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DO NASZYCH DOTYCHCZASOWYCH I PRZYSZŁYCH CZYTELNIKÓW 

Zmieniamy profil naszego czasopisma. Czynimy to . na
zapotrzebowanie społeczne, czynimy to dla Was, Czytelnicy.

Wielu z Was pamięta, że TECHNIKA LOTNICZA v_rze
szla już poważną reorganizację przed piqciu laty. Pt�mo
przestało być wtedy elitarnym periodykiem dla wąskieg_o
grona naukowców - a zyskało szeroki wachlarz Czytelni
ków spośród inżynierów i techników- praktyków: kon
struktorów, technologów, organizatorów. 

Od kilku już lat - wierni zasadzie informowania Czy
telników o nowościach dotyczących sprzętu latającego -

publikujemy informacje lub sporadyczne artykuły na
temat rakiet, sztucznych satelitów czy podboju Kosmosu. 

Dziś, gdy już nie tylko Polska lecz nawet Indonezja -

wysyła w stratosferę rakiety meteorologiczne, pdy amery
kański „Early Bird", radziecka „Molnia", czy kanadyjski
,,Skowronek" łączą narody przez telewizję czy radiofonię,
gdy ludzkość wchodzi w erę budowania laboratorium
w Kosmosie - pora nam oficjalnie wprowadzić astronau
tykę na lamy „Techniki Lotniczej", dokumentując to
w tytule czasopisma, które poczq-wszy od teao zeszytu 
zmienia nazwę na TECHNIKA LOTNICZ./l I ASTRON11V
TYCZNA. 

Astronautyka będzie reprezentowana w każdym zeszycie 
przez artykuł naukowo-techniczny i i11formacje o nowo
ściach z tej dziedziny w stałej rubryce „Nowości Tech
niczne". 

Pod względem tematyki mnie1 więcej czwarta część ze
szytu przypadnie na samoloti1, rnkietu i statki kosmicz11e. 
łqcznie zaś z opisem wyposaże11i11 i, pokrcw11ymi zagadnie
niami sterowania oraz automat11ki - prawic pół zeszyt1t 
poświęcimy tym gałęziom wicdz11. 

Następnie, problemy konstrukcyjne, nowości techniczne 
i kronika zajmą poważną część materiałów redakcyjnych, 

zaś problemy naukowe i badawcze oraz zagadnienia ekspl _atacyjne około 300/o objętości pisma. Ponadto zam;erz 
0 

' t t k k • ' ' a.my rozszerzyc ema_ ,Y ę e sploatacy1ną, komunikacji lotniczej oraz wpr?wadzi� CY_kl artykuło'l;) popularyzujących naw technikę i organizac,ę w przemysle lotniczym. ą 
?zie limy. się _również � naszymi Czytelnikami pomyślną

wwdm-r:io�cią, ze . K�lcgmm Redakcyjne powiększy sie 
o _spec1alistę z dzi�dziny astro�autyki oraz o dwóch człon: 
kow-korespondentow z powaznych zakładów lotniczych 
znanuch aktywistów postępu technicznego. 

Wydawca - Wydawni�twa Cz_asopism Technicznych NOT 
roznocz_ęły s�arania o z_wię�,szenie przydziału papieru i, być
moze, 1uz niedługo ob,ęt?sc . naszeg� pi�ma będzie powięk
szon?- do 32_ stron. _Zmiema'Yr}-y rownież szatę graficzną. 
Ori_r�cz nowe1_ komumkatywne1 okładki, wprowadzimy bar
dz,1eJ, a_trakC'!-/JnY układ wew;1-ą_trz pisma. Przez zmianę sze
roK,r;sci szpalt oraz nowe winiety, staranniejsze opracowa
nie ilitstra_cji i fotografii a ta�że inne zmiany postaramy 
sir. aby msmo nasze było ładniejsze. 

Jak wi�rrl;Y, ,,r:o:nocc Kons�n';ldorskic" cieszą sie clużq 
7:1mmlarnosczq _wsrod pracowmkow technicznych lotnictwa 
i c1Lnteqo zamierzamy drukować je wewnątrz nnm.eru na 
�rnrlkow1.1ch stronach, które można bedzie oddzielnie kom-
])1f'tować. 

Wreszcie informujemy, że Redakcja TL i A z okazji 
1„ąż7:11�h imprez ?qdź rocznic interesujących nasz1-1ch Czy
/nlnikow - będzie wyrlawać zeszytv specjalne poświęcone 
clanem1i wydarzeniu lub problemowi . 
. Wyda_je nam się je�nak_ niezbedne uprzedzić Czytel.ników,
ze z:17-wn1-1 tematyki pisma będą zachodzić stopniowo, 
w m.wrę doplyw1l materiałów redakcyinuch. odpowiadają
cvch nowemu profilowi naszeqo m.ies·iecznika. 

Mam11 naclzie1e. że nasze zamierzenia �potkaja sie z przu-
chyl11q oceną Czytelników. 
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MIESIĘCZŃIK SEKCJI LOTNICZE J  STOWARZYSZENIA INŻYNIERÓW TEC HNI KÓW MECHANI KÓW POLSKICH 

V Kongres Techników Polskich 

Jesteśmy w przededniu otwarcia kolejnego Kongresu 
Techników Polskich, Kongresu, w którym - wśród przed
stawicieli innych branż - wezmą udział reprezentanci pra
cowników lotnictwa. 

I gdy toczyć się będą obrady w wielkiej sali Domu Kul
tury w Zabrzu technicy i inżynierowie naszej branży, 
pracownicy przemysłu lotniczego i naukowcy, personel lata
jący i członkowie obsługi technicznej Lotnictwa uważnie 
będą śledzić przebieg dyskusji kongreso·wej. Oczekiwać 
i liczyć bowiem będą na powstanie klimatu, w którym 
technika polska wziąć musi rozbrat z przestarzałymi meto
dami, w którym ugruntują się jej pozytywy i ekonorni'R,a 
przedsięwzięć oraz wytyczona zostanie zielona droga dla 
nowoczesności. 

Dobiegła końca realizacja planu lat 1961-1965, która 
przyniosła wzrost produkcji przemysłowej ponad 48°/Q, 
w czym przyrost produkcji przemysłu maszynowego - po
wyżej 910/o. 

Dynamiczny rozwój przemysłu spowodował zmianę struk
tury zatrudnienia, charakteryzującą się wzrostem udziału 
lwdry inżynieryjno-technicznej o przeszło 26°/u. 

Wytyczne dla kierunków rozwojowych bieżącego 5-Lecia 
oparte są na założeniach daleko idącego postępu w dziedzi
nie nauki i techniki. Podniesienie nolwoczesności i jakości 
produkcji ma doprowadzić 600/o wyrobów przemysłowych 
do poziomu światowego. Osiągnięcie tych wyników powin
na zapewnić działalność ekonomiczna, techniczno-organiza
cyjna i społeczno-wychowawcza, nasza - tj. pracowników 
technicznych. 

Z wiarą odnosimy się do prac V Kongresu, bowiem 
z wdrożeniem jego uchwal w życie wiążemy nadzieję na 
realizację postawionych ambitnych zadań, na wprowadzenie 
rzeczywistego postępu w technice naszego kraju i lepsze 
nią zarządzanie. 

V Kongres Techników Polskich poprzedziła organiczna 
praca w dwunastu sekcjach problemowych, które opraco
wały podstawowe tezy do dyskusji przedkongresowej. 

Poniżej podajemy tematykę prac Sekcji Kongresu, po
święcając szerszą charakterystykę tym problemom, które -

z natury swej - wiążą się ze stanem i rozwojem naszej 
branży. 

Sekcja I pod przewodnictwem mgra inż. J. Hrynkiewicza 
zajęła się „Problemami nowoczesności produkcji i poprawy 
jej jakości". W telegraficznym skrócie wymieńmy te pro
blemy. Chodzi tu m.in. o wprowadzenie kryteriów nowo
czesności i właściwej jakości wyrobów, o ustalenie zadań 
w zakresie konstrukcji i technologii oraz zaopatrzenia 
w materiały surowce i półfabrykaty. Chod.zi dalej o postu
lowanie sta�daryzacji, normalizacji i ochrony patentowej, 
o szersze wykorzystanie wzoró'w i doświadczeń zagranicz
nych, o właściwe postawienie zagadnień kontroli technicznej.

Sekcja II pod kierunkiem prof. dra inż. J. Kaczmarka 
opracowała zagadnienie „Doskonalenia warsztatu pracy 
twórczej inżyniera i technika". Określono zadania kadry 
technicznej w realizacji planu gospodarczego 1966-70 oraz 
w rozwoju techniki w latach następnych. Omówiono postę
powe metody pracy inżyniera i technika oraz czynniki wa
runkujące efektywność ich działalności w zakładach pro
dukcyjnych, biurach projektowych, i'ry,stytucja�h i plq.ców-:
kach naukowych. Zanalizowano rolę informacJz techmczneJ
oraz fachowego piśmiennictwa. . . , . 

Sekcja III prowadzona przez mgra inż. J. Chylins1aeuo
opracowała „Kierunki rozwoju produkcji przemysłU; elek
tromaszynowego, jako głównego dostawcy maszyn 

. 
z urzą

dzeń, decydującego o postępie i wudajnofri w całeJ go:;po
darce na.rodowej". 

Sekcja IV pod przewodnictwem prof. dra inż. J. Kożu
chowskiego zajęła się „Zagadnieniami mechanizacji i auto
matyzacji w gospodarce narodowej". 

Sekcja V, VI i VII opracowały tezy do „Problemó-� 
chemizacji gospodarki narodowej", ,,Problemów produkcJZ 
i wykorzystania energii i paliw", wreszcie „Problemów pro
dukcji i wykorzystania podstawowych surowców i półfa
brykatów". 

Sekcja VIII zajęła się „Intensyfikacją gospodarki rol
nej i problemami przetwórstwa". 

Sekcja IX - pod prze;wodnictwem prof. dra inż. Z. Zbi
chorskiego - przeanalizowała „Zagadnienia ekonomiki 
i organizacji produkcji oraz nowoczesne metody i środki 
techniczne w systemie zarządzania". 

Tematyką tez były przede wszystkim „Zagadnienia sto
sowania zasad naukowej organizacji pracy oraz środków 
technicznych w zarządzaniu i w pracach inżynierskich". 
Ponadto objęto analizą: rachunek ekonomiczny w postępie
techniczny-n],, inwestycjach i pracach badawczych, metody 
planowania i zarządzania w zakładach pracy i w branżach, 
wreszcie problematykę likwidacji czynników osłabiających 
inicjaty·wę i hamujących podejmowanie decyzji. 

Sekcja X opracowała „Techniczno-organizacyjne proble
my planowania przestrze1�nego", zaś Sekcja XI - pod kie
runkiem prof. J. Tymowskiego - zajęła się zagadnieniami 
,,Kadr technicznych". 

Z kolei ostatnia - Sekcja XII - zestawiła dorobP.k ru
chu stowarzyszeniowego w 20-letnim okresie istnienia PRL. 
Grupa społeczników, działająca w tej sekcji, wysunęła sze
reg wartościowych tez, zmierzających do określenia dal
szych kierunków umocnienia i rozwoju stowarzyszeń nau
kowo-technicznych. 

Opracowane przez sekcje tezy były tematem dyskusji 
w przeszło 4000 zakładów przemysłowych z udziałem oko
ło 50 tys. osób oraz na dziewięcitl konferencjach wojewódz
kich. 

Jednak organizatorzy Kongresu nie poprzestali na pra
cach przygotowawczych prowadzonych centralnie. 62 wy
brane zakłady miały prawo indywidualnie zgłaszać wnios
ki. Wśród zakładów tych znalazły się również wytwórnie 
sprzętu komunikacyjnego. 

Należy zadać pytanie, czy polski techniczny świat lotni
czy jest dostatecznie usatysfakcjonowany opracowanymi 
tezami i stawianą przed Kongresem tematyką. 

Odpowiadamy. W ujęciu ogólnym - tak. Jednak ocenia
jąc prace przedkongresowe w aspekcie programowo-tema
tycznym, dajemy wyraz przekonaniu, że Sekcja III pra
cująca pod kierunkiqm min. J. Chylińskiego, (który tak 
mocno był związany z lotnictwem) powinna postawić krop
kę nad „i".

Bo jeżeli ... 
-- w 1964 r. udział eksportu • maszyn i urządzeń wynosił 

dla Polski 33,40/o, za.§ dla Czechosłowacji -- 470/o, 
- mamy w rozpoczętym pięcioleciu znacznie zwiększyć

iidział produkcji ·wyrobów precyzyjnych i asortymentów
o wysokim stopniti uszlachetnienia,

- wiadomo, że eksport samochodu czy okrętu przyniesie
2-5 dol., zaś eksport konstrukcji lotniczej 150-1000 dol.
za 1 kg ciężaru;

... to należy chronić przed wypieraniem z zakładów, 
popierać i rozwijać produkcję nowoczesnego SPRZĘTU 
I OSPRZĘTU LOTNICZEGO. 

Zaś w tezach Sekcji III wśród kiernnków rozwoju pro
dukcji elektromaszynowej - obok chemii i środków łącz
ności - należy umieścić PRZEMYSŁ LOTNICZY. 

TECHNIKA LOTNICZĄ. NR 1/1966 



Mgr inż. MIECZYSŁAW ŁYZWINSKI 621.455: 

Źródła przemiany energii w nowych napędach rakietowych 

W artykule ogólnie rozważono źródła energii możliwe do wykorzystania w napę
dach rakietowych. Podano krótki zarys metod wytwarzania ciqgv, w napędach typu 
rakietowego. Artykuł. omawia nowe rozwiązania napędów rakietowych znajdujących 
sir, obecnie w stadium niedojrzałych technicznie opracowań. 

Działanie silnika rakietowego opiera się na ogólnej zasa -
dzie zachowania pędu środka masy układu,. wynikającej 
z praw Newtona. Układ materialny stanowi rakieta z ze
społem napędowym oraz wypływający czynnik roboczy, np. 
spaliny. Model silnika rakietowego pracującego na che
micznych materiałach pędnych odznacza się szczególną pro
stotą konstrukcyjną. 

Efekt rakietowy można uzyskać równiez w wyniku 
innych łańcuchów przemian energii, prowadzi to jednak do 
konstrukcji znacznie różniących się od ogólnie znanych 
i stosowanych silników rakietowych. Zasada zachowania pę
du środka masy układu \\( odniesieniu do napędu rakieto
weg,o może być wykorzystywana wieloma różnymi sposo
bami. 

W silniku rakietowym czynnikiem roboczym w sensie sub
stancji, której ruch daje w efekcie ciąg, mogą być spaliny, 
gazy neutralne, gazy zjonizowane - plazma, jony, produk
ty rozpadu jądrowego i wreszcie materia w postaci polowej, 
np. fotony. Procesy przemian energii w napędach odrzuto
wych sprowadzają się w ogólnym wyniku do wyzwalania 
energii :z; materii i przekształcania jej w energię kinetycz
ną strumienia wylotowego. Łańcuch przemian energii w na
pędach rakietowych kończy się na energii ruchu czynnika 
roboczego. Pośredniczącymi w tych przemianach ogniwa
mi - formami energii jest ciepło i energia elektryczna 
(rys. 1). 

1. Schemat Uustrujqcy prze

miany energii w różnych na

pędach rakietowych: 

konwersja energii źródła wg 

przemian 1-2, 3-6-2 charak-

teryzuje rakietowe silniki ter

miczne (wypływ gazów przez 

dyszę de Lavala), przemiany 

1-5-4, 3-4 dotyczą rakieto

wych silników elektrycznych 

(jonowe i plazmowe), bezpo

średnia przemiana (7) energii 

źródła w energię kinetyczną 

charakteryzuje silniki-genera. 

tory promieniowań korpusku

larnych elektromagnetycz-

nych (np. napęd fotonowy) 

�odz�_j ��dła i przemian energii moi� być podstawą kla
syf1kacJ1 roznorodnych znanych obecnie silników rakieto
wych., Odmienność możliwych rozwiązań silników typu ra
kietowego wynika z możliwości zastosowania różnych źró-
deł , energii, np. en�rgii jądrowej czy energii promienistej
S�onca oraz z pr�eb1egu przemian energii źródła w energię 
kinetyczną czynnika roboczego. 

Żródła energii 

źródłerr.i energii w napędach rakietowych mogą być pali
:,va �hem1czne, procesy jądrowe zachodzące w reaktorach 
� w izotopach promieniotwórczych oraz Słońce. Teoretycznie 
Jest również możliwe wykorzystanie energii pól elektroma
gnetycznych przestrzeni kosmicznej. 

Stosowane paliwa chemiczne pozwalają osiągać kosmicz
ne prędkości lotu dzięki wielostopniowości rakiet. Poza na
pędem w czasie startu i powrotu rakiet, paliwa chemiczne 
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nie mogą być uważane w dalszej perspektywie jako naj
bardziej odpowiednie źródła energii do lotów kosmicznych. 

Obserwowane w literaturze naukowej duże zainteresowa
nie nowymi rodzajami źródeł energii nie tylko do celów ra
kietowych wynika stąd, że możliwości związane z paliwami 
chemicznymi są wyraźnie ograniczone zarówno w sensie za
sobów jak i efektów energetycznych. Paliwa chemiczne ze 
względu nal stosunkowo niewielki zasób energii i duże zu
życie jednostkowe brane są pod uwagę tylko w przypad
kach urzadzeń kosmicznych o małych mocach i krótkotrwa
�ym działaniu. W przyszłości zastosowanie paliw chemicz
nych w technice rakietowej może rozszerzyć się w związku 
z rozwojem generatorów bezwirnikowych, tzw. ogniw pali
wowych, przemieniających energię chemiczną bezpośrednio 
w energię elektryczną z przewidywaną sprawnością w gra
nicach 60-8010/o„ 

Również duże znaczenie może mieć wprowadzenie na 
szerszą skalę wysoko energetycznych paliw borowodoro
wych i fluorowodorowych. Borowodory wykazują ciepło 
spalania o 40-601>/o wyższe w porównaniu do paliw węglo
wodorowych. Dwuboran B2H6 ma ciepło spalania 17 750 kcal/ 
/kG, pentaboran B5H9 - 16 650 kcal/kG. 

