony" oraz 
włączany i wyłączany, podobnie jak silnik na ciekły środek 
napędowy. Dzięki temu silnik ten może spełniać wszystkie 
zadania, które dotychczas były powierzane wyłącznie silni
kom na ciekły środek napędowy. Komora spalania silnika 
o średnicy 10 cm jest napełniona normalnym stałym środ
kiem napędowym. ,,Dławienie" i wyłączanie silnika odbywa 
się za pomocą przesuwanego hydraulicznie wewnętrznego 
stożka, który zmienia przekrój krytyczny dyszy wylotowej.
Przy całkowitym odsłonięciu przekroju krytycznego ciśnie
nie w komorze spalania spada tak sHnie, że proces spalania
zostaje przerwany. W czasie prób w Sacramento, przepro
wadzonych w warunkach odpowiadających wysokości
30 OOO m, silnik wyłączano i włączano sześciokrotnie, a ciąg
zmniejszano od wartości maksymalnej do zera w ciągu pół 
sekundy. W. K.



NAPĘD DLA ASTRONAUTÓW 

Firma Ling-Temco-Vought buduje „tornister napędowy" 
dla astronautów, który łącznie z zawieszoną na piersiach 
skrzynką stanowi tzw. 
zespół manewrowyMMU 
(Modular Manoeuvring 
unit). Ma on 12 dysz -
po cztery do ru:hu <io 
przodu i do tyłu i po 
dwie do ruchu do góry 
i do dołu-którymi wy
pływa gaz powstający z 
rozkładu wody utlenio
nej. W przedniej skrzyn
ce, opracowanej przez 
NASA, znajdują się u
rządzenia klimatyzacyj
ne i ciśnieniowe skafan
dra, jak również wskaź
niki i światełka kontrol
ne urządzenia tlenowe
go. ,, Tornister" ma być

zastosowany po raz pier
wszy w czasie lotów 
,,Gemini" w roku 1966, 
gdy obaj astronauci, wy
korzystując to urządze
nie, oddalą się od kabi
ny na odległość 300 m. 

W.K. 

BADANIA LABORATORYJNE DOTYCZĄCE PRZYSZŁYCH 
LOTOW W ATMOSFERZE MARSA I WENUS 

Istnieją już pewne dane dotyczące składu atmosfery ia
równo Wenus jak i Marsa. Można więc zbadać szereg zja
wisk przepływowo-termndynamicznych, które będą prze
biegać odmiennie niż w ziemskiej atmosferze, wskutek zu
pełnie odmiennego składu atmosfery tych planet. 

Dotychczas przeważały opinie, że wejście w atmosferę 
musi się odbywać z ograniczoną prędkością ze względu na 
konieczność unikania nadmiernego nagrzania powierzchni. 
Podstawowym sposobem było tu stosowanie silników hamu
jących i - w ostatniej fazie - spadochronów. W przypad
ku lądowania na „obcej" planecie musi się specjalnie 
uwzględniać oszczędnosć paliwa - a więc należy unikać 
projektów z silnikami hamującymi. Rozważa się więc wej7 

ście w atmosferę z większą prędkością, którego zaletą bę
dzie skrócenie czasu przechodzenia ciepła do wnętrza statku. 

Przy ogromnych temperaturach otaczającego gazu część 
ciepła będzie oddalana przez wypromieniowanie, a reszta za 
pomocą chłodzenia powierzchni - topiącym się tworzywem, 
unoszącym ze sobą ciepło (materiały ablacyjne). 

Wejście do atmosfery Marsa czy Wenus nastąpi z prędko
ścią większą od orbitalnej, która dla Marsa wynosi 5,5 
km/sek, a dla Wenus 11,4 km/sek. Przy wejściu bez orbity 
pośredniej wejście do atmosfery Marsa wyniesie od 6,7 do 

8,4 km/sek, a dla Wenus od 11,7 do 15,0 km/sek. Tak duże 
więc prędkości należy uzyskać w urządzeniach badawczych, 
przy czym przepływający gaz musi mieć skład zbliżony do 
atmosfery tych planet. 

Z obliczeń wejścia do atmosfery Wenus pod różnymi ką
tami wynika, żei przy wejściu pi-onowym temperatura wy
niesie aż 13 OOO 0K. Przy wejściu pod kątem 15° tempera
tura będzie niewiele mniejsza. Są to oczywiście tempera
' ury w warstewce gazu bliskiej powierzchni statku. Przy 
tych temperaturach potrzebne są badania promieniowania 
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gorących gazów i jednocześnie przenikania ciepła do po
,vlerzchni statku. 

Istniejące teoretyczne modele dla obliczania ważnej tu 
warstwy przyściennej zbyt upraszczają sytuację fizyczną, 
tak_ że doświadczalne pomiary są niezbędne. Drugim tema
tem badań są wymagania dla materiałów ochronnych. 

Na rys. 1 widać obraz opływu kabiny kosmicznej lecącej 
z prędkością hipersoniczną w gęstszych warstwach atmosfe
ry. Strugi gazu rozdzielają się i pośrodku powstaje obszar 
zastoju, czyli stagnacji. Nacierająca na gaz ścianka kabiny 
pokryta jest warstwą tworzywa ablacyjnego - unoszącego 
część ciepła. Przed czołem rozciąga się łuk fali uderzenio
wej, tuż przy ściance kabiny znajduje się warstwa przy
ścienna. Między warstwą przyścienną i falą uderzeniową 
mieści się tak zwana warstwa uderzeniowa. 

Pole przepływu składa się więc z następujących części: 
1. Niezrównoważone czoło fali uderzeniowej, charaktery

zujące się wysoką temperaturą przepływającego gazu i od
powiednio wysoką intensywnością promieniowania. Należy 
tu dodać, że przy tak dużych prędkościach obszar zastoju 
jest w większości zjonizowany i na czole fali zachodzi wła
śnie jonizacja, a quasi-równowaga zachodzi dopiero za falą. 

2. Zrównoważona warstwa uderzeniowa, w której własno-
ści gazu są w chwilowej równowadze. 

3: Warstwa przyśctenna, w której lepkość, przewodzenie 
i warunki przenikania mają duże znaczenie. 

Całkowite ciepło wytwarzane tutaj składa się z ciepła 
konwekcji, ciepła promieniowania gazu będącego w rów
nowadze i gazu będącego w stanie niezrównoważonym. 

Strumień ciepła przenikający do ścianki składa się z cie
pła wytworzonego, jak podano wyżej, mirius ciepło unoszo-
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ne przez tworzywo ablacyjne i ciepło wypromieniowane od 
tejże ścianki. 

Dla badań wymienionych zjawisk stosuje się rurę uderze
niową ogrzewaną łukiem elektrycznym (rys. 2). 

Wytworzenie silnej fali uderzeniowej przy dostatecznie 
dużym ciśnien_iu początkowym uzyskuje się tu przez działa
nie w helu szybkiego wyładowania (rzędu 0,05 sek.) elek
trycznego z kondensatora. Wyładowanie odbywa się w po
jemniku o średnicy 100 mm i długości 1,5 m. Cienki drut 
łączy elektrody dla zainicjowania wyładowania. 

Część napędzaną oddziela przepona z nierdzewnej stali 
z ukośnymi rysami dla lepszego pęknięcia po „wybuchu". 
Rura z napędzanym gazem ma średnicę 150 mm i długość 
10 m. W przestrzeni pomiarowej powstaje prędkość 10 
km/sek przy ciśnieniu 1 mm słupa rtęci. Powstaje tu tem
pera tura 11 000+ l 7 OOO 0K. 

dijSlQ _. 
ptazmoNa 

obudo1-va ✓ 

elektrodlJ 
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Na m�de�u, znajd_ującym się w przestrzeni pomiarowej,
prowadzi się badania konwekcyjnego przechodzenia ciepła 
i wypromieniowania. 

Rura uderzeniowa jest uzbrojona w nastepujące urządze-
nia badawcze: 

1) czujniki ciśnienia rejestrujące zmiany ciśnienia wzdłuż
rury za przeponą; 

2) urządzenie do pomiaru prędkości za pomocą pomiaru
zmiany świecenia fali uderzeniowej; 

3) urządzenie do pomiaru promieniowania w punkcie naj
silniejszego nagrzania; 

4) urządzenie do pomiaru promieniowania fali uderzenio-
wej; 

5) kamera filmująca przepływ z wieiką częstotliwością.
Prócz wymienionych pomiarów cieplnych dokonuje się po

miarów składu gazu w miejscu zastoju. 
Ważną rzeczą jest określenie własności różnych materb

łów ablacyjnych w obecności gazu o składzie zbliżonym do 
przypuszczalnego składu atmosfery Marsa i Wenus, gdyż 
materiały te inaczej będą się zachowywać: przy dużej ilości 
dwutlenku węgla. 