W dziedzinie paliw chemicznych prowadzone są również 
prace rozwojowe nad praktycznym wykorzystaniem 
tzw. wolnych rodników. Są to atomy lub cząsteczki o bardzo 
małej trwałości. Przy zanikaniu wolnych rodników, np. ato
mowego wodoru lub azotu wyzwala się na jednostkę ciężaru 
ilość energii kilkakrotnie większa niż w procesie spalania: 

2H -+ H2 + 103 240 kcal/kG 
2N-+ N2 + 224 900 kcal/kG 

Zanikanie wolnych rodników może polegać na łączeniu się 
atomów lub cząstek w większe ugrupowania lub, odwrotnie, 
cząstki w stanie nietrwałym ulegają rozpadowi. Wolne rod
niki łącząc się ze sobą bądź ulegając rozpadowi wydzielają 
nadmiar energii i tworzą w rezultacie zwykłe, niczym nie 
wyróżniające się, cząsteczki. 

Podstawowy problem praktycznego zastosowania omawia
nych paliw w napędach rakietowych polega na opracowaniu 
sposobów ekonomicznego wytwarzania wolnych rodników 
i opanowaniu efektywnych metod ich stabilizacji. Jednak, 

' 

Przemwna U238 .....,_ _ _,, __ '°'
""neptun 
i nast(?pn1e 
w pLuton Pu239 

' 

\ Pochłaniani@ 
, n0utron6w 

\ 

\ 

\ 

2. Przebieg reakcji lańcucllowej w reaktorze 11ranowym 



w ogólnym bilansie korzystanie z wolnych rodników nie 
może przynieść dużych korzyści energetycznych. Chodzi bo
wiem o to, że nakład energii konieczny do ich wytwarzania 
j�st r_ówny ene�g�i wywiązywanej podczas reakcji ich za
mkama. Z drug1eJ strony, zastosowanie tych nowych paliw 
pozwoliłoby osiągać znacznie korzystniejsze charakterysty
ki rakiet w wyniku możliwości zmniejszenia masy ma
teriałów pędnych. 

W literaturze rozważane są różne sposoby wytwarzania 
wolnych rodników. Istnieją możliwości wykorzystania do 
tego celu łuku elektrycznego, działania pól elektrycznych 
o wielkiej częstotliwości, promieniowań elektromagnetycz
nych i korpuskularnych. Duże nadzieje przypisuje się za
stosowaniu w tej dziedzinie izotopów wytwarzających pro
mieniowanie typu P, jak np. promet Pr 143, cer Ce 144,
cez Cs 137 i innych. Podstawą technologii produkcji \Volnych
rodników może być także wykorzystanie promieniowania
w jądrowych reaktorach rozszczepieniowych, a więc pro
mieniowania r i neutronowego.

Dotychczasowe wyniki prac badawczych nie pozwalają 
jeszcze na praktyczne stosowanie rodników. Stoi temu na 
przeszkodzie zasadnicza trudność uzyskania wolnych rodni
ków o dużym stopniu koncentracji. Sposoby stabilizowania 
omawianego paliwa wiążą się z techniką niskich tempe
ratur. 

Czerpanie energii z reakcji chemicznych raczej nie daje 
szerszych perspektyw dla rozwoju astronautyki w dalszej 
przyszłości. Jeśli chodzi o silniki rakietowe przewidziane 
do startu i lądowania, paliwa chemiczne będą stanowiły 
nadal podstawowe źródło energii. Zastosowanie w tym celu 
termicznych silników jądrowych, aczkolwiek technicznie 
możliwe, będzie jednak ograniczone względami promienio
wania jonizującego. 

Konieczne w przyszłości moce rakietowych napędów elek
trycznych rzędu megawatów można będzie uzyskać wy
łącznie z reaktorów jądrowych. Spełnią one najlepiej 
wymagania stawiane źródłom energii przeznaczonym do 
długotrwałej pracy w warunkach kosmicznych. Istnieją 
opinie, że w latach siedemdziesiątych moc zespołów reak
torowych do celów astronautycznych będzie zawierać się 
w granicach 10-20 MW. 

Użytkowa wartość opałowa paliw jądrowych jest miliony 
razy większa od wartości opałowej paliw chemicznych. 
Granice wartości opałowej paliwa jądrowego wynikają 
z prawa współzależności masy i energii (E = mc2). Przyto
czony rząd wartości opałowej paliwa jądrowego dotyc7.y 

3. Obraz l!ipotetyc�nego unty

atomu Utu 

reakcji rozszczepieniowych, w których ubytek masy sub
stancji reagujących, tzw. defekt masy wynosi około 0,10/o 
stanu początkowego. 

Budowa lekkich reaktorów jądrowych typu rozszcze..: 

pieniowego weszła na drogę praktycznej realizacji. Obecnie 
wykonywane są w USA jądrowe urządzenia zasilające typu 
SNAP (System for Nuclear Auxiliary Power), przeznaczone 
do celów- astronautycznych. 

Najbliższe prace w tym względzie podejmowane w USA 
zmierzają do budowy reaktorów zasilających geqeratory 
prądu elektrycznego o mocy kilkudziesięciu kW. Jednym 
z przewidywanych zastosowań jest zasilanie w energię 
rakietowych silników elektrycznych. Reprezentatywny dla 
kierunku rozwoju jądrowych reaktorów kosmicznych jest 
opracowywany w USA zespół SNAP-8. Podobnie jak w ze
spole SNAP-2 w skład urządzenia wchodzą: reaktor jądro
wy, turbina pracująca na parach rtęci oraz generator 
wirnikowy. Zespół SNAP-8 przewidziany jest na łączny 
czas pracy 10 OOO godz., obliczeniowy ciężar jednostko,vy 

przy mocy generatora 35 kW wynosi 45 kG/kW. Badania 
w locie SNAP-8 mają rozpocząć się w 1967 r. 

Celem dalszych prac prowadzonych w USA w tej dzie
dzinie jest uzyskanie jądrowego zespołu prądotwórczego 
o mocy 1000 kW i ciężarze jednostkowym ok. 4,5 kG/kW
zdolnego do nieprzerwanej pracy w czasie trzech lat.

Przemiana masy w energię w znacznie większym stopniu 
niż w procesach rozszczepieniowych zachodzi w reakcjach 
termojądrowych. Ten sposób wyzwalania energii jądrowej, 
polegający na syntezie jąder lekkich pierwiastków, np. izo
topów wodoru, nie podlega dotychczas kontroli. Podczas 
tej reakcji wyzwalanie energii może odbywać się w procesie 
przemiany wodoru w hel. Reakcja termojądrowa -
4H1 -+ He4 + 2e+ dałaby na jednostkę masy ok. 8 razy 
więcej energii w porównaniu do jądrowej reakcji rozszcze
pieniowej. ::;zybko przebiegającą niekontrolowaną reakcję 
termojądrową zrealizowano w bombach termojądrow?ch. 
Nauka i technika stoją obecnie przed zadaniem zrealizo
wania reakcji termojądrowej w postaci kierowanego, spo
'kojnie przebiegającego procesu. Rozwiązanie tego zad°:nia
pozwoli wykorzystywać ogromne zasoby wodoru jako palnvo 
jądrowe. Prace mające na celu stworzenie reaktorów 
termojądrowych rozpoczęto mniej więcej w jednakowym 
czasie w Związku Radzieckim, w Stanach Zjednoczonych 
i Anglii. Od szeregu lat prowadzone są prace eksperymen
talne na urządzeniach „Ogra", ,,Tokamak", .,Probkotron" 
w ZSRR, ,,Zeta" i „Sceptor" w Anglii i dziesiątkach innych 
bardziej nowoczesnych. 

Wybiegając daleko w przyszłość należy jednak liczyć się 
z tym, że wyzwalanie energii w procesach termojądrowych 
nie będzie wystarczające dla realizacji szeregu zadań astro
nautycznych opartych na napędach .fotonowych. Dochodzi 
więc do problemu materii i antymaterii, do problemu pełnej 
anihilacji materii w sensie jej całkowitego przeistoczenia 
w energię. . 

Teoretycznie nie wyklucza się możliwości całkowitego 
wyzwalania energii zawartej w materii. Wskazuje na to 
fizyka cząstek elementarnych. W ostatnich latach wykryto 
nowe cząstki elementarne przeciwstawne od dawna znanym. 
Antyelektron, tj. pozytron odróżnia się od elektronu tylko 
znakiem ładunku elektrycznego. Połączenie się tych dwóch 
cząstek w tzw. reakcji elektronowo-pozytronowej objawia 
się anihilacją masy i powstaniem w to miejsce dwóch 
fotonów. Wykryto również antyproton i antyneutron, który 
od neutronu różni się jedynie kierunkiem momentu magne
��neg� . .  

Przypuszcza się możliwość istnienia antymaterii, ktoreJ 
atomy składają się z antycząsteczek. Na podobieństwo 
atomu np. litu, składającego się z 3 protonów, 4 neutronów 
oraz z 3 elektronów, można wyobrazić sobie model anty
atomu· litu (rys. 3). 

Obecnie antycząsteczki uzyskuje się z olbrzymim trudęm 
za pomocą wielkich akceleratorów - synchrofazotronów 
i o praktycznym wykorzystaniu reakcji anihilacji anty
cząsteczek nie może być jeszcze przez długie lata mowy. 

Dla silników termicznych o małym ciągu lub. dla rakie
towych ' silników elektrycznych przeznaczonych wyłącznie 
do sterowania statkiem podczas lotu wystarczającym źród
łem energii mogą być izotopy promieniotwórcze. 

W ramach amerykańskiego programu księżycowego „Sur
veyor" przewiduje się prace w latach 1965-66 nad reali
zacją generatora termoelektrycznego pracującego na kiurze 
Cm 242 o mocy 25 W. Pierwszy generator termoelektrycz
ny z serii SNAP o ciężarze 2 kG, pracujący na plutonie 
Pu 238, przeszedł już próby na satelicie „Transit" IV-A. 

Cechą charakterystyczną o dużym znaczeniu praktycznym 
jest niezawodność działania urządzeń izotopowych. Nie wy
magają one skomplikowanych układów sterujących, jak to 
ma miejsce w reaktorach jądrowych czy urządzeniach 
wyzyskujących energię słoneczną. Ciepło wydzielane w ilo
ściach określonych prawami rozpadu promieniotwórczego 
może być bezpośrednio przetwarzane na energię elektryczną 
w elektrycznych generatorach bezwirnikowych. 

Znane są obecnie (ponad 1000) izotopy promieniotwórcze 
naturalne i sztuczne, ale tylko niektóre odpowiadają wa
runkom stawianym silnikowym źródłom ciepła. Nie mniej 
ważny od możliwie dużej mocy promieniowania je�t wa
runek wystarczająco długiego okresu połowicznego rozpadu 
izotopu, określającego czas pracy zespołu napędowego. Za
stosowanie izotopów promieniotwórczych w zespołach na
pędowych wiąże się z ich produkcją w większszych ilo
ściach. W ogólnej ocenie izotopu jako źródła ciepła brana 
jest również pod uwagę struktura jego promieniowania. 
Intensywne promieniowanie przenikliwe (promieniowanie y) 
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utrudnia zabezpieczenie przed nim otoczenia i zwiększa 
masę odpowiednio efektywnych osłon biologicznych. W tym 
świetle liczba izotopów promieniotwórczych kwalifikujących 
się do użytku w astronautyce ogranicza się do kilkunastu. 

Jednym z nich jest polon Po210 wykazujący wysoką 
moc promieniowania. Stosunkowo krótki czas połowicznego 
rozpadu Po 210 ogranicza zastosowanie tego izotopu do 
urządzeń, których czas pracy nie przekracza paru miesięcy. 

Doskonałym paliwem izotopowym jest pluton Pu238. 
Dzięki długiemu okresowi półrozpadu, baterie plutonowe 
mogą spełniać zadania tfódła ciepła w czasie do 10 lat, 
bez większej zmiany mocy urządzeń zasilanych. 

Dobrym paliwem izotopowym jest również kiur Cm242 
będący stabilnym żródłem ciepła w okresie do 6 miesięcy. 
Pod względem czasu istnienia zupełnie niepodobnym do 
Cm242 jest nowy izotop Cm244, z okresem połowicznego 
rozpadu wynoszącym ponad 18 lat. Izotop ten będzie szcze
gólnie odpowiednim źródłem energii w związku z projek
towanymi na przyszłość długotrwałymi lotami kosmicznymi. 
Otrzymywanie izotopu Cm244 w większych ilościach jest 
przedmiotem badań. 

Jedynym izotopem uzyskiwanym w jądrowych reaktorach 
rozszczepieniowych, który może być wykorzystany w tech
nice długotrwałych lotów kosmicznych, jest stront Sr90. 
Jego wysoka moc promieniowania przy 28-letnim okresie 
rozpadu połowicznego może pokryć potrzeby energetyczne 
statku w czasie do 10 lat bez uzupełniania zapasów źródeł 
energii. Jednak izotop ten jest jednym z najbardziej nie
be�piecznych i konieczne jest stosowanie ciężkich osłon 
przed silnym promieniowaniem jonizującym. Zwiększenie 
produkcji . strontu Sr90 nie stanowi obecnie większego pro
blemu. 

Zespoły, napędowe o małej mocy, np. silniki jonowe czy 
plazmowe mogą być z powodzeniem zasilane również ener
gią promieniowania słonecznego. Możliwość czerpania energii 
z otaczającej przestrzeni jest dla astronautyki szczególnie 
wartościowa. Napędy lotnicze pracujące w obrębie atmosfe
ry muszą mieć własne żródła energii, natomiast czynnik 
roboczy może być czerpany z zewnątrz. W przestrzeni 
kosmicznej sytuacja wygląda odwrotnie. Konieczne są po
kładowe zapasy czynnika pracującego (pomijając żagiel 
słoneczny), a energia może być czerpana z zewnątrz. Odpo
wiednie urządzenia przetwarzające energię słoneczną w ener
gię kinetyczną strumienia wylotowego mogą być lżejsze, 
a nawet pewniejsze w działaniu od zespołów pracujących 
na paliwach chemicznych czy jądrowych. Dotyczy to zwłasz
cza urządzeń przeznaczonych do długotrwałej eksploatacji. 

Wadą zasilania urządzeń astronautycznych energią pro
mieniowania słonecznego jest zmienność parametrów ich 
pracy uzależniona od odległości względem Słońca. Rzędy 
wielkości wskazują na możliwość wykorzystania promienio
wania słonecznego do efektywnej pracy rakietowych sil
ników elektrycznych, żagli słonecznych w lotach satelitar
nych wokół Ziemi oraz w lotach do najbliższych planet 
Ziemi. 

Przetwarzanie energii promienistej Słońca w energię 
elektryczną może odbywać się za pomocą kotłów i maszyn 
parowych lub turbin obracających generatory, co wydaje 
się właściwe dla urządzeń o większej mocy, lub na prostszej 
drodze w tzw. generatorach bezwirnikowych, np. termo
elektrycznych, termoelektronicznych i innych, które są 
obecnie przedmiotem intensywnych prac badawczych. Urzą
dzenia do bezpośredniej przemiany ciepła w energię elek
tryczną mogą\ osiągać wyższe sprawności pracy dzięki wy-

Tablica 1 

Niektóre izotopowe źródła ciepła w zastosowaniu 
do kosmicznych urządzeń energetycznych 

Okres Masa odniesiona 

Izotop połowicznego do mocy pro- Struktura 

rozpadu mieniowania promieniownnia 

(kG/kW) 

Cer Ce 144 200 dni 0,036 fJ + r (b. silne) 
Ces Cs 137 26,6 lat 3,68 (J + r (silne) 
Kiur Cm 244 18,4. lat 0,36fi (J. + y 

Polon Po 210 138 dni 0,0071 a.+ r 
Pluton Pu 238 8G,6 lat 1,72 a + r 
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wyeliminowaniu pośredniej przemiany ciepła na pracę 
mechaniczną. 

Schemat słonecznego generatora bezwirnikowego podano 
n� rys .. 4. V! Stanach Zjednoczonych prace w tej dziedzi
nie obeJmuJe program STEPS (Solar Thermionic Electric 
Power ?ystem). Urządzenia tego typu przeznaczone są do 
generacJi prądu elektrycznego o mocy kilku kW dla potrzeb 
sztucznych satelitów. Próby w locie generatora STEPS 
przewidywano początkowo na 1963 r. Ciężar jednostkowy 
tego typu generatorów jes� szacowany na 70-90 kG/kW. 

Należy zaznaczyć, że słoneczne źródło energii nie zapew
nia ciągłości pracy zasilanych urządzeń w lotach satelitar
nych wokół planet. Podczas lotu statku w cieniu Ziemi 
silnik rakietowy czy inny odbiornik energii elektrycznej 
musi być zasilany z baterii akumulatorowej lub z pokłado
wego źródła energii. Oczywiście komplikuje to konstrukcję 
układu energetycznego sztucznego satelity. Możliwe jest 
również akumulowanie energii promienistej Słońca w celu 
pokrywania potrzeb energetycznych podczas lotów w obsza
rze cienia Ziemi. 

Do magazynowania energii pochodzącej z promieniowania 
słonecznego proponowane są różne urządzenia. Jeden z naj
prostszych sposobów polega na roztapianiu substancji sta
łych, np. wodorku litu ciepłem promieniowania słonecznego. 
Podczas krzepnięcia substancji część energii może być 
?dzyskana _i odpowiednio wykorzystana. Na uwagę zaslugu
Ją mechaniczne akumulatory energii pracujące w warun
kach kosmicznych. z wysoką sprawnością (rys. 5). Elemen
tem akumulującym, energię jest wirujące kolo zamachowe 
połączone z silnikiem elektrycznym i generatorem. Energia 
czerpana z promieniowania słonecznego jest częściowo 
wykorzystywana do rozpędzania koła zamachowego za 
pośrednictwem silnika elektrycznego. Gromadzona w ten 
sposób energia kinetyczna wirnika może być następnie 
przemienio_na w energię elektryczną za pomocą prądnicy 
napędzaneJ przez koło zamachowe. 

5. Uproszczony schemat blo
kowy układu mechanicznej 

a/c,mmaLcji energii: 

1 - przemienniki energii pro
mieniowania słonecznego na 
pracę mechaniczną, 2 - gene
rator, 3 - odbiornik energii 
elektrycznej, 4 - silni!{ elek
tryczny - generator, 5 - układ 
sterujący silnik-generator, 
6 - kolo zamachowe - ak.u-

mulator energii 

5 

4. Schemat słoneczne

go generatora termo

elektronicznego (termo

jonowego) STEPS: 

1 - promienie Słońca, 
2 - kolektor, 3 - kato
da emiter elektronów, 
4 - anoda, ,5 - odbior
n!k energii elektrycznej 

Rozważan� są ró_wnież elektryczne układy akumulujące. 
�ogą _ to byc baterie kondensatorów, urządzenia akumulu
Jące �1epło V-: postaci _e1:e�gii prą�u �lektrycznego płynącego 
prze21 solenoidy o duzeJ mdukcyJnosci i inne urządzenia. 

Kor_�ystanie z _promie?iowania słonecznego jako źródła
energn do naI;Jędow rakietowych, czy realizacja tzw. żagla 
słonecznego me wyczerpuje możliwości pobierania energii 
z zewnątrz podczas lotu w przestrzeni kosmicznej. 

Poza promienistą formą energii i siłami ciążenia po
�szech?-ego, które niestety nie mogą być wykorzystane do
mezal�znego _napę?u statków kosmicznych, istnieją w prze
strzeni kosmiczneJ pola sił elektrycznych i magnetycznych. 
Jak !atwo domyślić się, pola te mogą działać na statld 
kosmiczne obdarzone ładunkiem elektrycznym jak gigan
tyczne akceleratory, na podobieństwo urządzeń laboratoryj-



Tablica 2 
Charakterystyka mechanicznego akumulatora energii 

Ilość magazynowanej energii 
Moc m.iksymalna 

1,75 kWh 
3kW 

20 min 
610 mm 
25 kG 

Czas akumulacji energii 
średnica koła zamachowego 
Ciężar koła zamachowego 
Prędkość obrotowa 
Ciężar całkowity urządzenia 

95tf0-19 OOO obr/min 
100 kG

nych przeznaczonych do przyspieszania cząstek elemen
tarnych. 

Korzystanie w ten sposób z energii pól elektromagnetycz
nych przestrzeni kosmicznej nie jest tak bardzo odległe od 
rzeczywistości, jak może się to wydawać. Zagadnienie eks
ploatacji energii przestrzeni kosmicznej nabiera dużego 
znaczenia. Z drugiej strony, techniczna realizacja pomysłu 
stanie się zupełnie realna z chwilą praktycznego zastoso
wania silników jonowych, co jest bieżącym zadaniem 
astronautyki. Charakter eksploatacji silnika jonowego 
w omawianej koncepcji napędu polegałby na elektryzacji 
rakiety ładunkiem dodatnim lub ujemnym w wyniku emisji 
odpowiednio elektronów lub jonów w otaczającą przestrzeń. 

Sposoby wytwarzania ciągu 

Przemienniki energii akceleratory przyspieszaj::ice 
czynnik roboczy do prędkości wylotowej mogą stanowić 
w szeregu napędach rakietowych złożone zespoły, zawiera
jace generatory energii elektrycznej. 

Prosty generator ciągu stanowi komora z dyszą nad
dźwiękową, w której energia pierwotna (źródła) jest za
mieniana w sposób pośredni w energię kinetyczną strumie
nia wylotowego. Komorą generatora ciągu może być reak
tor jądrowy, komora spalania bądź nagrzewnica gazu 
zasilana energią elektryczną lub energią promieniowania 
słonecznego. Zasadniczym problemem tych silników jest 
trudność osiągnięcia wysokiej sprawności przemiany ciepła 
w energię kinetyczną strumienia wylotowego. 

Prędkość termodynamicznego wypływu jest określona 
temperaturą i stopniem rozprężania czynnika. Podwyższenie 
w komorach ciśnienia wywołuje znaczny wzrost masy 
konstrukcji. Natomiast przy wysokich temperaturach czyn
nika występują duże straty energii vvskutek procesów 
dysocjacji i jonizacji gazów. Nieużyteczne tutaj procesy 
rozpadu, wprowadzające gaz w stan plazmy, pozwalają 
jednak wykorzystać w procesie akceleracji pola elektryczne 
i magnetyczne. 

W silnikach jonowych czynnik poddany jest działaniu 
sił Coulomba w akceleratorach liniowych o potencjale 
przvspieszającym rzędu kilku kV. 

W napędach jonowych energia elektryczna jest zużywana 
w procesie jonizacji czynnika roboczego na wytwarzanie 
pola elektrycznego w akceleratorze oraz przez układ zobo
jętnienia elektrycznego wylotowego strumienia jonów. 

W silnikach magnetogazodynamicznych obok sił Coulomba 
wystepu_ią siły elektrodynamiczne, towarzyszące przepły
wowi plazmy w obecności pola magnetycznego. Siły te, 
w znacznie prostszym przypadku działania na przewodnik 
metalowy z prądem, określa prawo Ampere'a-Laplace'a. 

Spotykane akceleratory plazmy charakteryzują się dużą 
różnorodnością rozwiązań konstrukcyjnych. 

Istnieje szereg sposobó w  wykorzystania efektów mgd do 
przyspieszania, ogrzewania bądź stabilizacji plazmy. 

Ruch jonów (w ogólnym przypadku o ładunku elek
trycznym we) w kanale mgd określony jest .równaniem: 

gdzie: 
m - masa, 

dV ➔ ➔ ➔
m - = we (E + V X B) 

dt 

V - prędkość, 
E - natężenie pola elektrycznego, 

-► 

B = ftH indukcja magnetyczna. 
➔ -► 

Przyspieszająca siła Lorentza j X B, reprezentowana wy-_ 
rażeniem po prawej stronie równania, wprowadza cząstki 
na tory o charakterze cykloidalnym. Siła ta w przypadku 

➔ ➔ ➔
wartości ujemnej, co zachodzi gdy E < V X B, stanowi sił� 
ponderomotoryczną występującą w procesie generacji energii 
elektrycznej. 

W akceleratorach mgd typu indukcyjnego rolę zewnętrz
nego pola magnetycznego przyjmuje pole indukowane. 
Działanie akceleratorów indukcyjnych polega na wykorzy
staniu ·efektów mgd - ciśnienia magnetycznego i skurczu 
pla=y (,,pinch effect") pod działaniem własnego pola 
magnetycznego. 

Korzystając z pierwszego równania Maxwella można 
➔ ➔ 

wyrazić siłę j X B zależnością: 
➔ ➔ 1 __,. __,. __,. --+ B2
jXB = -BBXV-'V-

µ, 2 µ, 

Wprowadzając uzyskany wynik do uproszczonego rów
nania Navier-Stokesa równanie ruchu przyjmuje postać: 

d"°J -• ( i2) 1 ➔--,. --,.
ą-=-'V p+-+-BBXV 

dt 2µ, µ, 

Człon B2/2p wyraża cisn1enie magnetyczne. Jeśli jego 
wartość jest większa od statycznego ciśnienia plazmy P, 
występuje zjawisko skurczu, wykor:zystywane do nagrze
wania lub przyspieszania plazmy. 

Inne proponowane rozwiązania akceleratorów pla=y 
przypominają działanie rezonatorów wnękowych i falowo
dów. 

Największe impulsy właściwe będą osiągały silniki-gene
ratory promieniowań korpuskularnych i elektromagnetycz
nych. Istnieje możliwość wykorzystania w tym celu izoto
pów promieniotwórczych. Kierowane promieniowanie 

6. Mechanizm powstawania zja

wtslrn „pinch" (ciśnienia magne- ► 
tycznego) 

z 

3 1 Ni' j(r) 

7. Schemat napędu rakietowego dzla-

◄ lajqcego na zasadzie emisji promieni a:
1 - warstwa izotopu promieniotwórcze
go (np. Po210) 2 - ekran - warstwa
tworzywa sztucznego pochłaniająca pro
mieniowanie a, 3 -· wektor prędkości
emitowanej cząstki a, 4 - wektory
prędkości pochłanianych cząstek, 5-ciąg

np. polon� (Po210) może dać siły o wartości 2,6 • 10-5 kG 
na 1 m2 powierzchni emisji. 

Dla uzyskania ciągu prędkość opuszczających powierzch
nie izotopu cząstek nie może mieć stałego symetrycznego 
rozkładu. Odpowiednie urządzenie kształtujące rozkład 
prędkości cząstek jest zasadniczym elementem tego rodzaju 
generatora ciągu. 

Zespół złożony z ekranu-absorbera oraz z warstwy izo
topu promieniotwórczego stanowi pierwowzór silnika 
rakietowego działającego na zasadzie kierowanego promie
niowania (rys. 7). Ciąg działający w kierunku ekranu-absor
bera jest wytwarzany przez cząstki, które swobodnie wyla
tują w przestrzeń w kierunku przeciwnym. Z rys. 7 wynika, 
że cząstki a są pochłaniane zarówno przez absorber jak 
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masę samego materiału promieniotwórcze�o. En_ergia
kinetyczna pochlonic:tych cząstek przekształca_ s1� w ciep_ło.

Ciąg silnika tego rodzaju wynika z natęzema promie
niowania oraz z prędkości wyl_otowej cząste� �tD o 1\:
sie m). Przy założeniu całkowitego pochłama�i': cząs e 
przez absorber i uwzględnieniu jedynie I?rę _dkosci skł_ado
wych równoległych do kierunku ruchu s1lmka, re�kcJę R:

· • d • ·ednostJrę pow1erzchmstanowiącą ciąg przyp':, aJ�cy n<: J � 

emisyjnej można wyrazie rownamem: 

R = mw Sn L ( 1 - ;r) 
stała charakteryzująca izotop, zależna ), e N gdzie: S= --

4nA 
od stałej rozpadu J., gęstości e, ciężaru atomowego A

liczby Avogadra N, . . , . 
L - grubość warstwy promieni?tworczeJ

'. 
r _ długość drogi wyhamowania cząstki o. w materiale 

izotopu. 
Prostota konstrukcji i niezawodność pracy silników dzia

łających niJ. zasadzie emi.:;ji _ pr�m�eniowania k�rpuskular
nego czyni je bardzo odpow1edmm1 do stosowa?1a w . ukł�
dach sterujących obiekty satelitarne. Urządzenie takie _n�e
wymaga złożonych przemienników energii, jak to ma_ m1eJ
sce w silnikach jonowych czy plazmowych, pracu�e b�z 
wibracji i odznacza się odpornością na niszczące dz1ałarne 
drobnych meteorytów. 

Jeśli chodzi o napęd fotonowy, to wyraźne szans� r�al�
zacji ma wariant w postaci żagla słonecznego. C1śmeme 
promieniowania fotonowego w okolicy Ziemi 5 X 10-7+ 
...;.-10-e kG/m2 mogłoby dać przy realnych wymiarach 
zwierciadeł siły rzęd_u miligramów. 

Napęd fotonowy z własnym źródłem promieniowania ma 
charakter wybitnie perspektywiczny. Przy temperaturach 
rzędu setek tysięcy stopni i więcej, doprowadzana �o 
plazmy energia byłaby głównie przekształcana w energię 
promieniowania świetlnego. 

Mgr inż. TADEUSZ RAJPERT 

Równanie 
postać: 

na ciąg silnika fotonowego ma następującą 

p 
R=-

gdzie: 
c - prędkość światła,
P - moc źródła energii.

Należy wyraźnie· zaznaczyć, że rozwój szeregu nowych 
napędów rakietowych (silniki jono";'e, plazm�we, elektro
termiczne i inne) jest zależny ,w duz�m stopniu ?? opano.� wania bardziej efektywnych sposobow generac11 energ11 
elektrycznej. . Znaczne podwyższenie sprawnośc_i procesu_ wytwarz�ma
energii elektrycznej przez w�ehmmowal;lle przer�nany 
energii źródła w ciepło, a następnie w energię mechaniczną, 
umożliwią generatory bezwirnikowe. W nowych napędach 
rakietowych znajdą zastosowanie zarówno ogniwa paliwo
we jak i generatory termoelektryczne czy termojądrowe, 
a 'zwłaszcza generatory mgd. Wymienione przemienniki 
energii, których praca opiera się na _ od .?awna znany�h
zjawiskach, wkraczają na drogę real!zacJ1 energetycznie 
uzasadnionych konstrukcji. 
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Zwalczonie hałasu wywoływanego przez strumienie gazu spalinowego 

C z ę ś ć  III 

Konstrukcje budowlane w portach lotniczych powinny być 
projektowane i wykonane tak, aby spełniały wszelkie 
wymagania wynikające z ich przeznaczenia, a zarazem za
bezpieczały przed hałasem, a przede wszystkim przed hała
sem wywoływanym przez strumienie gazu spalinowego 
współczesnych silników samolotów odrzutowych. W oparciu 
o artykuł „Hałas wywoływany strumieniem gazów spalino
wych" jak również o niniejszą pracę można wydzielić dwa
zasadnicze kierunki w lotniskowych konstrukcjach budo
wlanych uwzględniających zabezpieczenie przeciwhałasowe:
- konstrukcyjne rozwiązanie budowli zabezpieczające przed

przedostawaniem się hałasu do wewnątrz budynków (np.
dworców lotniczych, wież kontrolnych budynków admi
nistracyjnych itp.) wywoływanego przez silniki samolo
tów w czasie startu, lądowania, kołowania i prób silni
ków,

- konstrukcyjne rozwiązania budowli zabezpieczające przed
przedostawaniem się hałasu na zewnątrz budowli (np.
zwykłych hangarów remontowych, hangarów - boksów,
hamowni itp.) wywoływanego przez silniki w czasie ich
prób, docierania, kontroli technicznych, prac badaw
czych itp.

Można więc stwierdzić, że w portach lotniczych lotnis
kowe konstrukcje budowlane w uzasadnionych przypadkach 
będą zabezpieczały przed dostawaniem się hałasów zewnętrz
nych do pomieszczeń znajdujących się wewnątrz tych kon
strukcji lub przedostawaniem się hałasów wewnętrznych 
z pomieszczeń znajdujących się wewnątrz tych konstrukcji. 

6 TECHNIKA LOTNICZA NR 1/1966 

Najczęściej hałasy zewnętrzne do wewnątrz budowli lub 
hałasy wewnętrzne na zewnątrz budowli przedostają się 
przez otwory okienne i drzwiowe, przewody wentylacyjne, 
rurociągi wodno-kanalizacyjne, centralne ogrzewanie i inne. 
Bardzo często hałasy przedostają się przez ściany. 

Teoretyczną wartość izolacji dźwiękowej (N) różnego ro
dzaju przegród np. ścian zewnętrznych lub wewnętrznych 
budynków okien, drzwi itp. dla dźwięków przenoszonych 
przez powietrze można określić ze wzoru: 

w 
N = 10 lg -1 [dB] 

W2 
[14] 

gdzie: W1 - moc akustyczna dźwięków padających na prze
grodę,

W.2 - moc akustyczna dźwięków przechodzących 
przez przegrodę. 

Wielkości W 1 i W2 mogą być określone w drodze bezpo
średnich pomiarów ciśnień dźwiękowych po obu stronach 
badanej przegrody. 

Fale dźwiękowe, powstające wewnątrz pomieszczeń wsku
tek działania bodźców zewnętrznych i wewnętrznych, w cza
sie rozprzestrzeniania się podlegają szeregowi odbić. Padają 
one na konstrukcję ścian nośnych i działowych pod różny
mi, dowolnymi kątami. Fale padaj',\ce na konstrukcję ścian 
częściowo odbijają się, częściowo przenikają przez nią na 
zewnątrz. Należy podkreślić, że przenikanie fal dźwięko-: 

wych przez konstrukcję drzwi i okien w swej istocie nie 



rozm się od zasad przenikania fal przez ściany nośne oraz 
działowe i dlatego też wszystkie rozważania teoretyczne do
tyczące pochłaniania dżwięków przez ściany nośne, działo
we i stropy mają w pełni zastosowanie do drzwi i okien. 
W odniesieniu do okien i drzwi należy uwzględnić tę oko
liczność, że konstrukcje tego typu charakteryzują się po
ważnymi nieszczelnościami, co w znacznym stopniu pogar
sza ich zdolność iŻolacji dżwiękowej. Nieszczelności te w po
staci wyrażnych szczelin często dyskwalifikują te konstruk
cje pod względem izolacji akustycznej. 

Rozwiązania ścian, drzwi i okien oraz stropów pod wzglę
dem konstrukcyjnym można podzielić na dwie podstawowe 
grupy: 

1) konstrukcje jednowarstwowe bez przewarstwienia po
wietrznego, 

2) konstrukcje dwu- lub wielowarstwowe, rozdzielone po
między sobą warstwą powietrza, nazywaną dalej poduszką 
powietrzną. 

Liczne prace eksperymentalne wykazały, że w przypadku 
hałasów przenoszonych przez fale dźwiękowe rozprzestrze
niające się w powietrzu głównym czynnikiem, od którego 
zależy średnia zdolność izolacji dźwiękowej konstrukcji dla 
częstotliwości w granicach 100-3200 Hz, jest ciężar jednost
kowy (ciężar 1 m 2) konstrukcji. Zależność zdolności izolacji 
dźwiękowej konstrukcji od jej ciężaru i częstotliwości 
dźwięku padającego prostopadle na powierzchnię konstruk
cji rozpatrzył Rele ujmując ją następującym wzorem: 

N = 10 lg 1 + -- """" 20 lg --[ (
wm

)
2] wm 

2 e c 2ąc 
[15] 

W przypadku padania fal dźwiękowych na powierzchnię 
konstrukcji pod pewnym kątem przytoczony wzór przyjmie 
postać: 

We wzorach [15] i [16] przyjęte wielkości oznaczają: 
w - częstotliwość kątowa dźwięku (pulsacja), 
m - ciężar 1 m2 powierzchni konstrukcji w kG, 
(! - gęstość powietrza w kG/m3, 
c - prędkość dźwięku w powietrzu w misek, 

[16] 

0 - kąt padania fal dźwiękowych na konstrukcję prze
grody (w przypadku dyfuzyjnego pola dźwiękowe
go możliwe padanie fal dźwiękowych pod dowol
nym kątem w granicach 0-90°). 

A. London określa współczynnik przenikliwości dźwięko
wej dla konstrukcji przegrodowej następującym wyraże
niem: 

gdzie: 

Zw = i w m

o 

cos 8 sin fJ d (:j 
(a)2

P1 Zw cos f) 
a = -=1+ 

P2 2 (2 C 

[17] 

[18] 

ciśnienie fal dźwiękowych padających na 
konstrukcję przegrodową i przenikających 
przez konstrukcję przegrodową, 

- mechaniczna bezwładność ściany na jednost
kę powierzchni (przy uwzględnieniu tylko
oporności indukcyjnej masy).