Urządzenie do qadania materiałów ablacyjnych jest to 
łukowy ogrzewacz połączony z dyszą (rys. 3). Duża komora 
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jest obudową anody i katody, które stanowią elektrody 
węglowe. Badany gaz wchodzi, do tak zwanej komory wiro
wej, miesza się z proszkiem węglowym, odrywającym się 
od elektrod i ogrzewa się do bardzo wysokich temperatur. 
Następnie gaz wyrzucany jest z podgrzewacza w kierunku 
nasad elektrod. Część gazu bez zanieczyszczeń wchodzi do 
komory wyrównawczej, zaś część najbardziej zanieczyszczo
na jest odprowadzana na zewnątrz przewodami. 

Uchodzący z komory wyrównawczej gaz rozpręża się w dy
szy i wpada do tunelu pomiarowego. W przestrzeni pomiaro
wej znajduje się model zakończony pręcikiem z badanego 
tworzywa, którego ubytek mierzy się w czasie badania. Ba
daniom poddano dwa tworzywa - nylon i teflon. Nylon zwę
glał się na ·powierzchni i dzięki szaremu nalotowi bardziej 
pochłaniał ciepło promieniowania rozżarzonych gazów. Te
flon nie miał tej wady. Badania te będą jeszcze powtarza
ne przy różnych składach gazu opływającego. Czas pracy 
tego tunelu wynosił do 6 sekund. 

Dla badania wpływu samego promieniowania stosuje się 
jeszcze inny układ. Tu, jak poprzednio, wysoka temperatura 
gazu powstaje dzięki działaniu łuku elektrycznego (rys. 4), 
następnie gaz doprowadzany jest do modelu i odprowadza
ny bocznymi kanałami. W ten sposób na model działa pro
mieniowanie samego łuku elektrycznego i od strumienia ga
zów. Łuk elektryczny można odsuwać i regulować. 

Opisane badania, łącznie z obliczeniami, wykazały, że 
przy torze o prostopadłym wejściu do atmosfery Wenus 
silne nagrzanie od promieniowania jest pieć razy większe 
od nagrzania konwekcyjnego. Przy łagodnieiszych kątach 
wejścia konwekcyjne nagrzanie przeważa. Z. Br. 

OBROBKA MECHANICZNA NA GORĄCO 

-Nad tą metodą obróbki zaczęto pracować już w roku 1957.
Jak wykazały doświadczenia, dzięki nowej metodzie można
zwiększyć wydajność godzinową do 4000/o lub przy tej sa
mej wydajności zwiększyć trwałość narzedz1a navvet 100-
-krotnie. Metoda obróbki na gorąco polega- na nagrzaniu do 
wysokiej temperatury warstwy metalu bezpośrednio prze
znaczonej do zdjęcia. Temperatura nagrzania powinna bvć
wystarczająco wysoka (zwykle około 600-700 °C), ażeby
spowodować spadek wytrzymałości na ścinanie. Dotychcza
sowe próby obejmowały toczenie i frezowanie. Nie znale
ziono natomiast poprawnego rozwiązania na wiercenie na 
gorąco. Doprowadzane ciepło nagrzewa całe wiertło, a nie
opracowano skutecznej metody na nagrzewanie lokalne
miejsc materiału bezpośrednio przed wiertłem. Podstawową
trudność nowej metody stanowi dobór właściwego źródła

sposobu nagrzewania. 
Idealna metoda nagrzewania powinna gwarantować na

grzanie tylko strefy bliskiej płaszczyzny ścinania, a jedno
cześnie eliminowała ujemne skutki nagrzewania, jak od
puszczanie lokalne i skrzywienia. Poza tym wymagania 
obei1';1ują wys_oką wydajność cieplną, możliwość utrzymania 
?tałe.1 zadane] temperatury przed ostrzem, niskie koszty 
instalowania i eksploatac.ii, łatwość sterowania i zuoełne 
bezpieczeństwo dla obsługi. W toku prób stwierdzon·o że 
najlepszą metodą jest nagrzewanie oporowe prqdam i o �zę
stotliwości radiowej. Wykorzystuje się tu zjawisko, że prąd 
płyQie po drodze najmnieiszej oporności pozornej. a nie 
najmniejszej oporności rzeczywistej. Najmnieis,:ą oporność 
pozorną realizuje się przez zbliżenie przewodu zasihjącego 



do powierzchni, która ma być nagrzana. Dla zamknięcia 
obwodu prąd płynie w przedmiocie tuż pod powierzchnią, 
powodując nagrzanie jedynie wąskiej zdejmowanej war
stwy bezpośrednio przed ostrzem. Nagrzewanie można reali
zov.:ać poprzez dwie elektrody specjalne lub też wykorzy
stuJąc narzędzie jako jedną elektrodę, a drugą zetknąć 
z przedmiotem obrabianym, Źa narzędziem. W tym drugim 
przypadku najbardziej nagrzaną strefą jest płaszczyzna ści
nania, co jest najkorzystniejsze. Na zdjęciu pokazano 
obróbkę goleni podwozia przy zastosowaniu grzania dwiema 
elektrodami specjalnymi. Dzięki wprowadzeniu tej metody 
można wydajnie obrabiać elementy ulepszone cieplnie na
wet do wytrzymałości Rr = 175 kG/mm2

• 

Metoda ta daje bardzo dobre wynik.i dla stali stopowych 
wysoko ulepszonych. Zastosowanie jej do materiałów żaro
odpornych nie dało pozytywnych rezultatów, gdyż materiały 
te podgrzewane do temperatury 600-800 °c nie tracą swo
jej wytrzymałości, co jest przecież celem nagrzewania. 
Wstępny rachunek ekonomiczny wykazał opłacalność stoso
wania· tej metody dla wielu przypadków produkcyjnych. 

Dotychczasowe próby ograniczały się do warunków labo
ratoryjnych. 

A. G. 

RENE 62 - SUPERSTOP O DUŻEJ WYTRZYJ.\IIAŁOSCI 

NA KONSTRUKCJE SPAWANE 

Superstopy stosowane na konstrukcje spawane, pracujące 
w wysokiej temperaturze, obarczone były wadami niskiej 
odporności na starzenie się w warunkach zmiennej tempe
ra tury. Objawiało się to pęknięciami w miejscach spawania 
lub zgrzewania. Nowy stop opracowany został pod kątem 
dobrej spawalności. Nadaje się on na wysoko obciążone 
konstrukcje, które będą pracować w temperaturach do 
820 °C. 

Stop Rene 62 jest mało czuły na starzenie i ma dużą pla
styczność w wysokich temperaturach. Jego wytrzymałość 
uzyskuje się przez utwardzanie dyspersyjne. Skład nowego 
żaroodpornego stopu zawiera się w granicach: 

aluminium - 1,10+1,40°/(); niob - 2,10+2,50¾; tytan -
2,35+2,630/o; molibden - 8,50+9,500/o; chrom - 13,50+16,500/o; 
żelazo - 21,0+24,00/o; węgiel - 0,02+0,080/o; mangan - 0,25"/o 
(maks.); krzem - 0,250/o (maks.); bor - 0,005+0,0159/o; ni
kiel - reszta. Ciężar właściwy stopu wynosi 10,8 G/cm3

• 

Wyżarzanie przeprowadza się w temperaturze 1060-1100 °C 
przez 10+60 minut z następnym chłodzeniem w wodzie. 
Po tej operacj� materiał wykazuje najlepsze cechy obra
bialności i spawalności, a jego twardość jest mniejsza od\ 
25 HRc. Zalecane jest drugie wyżarzanie, po operacjach 
formowania ewentualnie spawania, dla usunięcia naprężeń 
wewnętrznych. Dla uzyskania optymalnych własności pod
daje się go zabi:egowj podwójnego starzenia w temperatu
rach 760° przez 16 godzin i chłodzeniu na wolnym powie
trzu oraz w temperaturze 660 °C przez 24 godziny i studze
niu na wolnym powietrzu. Blacha o grubości 1,6 mm ze 
stopu Rene 62 po podwójnym starzeniu ma wytrzymałość 
na rozciąganie Rr 145 kG/mm2

• Wytrzymałość ta prawie nie 
spada do temperatury 550 °C, a następnie dopiero zaryso
wuje się łagodny spadek; przy temperaturze 760 °C wytrzy
małość wynosi około 100 kG/mm2

. Dla porównania z innymi 
materiałami tej klasy, na przykład w temperaturze 550 °C, 
stop Rene 62 przewyższa Rene 41 o 150/o, a Inconel 718 o 30°/o. 
Drugą korzystną cechą wytrzymałościową nowego stopu jest 
brak „progu kruchości", który występuje w _innych stopach 
żaroodpornych tej klasy mniej więcej w temperaturze 650 °C. 
Dla stopu Rene 62 ciągliwość rośnie z temperaturą w spo
sób niezaburzony. 

Dobre własności spawalnicze i plastyczne oraz duża wy
trzymałość w wysokich temperaturach pozwalają stosować go 
na skomplikowane, wysoko obciążone elementy konstruk
cyjne pracujące w temperaturze do 820 °C, na przy�ład !1� 
obudowę turbiny i na inne elementy z blach gorąceJ częsc1 
silników turbinowych. Dobre zachowanie się tego materiału 
w temperaturach od 440 do 750 °C pozwala stosować go na 
tarcze i łopatki, na przykład ostatnich stopni spr�żarki oraz 
na inne elementy kute. Dotychczas wykonano kilka wyto
pów tego materiału od 220 do 2200 kG, robiąc wlewki o cię-
żarze do 700 kG. A. G. 

WIADOMOŚCI SIMP 

Zarząd Główny Stowarzyszenia Inżynierów i Techników Mecha
ników Polskicl! podjął na zebraniu w dniu 8 marca rb. następującą 
uchwalę: 

Zarzącl Główny Stowarzyszenia Inżynierów i Techników Mecha
nil,ów Polskich „SIMP", działając jako reprezentacja 30 OOO zrzeszo
nych w nim członków, zgłasza protest przeciwl,o próbie uznania 
z dniem 8 maja 1965 r. wszystkich zbrodni niemieckich z drugiej 
wojny światowej za przedawnione. 

Miliony bestialsko pomordowanych dzieci, lrnbiet, starców i cho
rych, mordowanie bezbronnych je,-,ców sprzeczne z obowiązującymi 
układami mic;dzynarodowymi, mordowanie milionów ludzi bez 

względu na wiek i płeć w obozach koncentra<!yjnych - fabrykach 
śmierci, systematyczne niszczenie miast i wsi wraz z wszelkim 
dorobkiem kulturalnym naszego narodu, niszczenie całe�o przemy
słu, transportu i komunikacji oraz całej gospodarki narodowej -
oto krwawy bilans okupacji i działań wojennycl1 współczesnych 
barbarzyńców. 

Wszystkie te zbrodnicze wyczyny nie mogą pójść w niepamięć 
ani ulec ·przedawnieniu. Wszelkie próby zaniechania ścigania 
zbrodnt są sprzeczne z prawem międzynarodowym i poczuciem 
sprawiedliwości i prowadzą do odrodzenia zbrodniczej macl}.iny 
wojennej i przygotowań do nowych wojen, zbrodni wojennych 
i bestialstwa. 

NOTATKI ZE ŚWIAT A 

e w. Brytania_ i NRF ;2awarły _umowę w sprawie wspólnego pro7 wadzenia stud10w 1 doJwiadczen nad samolotami tr_ansportowym1 
0 pionowym starcie. Umowa obJęła firmy: Hawker S1cldeley Avia
tion Ltd. oraz Dornier Werke GmbH, przy czym na koszt obł
dwóch kontrahentów prowadzone będą badania na bazie rozwoJu 
samolotu Dornier Do 31. Dwa prototypy tego typu są obecnie w bu
dowie na zamówienie niemieckiego Ministerstwa Obrony. 

e Francuskie przedsiębiorstwo Sud-Aviation i firma Bolkow 
z NRF nawiązały kooperacyJną współpracę w zakresie rozwoju 
lekkich śmigłowców wojskowych. W szczególności umowa dotyczy 
postępu technicznego w konstrukcji sztywnych wirnil,ów z !opa
tami z laminatów. Tego typu wirniki są produkowane przez f-mę 
Bdlkow dla Ministerstwa Obrony NRF i objęte są licencją zalrn
pioną przez Sud-Aviation. śmigłowiec Alouette II ma być -:- stara
niem obu k ontrahentów - wyposazony w plastykowe wirntk1 me
mieckiego typu. 

e Na świecie jest obecnie około 115 tys. samolotów służących użyt
kowi prywatnemu. Są to przeważnie_ sam_oloty lekkie, 1-�ilnilrnwe, 
2-4-miejscowe; nie bralc Jednak 2- 1 4-silmkowych (zarowno tło
kowych, jak i odrzutowych). Najwięcej, a_ż 84_ tys. zarejestrowany�h 
jest w Stanach Zjednoczonych, w teJ hczb1e około 20 tys. słuzy 
wyłącznie do pry_watnych c<;lów handlowych .. Następ�e 1;1iejsce 
pod względem ilosci samolotow prywatnego uzytku zaJmuJe Ka
nada - około 6 tysięcy, Francja - 4 tys., Brazylia - 3 tys., Mek-

syk i Argentyna - po 2 tys., Australia, NRF - po 1,5 tys. Wiel
ka Brytania - 1 tys. 

• z inicjatywy Międzynarodowego Ośrodlca Lotnictwa Rolniczego 
i przy poparciu ICAO oraz Organizacji Narodów Zjednoczonych do 
Spraw Wyżywienia i Rolnictwa (FAO) będzie zorganizowana przy
College of Aeronautics, Cranfield, Bedfordshire w Anglii szkoła 
pilotów rolniczych. Warunkiem przyjęcia na kurs jest posiadanie 
licencji pilota handlowego (commercial pilot's licence) lub równo
znacznego wyszkolenia lotniczego. Program kursu obejmuje: a) tech
nikę zabiegów lotniczo-rolniczych - 35 godzin lotu, b) bezpieczną 
obsługę chemikalii rolniczych, c) planowanie operacyjne lotów 
i organizację pracy. Czas trwania kursu około 6 tygodni. Język 
wykładowy - angielski. Oplata za kurs łącznie z utrzymaniem .,.... 
550 funtów. Otwarcie szkoły przewiduje się w październiku 1965 r. 

e Porozumienie w sprawie ustanowienia światowego systemu łącz
ności przy pomocy sztucznych satelitów Ziemi parafowane zostało 
w Waszyngtonie przez 13 krajów (wśród nich przez Watylcan). 
Przewidziana porozumieniem sieć satelitów kosztować będzie 200 
mln dolarów i ma funkcjonować od 1967 r. 

• W roku 1963 Amerykanie wystrzelili 56 sztucznych satelitów, 
900 małych rakiet meteorologicznych i blisko 100 dużych rakiet 
naukowych do badania górnych warstw atmosfery, jonosfery, ziem
skiego pola magnetycznego i promieniowania kosmicznego. Uzyska-

TECHNIKA LOTNICZA NR: 7/1965 193



no za pośrednictwem satelitów meteorologicznych około 250 tysięcy 
fotografii. 
• Oto kilka informacji z dziedziny X Szybowcowych Mistrzostw 
Swiata. Kierownikiem Mistrzostw jest (znana z Leszna) Anna Welch, 
przewodniczącym Komisji Sędziowskiej R. Harper. Powolilne zosta
je jury międzynarodowe, w skład którego wchodzą przedstawiciele 
wszystkich ekip. Ciało to rozstrzyga odwołania od decyzji sędziów. 
Każdy zgfoszony do zawodów szybowiec - za każdy wypadek -
jest ubezpieczony od odpowiedzialności cywilnej do wysokości 
25 OOO funtów. Dozwolona jest naprawa i wymiana części szybow
ca. Regulamin zawodów obejmuje szereg przepisów zapewniających 
bezpieczeństwo lotów. Zwycięzcy otrzymują złote, srebrne i brązo
we plakietki FAI, mistrzowie - dodatkowo puchary. Kierownictwo 
zawodów funduje nagrody dla pierwszych 25'/o pilotow w lrnżdej 
klasie. Oplata uczestnictwa w X S.M.ś. wynosi laO J; (ok. 420 dol.). 

• Ekipa radzieclrn brała ostatni raz udział w zawodach S. M. S. 
w Lesznie w 1958 r., gdzie zajęła miejsca w drugiej i trzeciej dzie
siątce. Obecnie przedstawiciele Zw. Hadzieckiego dysponują nowo
czesnymi szybowcami: KAJ-19, KAJ-14 i A-15. 
• Ostatnio toczyły się w Bukareszcie obrady przedstawicieli „Sze
sciopoolu lotniczego krajów demokracji luaowej", w sldad którego 
wchodzą: Bułgaria, CSRS, NRD, Polska, Rumunia i Węgry. Obrady 
przyniosły szereg postanowień przede wszystkim w dziedzinie po
prawy jakości obsługi podróżnych, ulepszenia systemu rezerwacji 
miejsc, zapewnienia podróżnym ciągłości podróży w wypadku prze
siadania, współpracy prawnej towarzystw członków poolu, łączno
ści itd. Ponadto wprowadzono ulepszenia w systemie i zakresie 
opieki nad pasażerami wszystkich linii wchodzących w skład „Sze
ściopoolu" w wypadku opóźnień, czy odwołań !otaw. a także w wy
padku ewentualnego zagubienia bagażu. Ustalono, że towarzystwo 
lotnicze, na które6o terenie działalności stwierdzono niedociągnię
cie tego rodzaju natychmiast załatwia sprawę z pasażerem, a do
piero później zajmuje się stroną formalną sprawy. 
• Pisaliśmy w ostatniej Kronice o wprowadzeniu znacznych zni
żek ala uczestników wycieczek lotniczych z krajów zachodnioeuro
pejskich do Polski. Dziś odnotujemy, że zniżki te obowiązują od 
UV br., i że wysokość ich jest poważna. Kilka przykładów mini
malnych ryczałtowych dol.:irowych cen sprzedaży biletów dla wy-

cieczek do Warswwy - z: Kopenhagi - 74,9 (normalna taryfa tam 
i z powrotem - 114), Amstc1 ctamu i .1:1rukseli - 115,7 (157), Londynu 
15,,�u (2o�,lU), Paryża - 1�7 (185,90). 