Po scałkowaniu wzoru [17]. A. London uzyskał następu
jącą zależność: 

N
= 10 lg ( ;

()
: r- 10 lg { ln [ 1 + ( ;(): f]} [19]

Praktyka wykazała, że wyniki obliczeń wykonywanych za 
pomocą tych wzorów nie pokrywajc1 się z rezultat�mi po-: 
miarów eksperymentalnych zdolności izolacji dźw1ękow�J 
konstrukcji. Wynika to z tego, że wzory [17] - [19] me 
uwzględniają szeregu trudno uchwytnych czynników takich 
jak np. efektu zbieżności falowej (efektu koincydencji), któ
ry może wystąpić przy padaniu fal dźwiękowych na ko_n
strukcję ogrodzenia, lub strat dysypacyjnych (rozproszema) 
przy przechodzeniu energii dżwiękovvej przez przegrody. 

Momentami nie uwzględnionymi w przytoczonych wzorach 
zajmował się L. Cremer. W oparciu o równania drgat'i płyt 

ustalił, że przy zbieżności prędkości fali poprzecznej, wywo
łanej w płycie przez padającą na nią falę dźwiękową, 
z prędkością swobodnej fali· poprzecznej powstaje efekt 
zbieżności falowej. Stwierdził on, że w tym przypadku płyta 
przekazuje falą dźwiękowe bez ich osłabienia pod warun
kiem, że nie występują straty dysypacyjne. L. Creme w jed
nej ze swych prac (Akustischezeitschrift, nr 711942) podaje 
wzór umożliwiający określenie granicznej częstotliwości 
zbieżności, poniżej której nie może mieć miejsca zbieżność 
falowa. Wzór ten ma następującą postać: 

- c2 v12 (! (1-µ2) 
fc--

2:nh E 
[20] 

gdzie: c - prędkość dźwięku w powietrzu w misek, 
h - grubość płyty w m, 
e - gęstość materiału, z którego wykonano płytę 

w kG/m3, 
,u - współczynnik Poissona, 
E - moduł sprężystości. 

L. Cremer we wspomnianej pracy rozpatrzył również za
gadnienia strat dysypacyjnych przy przechodzeniu energii 
dźwiękowej przez przegrody. W celu uwzględnienia efektu 
zbieżności falowej i strat dysypacyjnych L. Cremer wysunął 
następującą zależność dla mechanicznej oporności pozornej 
(impedancji) przegrody na jednostkę powierzchni: 

Zw = i com (1 - ;: sin 4 e) (21] 

gdzie: f - częstotliwość dźwięku padającego na przegrodę, 
fe - częstotliwość krytyczna zbieżności,- określana ze 

wzoru [20]. 

A. London zaproponował wprowadzenie we wzorze na
mechaniczną oporność pozorną dodatkowego członu, łączą
cego wszelkie straty powstające przy przechodzeniu fal 
dźwiękowych przez konstrukcję przegrodową 1 wówczas 
wzór [21] przyjmie postać: 

wzór [18]: 

z = --- + i w m 1 - - sin 4 e 
2 r 

( 
f2 

) w cos e f� 
[22] 

a = -= 1 + R + ----- 1 - - sm 1 0p J i /jJ 1n COS e ( /2 • ) [23] 
P2 2 l) c f2 

C 

gdzie: R = - - oporność w jednostkach e c, a wzór 
ee 

[17] określający współczynnik prze
nikliwości dźwiękowej w tym uję
ciu miał następującą postać:

n/2 f cos fJsin fJ d fJ 
1: = 2 

(a)2
o 

[24] 

A. London przeprowadził szereg prac eksperymentalnych,
które potwierdziły zgodność wyników z obliczeniami teore
tycznymi. 

Przytoczone rozważania dotyczyły przegród w postaci jed
norodnych płyt bez poduszki powietrznej. Poniżej będą roz
patrzone zagadnienia akustyczne, związane z konstrukcjami 
przegród w postaci płyt z przewarstwieniem powietrznym 
(tzw. poduszką powietrzną). 

W przypadku konstrukcji przegród z poduszką powietrzną 
podstawowymi elementami określającymi w obliczeniach 
średnią efektywność izolacji dźwiękowej konstrukcji są: 
globalny ciężar 1 m2 konstrukcji (z uwzględnieniem obu 
płyt) oraz grubość warstwy poduszki powietrznej. 

A. London określił wzór umożliwiający obliczenie izo
lacji dźwiękowej uzyskiwanej za pomocą konstrukcji z po
duszką powietrzną. Wzór ten, podobnie jak poprzednie, 
uwzględnia m/lsę konstrukcji, dysypację i efekt zbieżności 
falowej i ma postać: 

1 
N = 10 lg -

= 1 O lg 
-,; 

1 
I 

2 f cos 0 sin fJ d €) 
(a)2

o 

[2fi] 
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gdzie: 
(a)2 = 1 + 4 [R (R + 1) + p2 v2] + 4 sin2 b v 

{[R (R + 1) + p2 v2]2 - p2 v2} - 4 p v [R (R + 1) + p2 v2J 

V = COS (9 P = a [ 1 - �: (1 - v2)2] 

wd 
b=-

c 

Za pomocą wzoru. [26] określił on współczynnik przeni
kliwości dźwiękowej, który ma postać: 

a = �=l+2y+y2 (1-e- 2 ifJ) [26] 
P2 

gdzie: 
fJ =kd cos 8, 

cos e 
y=Zw --

2ec 

k - liczba falowa, 
d - grubość warstwy powietrznej, 

• Zw - pozorna oporność mechaniczna na jednostkę po
wierzchni jednej płyty dwupłytowej konstrukcji
przegrody. 

A. London przeprowadził szereg prac eksperymentalnych
i obliczeniowych. Uzyskiwane wyniki pokrywały się. Prace
eksperymentalne i teoretyczne przeprowadził dla konstrukcji
przegród dwuwarstwowych przedzielanych poduszką po
wietrzną, używając w tym celu sklejki, aluminium i su-
chych tynków. 

Przy rozwiązywaniu zagadnień związanych z izolacją
dźwiękową ścian dysponuje się dwoma zasadniczymi wskaź
nikami, określającymi ich efektywność, a mianowicie: 

dla ścian pojedynczych ciężarem m2 konstrukcji ścia-
ny, 

dla ścian podwójnych oprócz ciężaru m2 konstrukcji
ściany również odległością pomiędzy dwoma warstwami
ściany (grubością poduszki powietrznej). 

Aby umożliwić porównanie efektów izolacji dźwiękowej
przegród jednowarstwowych bez poduszki powietrznej
i dwuwarstwowych z poduszką powietrzną przedstawiono
szereg wykresów obrazujących wielkość uzyskiwanego obni
żenia poziomu hałasu za pomocą tych przegród. Na rys. 29
przedstawione są przekroje poprzeczne ścian, okien i drzwi
wykonanych w różnych rozwiązaniach konstrukcyjnych
i z różnych materiałów oraz wielkości obniżenia poziomu
hałasu, określone w dB w zależności od ciężaru 1 m2 kon
strukcji. Na wykresie tym oprócz ciężarów w kG/m2 podano
również ciężary w funtach/stopę2. Poszczególne przekroje
konstrukcji podanych na wykresie i oznaczonych cyframi
przedstawiają: 1 - drzwi z płytami drewnianymi 4,8 mm, 
2 - szkło o grubości 3,2 mm, 3 - szkło o grubości 6,4 mm, 
4 - sklejka 6,4 mm z beleczkami drewnianymi 25 X 76 mm, 

J. 
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29. Zateżno§ć pomiędzy średnim wskaźnikiem izolacji dźwiękowej
I ciężarem 1 m' konstrukcji ściany (opis przedstawionych kon

strukcji w tekście artykułu) 
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30. Wykre� okreśLajqcy zdatność tzotac;li dźwiękowej pojedyn

czych ścian w zależności od ciężaru ich konstrukcji 
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31. Wykres okreśLajqcy zależność mtnimaLnej odległości płyt

ścian podwójnych i odLegłość płyt przystawnych w zależności od 
ciężaru konstrul,cji 

Typ 

ściany 

rys. 29 

a 

b 

C 

d 

e 

f 

g 

h 

i 

j 

!{ 

Tablica 1 

Zdolność izolacji dźwiękowej w dB 
dla różnych częstotliwości 

125 Hz I 250 Hz 1500 Hz 
1
1000 Hz 12000 Hz 

1
1000 Hz ' I ' 

12 25 26 34 40 39 --- --- --- - -- ·--- ---
32 27 32 38. 43 50 - -- --- ------ --- ·---- 36 40 51 50 ---- ---- --- - -- ---
- 49 49 55 57 -

- -- --- --- - -- - -- ---- 46 46 50 56 60 --- --- --- --- --- ---
25 35 35 41 45 46 --- --- --- --- ---
- 46 50 53 57 ---- --- -I-- --- ---
- 34 38 44 48 ---- --- ---- --- --- ---
- 49 46 46 57 ---- --- --- --- --- ---
- 25 31 37 44 44 --- --- --- --- ---
- 45 48 54 57 60 

Ciężar 

ściany 

(l{G/cm') 

22 -----
98 

65 

64 

88 

110 

340 

100 

170 

-

66 



Tabltca 2 

- Wymiar Srednie wielkoś�i 
Grubość Ciężar wytłumienia w dB 

szyby powierz- Szero- Wyso- przy kącie podania 
(mm) chniowy kość kość dźwięku (kG/m') (cm) (cm)

I I 00 45° 75° 

3 7,5 120 90 27 26 21 --- --- ---
4 10,0 200 150 32 29 24 - -- ---
6,5 16,2 120 90 31 30 -

--- ---
9,5 23,7 120 90 34 31 -

--- --- ---
12 30,0 200 150 38 33 31 ---- --- ------
15 37,5 120 90 37 35 30 

5 - drzwi dębowe o grubości 45 mm, 6 - blok żużlowy 
101 mm, 7 - hermetyczne drzwi z drewna twardego (ciężkie
go) o grubości 63,5 mm, 8 - podwójna ściana gipsowa 
o grubości 25,4 mm, 9 - szkło o grubości 12,7 mm, 10 -
gips, siatka metalowa z beleczkami drewnianymi: 50,8 X 
X 101,6 mm, 11 - gips, siatka metalowa, osłona z drewna 

32. Przykłady rozwiązań Tconstruk
cyjnych ścian z różnymi rodzajami 
izolacji dźwiękowej-

a - na drewnianych slupach, roz
mieszczonych w odległości co 40 cm 
przybite gwoździami płyty o grubo
ści l cm, odległość pomiędzy płyta
mi 12 cm, b - na s łupach drewnia
nych umocowana siatka metalowa, 
na której wykonano tynk o grubości 
1 cm, odległość pomiędzy warstwami 
tynku 12 cm, c - do drewnianych 
slupów przybite płyty z fibry, po
kryte tynkiem o grubości 1 cm, 
odległość pomiędzy płytami 12 cm, 
d - do drewnianych slupów odle
głych od siehie o 20 cm przybite 
płyty z fibry, pokryte tynkiem o 
grubości 1 cm, e - niezależne płyty, 
slupy metalowe o przekroju ceo
wym, do których przymocowano 
siatkę metalową poluytą tynkiem o 
grubości 2 cm, odległość pomiędzy 
płytami 25 cm, f - płyty gipsowe 
o grubości 8 cm z gipsowym narzu
tem o grubości 1 cm z obu stron,
g - ściana z pełnej cegły cera'Tiicz
nej o grubości 20 cm, pokryta z obu 
stron tynkiem o grubości po 2 cm, 
h - ścianka z pustaków ceramicz
nych o grubości 8 cm, poluyta z obu 
stron tynkiem o gruhości po 2 cm, 
i - dwie ścianki z pustaków cera
micznych o grubości 8 cm (łącznie 
z wyprawą), odległość pomiędzy 
ściankami 5 cm, w poduszce powie
trznej jest swobodnie zawieszona 
warstwa miękkiego, bardzo porowa
tego materiału o grubości 2 cm, 
j - bloki (pustaki) szklane o grubości
9 cm, k - na drewnianych słupkach 
rozmieszczonych co 20 cm, przybite 
drewniane płyty, pokryte wyprawą 
o grubości 1 cm, odległość pomiędzy
płytami 12 cm, w poduszce powietrz
nej zawieszona swobodnie warstwa
miękkiego i porowatego materiału

8 

D 

F □ 
H 

J 

��� 

1..:, 

j I 

K 

oraz dwie poduszki powietrzne: 152,4 mm i 50, 8 mm, 12 -
ścianka gipsowa 12,7 mm, sklejka 6,4 mm, poduszka po
wietrzna 76,2 mm, podwójne szkło o grubości 6,4 mm z po
duszką powietrzną 12,7 mm, 13 - podwójne szkło o g�u
bości 6,4 mm, poduszka powietrzna 152,4 mm, 14 - gips 
listwy gipsowe 3,2 mm, drewniane beleczki: 50,8 X 

101,6 mm, 15 - siatka metalowa, gips, podusż-ka po• 
wietrzna 152,4 mm 16 - gips, blok żużlowy 101;6 mm, 17 -
gips, blok żużlowy 101,6 mm, gips, 18 - cegła 101,6 mm, 
19 - beton 101,6 mm, 20 - gips, blok żużlowy 101,6 mm, 
pułap betonowy 101,6 mm, zawieszony na prostym, sztyw
nym drucie, 21 - gips, blok żużlowy 10(6 mm, pułap be
tonowy 101,6 mm zawieszony na sprężystym, wygiętym 
drucie, 22 - gips, blok żużlowy 76,2 mm, poduszka po
wietrzna. Na wykresie (rys. 29) linią przerywaną zaznaczo
no średnie wielkości zdolności izolacyjnej konstrukcji prze
grodowych w dB w zależności od ciężaru 1 m2 kon
strukcji. 

Na rys. 30 podano zależność średniej zdolności izolacji 
dźwiękowej konstrukcji pojedynczej ściany w zależności 
od ciężaru 1 m2. 

Na rys. 31 podano wykres przedstawiający najmniejsze 
odległości pomiędzy płytami ściany dwupłytowej (o gru-
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33, Izotacja dźwiękowa szyb okiennych w zateżnoścl od ciężaru 
śc!an 

bości poduszek powietrznych) w zależności od ciężaru 
1 m2 konstrukcji ściany. Wykres ten wykonano dla ścian 
dwupłytowych oraz dla płyt przystawnych stosowanych 
przy ścianach jednopłytowych. 

Na rys. 32 przedstawiono jedenaście przykładów roz
wiązań konstrukcyjnych ścian dwuwarstwowych z podusz
ką powietrzną, a w tablicy 3 podano zestawienie uzyski
wanej izolacji dżwiękowej określonej w_ dB w zależności 
od rodzaju konstrukcji, częstotliwości i ciężaru konstrukcji. 

Bardzo często konstrukcje przegród, zabezpieczające przed 
przedostawaniem się hałasów przenoszonych przez powie
trze nie stanowią np. pełnych ścian zewnętrznych lub dzia
łowych, lecz mają otwory drzwiowe względnie okienne, jak 
też i drzwiowe i okienne. Istotne więc jest określenie 
efektywności izolacji dźwiękowej takich •konstrukcji, któ
rego można dokonać z następującego wzoru, opracowanego 
przez W. Zellera: 

S, + 0,1 (N, - N,) 
- 10

Nogót = N1 - 10 lg S2 [dB] 

[27] 
gdzie: 

Nogót - ogólna zdolność izolacji dźwiękowej ściany 
zewnętrznej lub działowej z oknami lub drzwia
mi w dB, 

N 1 - ogólna zdolność izolacji dźwiękowej pełnej 
ściany (bez otworów okiennych lub drzwiowych) 
w dB, 

N2 - zdolność izolacji dźwiękowej okien lub drzwi 
w dB, 

S1 - powierzchnia ściany (z potrąceniem powierzch
ni odbioru) w m2, 

S2 - powierzchnia odbioru w m2. 

Na rys. 33 przedstawiono wykres obrazujący zaleźność 
zdolności izolacji dźwiękowej szyb okiennych w zależności 
od ciężaru ścian (dane dotyczące samych szyb podaje 
tablica 2). 
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Ze wzoru Wagnera można ustalić zmmeJszenie zdolności
,zolacji dżwiękowej konstrukcji, spowodowanej szczelinami
t otworami. Wzór ten ma postać: 

( SO 0,1 N) 
LJN. = 10 lg 1 + n S 10 [dB] [28] 

gdzie: 
LJN - zmniejszenie zdolności izolacji dźwiękowej kon

strukcji spowodowanej przez szczeliny i otwory
w dB, 

n - współczynnik efektywnego zwiększenia powierzch-
ni szczelin lub otworów, 

s0 - rzeczywista powierzchnia szczeliny lub otworu 
w m

2
, 

S - powierzchnia konstrukcji w m2, 
N - zdolność izolacji dżwiękowej konstrukcji bez szcze-

lin lub otworów w dB. 

Współczynnik n uwzględnia podwyższone przekazywanie
dżwięku w wyniku dyfrakcji. Liczbowe wielkości współ
czynnika n są podawane w literaturze przez �óżnych aut�-:
rów, jednakże różnią się one między sobą 1 często dosc
poważnie. Poniżej przytoczono wielkości współczynnika n
podane przez Drejzena, określające efektywne zwięk�zei;i�
powierzchni szczeliny o długości 71 mm dla częstotllwosc1
880 Hz: 

szerokość szczeliny w mm

współczynnik n 

0,1 0,2 0,3 1,0 2,0 3,0 300 220 100 64 3S J3 
Przy projektowaniu kanałów wyciszających stacji badaw

czych silników pomocne będą wykresy opracowane przez
Bolta:
- rys. 34 określający zdolność tłumienia w dB w po
szczególnych pasmach częstotliwości przez otoczenie 
atmosferyczne pochłaniające dżwięki w zależności od szero
kości kanału wylotowego przedstawionego na rys. 26 i 
- rys. 35 określający zdolność tłumienia w dB w poszcze
gólnych pasmach częstotliwości przez tłumiki z płytami
ażurowymi - równoległymi w zależności od rozstawienia 
płyt. 