• skandynawskie linie łotnicze SAS obniżyły z dniem I.III. br. 
u :., /o c_ęny Liietov1 pas.:1zerskict1 •..v przelotach 1ui�ctzy Krajanu �ka11-
dyu ...1�sk111:i. Jest to Juz oruga unn11.H:a wprvwactzona. pr.l�z Lu 
przeasiębiorslwo. Pierwsza dotyczyła . cen przelotow na lln1acn we
wnęt, znycn LJanii, Norwegii i SzwecJ1. 

• Liczba J<andydatów na pilotów samolotowych wzrosła w 1964 
roku w USA o 18'/o. Lo egzaminów 5tanę10 51 5tJO osób, wobec 44 OOO 
w roku 1963. 

• w NoVvym Jorku odbył się strajk 1523 pilotów towarzystwa 
zcglug1 powietrznej „Pan American Airways" na llc warunJców 
nowej umoVvy z1.J1oroweJ, dotyczących płac 1 godzin pracy. 

• w związku z coraz silniej odczuwanym niedoborem pilotów lrn
munilwcyjnych samolotow odrzutowych, rozwazane Jest rozpoczę
cie szko1enia w pilotazu podstawowym w szkołach lotniczych, uru
chamianych specJal11ie dla nowych kandydatów na pilotów li111i 
lotniczych. Przedsiębiorstwa lotnicze zavnerają kontrakty z kan
dydatami posiadającymi znacznie niższe icwalifikacje zawodowe 
niż było to wymagane przed pięciu laty _ Rozważa się możliwość 
przyjęcia np. pilotow z 400 godzinami lotów - nawet bez licencji 
na samoloty komunikacyjne i umiejętności latania w warunkacn 
IFR. Wymagania kwalifikacyjne mogą być obniżone - zdaniem 
przedsięoiorstw lotniczych - ponieważ potrzebny obecnie perso
nel to głównie 2 piloci na samoloty odrzutowe luiJ inżynierowie 
pokładowi. Jest to wynikiem praktykowanej coraz. szerzej ten
dencji do tworzenia 3-osobowego składu z::ilóg lataJących. Stale 
wzrastająca ilość samolotów odrzutowych wymaga tał<że ciągłego 
dopływu do sKładów załóg 3-osobowych inżynierów poldadowych 
z kwalifikacjami pilotów. Ostatnio praktykuje się przyjmowanie 
pilotów i przeszkalanie ich w zakresie obowiązków inżyniera po
kładowego. 

• W Wiedniu otworzono reprezentacyjny lokal przedstawicielstwa 
l.--'LL „Lot". Po Atenach, Berlinie, Kopenhadze, Paryż.u i Londy
nie - jest to szóste biuro naszych linii lotniczych za granicą. 

KR�NIKA 
■ Ostatnio odbyło się w Warszawie posiedzenie Podlrnmisji Kon
serwacji Eksponatów Międzyresortowej Komisji Organizacyjnej Mu
ZEUm Lotnictwa i Domu Lotnika. Na posiedzenie zostali zaprosze
ni przedstawiciele prasy lctniczej, wśród nich redaktor działowy 
naszego miesięcznika. Przewodniczący Komisji, inż. St. Wasilewski, 
zapozna! zebranych z historią starań o zabezpieczenie lotniczych 
eksponatów muzealnych oraz programem działalności Komisji. Na
stępnie przewodniczący zwrócił się do przedstawicieli prasy o po
informowanie czytelników o podjęciu trudnej, lecz pięknej i za
szczytnej akcji zabezpieczenia i udostępnienia ginących ekspona
tów lotniczycn. Na razie eksponaty stanowią samoloty (z okresu 
I wojny światowej) pozostawione przez Niemców, czasowo zabez
pieczone w Pilawie, potem we Wrocławiu, ostatnio zaś - w han
garze na lotnisku Rakowice pod Krakowem. Tu - w 1964 r. -
zorganizowano wystawę, którą zwiedziło blisko 80 tys. miłośników 
lotnictwa. Eksponaty wymagają rąk fachowców. Sprawie tej - tak 
bardzo leżącej nam na s<:rcu - poświęcimy oddzielny artykuł. 
Dziś podajemy adres, pod który należy zgłaszać się dla okazania 
pomocy: .,Komisja Organizacyjna Muzeum Lotnictwa przy APRL", 
Warszawa, ul. Krakowskie Przedmieście 55. 

■ W Domu Technika w Warszawie odbyło się zebranie Rady 
Głównej NOT, podczas którego wiceprezes, mgr inż. I. Czerwiński, 
złożył sprawozdanie z działalności zarządu NOT. Następnie prezes 
NOT, mgr inż. B. Rumiński, przedłoży! program pracy organizacji 
na najbliższy okres. B. Rumiński wiele uwagi poświęcił podsta
wowemu zadaniu NOT i stowarzyszeń naukowo-technicznych -
doskonaleniu kadr inżynieryjno-technicznych we współpracy z re
sortami, planowej pracy ogniw terenowych NOT i stowarzyszeń 
oraz kwestiom związanym z kształtowaniem autorytetu NOT i jej 
udziału w życiu społeczno-politycznym i gospodarczym kraju. Rada 
Główna NOT postanowiła przedłużyć kadencję obecnych władz 
NOT do czerwca przyszłego roku. Prezesem NOT nadal pozostał 
mgr inż. B. Rumiński, sekretarzem generalnym NOT - mgr inż. 
K. Kimszal. 

■ W chwili, gdy to piszemy - tygodnil< .,Skrzydlata Polska" 
obchodzi jubileuszowe dni swego XX-lecia w PRL. Faktycznie cza
sopismo to służy już drugiemu pokoleniu miłośników lotnictwa, 
gdyż wkroczyło w 35 rok istnienia. Zasłużonej Redakcji pożytecz
nego_ i _J;!OJ)Ularnego tygodnika ślemy _życzenia rozszerzenia kręgów 
przyJacwł I dalszego wzrostu poczytnosci. S.P. 

■ v.r związku z 20-leciem „Skrzydlatej Polski" główny inspektor 
lotnictwa gen dyw. J. Raczkowski odwiedził jej Redakcję. Wyra
żając się z uznaniem o tygodniku, gen. Raczkowski zachęcał do 
propagowania „starych, przepięknych tradycji" polskiego lot
nictwa. 

;···Klub Publicystów Lotniczych SDP wykazał ostatnio ożywioną 
działalność. 

W Domu Dziennikarza w Warszawie odbyło się spotkanie z przed
stawicielem hinduskich linii lotniczych „Air Ind i a". .,Air Ind i a" 
dysponuje nowoczesnym sprzętem - 7 czterosilnilrnwymi odrzutow
cami „Boeing 707". -odrzutowce te w ciągu ostatnich 5 lat przynio
sły 5 mln dolarów czystego zysku, przy średnim zapełnieniu 49 
proc. ogółu miejsc. Sieć linii „Air India" dzięki temu sprzętowi 
jest bardzo rozległa: od Nowego Jorku poprzez Europę i Bliski 
wschód do Japonii, Indonezji, Australii i Wysp Fidżi. 

.,Air India" zamówiła już 3 samoloty naddźwiękowe: 2 w Sta
nach Zjednoczonych oraz angielsko-francuski samolot „Concorde". 
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Współpraca z „Lotem" w przewozach osób towarów i poczty żarni
ka się surną 5 mln zł dew. obrotu. Najblizszym portem, w Jdorym 
ląduJą samoloty „Air India" jest Praga, sl,ąd „Boein�iem" w bar
wacn „Air Inctia" można dolecieć do Bombaju i Nowego .Jorku. 
Prowadzone są rozmowy w sprawie rozszerzenia współpracy między 
obydwoma przedsiębiorstwami. 

■ KPL wspólnie z przedstawicielstwem brytyjskich linii zamor
SJ<ich - BOAC i europejskich - BEA zorgarnzowal spotkanie dla 
aziennikarzy. W czasie spotkania przedstawiciele linii lotniczych 
poinformowali o wprowadzeniu na transatlantyckich trasach lączą
_cych Londyn z Nowym Jorkiem i Afryką „Super VC-lU" oraz 
-�rzywróceniu - w letnim rozkładzie - lotów „Comet" na linii 
warszawskiej. Ponadto wyświetlono filmy dokumentalno-propagan
dowe. 
•■ Członkowie KPL wzięli udział w konferencji prasowej zorgani
zuwanej przez Czechosłowackie Linie Lotnicze. Gospodarze omowiii 
zamierzenia CSA oraz zawiadomili o wprowadzeniu na linię Pra
ga-Warszawa ostatnio zakupionych samolotów odrzutowych TU-124. 
Dzięki temu czas przelotu między obu stolicami skróci się o go
dzinę. 

11 W warszawskim Domu Dziennikarza odbyło się zebranie spra
wozdawczo-wyborcze Klubu Publicystów Lotniczych. W skład pre
zydium nowego zarządu weszli redaktorzy: J. R. Konieczny - ze 
,,Skrzydlatej Polski" (ponowny wybór na przewodniczącego), 
T. Stępień - z „Kuriera Polskiego" (jako z-ca przewodniczącego), 
T. Pajda z „żołnierza Polskiego" (jalrn sekretarz).

■ Mistrzosawa Krajów Socjalistycznych w akrobacji samolotowej 
odbędą się w Łodzi w drugiej dekadzie września. Prace przygoto
wawcze są w tol,u. Zaproszenia zostały skierowane do zw. Ra
dzieckiego, Czechosłowacji, Bułgarii, Węgier, Jugosławii, Rumunii 
i, NRD. Ekip� narodową stanowić będzie: kierownik, trzech pilo
tow, t�ener i mecharnk. APRL wystawi trzy drużyny trzyosobo
we, ktore będą walczyły w punktacji indywidualnej i zespołowej. 

■ Pod kierownictwem przewodniczącego Komisji Spadochronowej 
odbyła się w Warszawie konferencja w sprawie współdziałania 
MOf\/ _i APRL w zakresie spo_rtu spadochronowego. Na konferencji 
omowiono spra_wy o_rgarnzacyjne, sprzętowe i postępu technicznego, 
wrnoskuJąc m.m. pilny zal<up naJnowszych spadochronów wyczy
nowych i utworzenie placówki zajmującej się wyłącznie sprawami 
spadochronowego postępu technicznego. 

■ Szwajcarskie linie lotnicze „Swissair" wprowadziły samoloty 
odrzutowe typu .,Caravelle" na linię Zurich - Warszawa - zurich. 
Mamy wi�c obecnie w stolicy 5 zagranicznych towarzystw lotni
czych, ktore h111ę polską obsługują „Caravellami".

■ Uruchomiano po_łączenie lotnicze Zielonej Góry z Warszawą. 
Je_st to_ lmia kombinowana. Pasażerowie dowożeni są z Zielonej 
Gary 1rnkrobuse� do Po_z_nania i stąd kontynuują podróż samolo
tem. W ten sposob podroz skróci się z 8 do 4,5 godzin.

■ Wzrost przewozów i nowy sprzęt lotniczy, który otrzymują 
PLL „Lot" stwarza potrzebę przy jęcia do pracy pilotów, nawiga
torow, mech_a111kow pokładowych, radiooperatorów oraz stewardes. 
W roku biezącym oraz 1966 odbywać się będzie nabór i szkolenie 
potrzebnego personelu. Przeszkolono już kilka stewardes a nawet.
4 stewardów. 
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621.85 .052 !Lot 
Łangier N. A., Jagupolskaja L. N.: Elelctrochimiczeslcie charaktie
ristilci swarnych sojedinienji w agriesiwnych sriedach. Elelctroche
miczne charakterystyki złączy spawanych w środowiskach agresyw
nych. Awtom. Swarka, 1963, nr 12, s. 61-67, rys. 

Złącza spawane powinny charakteryzować się odpornością na lrn
rozję nie mniejszą niż łączone metale. 

Stwierdzono, że odporność na korozję złączy spawanych zależy od 
własności elektrochemicznych metalu spoiny i metalu spawanego. 
Przeprowadzono badania i próby określania własności elektroche
micznych złączy spawanych stali 1Hl8N9T, aluminium i tytanu w 20'/, 
wodnym roztworze kwasoazotowym. W złączu na granicy spoiny 
powstają mikroogniwa, które w zależności od wartości potencjału 
początkowego będą powodować korozję bądź w spoinie, bądź też 
w łączonym metalu. Różnica potencjałów metalu spoiny i metalu 
łączonego jest tym większa, im większe są różnice w ich składach 
chemicznych. W pracy podano wyniki pomiaru potencjałów i wiel
kości przepływających prądów dla złączy stali 1Hl8N9T z dodatlciem 
niobu i wanadu. Dodatek niobu i wanadu korzystnie wpływa na 
odporność na korozję międzykrystaliczną, ale ujemnie na korozję 
ogólną. H. Z. 

669.71:669.14 !Lot 
R.iabow W. P.: Swarka dawlenjem aluminja so stal u. Łączenie alu
minium ze stalą. Awtom. Swarka, 1963, nr 10, s. 47-53, rys. 

Podano wyniki przeprowadzonych badań i prób łączenia alumi
nium ze stalą. Opisy różnych metod łączenia, własności wytrzyma
łościowe złączy oraz pr,;:yklady zastosowania. Łączenie stali z alumi
nium pozwala na wykorzystanie wysokiej wytrzymałości stali. przy 
jednoczesnym wykorzystaniu małego ciężaru i dobrego przewodnic
twa cieplnego i elektrycznego aluminium. Stosuje się różne metody 
łączenia stali z aluminium jak: spajanie na zimno, łączenie przy 
pomocy ultradźwięków, łączenie przy pomocy tarcia, zgniotu oraz 
zgrzewania punktowe i inne. Wybór odpowiednie.i metody uzależ
niony jest od rodzaju łączonych części. Wytrzymałość na rozciąga
nie wykonanych złączy uzyskano w granicach 18-28 kG/mm'. Stwier
dzono, że galwaniczne pokrywanie części stalowych chromu, kad
mu, ołowiu, srebrem (najlepsze wyniki) pozwala na otrzymywanie 
lepszych własności złączy. 

Podano również obszerny (obejmujący 20 pozycji) wykaz litera
tury technicznej, niemieckiej, angielslciej i rosyjskiej na powyższy 
temat. H. z. 

HYDROAEROMECHANIKA 

532.526.4 ILot + 
COLES D.: The turbulent boundary layer in a compressible fluid. 
Turbulentna warstwa przyścienna w płynie ściśliwym. The Phys. of 
Fluids. 1964, t. 7. nr 9, s. 1404-1423, rys. 9. 

ZaPronowano transformacje układu równań turbulentne.i warstwy 
przyściennej w przepływie płaskim płynu ściśliwego_ lctóra snrowa
dza te równania do formy podobne.i. jak dla płynu nieściśliwego 
(cieczy). Uzyskano proste wzory wy.iaśnia_iace wolyw liczby Macha 
i wymiany ciepła na tarcie przy ściance. Przeprowadzono dyskusje 
hinotetyczne.i średnicy temperatury, hipotezy laminarnego filmu 
i innych założeń uczynionych przy wyprowadzaniu transformacji. 

A.K. 
533.6.011.55 !Lot + 

BUSH W. B.: On the viscous hypersonic blunt body problem. Za
gadnienie hioersonicznego opływu przytepionego ciała przy uwzględ
nianiu lepkości gazu. J. Fluid Mech., 1964, t. 20, cz. 3, s. 353-367, 
rys. 4. 

Przeanalizowano zagadnienie hipersonicznego onływu o,iowo
-symetrycznego ciała przytępionego, wychodząc z równania Navie
ra-Stokesa, przy założeniu. że gaz iest doskonały o stałym cieole 
właściwym i liczbie Prandtla""" 1. dla którego współczynnik leoko
ści iest ·funkc.ią potegowa temperatury. Asymntotyczne rozwiązania 
Problemu sa funkciami liczbv Macha, Reynoldsa. promienia czę
ści stenione.i ciała i wykładnika izentropy. Rozróżniono kilka ood
ohsz;,rów w obszarze między falą uderzeniowa i ciałem. w których 
rozwiązania mają różną postać i zbadano ich własności w tych 
podobszarach. A. K. 

621-22 : 532.al !Lot + 
WF.DF.lVfEYER E. H.: The unsteady flow within a spinninit r.vlin
cler. Niestateczny nrzeplyw wewnątrz obraca.iącego się cylinrtra. 
J. Fluid. Mech .. 1964, t. 20, cz. 3, s. 383-399. rys. 6. 

Przeorowadzono analize teoretvczną przeolywu nieustalonego we
wnatrz obracaiącego sie wokół swe.i osi cylindra o skończonej 
długości. Stwierdzono, że ściany ograniczaiace długość cyl;ndra 
maia silny wolyw na wzbudzenie ruchu ohrotowego fieczv dzieki 
warstwie przyści<>nnei. Przepływ promieniowy w warstwie nrzy
ściennei rowocluje powolny ruch wtórny wewnatrz wiruiacej ci<>
czy. DziPki niemu nasteouje transport składowe.i obwodowe.i ilości 
rucl,u od ścian do wewnatrz na zasadzie konwPkcii. Rozw;ażor>o 
laminarna i turbulentna warstwę przyścienną. Wyniki teorP są 
zgodne z wynikiem eksperymentu. A. K. 

TERMODYNAMIKA 

53.07 : 536.2.022 : 536.2.083 !Lot + 
VENART J. E. S.: A simple radial heat flow apparatus for fluid 
thermal conductivity measurements. Prosty aparat do pomiaru 

przewodności cieplnej za pomocą strumienia ciepła w kierunku 
promieniowym. J. Sci. Instrum .. 1964, t. 41, nr 12, s. 727-731, rys. 4, 
tabl. 3. 