Reasumując należy stwierdzić, że hałas wywoływany 
przez gazy spalinowe samolotów odrzutowych stanowi jeden 
z ważniejszych problemów akustyki we współczesnej spo
łeczności. Spośród różnych rodzajów hałasów do najnie
przyjemniejszych zalicza się hałasy lotnicze, gdyż silniki 
samolotowe uważa się za najintensywniejsze generatory 
hałasu. 

Problem hałasu lotniczego staje się coraz częściej przed
miotem zainteresowania fachowców różnych dziedzin za
wodowych: producentów lotniczych, budowniczych lotnisk, 
lekarzy, mechaników, urbanistów architektów i innych. 
Krąg zainteresowania tym problemem coraz wyraźniej 
wzrasta z uwagi na to, że zagadnienia hałasu lotniczego 
nie ogranicza się tylko do lotniska, lecz w poważnym stop
niu rozszerza się nal tereny przylegle, a szczególnie gęsto 
zaludnione. • 

2'[/r---------�- ----

dB 

fOOD 
Czestotliwośc 

Hz 10000 

l4. ZdoLność tłumienia dźwięków w ośrodku otaczającym kanały 
lcienmkowe (wg BoLta) 
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Zwalczani_e �1ałasu lotni�zego, wywoływanego przez wy
pływ �trum1em� gazu spalinowego należy do bardzo poważ
nych i skompllk_ow,anyc:1 z_a�adnień. Jak wynika z przy
�o�zony�h ma�e�iałow, . ist�ieJe olbrzymi zakres sposobów 
i sr�d�ow mnieJ lub więce_J skutecznego zwalczania hałasu 
Własc1we spos_oby zw�lczania _ha�asy powinny być rozpa� 
try:"'ane � udzi�łem wielu specJahstow, gdyż tylko wówczas 
mozna osiągnąc pożądany wynik. 

Sposoby . zwalczania hałasu wynikające z eksploatacji 
portu lotniczego oraz z właściwego rozwiązania zaP-adnień 
ruchowych muszą znaleźć przede wszystkim 

0

odbicie 
w instruk_�ji obsługi . naziemnej samolotów i instrukcji
eksploata�p portu lotnicze,go. Należy tu w sposób szczególny 
u�zględnic typ_Y. samolotow korzystających z danego lot
niska oraz m1�Jsc�we war�nki lotni�kowe i sąsiedniej 
zabudowy, połozone.1 w strefie przylotniskowej. 

W_ czasie wykonywania zabudowy i montowania urządzeń 
lotniskowych należy zwracać szczególną uwagę na przyj
mowane roz_wiązania i_ stosować najwłaściwsze konstrukcje 
dla budownictwa lotmskowego. Należy też w bardzo po
ważnym stopniu wykorzystywać urządzenia amortyzacyjne 
dla urządzeń i pomieszczeń narażonych na draania me
�haniczne. W ramach wykonywanych konserwacji urządzeń 
1 zabudowań należy usuwać wszelkie, nieszczelności w bu
dynkach, wymieniać zużyte amortyzatory lub je uzupełniać. 
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35. ZcloLność lLumienia dźwięków ))rzez równoiegte płyty żaLuzjowe w zaieżności od ich rozstawu (wg Boita) 

Samolotowe, a szczególnie lotniskowe tłumiki hałasu 
i hangary-boksy w bardzo poważnym stopniu zabezpieczają 
nawierzchnię lotniskową przed odd.ziaływaniem strumienia 
gazów, a zwłaszcza przed roztapianiem i wydmuchiwaniem 
mas zalewowych ze szczelin. Lotniskowe tłumiki hałasu 
i hangary-boksy całkowicie zabezpieczaj;;1 darniowe na
wierzchnie lotniskowe przed niszczeniem trawy i wydmu
chiwaniem gruntu. 

Lotniskowe tłumiki hałasu w bardzo poważnym stopniu 
o):miżają hala�, z drugiej zaś strony poważnie zmniejszają 
się koszty związane z konserwacją nawierzchni. 

, Przy lokalizowaniu na terenie portów lotniczych hanga
ro"'.-b?ksów oraz s�acji badawczych silników należy kiero
wac _się usytuowamem tych budowli w stosunku do pozo
st�łeJ zabu?owy l?tniskowej i w stosunku do stref zabudowy 
mieszkalneJ w reJonach przylotniskowych bv nie stanowiły 
one źródła hałasu powodującego zaklóc;nii w tych rejo
nach. _Ist?tn_e jest tu również usytuowanie tych budowli
w odmesiemu do panujących wiatrów w porcie lotniczym . 

. Bardzo istotnym zagadnieniem, a szczególnie w rozważa
mach na� hałasem lotniczym, wywoływanym przez strumień 
WJP!YV,�aJącego gazu spalinowego, jest sprawa tłumienia 
dzwiękow w ośrodku, w którym one rozprzestrzeniają się. 
Rozpatrując zagadnienie z punktu widzenia teoretycznego 
należy stwierdzić, że wytłumienie dżwięku uzależnione jest 



od gęst_ości ośrodka. �ależność taka wynika ze wzoru Sto
kesa-K1rchhofa, zgodnie z którym zanikanie dźwieku w wv
nik;-1. tarcia wzrasta projporcjonalnie do kwadratu częstotli
w_os�1. �ostona�e z_n�ne jest zjawisko silniejszego zanikania
dzw1ęk�w ? . w1elk1eJ częstotliwości niż dźwięków o małej
częstot1Iwosc1. JednakżE: w każdym ośrodku mogą istnieć 
d�datko":'e straty energii przy rozprzestrzenianiu się dźwię
k?w, zw1ąza1;e_ z _ obecnością w danym ośrodku nieznanych 
mereg�lar1;osc1, Jak np. zawartości pary wodnej w powie
tr�u. ZJaw1sko molekularnego wytłumienia dźwięków w po
w1etr::zu bardzo szybko wzrasta ze zwiększeniem częstotli
w_oś�1 . dr!fań od_ wielkości minimalnych odpowiadających 
msk1eJ ':'71lgotnosci powietrza do wielkości maksymalnych, 
występuJących przy względnych wilgotnościach powietrza 
':". gra�icach 12

;-
170/o: Stwierdzono, że przy dalszym wzro

sc1e . ":7Ilgot1;ośc1 powietrza tłumienie dźwięków stopniowo
zmme,3s_za się: Z prac badawczych wynika, że np. przy wil
gotnosc1 �ow1et_rza 180/o molekularne wytłumienie dźwięku 
o częstot1Iwośc1 15 kHz osiąga w przybliżeniu 28 dB na 
l 00 m. W sprzyjających warunkach dla rozchodzenia sie
dźwiek?w w ośr_od�u powietrznym, tj. przy bezwietrznej
pogodzie, całkow1teJ bezchmurności i nieznacznej insulacji 
minimalne straty energii dźwiękowej wynoszą około 30 dB 
na 100 m dla częstotliwości odpowiadających środkowi 
skali słyszalności. W złych warunkach dla rozprzestrze
ni _ania się_ dź,viękó�v w ośrodku powietrznym, tj. przy pory
wrsty_ch s1l�ych wiatrach wzg10dnie w pobliżu ziemi przy
bezw1etrzne.1 pogodzie z silną insulacja, osłabienie rozcho
<lzenia się dźwięków wynosi średnio około 66 dB na 100 m. 
W lotnictwie i w pracy portów lotniczych poważne zagad
nienie stanowi sprawa wytrzymałości konstrukcji samolo
towych narażonych na działanie obciążeń akustycznych, 
wywoływanych hałasami o znacznych poziomach intensyw
ności, a przede wszystkim przez strumiPf1 J=Ęazów. Szczegól
nie należy uwzględniać to, że obciażenia akustyczne mają 
ciągłe i szerokie widmo czestotliwości, co sprzyja powsta
waniu intensywnych drgań rezonansowych pl:vt poszycia 
samolotu. wręg, użebrowania szkieletu, elementów wzma
cniających itp. 

Właściwością obciażeń akustycznych, wywoływanych 
strumieniem gazu spalinowego, jest ich nieregularny cha
rakter nawet urzy niezmiennych warunkach pracy silnika 
i niepokrywanie się katów fazowych w różnych punktach 
nnwierzchni konstrukcji. 7,azw�·czaj maksymalne obch1że
ni::i �ku:s1.vczne działaią w czasie prób przedstartowych 
silnika, kiedy to strumień gazów spalinowych wypływa do 

nieruchomego ośrodka powietrznego z największą pręd
kością, a silniki pracują na 1000/o ciągu. Jednakże w niektó
rych rozwiązaniach konstrukcyjnych samolotów maksymal
ne obciążenia akustyczne występują pod wpływem działania 
fal dźwiękowych wywoływanych przez odbite strumienie 
gazów spalinowych od nawierzchni lotniskowych, względnie 
od różnych części konstr-ukcyjnych samolotu. 
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Spawanie łukowo-argonowe stopów magnezu 

Własności mechaniczne magnezu są niskie i dlatego nie 
znalazł on zastosowania jako materiał konstrukcyjny. 
Znacznie wyższe własności wykazują stopy na osnowie 
magnezu, które dzięki małemu ciężarowi właściwemu, wy
noszącemu zaledwie 1,8 do 1,83 g/cm3, znalazły szersze 
zastosowanie, przede wszystkim w budowie samolotów, 
a także innych środków transportowych i maszyn, tam 
gdzie zależy na zmniejszeniu ciężaru konstrukcji. 

Podobnie jak stopy aluminiowe, stopy magnezu ze wzglę
du na obróbkę t�chnologiczną, jakiej podlegają, dzielą się 
na stopy odlewmcze oraz stopy do przeróbki plastycznej. 
Zarówno jedne jak i drugie mogą być nieobrabialne cienl
nie i o_brabialne cieplnie. Najważniejszą technicznie grupę
stanowią stopy Mg-Al-Zn, najczęściej z nieznaczna do
mieszką manganu, znane przeważnie pod nazwą elektronów. 

. Przy uż)'.ciu odpoy.ri�dnich środków stopy magnezu dają
się spawac, szczegolme stopy grupy Mg-Mn zawierające 
do 20/o Mn. Spawanie acetylenowa-tlenowe nie pozwala 
jednakże na uzyskanie zadowalających rezultatów przede 
wszystkim z dwóch względów: 

1) topniki, których zastosowanie jest konieczne w proce
sie spawania, działają silnie korodująca a nie jest możliwe 
całkowite ich usunięcie po spawaniu, 

2) �topy te przy spawaniu wykazują dużą skłonność do
pękmęć. 

Czynniki te ograniczały w sposób zasadniczy zastosowa
nie spawania do łączenia stopów magnezowych. Dopiero 
wprowadzenie metod spawania łukowego w atmosferach 
ochronnych pozwoliło ominąć te trudności i uzyskać dobre 
r�zultaty dzięki wyeliminowaniu z procesu spawania top
mka oraz dzięki wydatnemu zmniejszeniu skłonności do 
powstawania pęknięć. 

Za?t_os?wanie spawania do łączenia stopów magnezo,vych 
umozhwia w -szeregu przypadków przyjęcie nowych prost
s_zy�h i tańszych rozwiązań konstrukcyjnych, a takż� umoż
�1wia naprawę wad odlewniczych, która zmniejsza braki 
1 tym samym przynosi korzyści ekonomiczne. 

Na SJ?ecyfikę spawania stopów magnezu wpływają za
ró:'-'no ich własności metalurgiczne, jak i fizyczne i che
miczne; 

1. Wysoka przewodność cieplna i wysoki współczynnik
rozszerzalności liniowej jest przyczyną dużych odkształ
ceń przy spawaniu; 

2. Duże ciepło topnienia i wysokie przewodnictwo ciepl
ne WY!ll_:łgają źr�de� ciepła o dużej mocy i o dużej inten
sywnosc1, podobme Jak przy spawaniu aluminium. 

�- Wysok�e po;"'inowactw? magnezu do tlenu wymaga 
od1zol�w_ama Jez10rka st9p10nego metalu i nagrzanej do
w:ysok1eJ temperatury . strefy przejściowej od tlenu z po
wietrza. W p�zeciwnym razie możliwy jest zapłon materiału. 
Przy spawamu �ukowym elektrodą topliwą niebezpieczel'1-
stwo zapłonu zwiększa się w chwili przejścia kropel metalu 
elektrody przez łuk do spoiny. 
t Ni�wielki ciężar właściwy magnezu (1,73 g/cm:i-- przy 

20 C 1 1,65 g/cm3 w temp. topnienia w stanie stałym 
a l,;'5� g/cm8 w , stanie płynnym) i stosunkowo duży ciężar 
�łasc1wy tlenkow magnezu (3,65 g/cm3) utrudniają usunię
cie warstewki tlenków z jeziorka płynnego metalu. 

5. Wysoki punkt topliwości tlenków magnezu (ponad
250� 0 _C) wymaga i�h usunięcia z powierzchni spawanych 
c�ęsc1. P1:z3; spawamu gazowym osiąga się to przez stosowa
me �opmkow, przy �pawaniu łukowo-argonowym i zgrze
wamu przez uprzedme usunięcie tlenków z miejsc spawa
nych. 

6. Poza :'zy_bkimi utlenianiem stopy magnezu w tempera
turach bhsk1ch punktu !opnienia intensywnie łączą się 
z az�teil:, twor,ząc azotki magnezu. Obecność w stopie 
tl_enkow 1 azotkow magnezu obniża jego własności mecha
mczne, a przede wszystkich udarność. 
. 7. Magnez i jego �topy w stanie płynnym są skłonne do

silnego rozpuszczama gazów, natomiast w stanie stałym 
rozpuszczalnoś� �azów jest znacznie mniejsza, co jest przy
czyną skłonnosc1 do porowatości połączeń spawanych. 
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8. Magnez, podobnie jak aluminium, tworzy z wieloma 
składnikami stopów technicznych kruche niskotopliwe 
eutektyki, przy czym granice krystalizacji wielu ważnych 
stopów są szerokie. Czynniki powyższe są przyczyną skłon
ności stopów'• magnezowych do pęknięć w czasie spawania. 

9. Mała oqporność na korozję magnezu i jego stopów 
przy zetknięciu z chlorkami, które są zwykle składnikami 
topników do spawania i otulin elektrod, komplikuje bardzo 
zadanie uzyskania odpowiednich topników i otulin, i stwa
rza konieczność starannego ich usunięcia ze złącza po 
spawaniu. Mała odporność na korozję w wilgotnej atmo
sferze · i wodzie ogranicza przydatność konstrukcji spawa
nych ze stopów magnezu tylko do pracy w specjalnych 
warunkach, a także wymaga stosowania specjalnych zabie
gów dla ochrony ich powierzchni przed korozją. 

10. Przy spawaniu stopów magnezu zawierających glin, 
jak stopy odlewnicze ML3, ML4, ML5 i ML6 lub stopy 
do przeróbki plastycznej MP2, MP3, MP5 występuje duża 
!skłonność do mikroporowatości, co wywołane jest szerokim 
przedziałem krystalizacji tych stopów i powstawaniem den
drytycznych porów usadowych [2]. 

Wolne od tej wady są stopy typu Mg-Mn, jak MPl czy 
1VIP4, jednak wykazują one skłonność do rozrostu ziaren 
przy nagrzewaniu, czym tłumaczy się obniżenie własności 
mechanicznych w strefie przejściowej złącz spawanych. 

Stopy magnezu, podobnie jak aluminium i jego stopy, 
można spawać zarówno prądem zmiennym jak i stałym 
odwróconej biegunowości (plus na elektrodzie) [1, 4, 6, 7]. 

Spawanie prądem stałym prostej biegunowości nie daje 
zadowalających wyników, gdyż łuk jest niestateczny, wy
stępuje silne rozbryzgiwanie metalu, a rozpraszanie war
stewki tlenków jest niedostateczne. Jedynie przy spawaniu 
zmechanizowanym można stosować prostą biegunowość, po
nieważ można utrzymać krótki łuk i równomierny posuw, 
a błonka tlenków zostaje zniszczona w wystarczającym 
stopniu. 

Spawanie prądem stałym dodatniej biegunowości daje 
dobre wyniki przy łączeniu części cienkościennych (do 1,5-
-2,0 mm).

Spawanie grubszych elementów jest utrudnione wskutek
małej dopuszczalnej gęstości prądu na elektrodzie i zwią
zanej z tym małej mocy cieplnej łuku. Również spawanie 
w ostrych narożach, np. spoin pachwinowych, przy spa
waniu prądem stałym jest utrudnione, gdyż łuk wykazuje 
tendencję do błądzenia. 

Najbardziej odpowiednim rodzajem prądu przy ręcznym 
spawaniu stopów magnezu jest prąd zmienny. Proces· spa
wania charakteryzuje się tutaj stałym łukiem, małym zuży
ciem wolframu i nieznacznym rozbryzgiem stopionego 
metalu. Dzięki temu, że nie występuje zjawisko błądzenia 
łuku, można kierować go w ostre naroża tak, że wykony
wanie złączy pachwinowych jest znacznie łatwiejsze Z tych 
powodów spawanie ręczne wykonuje się prawie wyłącznie 
prądem zmiennym. Jednakże przy łączeniu cienkich blach, 
o grubości poniżej 1,5 mm, spawanie prądem stałym dodat
niej biegunowości daje również w pełni zadowalające wy
niki, a nawet ściegi spoin wykazują czystszą powierzchnię.

W naszym kraju, podobnie jak w innych krajach Europy, 
stosowany jest argon jako gaz ochronny przy spawaniu 
w atmosferach obojętnych. 

Ilość zanieczyszczeń w argonie musi być ograniczona, �dyż 
mogą być one przyczyną wad spoin. Zanieczyszczeniami 
tymi są najczęściej: para wodna, tlen i azot. 

Para wodna, rozkładając się pod wpływem ciepła łuku na 
tlen i wodór, zwiększa zawartość tych domieszek w stanie 
wolnym. Wodór rozpuszcza się w roztopionym magnezie, 
a przy krzepnięciu metalu, wskutek zmniejszonej rowusz
czalności wydziela się powodując porowatość spoiny. Poro
watość ta pojawia się przy zawartości wodoru około 0,30/o . 

Tlen jest przyczyną tworzenia się na powierzchni łaczo
nych elementów trudno topliwej błonki tlenków, która 
utrudnia przetopienie krawędzi i daje wtrącenia w metalu 
spoiny, obniżające własności mechaniczne. 