Opisano budowę. i działanie aparatu do pomiaru przewodności 
cieplnej gazów i cieczy, za pomocą pośredniego pomiaru strumie
nia ciepła między dwoma współosiowymi cylindrami, oddzielonymi 
warstwą czynnika badanego. Aparat służy do pomiaru przewodno
ści cieplnej w stanie ustalonej wymiany ciepła. Strumień ciepła 
ma kierunek od wewnętrznego mosiężnego walca do zewnętrznego 
ze szkła Pyrex. Uzyskuje się dokładność pomiaru 2°/,. Przedsta
wiono wyniki pomiarów dla gazów i cieczy i porównano z istnie-
jącymi danymi. A. K. 

621.43.056 !Lot + 
W ALBURN P. G.: Maximum stability characteristics of a simple 
flameholder in high velocity gaseous and liquid fuel/air streams. 
Charakterystyki s_tateczności spalania dla prostego typu statecznika 
w pnepływie gazu z dużą prędkością oraz w strumieniu mieszanki 
heterogenicznej. The Aeron. Qu. november 1964, t. 15, cz. 4, s. 381-
-391, rys. 7, ods. 10. 

Wykazano, że pewne kinetyczna-chemiczne parametry decydują 
o maksymalnej prędkości zdmuchnięcia płomienia za cylindrycz
nym statecznik-iem w przypadku mieszanek jednorodnych, jak 
i heterogenicznych. Dane eksperymentalne wskazują na istnienie 
trzech możliwych warunków o charakterze aerodynamicznym, któ-
re wpływają na proces ustatecznienia płomienia. A. K. 

536.251/255 !Lot + 
CHAUDHURY Z. H.: Heat transfer in radial liquid jet. Wymia
na ciepła w promieniowo rozprzestrzeniającym się strumieniu cie
czy. J. Fluid. Mech., 1964, t. 20, cz. 3, s. 501-511, rys. 3. 

Zbadano wymianę ciepła w promieniowo rozprzestrzeniającym się 
strumieniu cieczy. Dla obszaru. w którym rozwiązania równania 
ilości ruchu uzyskane na zasadzie podobieństwa są możliwe. uzy
skano rozwiązania równania energii, opisujące dysypację wskutcł, 
lepkości, początkowe nagrzanie i ogrzewanie ścianki w postaci 
zamkniętej. Podano przykłady liczbowe. W jednym z nich użyto 
metody aproksymacji dla opisu początkowego stadium rozwoju ter-
micznej warstwy przyściennej. A. K. 

536.7 !Lot+ 
POTTER J. H., SIELING W. R.: The Field cycle at super critical 
pressure. Cykl Fielda przy ciśnieniu nadkrytycznym, Combustion, 
november 1964, t. 36, nr 5, s. 39-43, rys. 11, tahl. 2. ods. 12. 

Przeprowadzono analizę porównawczą termodynamicznego obiegu 
Fielda. charakteryzującego się wielostopniowym podgrzaniem i roz
prężaniem pary o wysokiej temperaturze przy parametrach nad
krytycznych obiegiem zwykłym. Stwierdzono, że obieg Fielda nie 
jest korzystniejszy z uwagi na większe koszty inwestycyjne. Po
równanie przeprowadzono dla dwu wariantów układu jednostki 
produku.iącej energię. Przeanalizowano sprawność jako funkcję 
stopni rozprężania. A. K. 

AERODYNY 

629.135.001.57 : 645.3.004.64 !Lot + 
The weaknesses of windows in aircraft. Wady okien w samolotach. 
Engineering, 1964, t. 198, nr 5144, str. 642-645, rys. 3, tab. 4. 

Doświadczenie użytkownil�ów wykazuje, iż okna dotychczasowej 
konstrukcji dostatecznie dobrze spełniają swą rolę, jednak trwa
łość ich jest zbyt mała i w dodatku nie można jej przewidzieć. 
W związku z tym artykuł omawia kierunki nowych rozwiązań oraz 
podaje ograniczenia i wymagania, jakie muszą one spełniać. Poda
no także proponowane rozważania konstrukcyjne dla samolotów 
naddźwiękowych. J. B. 

629.135(71) !Lot + 
PHILLIPS F. C.: The Canadair tilt-wing/deflected slipstream 
V /STOL prototype program. Program Canadair budowy prototypu 
P/KSL z odginanym strumieniem i przekręcanym skrzydłem. ca
nad. Aeron. a. Space J., 1964, t. 10, nr 8, str. 259--269, rys. 10, fot. 7. 

W rezultacie prac badawczych zainicjowanych w Kanadzie w 1956 r. 
zbliża się obecnie ku końcowi budowa prototypu CL-84 o cechach 
PSL i KSL, przeznacwnego do służby w armii kanadyjskiej w cha
rakterze frontowego samolotu transportowego. Ma on ważyć do 
6 ton i ma być napędzany przez dwa silniki turbośmigłowe po 
1400 KM każdy. Nowością konstrukcyjną jest równoczesne zaopa
trzenie samolotu CL-84 w mechanizm przestawiania skrzydła i bo
gata jego mechanizacja, umożliwiająca odgięcie strug i start skró-
cony. R. w. 

. 629.138.5 !Lot + 
Un avion ąue la France aurait d0 construire - BAC „One Eleven". 
Samolot, który powinna skonstruować Francja - BAC „One Ele
ven". Aviat. Mag., 1964, nr 402, str. 51-65, fot. 15, rys. 3. 

Angielski samolot pasażerski BAC „One Eleven", który wchodzi 
obecnie do eksploatacji na liniach krótkich i średnicli w różnych 
krajach, jako następca doskonałego „Viscounta". wykazuje wiele 
zewnetrznego podobieństwa do francuskiej „Caravelle". Lepsze 
wskaźniki ekonomiczne „One Eleven" czynią z tego samolotu groź-
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'>ego konkurenta dla samolotu francuskiego, Artykuł zawiera szcze-
go'iowy "'Opis „One Eleven". • R. ,V. 

NAPĘDY LOTNICZE 

533.6.011.8.002.52 : 621-25 
BAM'MERT K., FIEDLER K.: Die Stri:imung 
schinen. Przepływ przez maszyny wirnikowe. 
tember 1964, t. 23, nr 5, s. 322-329. rys. 3. 

!Lot+ 
in axialen Turboma
Ingeneur-Archiv, sep-

Podano iteracyjną metodę obliczania przepływu gazu idealnego 
przez stopieri maszyny wirnikowej z uwzględnieniem składowej 
promieniowej prędkości i zmienności parametrów wzdłuż długości 
łopatki. Metoda pozwala na wyznacz�nie merydionalnych linii prą
du na powier.?chni, składowych prędkości i rozkładu entalpii. 

A.K. 

621.43 !Lot 
T64-BS Bristol Siddeley to make 3,000 h.p. GE engine. Firma Bris
tol Siddeley przystępuje do produkcji 3,000-konnego silnika T64-BS, 
będącego nową wersją silnika T64 General Electric. Flight, 1964, 
t. 85. nr 2884, s. 1019-1023, rys., ta bi. 3.

Między firmami Bristol Siddeley i General Electric !awarto po
rozumienie, na mocy którego BS ma produkować silnik turbinowo
-śmiglowy T64. Silnik ten odznacza się doskonałymi osiągami 
i wszechstronnością zastosowań. Jest on wykonywany w wers.i ach: 
jako silnik turbinowy ze swobodną turbiną. turbinowo-śmiglowy 
z oddzielną przekładnią do napędu śmigła, jako wytwornica gazów 
w układzie zdwojonym i przewidu.ie się jego odmianę wentylato
rową. Silnik, zbudowaf!Y niemal całkowicie ze stali. ma 14-stopnio
wa sprężarkę o stopniu sprężania 12,6. pierścieniową komorę spa
lania, dwustopniową turbinę napędu sprężarki i dwustopniową tur
binę nanedową. Ciężar odmiany śmigłowej 330 K-G, turbinowo-śmi
glowe.i 520 KG. Moc mal<s. 2850 KM. zużycie paliwa 220 G/eKM/h. 
Zbudowano także odmianę silnika z wymiennikiem ciepła. Prze-
widuje się wzrost mocy do 4000 KM. J. F. 

621-154 !Lot + 
BOLTE W.: Zur Berechnung und Optimierung des Wirkungsgrade1 
axialer Stri:imungsmaschinen. Obliczenia i optymalizac.ia sprawności 
osiowych maszyn przepływowych. VDI-Forscl1ungsheft 501, 1964, 
s. 48. rys. 145, tabl. 5, ods. 65. 

Przeprowadzono liczne badania palisad w celu rozwinięcia metody 
oceny wewnętrzne.i sprawności izentrópowe.i. osiowych maszyn prze
pływowych, zwłaszcza turbin, z uwzglednieniem strat wskutek 
nrzeptywu wtórnego, jak np. straty szczelinowej, na zakoriczeni11 
łopatki i straty wentylacji. Zebrane dane z tych ba dari pozwala ią 
na takie nrojektowanie lonatek. żeby sorawność wewnPtrzna była 
maksymalna. Optymalizacja sprawności może być dol,onana no 
techniczno-ekonomicznej analizie. A.K. 

621-225.98 ILO� 

�UNLF.Y H„ FERRIMAN V. N.: Jet separation in con;c;il 10ozzles. 
O,lerwnnie strumienia w dyszach sto:i:J<owych. J. of the Royal Aeron. 
Soc., 1964, t. 68, nr 648. s. 803-817, rys. 16, ods. I�. 

Przedstawiono wyniki badań przeprowadzonych w firmie Bristol 
Siddley Engines Ltd. oraz przez inne ośrodki na temat oderwania 
strumienia w dyszy stożkowej w warunkach pozaobliczeniowych, 
gdy ciśnienie otoczenia jest wyższe niż obliczeniowe w prze;uoju 
wylotowym. Stwierdzono, że ciśnienie, przy l<tórym strumień od
rywa się od ścianek, nie jest ani stale, ani niezależne .od długości 
dyszy. Zaproponowano hipotezę mechanizmu oderwania. Podano 
zaobserwowane w toku prób informacje i wnioski. A.K 

TECHNIKA RAKIETOWA 

534.011 : 621.455 ILot + 

REARDON F. H., CROCCO L „ HARRJE D. T.: Velocity effects in 
transverse mode liquict propellant rocket combustion instabilitv. 
\Vpływ prędkości na drgania poprzeczne przy spalaniu w silniku 
ral<ietowym na paliwo ciekłe. AIAA, J .. 1964, t. 2, nr 9, s. 1631-Jn41, 
rys. 16, tabl. 1, ods. 1�. 

Przedstawiono rozszerzona teorie drga,i poprzecznych w l,omorze 
silnika rakietowego na paliwo stale, polega iącą na uwzględnieniu 
(zlinearyzowanego) .wpływu prędkości. założono. że pulsacje pro
mieniowej i stycznej składowej predkości wolywaja na stateczno�ć 
snalania, jak w poprzednie.i teorii Crocco pulsacje ciśnienia. W wy
niku analizv stwierdzono, że pulsacje składowej stycznej pręrlkości 
wpływają stabilizująco. A. K. 

�21.455 JLot + 

FIARPER ·D . .T.: Th<> thrust a11f!m1?ntation of rocket motors "t h;i>h 
.altitnclP.�. Zvdel<�zenje ci:1Jn1 silnih.:ów 1·ckif"to,vyrh na rlttżvch ,vy�o
koś„iach .. T. of the Royal Aeron. Soc., 1964, t. 68. nr 648. s. 799-807, 
rys. 12, ods. 4. 

Przedstawiono wyniki badań nad metodą zmniejszenia spadku, 
ciągu dyszy silnilrn rakietowego, związanego ze spadj{iem ciśnienia 
otoczenia (straty wskutek rozprężania na zewnątrz dyszy). Metoda 
polega na zastosowaniu zewnętrznej osłony o więKszej średnicy, 
przedłużonej poza przekrój wylotowy dyszy. Zastosowano ją w 1962 r. 
do pocisku Black Knight . .,Odzysk" ciągu w przybliżeniu wynosi 
połowę przyrostu ciągu, ja!{i by miał miejsce, gdyby dysza. silnilrn 
była przedłużona i jej średnica wylotowa była równa srednicy 
osłony. A. K. 

WYTWARZANIE SPRZĘTU LATAJĄCEGO 

621.791.l ILot + 

Electron beam welding on triplesonic aircraft. Spawanie strumie
niem elektronów samolotu o potrójnej prędkości dźwięku. Weld. 
a. Metal Fabrica.t. 1964. t. 39, nr 9, str. 344-347, rys. io. 

Przy budowie doświadczalnego samolotu XB-70 zastosowano wiele 
nowych procesów technologicznych i nowych środków wyt�arza
nia. Jednym z nich było użycie spawania strumieniem elektronów 
przy budowie płatowca. Stosowane przenośne komory próżniowe 
umożliwiały spawanie od 1,5 do 2,4 m za jednym ustawieniem. 
Długość spawów na tym płatowcu sięga 9 l<m przy wy�onaniu ele
mentów i 4,5 km w zespołach. Nową techniką - strumieniem elek
tronów - położono spaw łączący kadłub z piatem. W artykule zo
brazowano oprzyrządowanie stosowane w procesach łączenia. 

A. G. 

621.791.6 !Lot+ 

AILES A. s.: Modern app!ications of thermit welding. Nowoczesne 
zastosowanie spawania termitowego. Weld. a. Metal. Fabricat., 1964, 
t. 32, nr 9, str. 335-343, rys. 20. 

Spawanie termitowe znane jest od dawna. Jednakże zakres jego 
zastosowania ciągle rośnie. Podstawowa jego przydatność łączenia 
ci<'żkich elementów o grubych przekrojach, a szczegplnje naprawa 
takich elementów w przypadl<ach peknięć i uszkodzeń. Duże zasto
sowanie znajduje przy naprawie odlewów w odlewniach odkuwek. 
w artykule omówiono zasade działania. historię procesu, wykony
wanie złącz tą metodą. operacje przygotowawcze oraz wiele przy-
kładów zastosowań. A. G. 

621.791.7 ILot + 

GOFF W. E.: Electron-beam developmcnts. Udoskonalenia w spa
waniu strumieniem elektronów. Weld. a. Metal. Fabricat. 1964, t. 32, 
nr 11, str. 421-423, rys. 7. 

Na przestrzeni ostatnich kilku lat nastBnil gwałtowny rozwo.1 
procesu sPawania za pomocą strumienia elektronów. Zarysowały 
sie w:vraźnie dwa typy urządzeń: wysol<onapieciowe o naoieciu 
nrzysoicszenia 100-150 kV i niskonapięciowe o napięciu 15-;..30 kV. 
W art:vkule omówiono typy urządzeń. odchylanie strumienia. porl
stawowe zalety procesu oraz spawanie produkcyjne. Cal9ść roz
waża1i oparta jest na nowym urządzeniu wysokonaoi<"ciowym fir
rny Zeiss, zainstalowanym w zakładach Bristol Siddeley. 

A. G. 

621.791.8 ILot + 

t<F'.T.LOTTE E. J .. LHEUREUX G. E.: The prindnles of se:łm wPl
rlin<!. zasady zgrzewania ciąg!P.go. Weld. a. Metal. Fabricat .. 1964, 
t. 32, nr 11, str. 431-437, rys. 12-22.

Dotychczas istnieje niewielka ilość dostępnych danych na temat 
sterowania poszczególnymi parametrami spawania ciągłego. Zwią
zane jest to ze złożonością mechanizmu tworzenia się złącza cią
głego oraz wzajemnego powiązania parametrów. Autorzy przedsta
wia.ią próbę systematyzacji czynników biorących udział w procesie 
oraz ich wpływy na poprawność złącza. Poci.ięli oni również próbę 
ilościowej oceny zjawisk zachodzących w spawaniu ciągłym. Wy
luesy ilustrują wynil<i tych rozważań. 

A. G. 

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



Tobelo2 Skfoa cnem,czny ome ry1<ońs1<tcń odtewn,czycń st o po w  magn ezu (wg ASTM B-80-63) 

S k fa d cne m i CZ n !J w /o 

Lp Oznaczenie .Inne s topu Al Mn Zn Tt, Ziemie lr Mg Si Cu Ni za nle czys;' 
rzadkie mox. mox. mox. czenta 

max.

I AM!OOA aJ -,a1 min a10 moxQ30 - - - reszta 0,30 0,10 ao, 0,30 
2 AZ63A 5,3- q7 minQt5 2,5-�5 - - - reszto 0,30 (/25 O,Of 0,30 
3 AZ8fA 7,0-�f min Q/3 (140- 1,0 - - - re szt a 0,30 at0 O.Dl 0,30 
4 AZ9IC a.1 -a3 min413 (/40-1,0 - - - reszto aJO a,o 0,01 0,30 
5 AZ92A 43-V min O.IO f,6 -2,4 - - - reszto a10 a25 O.Of 0,30 
6 EZ33A -· - 2,0 -3,f - 2,5 -4,D a5 -w re szto - O,IO O,Of 0,30 
7 HK31A - -.- moxQ30 2,5-4,0 - 44-1,0 reszt a - O,ID QOf 0,30 
8 HZJ2A - - 1.7 -2.5 2,5-4,0 moxO,lO 0,5 - 1,0 reszto - at0 ao, aJo 
9 KIA - - - - - 0,4-1,0 reszta - - - 0,30 
IO QE22A I) - - - - 1,8-2,52) 44-f,O reszto - 0,10 0,01 0,30 
fi ZE4!A - mox 0,15 �5 - 5,0 - Q75-{15 0,4-10 reszta - 0,10 O.Of a10 
12 ZH62A - - 5,2 - 6,2 1,4 - 2,2 - a5-to reszfa - 0,10 0,0f 0,30 
13 ZK5!A - - �6-55 - - [f5-f,0 re szt a -

am 0,0f 0,30 
14 ZK6IA - - 5,5-6,5 - - a�-1,0 reszto - O,tO ao, 0,30 
iJ Zawartość srebra w tym stopie wynosi 2,0 do 3,0 7.. 
2J Mieszan ina ne odynu i praLe odymu . 