Azot tworzy z magnezem azotek (Mg3N2) barwy zielono
szarej lub zielonożółtej. Wtrącenia azotków, podobnie jak 
tlenków, obniżają własności mechaniczne spoin. 

Ażeby więc zapewnić jak najwyższą jakość spoin, stoso
wany do spawania argon nie powinien zawierać więcej niż 
0,50/o N2, 0,030/o 02 oraz najwyżej ślady wilgoci (l]. Warun
kom tym odpowiada w pełni argon produkowany ostatnio 
w kraju o czystości 99,98'0/o. 

Przy spawaniu łukowo-argonowym magnezu i jego sto
pów nie potrzeba stosować topników. Pozwala to wykony
wać wszystkie rodzaje połączeń, jak doczołowe, kątowe, kra
wędziowe, zakładkowe i brzeżne. 

Najbardziej rozpowszechnione są złącza doczołowe, które 
wykonuje się w przypadku spawania części cienkościennych 
o grubości nie przekractającej 3 mm bez ukosowania kra
wędzi, w przypadku większych grubości stosując ukosowa
nie na X, V lub U.

Przy połączeniach teowych blach o grubości do 4 mm nie 
stosuje się w zasadzie ukosowania, jednak w przypadku 
wymaganej wysokiej wytrzymałości krawędź powinna być 
ścięta (rys. 1). 

Przygotowanie krawędzi do spawania przy niektórych ty
pach połączeń pokazane jest na rys. 1. 
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Bardzo duże znaczenie przy spawaniu stopów magnezu Il'l:a 
dobre dopasowanie łączonych krawędzi,_ które powir:ny �c1-
śle do siebie przylegać. Jest to warunlnem uzyskama row
nomiernego przetopu oraz prawidłowej spoiny .. Ma. to szcze
gólne znaczenie przY.' spawaniu doczołowym c1enk1ch bla<;h 
bez podkładki. Dlatego niezbędne jest, ażeby kraw�dz�e 
blach podlegające spawaniu, były ściśle względem siebie_ 
równoległe i prostopadłe do płaszczyzny blach:(. Przy sp�
waniu grubszych blach (o grub. ponad 3 mm) i stosowamu
ukosowania na V X lub U należy zostawić na krawędziach 
próg o wysokości. około 1,5 mm (rys. 1), aby umożliwić do
kładny styk blach. Nierówna wysokość progu może być tak-
że przyczyną nierównomiernego przetopu. 

Dla zapewnienia dobrego przylegania krawędzi najlepiej 
jest korzystać z przyrządów montażowych, ustalających po-· 
łożenie łączonych części względem siebie. W przypadku złącz 
doczołowych są nimi podkładki, do których spaw_an� kra
wędzie powinny być ściśle dociśnięte. Dla zapewmema od-
powiedniego ukształtowania się . grani sp�iny pod!cła_dki wy-
posażone są w rowki o kształcie i wymiarach, Jakie chce
my, żeby miała grań spoiny. 

Poza formowaniem grani spoiny, stosowanie podkładek 
przynosi jeszcze następujące korzyści: 

1) zmniejsza wielkość strefy przejściowej przez _bardziej
intensywne odprowadzenie ciepła ze strefy spawama, 

2) zmniejsza odkształcenia, . . 
3) chroni grań spoiny przed utlememem.
Stosować można zarównb podkładki stalo':"e ja,k. i mie

dziane, jednak w przypadku elementów_ cienkoscie_nn)'.ch 
najlepsze są podkładki ze stali nierdzewneJ. Podkładki mie
dziane, czy nawet ze zwykłej stali zbyt szybko odprowadza

-: ją ciepło, co może być przyczyną braku przetopu przy gram 
spoiny. 

Sczepianie części do spawania należy również wykonywać
tylko spawaniem łukowo-argonowym. . . 

Jednym z podstawowych warunków otrzymama prawi�ło
wych połączeń przy spawaniu stopów m�gnezowyc� JeSt
duża czystość powierzchni łączonych części oraz spoiwa.

Stopy magnezowe dla zabezpieczenia przed korozją po
krywa się często, warstewką ochronną z soli kwasu chro
mowego, charakteryzującą się lepszymi własnościami ochr?n
nymi niż naturalna warstewka tlenków. Warstewka ta, Jak 
i wszelkie zanieczyszczenia jak tłuszcze, farba, tlenki itp. 
muszą być dokładnie usunięte. 

Oczyszczanie przeprowadzać można, podobnie jak w przy
padku. stopów aluminiowych: 1) mechanicznie lub 2) che
micznie. 

1. Przed oczyszczaniem należy usunąć brud i zatłuszcze
nia przez przemycie powierzchni rozpuszczalnikiem, np. ben-
zyną, trójchloroetylenem, acetonem itp. . . 

Następnie krawędzie i przylegające do nich pow1erzchme 
oraz spoiwo czyści się ręcznymi lub mechanicznymi szci?t
kami stalowymi o średnicy drutów 0,08-0,15 mm lub papie
rem ściernym i przeciera dokładnie c�ystą . szmatką .. Istnieje pogląd, że stalowe szczotki zameczyszc�aJą. P?
wierzchnię cząsteczkami żelaza, które powoduja p0Jaw1eme 
sie ognisk korozji, więc lepiej stosować papier ścierny. (1,7). 

Spawanie powinno być przeprowadzane bezpośrednio po 
oczyszczaniu. 

2. Oczyszczanie chemiczne wykazuje w porównaniu z oczy
szczaniem mechanicznym wiele zalet, jak: 

1) większą jednorodność stanu powierzchni po oczysz
czaniu, 

?,) większą wydajność procesu oczyszczania, 
3) większy dopuszczalny okres czasu pomiędzy oczyszcz�

niem a spawaniem. (Przeprowadzone badania wykazały, ze 
powierzchnia oczyszczona mechanicznie w ciągu 10 godzin 
pokrywa się grubszą warstewką tlenków niż w tyc� s�
mych warunkach powierzchnia oczyszczona chem1czme 
w dągu 100 godzin) (l]. 

Pierwszą operacją przy oczyszczaniu chemicznym jest, P,o
dobnie jak przy oczyszczaniu mechanicznym, odtłuszczanie. 

Chcac jednak uzyskać dobrze i równomiernie oczyszczo�a 
powierzchnie. proces odtłuszczania należy prze?rowadz1ć 
szczególnie starannie. Dlatego nie wystarcza tuta., odtłusz
czanie, jakie przeprowadzane jest przy oczyszczaniu mech�
nicznym. '.T'raktuje się je tutaj tylko jako oczys:zczanie 
wstepne. Dalsze odtłuszczanie przeprowadza się Jednym 
z podan:vch poniżej sposobów: 

1) przez. 2-3-krotne zanurzenie przedmiotu na 4-5 sek
w narach trójchloroetylenu, 

?,) przez trawienie we wrzacym roztworze ługowym za
wien3facvm na litr wodv JR g weglanu sodu (Na2CO3) i 10 g 
w011o�otlenku sodu (NaOH) w czasie 2-5 min, 

3) nrzez trawienie w f.0/o roztworze NaOH o temp. 65 °C
w c7asie około JO minut. 

Bezpośrednio PO odtłuszcza'liu w roztworach ługowych 
stosuie sie przemvwanie, nainierw w cienłej wodzie o tem
perat�1rze • około 50 °C, następnie w zimnej bieżącej wo
dzie fll. 

SkutPczność odtłuszczania kontroluje sie snrawdzając, czy 
wnda zwilża dobr7e oczvszc7ona powierzchnie. 

D0niPro po dokładnvm odtł11szczer1iu. nrzeprowadza s1e 
obrńbkP. majacą na celu usunięcie tlenków i chromianów 
z nowierzchni. 

Nailensw wyniki osiąga sie przy stosowaniu do tepn C"lll 

16-?00/o roztworn hezwnrlnik'l kwas11 chromnwP\1.0 (Cr Q.,, 
'T'emnernt11ra roztworu 90-l 00 °C, CZ'-\!'; trawienia około 5 
minut. .Te7Pli d::inv stoo niP trawi �ie rlor.rzp w tym odczvn
nik11, n:i]e7v z,.istosować 100/o roztwór Cr:,O3 z dodatkiem 
o.3¾ Na.,so. [1]

Oprócz tych roztworów, mogą być także stosowane inne
odczynniki, jak np.: 

1) 200 g CrO1 ; 10 ml HNO"; 1000 ml wody 
2) 100 g CrO-,; 10 ml H�PO,; 1000 ml wody 
3) 100 g CrO�; 5 ml steżonego kwasu octowego; 

1000 ml wody. 

Stosuje się je również na gorąco _(90
-:-

100 °C)_ w cz�sie 
1-2 min. Ponieważ działają one energicznie, nalezy uwazać,
ażeby nie przetrawić samego metalu. . . Bezpośrednio po trawieniu nale�y obra�1,a1;-e_ P:zedm10ty
przemyć najpierw ciepłą (około 50 C), a pozmeJ zimną wo-
da bieżącą i osuszyć na powie�rzu _[1] . ., . . . .• Spawanie należy przeprowadzić_ m_e poznieJ . mz w Cl:l�u
24 godzin po oczyszczaniu. Dla umknięcia pękmęć w. spom�e
lub strefie przejściowej należy stosow�ć dostateczme d�zą
szybkość ,spawania, minimum 1? cm/m,m. Warun�k ten Jest
szczególnie istotny przy spawaniu stopow. odl�wniczych ma
gnezu, gdyż stopy zawierające 6-100/o glmu i 0,5-P'/o cyn
ku są skłonne do kruchości na gorąco. 
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Tablica 

Orientacyjne parametry spawania stot>ów magnezu 
prądem zmiennym 

Wymiary spoiwa 
-

(mm) 

1 5 1,5 1,5 X 2 lub 0 2,0 45 - 80 6 3 - 4 20 - 30 

2 2 2 X 2 lub 0 2,5 60 -100 9 6 - 7 18 -28 

3 2-3 3 X 2 lub 0 3,0 80-140 12 8 - 10 16 -25 

5 3 0 6,0 100-180 12 8 - 10 14- 22 

8 3-4 0 8,0 140-220 16 12 - 16 12-18 
I 

Orientacyjne parametry spawania złączy doczołowych 
prądem zmiennym podane są w tablicy. 

Dane te należy traktować wyłącznie jako orientacyjne, 
gdyż w zależności od wielkości spawanego przedmiotu, ro
dzaju przyrządu mocującego, wprawy spawacza itp. mogą 
występować pewne odchylenia od powyższych danych. 

Długość łuku przy spawaniu stopów magnezu powinna 
być możliwie jak najmniejsza (maks. 1,5 mm), gdyż krótki 
łuk lepiej rozprasza warstewkę tlenków na powierzchni ma
gnezu. 

Spoiwo najlepiej należy dodawać w ten sposób, ażeby 
krople roztopionego metalu spadały do jeziorka z pewnej 
wysokości. Wówczas następuje lepsze wymieszanie rozto
pionego metalu, a także skuteczniejsze jest niszczenie war
stewki tlenków niż w przypadku zanurzenia pałeczki spoiwa 
w jeziorku. Należy przy tym jednak uważać, ażeby koniec 
rozgrzanego pręta spoiwa nie wydostawał się ze strumienia 
argonu. 

Przed naprawą wad odlewniczych drogą spawania po
wierzchnia naprawianego odlewu oraz spoiwo powinny być 
oczyszczone w sposób opisany uprzednio. Jako spoiwo nale
ży stosować ten sam materiał co naprawiany odlew. 

2. Makrostruktura ztqcza doczołowego b!ach MP4. Pow. 4 X 

3. Widok spawanego odlewu ze stopu ML5 

z Lewej - od strony lica spoiny, z prawej -- od strony grani spoiny 
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Krawędzie pęknięć w odlewach o grubości ścianek ponad 
3 mm należy zukosować pod kątem 90°, przy grubościach 
3-6 mm - jednostronnie, przy grubościach ponad 6 mm -
dwustronnie.

Niewielkie wady, jak dziury, gi·udki, przelewy itp. można 
poprawiać bez uprzedniego podgrzewania. Jednak przy na
prawie wad w odlewach wskazane jest podgrzewanie. Tem
perature podgrzewania należy tak dobrać, ażeby nie uszko
dzić odlewu i nie spowodować powstania porowatości 
w spoinach. Przy zbyt niskiej temperaturze podgrzewania 
otrzymuje się porowate spoiny, przy zbyt wysokiej mogą 
powstać pęknięcia. 

Odlewy o grubości ścianek do 6 mm podgrzewa się zwy
kle do 175 °C, a przy większej grubości ścianek do 350 °C. 
Czas podgrzewania odlewów o zawiłych kształtach powinien 
wynosić minimum 2 godziny [1]. 

Po zakończeniu spawania należy odlew ostudzić z piecem 
do 120 °C, a następnie dopiero na powietrzu. 

Do obniżenia naprężeń cieplnych zaleca się przeprowadzać 
spawanie bez przerw. Jeżeli przed spawaniem odlew był 
obrabiany cieplnie, to po spawaniu należy bezwzględnie 
poddać go tej samej obróbce. 

Usuwanie odkształceń po spawaniu w konstrukcjach ze 
stopów magnezu przeprowadza się zwykle przez klepanie 
drewnianym lub skórzanym młotkiem. Przed prostowaniem 
przedmiot należy podgrzać do temperatury 200-300 °C. Pro
stowanie na zimno przeprowadzać można tylko w ograniczo
nych przypadkach, ponieważ stopy magnezu skłonne są do 
utwardzania się i zbyt duże przekucie może doprowadzić do 
rozwarstwień i pęknięć. 

Aby zabezpieczyć spawane konstrukcje przed korozją, na
leży bezpośrednio po zakończeniu operacji prostowania po
kryć powierzchnię przedmiotu powłoką ochronną. 

Istnieje kilka sposobów obróbki powierzchni stopów mag
nezu. Najczęściej stosowane jest zanurzenie części na okres 
30 minut we wrzącym roztworze wodnym o następującym 
składzie (wagowym): 3n/o siarczanu amonu (NH,/?SO,), 1,50/o 
dwuchromianu amonu (NH4/,,Cr,,O1), 0,3;90/o amoniaku o c.wł. 
0,88. Roztwór' nie może zawierać soli kwasu chlorowodoro
wego i więcej niż 0 Ji0/o NaCl. Czasem pokrycie ochronną 

4. Makrostruktura z!qcza doczoiowego części ze stopu ML5. 

Pow. 4 X 

powłoką przeprowadza się w roztworze zawierającym 15'0/o 
dwuchromianiu potasu (K,Cr3O7) i 20-250/o stężonego kwasu 
azotowego. W tym przypadku proces przeprowadza sic; 
w temperaturze pokojowej, a czas przetrzymania części 
w kąpieli nie przekracza 10 sekund. Bezpośrednio po wyję
ciu z roztwarł\ należy obrabiane części dokładnie przemyć 
i osuszyć [ 1]. 

Malowanie, względnie pokrywanie powierzchni warste,vką 
tłuszczu należy również przeprowadzać możiiwie jak naj
szybciej- po spawaniu. W przypadku malowania jako pierw
szą warstwę nakłada się chromian cynku. 

Próby spawania stopów magnezowych 

W Instytucie Lotnictwa przeprowadzono próby spawania 
oraz badania własności uzyskanych połączeń dwóch rodza
jów stopów magnezowych: stopu do przeróbki plastycznej 
MP4 oraz stopu odlewniczego ML5. Oba te stopy stos·owane 
są w krajowym przemyśle lotniczym. 
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6. Razie/ad twar:lo.śc! w zlqcz11 cloczolowym stopu ML5 po prze

sycani1t 

Wykazały one, że spawanie łukowo-argonowe umożliwia 
uzyskanie poprawnych połączeń zarówno w przypadku sto
pu magnezowego do przeróbki plastycznej MP-1 jak i stopu 
odlewniczego ML5 (rys. 2, 3, 4). 

Warunkiem uzyskania poprawnych połączeń jest bardzo 
staranne przygotowanie części do spawania i ścisłe prze-

strzeganie technologii spawania. W toku prób stwierdzono, 
że przy nie dość starannym oczyszczaniu krawędzi łączonych 
blach MP4, wzdłuż całej spoiny przy grani wystąpil:y wtrą
cenia tlenków, uniemożliwiające połączenie się krawędzi 
i wyraźnie obniżające własności wytrzymałościowe oraz pla
styczne połączenia. Przy dokładnym oczyszczeniu kra·wędzi, 
prawidłowo dobranych parametrach spawania i właściwej 
technice spawania, spoiny są wolne od tych wad. 

Szczególną uwagę należy zwrócić na momenl rozpoczyna
nia procesu spawania, zwłaszcza przy częściach o większej 
grubości. Początkowe warunki spawania (zimny materiał) 
są tutaj inne niź przy układaniu dalszych odcinków spoiny. 
Może to być przyczyną braku przetopu lub przegrzania ma
teriału. Do wyeliminowania tych wad należy albo zwiększyć 
początkowo prąd spawania, co jest jednak w praktyce trud
ne do urzeczywistnienia, albo stosować podgrzewanie wstęp
ne elementu spawanego, albo stosować naddatki technolo
giczne, które po wykonaniu .połączenia można usunąć. Pod
grzewanie wstępne, szczególnie stopów odlewniczych, jesl 
wskazane również ze względu na zmniejszenie odkształce11 
i naprężeń przy spawaniu. 

Spadek wytrzymałości na rozciąganie w przypadku łącze
nia stopu MP4 wynosi 15-35'0/o w stopunku do wytrzyma
łości materiału rodzimego i nie może być zmniejszony przez 
obróbkę cieplną, gdyż zmiana rozpuszczalności manganu 
w magnezie w granicach, w jakich mangan występuje 
w stopie MP4, nie wpływa na własności wytrzymałościO\.ve 
tego materiału. Stosowane do tych stopów wyżarzanie, poza 
usunięciem naprężeń, wpływa jedynie na pewne podwyfazc
nie własności plastycznych połączenia. 

Najsłabszym miejscem złącza jest spoina i jej gra nica 
z materiałem rodzimym. Jest to zupełnie zrozumiałe, gdyż 
\,·ytrzymałość materiału przerobionego plastycznie jest nie
mal zawsze wyższa niż lanego, ze względu na jego mniejszą 
zwartość, wywołaną wadami krystalizacji, jak skurcz mię
dzydendrytyczny, drobna porowatość itp. 

Zastosowana po spawaniu odlewów ze stopu ML5 obróbka 
cieplna (wygrzewanie w ciągu 12 godzin w tempen1turze 
410 °C, studzenie na powietrzu) wpływa na znaczne ujedno
rodnienie zh1cza (rys. 5, 6), w związku z czym powhna być 
ona pr:,:cprowadzan::i każdorazowo po spav>ani11 tego matP
rialu. 
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Charakterystyki burzliwości atmosfery na europeiskich liniach lotniczych 

W polskich czasopismach lotniczych opublikowano szereg prac omawiających 
zagadnienia wytrzymałości zmęczeniowej samolotów. Dla uzupełnienia podanych 
w tych pracach wiadomości wskazane jest zaznajomić Czytel�ików z drugą stroną 
tego zagadnienia, a mianowicie z charakterystyką występuJących w atmogferze 
obciążeń. Są, to w pterwszym rzędzie obciążenia występujące w czasie lotu w burz
liwej atmosferze. Niniejsza praca przetłumaczona została z rosyjskiego wydania 
Ekspress-informacji, serii - samoloty transportowe, śmigłowce i ich obsługa, nr 17 
z dnia 7.V.1962 r., referat 102. Oryginał publikowany był w Aeronaut. Res. Council 
Current. Papers, No 574, 1961 rok. 

W pracy tej podano wyniki pomiarów pionowych przy
spieszeń (obciążeń), pomierzo:1ych za pomocą statystycznych 
liczników; obciążeń, które były umieszczone na angielskim 
samolocie transportowym Ambassador. Samolot ten wyko
nywał zwykłe loty eksploatacyjne w Europie i przeleciał 
322 OOO km podczas 700 lotów w okresie 1,5 roku. Wysokość 
lotów w przybliżeniu nie przekraczała 6100 m. 

żeń pionowych. średnio w odstępach 11,93 minut dokony
wany był automatyczny zapis wskazań licznika obciążeń 
ora21 prędkości i wysokości lotu. Pierwszy i ostatni pomiar 
odnosił się odpowiednio do okresu startu i lądowania. 

Na rysunku 1 przedstawiono rozkład 1064 godzin lotu, 
w czasie których wykonane były notowania pomiarów 
w poszczególnych miesiącach. 

Licznik powtarzanych obciążeń typu Mk 2, ustawiony 
w pobliżu środka ciężkości samolotu, ustalał liczbę przekro
czeń określonych wielkości dodatnich i ujemnych obcią-

W; tablicach 1 i 2 przedstawiono rozkład czasu zużytego 
przy poszczególnej prędkości i wysokości na wznoszenie, 
przelot i schodzenie. Widać, że loty na prędkości przelo-

Czas zapisów minut dla rozpatrzonego zakresu prędkości 

Tablica 1 

wysokości lotu w fazie wznoszenia i schodzenia z wysokości 

Prędkość Wysokość nad poziomem morza (!CAN) w km 
przyrządowa 

(km/h) 
/ 9,305 1 o,610 i o,9151 1.22 I 1,53 / 1.83 I 2.14 I 2,44 i 2,75 I 3 ,05 i 3,34 i 3,66 i 3,97 I 4,27 I 4,58 I 4,88 \ 5,2 \ 5,5 \ 5,8 I 6,1 o 

185 125 

204 244 24 
222 423 226 119 30 42 48 24 36 48 36 M 12 
240 464 405 411 428 327 196 101 167 65 83 59 48 48 24 12 e!4 12 
258 244 345 482 405 309 464 315 339 414 167 131 190 119 143 83 59 95 12 12 

12 
276 136 328 470 577 713 672 393 369 369 902 155 119 119 107 83 59 59 
294 18 279 185 310 441 530 512 416 333 131 167 178 95 71 143 59 48 48 
313 65 85 321 208 448 655 589 518 393 393 428 297 238 214 83 83 12 
332 12 291 298 179 292 393 470 613 309 119 119 83 59 59 12 12 
350 12 83 137 101 42 42 59 36 59 24 24 12 12 12 
368 18 24 24 6 12 12 
387 6 6 
405 6 

Razem / 1149 I 2290; I 2456 I 2262 I 2660 i 3000 I 2463 / 2494 / 1802 I 1119 I 1095 I 939 I 714 i 654 I 416 I 296 I 226 I 48 I 24 I 12 I 12
I 

Sumaryczny czas = 26 734 min (445 g 34 min). 

Tablica 2 

Czas zapisów minut dla rozpatrywanego zakresu prędkości i wysokości lotu na przelocie 

Prędkość Wysokość nad poziomem morza (!CAN) w km 
przyrządowa 

(km) 
o I o,3051 o,61 I 0,915 I 1.22 i _1,53 / 1,83 I 2,14 I 2.44 I 2. 75 i 3,05 t 3,39 i 3,66 I 3,97 I 4,27 I 4,58 14,88 I 5,2 i 5,5 I 5,8 I 6,1 \ 6,4 

185 

204 12 12 12 12 
222 24 24 24 48 12 12 
240 24 36 24 12 12 12 12 12 24 
258 12 48 36 24 24 59 48 71 214 24 119 83 24 131 119 12 24 48 71 

276 24 24 95 36 36 83 286 214 233 131 155 357 3�9 654 938 928 559 155 95 59 11 

294' 12 12 83 155 143 '. 09 416 821 964 750 726 1606 1725 964 714 1309 631 178 48 12 36 
313 36 119 202 107 167 833 1145 1951 2035 1380 916 1083 750 988 416 333 36 12 48 
332 59 143 369 178 821 1011 1059 726 428 274 274 155 95 95 24 
:i50 

I 12 12 59 59 12 12 

I 368 12 

Razem I 72 I 192 i 262 I 547 I 715 I 560 / 2129 I 2998 14177 14118 I 2915 J 2101 1 3439 1 3094 I 2125 \ 2296 \ 2737 \ 1238 \ 369 i 239 I 142 \ 4a 

Sumaryczny czas = 37 059 min (617 g 39 min). 
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Tablica 3 
Zestawienie wskazań przyrządów pomiaru. obciążeń 

"-' 

Zakrf!s i;: 
•Ul Liczba przekroczeń odpowiedniej wielkości przyrost ów obciążeń o 

Stan lotu wysokości •O bh (+ obciążenie do góry, - obciążenie do dołu) 
Vi -� -a- Q) -

(km) CU O. - - E
- 1,02l-o,92ł-o,82ł-o,72l-o,62I- 0,521- 0,431-o,331- 0,231 0,23 N CU E 'O � 

I o,33 I o,43 I 0,52 I 0,62 I 0,72 lo,82 lo,9211,02 I 1,12 U N� O� 

Wznosze-
nie i scho- 0-0,458 
dzenie (za 0,458-1,07 
wyjątkiem 1,07-1,67 
pierwszego 1,�7-2,9 
i ostatnie- 2,9-4,1 
go odstępu 4,1-5,32 

cza$u w 5,32--łi,55 

każdyr,1 lo-
cie) 

0-0,458 
0,458-1,07 
1,07-1,67 

Przelot 1,67-2,9 
2,9--4,1 
4,1-5,32 
5,32--łi,55 

Razem 320 ooo km. 

59 258 
2 Oil 9 550 
4 914 25 420 
4 794 44 500 

3 403 19 700 
988 5 900 
'48 296 

262 1 120 

809 4 300 

1 273 7 140 
13 362 78 400 
11 554 

1

69 600 
8 995 55 200 

799 5 060 

6 

1 3 
2 3 6 

1 1 2 2 

1 2 

3 8 
3 
1 

� 

towej były wykonywane w dostatecznie szerokim zakresie 
wysokości, przy czym w przedziale 1820-5180 m rozkład 
przelotów zachodził z wystarczającą równomiernosc1ą; 
w tym przedziale ponad 9fJO/o czasu przypada na prędkość 
przelotową. 

W tablicy 3 zebrano dane charakteryzujące powtarzal
ność obciążeń różnej wielkości na różnych wysokościach 
w cyklu wznoszenia, przelotu i schodzenia z wysokości. Do 
tablicy tej nie były wpisane pierwszy i ostatni pomiar 
z każdego lotu, ponieważ znaczna część obciążeń z tych 
pomiarów odnosi się do obciążeń powstających w czasie 
ruchu samolotu po ziemi (start, lądowanie, kołowanie). 
średni czas między startem i pierwszym automatycznym 
odnotowaniem wskazań licznika obciążeń wynosi połowę 
odstępu między dwoma następnymi odnotowaniami wska-· 
zań tego przyrządu w locie. Wysokość lotu w odpowiednich 
odstępach czasu została przyjęta równa połowie wysokości 
w momencie pierwszego odnotowania wskazań licznika 
obciążeń, prędkość lotu dla tego odstępu czasu była przy-
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l. Rozlotenłe sumarycznego c;asu zapisu obcłqżeń na poszcze

gólne młesl11ce roltu 

jęta jako stała. Analogiczne przybliżenie zostało przyjęte 
i dla notowań wykonanych bezpośrednio przed lądowaniem. 

Obliczenie prędkości przyrządowej podmuchów powietrza 
było wykonane na podstawie pomiaru obciążenia i pręd
kości lotu z uwzględnieniem następującej charakterystyki 
samolotu: powierzchnia skrzydła 112 m2, wydłużenie skrzy
dła 11, średnia cięciwa skrzydła 3,2 m, średnie nachylenie 
krzywej współczynnika siły nośnej względem kąta natar
cia 4,84 (w radianach). 

2 12 26 3 1 
8 20 71 311 559 158 50 20 8 6 2 1 
2 24 133 650 887 280 59 10 3 
6 18 123 507 688 228 52 15 5 

14 26 75 189 213 92 38 15 7 1 1 
8 11 39 98 219 53 26 9 3 

o o 

1 7 57 206 260 93 31 15 3 2 

10 21 88 229 490 188 51 19 1 1 
4 

17 
5 

5 

11 48 104 177 70 27 Il 4 1 
39 123 444 532 180 51 21 6 3 1 
9 29 102 

I
124 35 8 4 2 1 1 1 1 

16 34 128 158 56 14 8 2 1 
o o 

Tablica 

Prędkości podmuchów powietrza (misek) wywołujące jed
nostkowy przyrost obciążenia przy rozpatrywanych prędko

ściach lotu na poziomie morza i ciężarach samolotu 

Prędkość Ciężar samolotu w locie (kG) 
przyrządo-

I Iwa lotu 18 200 20 400 22 700 
km/h 

185 15,2 16,6 17,9 
222 12,6 ]3,8 14,9 
258 10,9 11,8 12,7 
294 9,45 10,4 11,2 
332 8,4 9,2 9,9 
368 7,6 8,3 8,95 
405 6,9 7,55 8,15 

W tablicy 4 przedstawione są wielkości prędkości przy 
rządowej podmuchów odpowiadające jednostkowemu przy 
rostowi obciążenia dla różnych prędkości lotu (na poziomi 
morza) i danych wielkościach ciężaru samolotu w lociE 
Ze wzrostem wysokości lotu odpowiadające wielkości pręd 
kości przyrządowej podmuchów powietrza zmniejszają siE 
Na wysokości 3050 m są one w przybliżeniu o 60/o mniejsz 
w porównaniu do ich wielkości na poziomie morza. 

Charakterystyki powtarzalności podmuchów powietrz 
o różnej prędkości, otrzymane na :podstawie wskazań licz
ników obciążeń dla różnych faz i wysokości lotu, zestawie
ne są w tablicy 5.

Na rysunku 2 przedstawiono krzywe zależności średnic 
odstępów między dwoma sąsiednimi podmuchami powietrz 
z prędkością przyrządową powyżej 3,05 misek od wysokoś, 
lotu nad poziomem morza. Krzywe te zostały wykreślon 
na podstawie dwu grup pomiarów odnoszących się do faz 
wznoszenia, przelotu i schodzenia z wysokości. Piono� 
odcinki dają zakres wielkości prędkości przyrządowej pe 
dmuchów powietrza, odpowiadający sprawdzonemu prawdc 
podobieństwu, równemu 950/o. Linią kreskowaną przedstc 
wiona jest krzywa .odpowiadająca najbardziej wiarygodny1 
z opublikowanych poprzednio danych odnoszących się c 
średnich warunków lotu nad Europą wschodni<), zachodni 
Afryką, i dalekim wschodem. 

Na rysunku 2 dla wysokości przekraczającej 1525 1 
przedstawiono dwie typowe �rzywe, przy wykreśleniu kti

rych założono, że pilot może na przelocie wybierać wysc 
kości lotu w burzliwej atmosferze. Z wykresów widać, i 
częstotliwość podmuchów powietrza występujących na przE 
locie jest mniejsza od częstotliwości w fazie wznoszen' 
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Tablica 5 
Zestawienie JJOwtarzalności podmuchów 1>owidrza danej 1>rędkości 

Odstęp Liczba przekroczeń danej prędkości podmuchów pov.:iclrza 

zmia:ry Wysolrnść Czas Odległość (+ podmuch \.VZnoszący, - podmuch op":daj ący) 
Stan lotu wysoko- średnia zapisów lotu 

-10,7 1-9,151-7,6 1-6,l l-4,56 1-3,05 1 3,
0

5 

1
4
,

56
1 I

I 

9,
1

5
1 

10,7
1 

12,2
1 

13,7 
ści (km) (min) (km) 

I(km) 6,1 7,6 

Wznoszenie i 0-0,458 
scllodzenic (bez 0,458-1,07 
uwzględnienia l ,07-1,67_ 
pierwszego i 1,67-2,9 
ostatniego od- 2,9-4,1 
stępu czasu w •l,1-5,32 
lociP.) 5,32--6,55 

6,55-7,78 

0-0,458 
0,403-1,07 
1,07-1,67 

Przelot },67-2,9 
2,9-4,1 
4,1-5,32 

5,32-ti,55 

Rnzem 326 OOO km 

km 

f{X}(J 

500 

0,305 59 258 
0,800 20!1 9550 
1,38 4914 25 420 
2,2 7794 44 500 
3,45 3403 19 700 
4,55 988 5900 
5,75 48 296 
7,15 24 177 

0,152 262 1120 
0,825 809 4300 
1,34 1273 7140 
2,35 13 362 78 400 
3,53 11 554 69 600 
4,67 8995 55 200 
5,73 797 5060 
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2 
o-Wznoszenie i scnodzeme
• - Przeto!

I I 
2 3 4 5 

Wysokość noa poziomem morza [!CAN} 

I 
6 km 

1 
1 

/. ·zmiana średniej oclleglości między poclm1lcliamt powietrza 
pręclkościq powyżej 3,05 m/sek, w f11nkcji wysokości iotu 

i,chodzenia z wysokości. Można to wyjaśnić w ten sposób, 
w pierwszym przypadku dla zmniejszenia częstotliwości 

,dmuchów pilot może zmienić wysokość lotu, a w określo
·m zakresie i kierunek lotu. W omawianych badaniach,
,czynając od wysokości około 3660 m, występuje także
miejszenie średniej odległości między dwoma podmu
ami rozpatrywanej prędkości, podczas gdy według istnie
(:ych danych uogólnionych dla tego zagadnienia, wskazana
ległość w sposób ciągły wzrasta do wysokości 9150 m.
viadczy to o tym, że w wymienionych badaniach wysokość

8 TE<;:l!NlKA LOTNICZA NR, 1/1�6(! 

2 14 16 3 1 I 2 9 24 160 310 66 17 6 1 
2 36 310 580 53 17 1 

3 4 27 220 370 57 9 1 
2 8 27 98 120 32 7 2 1 

4 15 72 92 37 10 1 
o o 
o o 

I 

1 rn 190 200 50 15 6 2 1 
1 3 22 130 230 45 7 1 

I 5 55 80 19 3 
3 13 41 170 2

6
0 47 9 3 2 1 1 

I 3 9 41 56 7 
2 10 53 84 15 3 

o o 

przelotu była zwiększona w miarę pogarszania się warun
ków meteorologicznych. 

Punktami 1-4 zazn::1czono dane otrzymane w czasie 
wznoszenia schodzE:'nia z w2,sokości przy wszystkich wa-

km 
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Predkosc przyrzadowa poamucnu powielrza

3. Zmiana średniej oclLeg!oścL m!ęd::J.I pocłm11chami powietrza
w f11nkcjt pr�dkośc! podmuchu; cyfry /crzywych, Qdpowiaclajq cla
nym przedst«w·\on11m n,a r:\lsunku 2. 
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4. Od!egtość występowania podmuchów na trasach lotów wedLHg -
Fatique in aircraft structures, Freud<mthctl - 1956 r., w tlmnacze
nitl - Ustutost samolotnych konstnd<cij, Eslcin - 196! r .: 
1 -- wykres ze str. 214, Gassner DVL, 1n45 r. i 1954 r., 2 - wy;ur.s 
ze str. 56, Lundberg, 1955 r., 3 - tablica ze str. 4�6, statystyka 

NACA, 1954 r., 4 - wymagania ICAO, dla wysokości Il 400 m 

runkach meteorologicznych lotu. Powtarzalność podmuchów 
powietrznych w tych fazach lotu okazała się :l-3 razy 
mniejsza od uzyskanej według poprzednio uogólnionych 
ocen, obliczeniowych, odpowiada ona jednak dobrze danym 
uzyskanym na tychże powietrznych liniach na samolocie 
Viking, co widocznie wyjaśnia się podobieństwem tras lotu 
samolotu Viking i Ambassador. 

Dane przedstawionych badań wskazują także, że dla
większej części trasy lotu dzięki staraniom uniknięcia spot
kania z częstymi podmuchami powietrza, powtarzalność 
podmuchów może być zmniejszona w przybliżeniu 3 razy 
w okresach wznoszenia i schodzenia i w przybliżeniu 10

razy w okresie przelotu. 
Punkty 7 i 8 odnoszące się, jak widać, do stanu oczeki

wania na zezwolenie lądowania wskazują na znaczną po
wtarzalność podmuchów powietrza w stosunku do średniej 
dla okresu wznoszenia i schodzenia, co prawdopodobnie 
wyjaśnić należy bardziej niesprzyjającymi warunkami me
teorologicznymi lotu w pierwszym przypadku. 