. 

Ta belo 3 wrosnosc, tuyczne , recnnotog,czne po/sk1cn od l e wnie zy en sropow mag nezu. 

Wspófczynntk liniowej 1,/'rzewodność Pr zewodnośt. 
Temperofura 

Skurcz Cleżar rozszerzalności cie plnej topnienia Tempera ruro 
Cec!la wła ściwy a(. 106 cieplna elektryczna 'r lania odle wniczy Odporność Skrawat-Lp. st opu w zakresie temperatur Lejność no '?OŚĆ 

6/cm 3 CO/ m dOTno garna ·c o/. 
koraz;e 

il} -ff){} 20-2{1) 20-300 cm-sek ·c rl·mm2 

f Mlf "120-770 !J. dobra 
2 ML2 1,80 26,6 27,3 27,7 432 14,5- 18 645 650 690-850 1,6 -1,9 dobra b dobra 
3 l'fl3 1,80 26,0 27,0 0,25 /4,5-18 500 630 690-850 f,6 sła b a dostot ecznr, b.dobro
4 ML4 1,83 26,4 27,6 28) afg 14,5- 18 4[}0 610 690-850 f,O - 1,4 dost a teczna dobra b .dobro 
5 ML5 1,8 1 26,8 28,I 28,1 0,185 14,5-18 430 600 690-850 1,3 -1,4 dobro dostateczna !J.da!Jra 
6 ML6 1,8/ 26,/ 27,3 27,7 0,185 14,5-/8 440 600 690-850 1,3 - 1,4 dobro srobo D.dobro

Własnośc i mec/Jon i czne po lskie/I a d l e w n,czycn st o p ow m agnezu wq PN-55,IH-88050 
Ta belo 4. (no probk acń /a nijC/1 od dz ie I n Ie) 

Wy t yczne obrobk i ciep l nej Własności mechaniczne 
-� Ujednor o dn i enie (U} Sztuczne sta r z e n i e  fr) c:·-·:,-., Cecflo �osób �->.c<lJ 

L.p. ... ��stopu ewama �<...� temperaruro czas ośrodek tempero tura czas ośrodek Rr 05 HB 
c:<l-- wygrze wania wygrzewania ozieb iajqcy wygrzewania wygrze wania oLiebiajacy k6/mm 2 k6/mm2 
... <:)<.., % 
c::, 

·c q odz. ·c qodz. min. m in. min 

I HL! w piasku - - - - - - - 9 2 40 

2 ML2 w piasku - - - - - - - g 3 30 

3 ML3 w piasku - - - - - - - 16 6 40 
- - -

- - - - 16 3 50 

4 ML4 w piasku u 380!:.5 10-16 powietrze - - - 21 4 50 

T 380!5 /0-16 powietrze 175!:.5 16 oow1etrze 22 2 60 
- - - - - - - 15 2 50 

5 ML5 dowolny u 415!5 12-E powietrze - - - 2f 4 50 
T 4f5t5 12-16 powietrze 175!.5 16 pow ietrze 22 2 65 
- - - - - - - 15 I 50 

6 /'fL6 dowolny u 415!5 {)OWytęj 16 powiet rzę - - - 2 1  3 60 

T 4/StS powyżąj 15 powietrze 175!5 16 powietrze 2f f 65 
-f'omoce k=trvktorskle TL 1/65 zesz!II 1/65 str. ff okf. 
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wtosnosct mechaniczne p olskIcfl odlew n,czycfl stooow magnezu
Tabela 5 w p o d w y t s z o n y c fi t e m P er a t u ro c fi. 

L.p.
Cecha Temperaturo badania stop u 

20 
100 

f Mlf 150 
2fX) 

2SJ 
20 
f(J{) 

2 ML2 IX 
2CO 
250 
20 

!00 
3 NLJ 150 

200 
250 
20 

100 
4 HUI 150 

2(](] 
250 

w ras n OŚ Cf 
Tabela 6 

·c Rr-kG/mm2 

Il.O 
16,0 
14.0 
ttO 
8,0 
(8,5 
�5 
18.0 
13,5 
9,0 
26,0 
24P 
2(.0 
14,5 

,,o 

18.0 
18,0 
fl,O 
14.0 
li.O

Or - kli/mm2 

5,5 
5,0 
4,8 
4,5 
4,0 
IO.O 
9,0 
8,0 
7,0 

5.0 
ff,0 
,ao 

8,5 
8.0 
7,0 

11,5 
9,5 
9,0. 
9,0 
7,0 

fizyczne r technol ogicz n e 
m agnezu 

Cieżor Temperatura topnienia Przewodność Skurcz 
cieplno odlewniczy Oznoczente wfa.ściwy t" 

Lp stopu coljcm ·sek· T: lejność 
6/cm3 w temw, ½ doino górna !(JO - 30 ·c

I A/1/00A 1,81 464 593 0,/7 1.3 dobro 
2 AZ63A 1,83 454 609 "fJ,/8 1,3 dobra 
3 AZ81A 472 601 1,3 dobra 
4 AZ9IC l8I 468 595 0,17 1,3 dobra 
5 AZ92A f.82 443 593 0,/6 l,J dobra 
6 EZ33A 1,82 543 642 o,24 1,55 dostateczna 
7 HK 3/A 588 650 (8 dostateczna 
8 HZ32A 552 647 1.55 dostateczna 
9 QE22A 549 642 l3 dostateczna 
IO ZE4fA - - - dostateczna
li ZH62A - 630 1,3 dostateczna 
12 ZK5IA 1,82 549 640 0,20 1,3 dostateczna 
13 ZK6/A f,83 530 635 . t3 dostateczna 

G5 - ¾ HB k6/mm2 

8,0 45 

li.O 38 

12,0 35 
fiO 30 
10,0 24 
4,0 54 
5,0 52 
9,0 49 
ff.O 37 
18,0 25 
10,0 60 
li.O 56 
14/J 55 

12,0 4.3 
11,0 32 
2,5 62 
25 58 
3,0 55 

3,5 45 
4,0 3f 

omeryka ń s ki eh stopów 

Możliwość HożliwostSkłonność do fqczenia mikropor owo Skra walność lutowaniem raczenia 
!ości twardym spawaniem 

średnio /J. do/Jro nie duża 
duża b. dobra me moto 

śre.driio b dobra me duża 
średnKJ b. dobra nie średnia 
średnia b. dobra me średnio 
mata b. dobra nie duża 
mata li dobro - duża 
mata b. dobra - średnia
średnia b dobra nte duża 

- li. dobra nte -

średnia b.dobra nie -

średnia b. dobra nie moto 
średnia b dobro nie mota 

wrasnoscl mech o n i czne umerykaliskich odlew n i CZ y C t, sro pów 
Tabelo 7 magnezu (wg ASTM 88/J-63} 

L.p. Oznaczenie stopu 

f AM fOOA 

2 AZ 63A 

AZ 81 A 

4 AZ 9/C 

5 AZ 92A 

6 EZ33A 
7 lfK 31 A 
8 HZ 32A 

KIA 

IO QE 22A 
fi ZE 41 A 

ZH62A 
13 ZK 5/A 

ZK61 A 

Uwago: Dane do/yczq 

Rod Z OJ obr obkt etep/neJ 

Przes.1/canie .,. starzenie szruczne 
W stanie lanym 
Przesycanie 
Starzenie sztuczne 
Przesucanie • starzenie sztuczne 
Przes�1came 
W stanie lanym 
Przesycanie 
Starzenie sztuczne 
Przesucanie + starzenie sztuczni! 
fr stanie lanym 
PrzeSI/COnie 
Starzenie sztuczne 
Przesycanie „ starzenie sz/uczne 
Starzenie sztuczne 
Przesgcame • starzenie S7tuczne 
Starzeme sztuczne 
W sianie lanym 
Przesucanie + s!orzenie 
Starzenie sztuczne 

Starzenie sztuczne 
Starzenie s ztuczne 
Przesucanie + starzf!nie 

odlewów pioskowvcń. 11- nie

sztuczne 

s?tuc:me 
Gkreślone. 

--

W/os nośc, mecha niczne 

Rr k6/mm 2 

Qr�2 k6/mm2 04 
mm min 

½ 

24,6 12.0 o 

/8,3 7,7 4 
23,9 _7,7 7 --
I8,J 8,4 2 
23,9 1/3 3 
23,9 1,7 7 

16,2 7,7 9 

ng 7.7 7 
16,2 lł4 2 
23,9 ff.3 3 
16,2 7,7 ,1 
239 7,7 6 
/6,2 8.4 o 

2�9 (2,7 f 

14,1 9,8 . 2 
tri.O 9,f 4 
1g,o 9.1 
15.9 4,2 14 
�6 17,6 2· -

19,1 :
' 13.4 2.5 

24,6 15,5 • 5'
23,9 14,/ . 5

27,4 18,3 5 

Pornou fonslruktorsłie rL • 7/65 zeszgf 1/'5 str il ol:f. 
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