Na rysunku 3 przedstawiono krzywe powtarzalności po
dmuchów powietrza, scharakteryzowane średnią odległością
między nimi w funkcji prędkości podmuchów. dla różnych 
wysokości i stanów lotu. W większości przypadków liczba 
podmuchów powietrza z prędkością przekraczającą 6,1 misek 
okazała sie mała. Dlatego też dla ułatwienia porównania,
odcinek· kr;ywych odnoszących się do mniejszych prędk?ści
był w odpowiedni sposób ekstrapolowany do zakresu więk
szych prędkości. Można przyjąć, że liczba podmuchó:'-7 po
wietrza wznoszących się i opadających, przekraczaJących 
3,05 misek, jest w przybliżeniu jednakowa .. Jednak podmu
chy wznoszące z prędkością przekracza.1ącą 4,57 misek 
W)'stępują częściej od opadających podmuchów taki_ej samej 
prc;dkości. Najwyraźniej jest to widoczne w grupie pun�
tów 6 odnoszących się do nietypowych warunków burzll
wości atmosfery zachodzących w czasie wykonywania przez 
samolot wznoszenia i schodzenia. 

500---�--�----.----,-----.---.----,-, 
m 

o 20 40 60 BD 
Od!egfo.śc 

100 120 140 km 

5. Profil terenu t trasy lotu przy badan!u obciqżeń od podmtt
chów na małych wysokościach 

W uzupełnieniu przytoczonych wyników pomiarów i id 
interpretacji podane są poniżej na rys. 4 wykresy zależ 
ności odstępów między podmuchami powietrza a ich wie! 
kością, publikowane w pracy „Fatigue in aircraft struc 
tures" pod redakcją A. M. Freudenthala tłumaczonej n; 
język rosyjski pod redakcją J. J. Eskina pod tytułen 
„Ustałost samolotnych konstrukcij", wydanie z 1961 rokl
Mimo, że podane na wspólnym wykresie wyniki pomiaró, 
nie uwzględniają w tak szczegółowy sposób zależnośc 
a (km) = f [w (m/s)] od wysokości lotu, jak to podano n 
rys. 3, wykazują jednak przede wszystkim małą rozbież 
ność wyników' pomiarów przeprowadzonych w różnym cza 
sie i różnymi metodami. 

Na wykresach rysunku 4 przedstawione są porównawcz
krzywe przeliczone z następujących danych wydania ro
syjskiego: z wykresu na stronie 56 z pracy Lundberg 
(rok 1955) i dla pomiarów wykonywanych na wysokościac 
0-3000 m, z wykresu na stronie 214 z pracy Gassnera DV. 
z pomiarów wykonanych do roku 1945 i w roku 1954, z w) 
kresu tego przeliczono również wymagania ICAO dla W) 
sokości h = 11 400 m oraz z tablicy na stronie 486 opracc 
wanej na podstawie danych statystycznych NACA z re 
ku 1954. 

Dla podanych trzech krzywych, dla odstępów podmuchÓ' 
10, 100, 1000 i 10 OOO km, różnice od średnich wielkoś 
podmuchów wynoszą przeciętnie 0,35 do 1,40 misek. Dla P< 

[ 
ti
::::, 

tOOO �--�-----�---....----.----

min 

% m1-----1----+++-1'------+----+----+---
2. 

Wyniki badan 
• -Na samotooe l1eleor Mk 7

,-+-1--- o-Na samolocie Vtk1ng z {)rzef1czemem 
na Meteor Mk 7 

0,5 

11-Na samolocie F-80A, wysokośc 0-450m 

w 1,5 2,0 
0bciażenie 

2,5 q 

6. Charakterystyk.i powtarzalności podmuchów na małych wy. 
k.ośctach, wyrażone ltczbq minut potrzebnych do spotkania 
z podmucham!, dajqcymi przyrost obciqżenia równy lllb w!ęl,, 
od rozpatrywanego. Samolot Meteor Mk 7 z dodatkowym! zbtor 
kami na patiwo. Prędkość Lottt 725 Iem/godz. 

równania z podanymi poprze�nio wynikami pomiarów, śn 
nie z trzech krzywych rysunku 4 (B) oraz krzywą wymag 
ICAO dla wysokości 11 400 m (A) naniesiono na wyki 
rysunku 3. Z porównania widać, że krzywa B odpowia 
wysokości około 1000 m, zaś na krzywej A (dla wysoko 
11 400 m) mimo dużej zmiany wielkości odstępów od 10 I 
do 10 OOO km, zmiany wielkości podmuchów są nieduże. 

Badania w locie burzliwości atmosfery na małych wy: 
kościach 

Jako dalsze uzupełnienie podane są wyniki badań pr 
prowadzonych w Anglii i opublikowanych w Aeronauti 
Research Council, Current Papers, Nr 329. Tłumacze 
dokonano, z Ekspress-Informacji, Nr 42, 1957 r. 

Niektóre samoloty wojenne, najczęsc1eJ myśliws 
i szturmowe, wykonują w warunkach bojowych i szkoler 
wych długotrwale loty na bardzo małych wysokości. 
(poniżej 300 m). Charakterystyki burzliwości powiet 
przy braku zachmurzenia na tych wysokościach, określaj 
działające na samolot obciążenia oraz warunki pracy za 
zbadane są jeszcze nie wystarczająco. Do ostatnich pra·
czasów nie posiadano danych o obciążeniach od podmuch 

TECHNIKA LOTNICZA NR 1/1966 



km 

•-Wysokośc 0-765m, odtegfośc 9350km 
o-Wysokośc 765-2280m, odteqfość 42000 km
�-Wysokośc 228D-5200m, odlegfość 348000km
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92 3 4 m/sek 
Predkośc: podmuchu 

7. Charakterystyki powtarzatnośct podmltchów na różnych wyso
:ośctach, wyrażone liczbą ktiometrów potrzebnych do spotkania stę 

podmuchami. Badania wykonane na samolocie Viking, [ot nad 
'oludniową Angitą • 

lziałających przy większych prędkościach lotu na małych 
vysokościach. 

W Anglii były przeprowadzone badania na samolocie 
,drzutowym Meteor Mk 7 wyposażonym w dodatkowe zbior
Liki na paliwo, z następnym opracowaniem statystycznym 
vyników do określenia obciążeń na małych wysokościach. 

•-Podmuchy wznoszace 
o -Podmuchy opodo1ace 

\ 
7DOt

0
-

3
---�--�-----'-------'------'----'------' 

0,5 D, 7 0,9 !,I 1,3 g 1,5 
ObctQżenie 

. Liczba podmuchów wznoszących opadajqcych, dających 
ctqżenie równe lub większe od danego poziomu, odniesiona do 
zby podmuchów dajqcych przyrost obciqżenia równy 0,3 g 
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W czasie wykonywania tych badań wysokość lotu zmie
niała się w granicach od 15 m do 300 m, prędkość była 
równa 720-785 km/godz. 

Na rysunku 5 przedstawiono· profil terenu i trasę lotu 
samolotu Meteor Mk 7. Każdy lot po wybranej trasie trwał 
około 40 minut, z tego na małych wysokościach samolot 
znajdował się w przybliżeniu w czasie 24 minut. Łącznie 
w czasie 50 lotów badawczych pomiary trwały 15 godzin 
11,75 min. 

Samolot był wyposażony w samopiszący rejestrator obcią
żeń ustawiony w odległości około 1,6 m od osi poprzecznej 
samolotu przechodzącej przez środek ciężkości. Przyrząd ten 
dawał ciągły zapis na taśmie z zaznaczeniem odstępów 
czasu 0,5 sek. 

o - Lekki wtolr stolice 
• - Lekki w1ofr. 5(obe sfonce 
� - Silny w1orr. słońce 
0- Srlnl/ wrotr. srobe słońce 

0.5 07 0,9 
Obciażente 

traso r045 km 

u 1.3 g 
1::;-
1, .I 

9. Wpływ warunków atmosferycznch na liczbę podmuchów da
jących obciqżenie równe [ub większe od danego, odniestonq do 
Liczby podmuchów dających przyrost obciążenia równy 0,3 g 

1:,,--,-

Częstotliwość własna przyrządu wynosiła 10 Hz współ
rażonego w procentach przyspieszenia g, wykonyw;no wed
ług wzoru: 

Wyznaczenie przyrostu współczynnika obciążenia Lim, 
wyrażonego w procentach przyspieszenia g, wykonywano 
według wzoru: 

s 

gdzie: 
(!o = 0,125 kG sek/m4 

- gęstość powietrza na poziomie mo-
rza,

V1 - prędkość przyrządowa lotu, 
Ue - prędkość przyrządowa podmuchu, 

a= dcz _ pochylenie krzywej siły nośnej
d a skrzydła przy zmianie kąta natarcia, 

G obciążenie na jednostkę powierzchni 
s skrzydła w locie poziomym, 
K - współczynnik tłumienia podmuchu. 



Dla samolotu Meteor Mk 7 odpowiednie wielkości są 
równe: 

Vt = 206 misek, 

a
= 4,15, 

-= 230 kG/m2 

s 
' 

K = 0,83. 

Wzrostowi współczynnika obciążenia o jednostkę odpo
wiada podmuch, mający prędkość przyrządową 6,2 misek. 

Samopiszący przyrząd notował obciążenia przekraczające 
0,3 g w odstępach 0,1 g. 

Na rysunku 6 podano wielkości odstępów między dwoma 
sąsiednimi podmuchami w minutach czasu trwania lotu. 
Na tym samym rysunku dano porównanie wyników pomia
rów, przeprowadzonych na samolocie Meteor i na innych 
samolotach, takich jak angielski samolot Viking i amery
kański myśliwiec F-80A. Badania na samolocie F-80A 
były przeprowadzone w ciągu bardzo krótkiego czasu i ich 
statystyczna wartość jest niewystarczająca. Chociaż absolut
ne znaczenie powtarzalności podmuchów różnej wielkości 
dla trzech wskazanych samolotów nieco różnią się między 
sobą, pochylenia odpowiednich krzywych pozostają w przy
bliżeniu stałe. 

Różnice w absolutnej wielkości częstotliwości powtarza
nia się podmuchów mogą być wyjaśnione różnicą wysokości, 
na których były wykonywane loty (patrz rys. 7). Najbar
dziej intensywna burzliwość powietrza występuje w za
kresie wysokości od 90 m do 150 m. 

Na rysunku 8 podane są charakterystyki względnej po
wtarzalności podmuchów wznoszących i opadających o róż
nej intensywności. Względna powtarzalność jest ułamkiem 
stosunku liczby podmuchów dających przyrost obciążenia 
równy lub większy od rozpatrywanego do ogólnej liczby 
podmuchów, która w przeprowadzanych badaniach była 
przyjęta równą liczbie podmuchów dających przyrost obcią
żenia równy lub większy od 0,3 g. Danei rysunku 8 wska
zują, że dla burzliwości przepływu przy ziemi przy braku 

zachmurzenia jest charakterystyczna przewaga. podmuchów 
wznoszących nad opadającymi. 

Rola podmuchów poziomych przy prędkości lotu około 
725 km/godz. jest nieznaczna, stąd wpływ takich podmu
chów na rozkład obciążeń można pominąć. 

Była także przeprowadzona próba zróżnicowania wyników 
badań powtarzalności • obciążeń w zależności od warunków 
atmosferycznych, w których były wykonywane loty. Wa
runki atmos_feryczne były charakteryzowane siłą wiatru 
i stopniem zachmurzenia na względnie dużych wysoko
ściach, a mianowicie: 

lekki wiatr, słońce silny wiatr, słońce 
lekki wiatr, słabe słońce, silny wiatr, słabe słońce. 

Do zbadania statystycznych charakterystyk powtarzal
ności podmuchów wybrano cztery charakterystyczne loty. . 

Na rysunku 9 podane są wykresy zależności względneJ 
powtarzalności podmuchów różnej intensywności od wa
runków atmosferycznych .. Można stwierdzić, że większość 
punktów pomiarowych rozkłada s_ię na dwu prostych. 

Długość odstępu wzrostu prędkości podmuchu łącznie 
z maksymalną wielkością tej prędkości wykazuje istotny 
wpływ na wielkość obciążenia. Długości odstępów wzrostu 
podmuchów były wyznaczane na podstawie zapisów zmiany 
obciążeń z przebiegiem czasu w zależności od podmuchów. 
Zostało odkryte, że wraz ze wzrostem maksymalnej pręd
kości podmuchu zwiększa się też długość odstępu, na któ
rym prędkość tego podmuchu rośnie. Rozrzut jednak punk
tów pomiarowych okazał się bardzo znaczny. 

Podmuchy wywołujące przyrost obciążenia około 0,5 g 
miały długość odstępu wzrostu prędkości od 3,5 cięciwy 
(około 10 m) do 18 cięciw skrzydła (około 52 m), a podmu
chy dające przyrost obciążenia około 0,1 g miały długość 
odstępu wzrostu prędkości od 12 cięciw (33,6 m) do 30 cię
ciw skrzydła (85,5 m). W niektórych przypadkach. szczyty 
małych obciążeń (mniejsze od 0,5 g) powtarzały się wielo
krotnie z częstotliwością rzędu 7 Hz. Prawdopodobnie 
obciążenia te były wywołane wahaniami skrzydła (często
tliwość własna wahań giętnych skrzydła była równa 7 Hz). 

O akciach lotniczych w rolnictwie 

W Londynie odbyły się obrady grupy 
rolniczej Królewskiego Towarzystwa Lot
niczego, w czasie których omówiono zalety 
śmigłowców w akcjach oprysl<iwania i opy
lania dla rolnictwa i• leśnictwa. Korzystnie 
oceniono metalowy śmigłowiec Wallisa o 
cięż� rze własnym 110 kG i ciężarze uży
tecznym 70 kG. Smigłowiec ten jest bez
pieczny w eksploatacji, przy czym może 
lądować bez uruchamiania sterów przy 
zatrzymanym silniku. Taka lekka jednostka 
może być również użyta do dozoru przeciw
pożarowego, obserwacji nawodnienia, foto
grafii i in. Cena śmigłowca (produkowa
nego przez Beagle Aircraft Ltd.) wynosi 
1500-2500 funtów ang. 

Omówiono również możliwość zastosowa
nia w rolnictwie poduszkowca Viclrnrs 
Land-Rover *). uszkodzenie zbiorów pod
czas akcji oprysldwania nawet w warun
kach suszy można pominąć. Zaletą podusz
kowca jest małe zużycie podczas eksplo?.
tacji, natomiast cena jest wyższa - około 
3500 funtów. 

Na naradzie poddano dyskusji przyszłość 
akcji opryskiwania nocnego przeciw gąsien
nicom, owadom i ptasiej zarazie. Akcje 
tego typu są prowadzone w Kalifornii w sa-

*) Fotografia poduszkowca była opubli
kowana w nrJ 6/65 TL na str. 163. 

dach owocowych i na plantacjach baweł,1y. 
Nocne opryskiwanie odbywa się w warun
kach spokojniejszej atmosfery, obficiej są 
tępione spoczywające szlrndniki, zaś straty 
wśród pszczół są mniejsze. Podjęcie nocnych 
lotów wymaga specjalnie wyszlrnlonych pi
lotów, przy czym może spowodować zwięk
szenie liczby wypadków. 

Istnieją zastrzeżenia co do zastosowa!1ia 
metody kalifornijskiej w Europie. M.in. na
leży się liczyć z mniejszymi areałami! oraz 
uwzględnić zagadnienie hałasu. Należy też 
wziąć pod uwagę fakt, że w Kalifornii na 
7 1/2 mln akrów pól zbożowych przypada 
flota 1200 samolotów, obsługiwana przez 
700 licencjonowanych pilotów. 

Na naradzie stwierdzono, że opylanie jest 
najefektywniejsze przy zastosowaniu teclml
ki „oddychającego skrzydła". W systemie 
tym rozpylacze są rozmieszczone wzdłuż 
całej rozpiętości skrzydła powodując po
wstawanie powietrznej warstwy przyścien
nej. Do sterowania warstwą służy instalacja 
niskiego ciśnienia. 

Dla samolotów rolniczych szczególnie nie
bezpiecznym czynnikiem jest zmęczenie 
konstrukcji. Powoduje je duża częstotli
wość lotów, ich krótkotrwałość oraz przecią
żanie samolotów. 

Wypadki spowodowane zmęczeniem są 
jednak zazwyczaj rejestrowane jako spowo· 
dowane defektem silnika lub wykazywane 
jako uszkodzenie naziemne. 

z inicjatywy Rolniczej Stacji Doświad• 
czalnej w Missisipi w Stanach Zjednoczo
nych rozpoczęte zostały studia, mające na 
celu zbadanie, czy śmigłowiec może pod 
względem ekonomicznym konkurować z in• 
nymi środkami mechanicznymi, używanymi 
w rolnictwie, w szczególności w tych przy. 
padkach, gdy zadania nie można wykony• 
wać przy użyciu samolotu. Chodzi tu· głów. 
nie o zwalczanie chorób i pewnych inc.ek· 
tów roślin uprawnych. Równocześnie zbada• 
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Nowośc1�cHNICZNE

SAMOLOT O AUTOMATYCZNIE 
PRZESTAWIANYM KĄCIE 

ZAKLINOWANIA SKRZYDŁA 

W Villacoublay przeprowadza się pró
by doświadczalnego samolotu SIPA 
AG Ol. Powstał on z samolotu sporto
wego NC 853 przez zaopatrzenie go w 
skrzydło o przestawianym automatycz
nie - w zależności od fazy lotu - ką
cie zaklinowania. Głównym zadaniem 
takiego skrzydła, zwanego „Aile Flot
tante", jest stworzenie samolotu zabez
pieczonego przed przeciągnięciem. Sa
molot AG 01 może znaleźć zastosowa
nie m.in. do szkolenia pilotów. 

W.K. 

SAMOLOT ŁĄCZNIKOWY 
I OBSERWACYJNY O SKROCONYM 

STARCIE 

Wytwórnie Macchi i Aerfer wspólnie 
pracują nad projektem lekkiego samo
lotu łącznikowego i obserwacyjnego o 
skróconym starcie - MA 3. W pewnym 
stopniu projekt ten nawiązuje do sa
molotu Macchi AL 60. Samolot MA3 ma 
być wyposażony w silnik tłokowy Con
tinental TSIO-470-D (z turbosprężar
ką) o mocy 260 KM. Na podskrzydło
wych podwieszeniach będzie on przeno
sił ładunki bojowe, co stwarza możl�
wość używania go do bezpośredniego 
wsparcia wojsk lądowych. W skład 
uzbrojenia mają wchodzić: dwa pociski 
kierowane powietrze - ziemia Nord 
AS. 11, dwie wyrzutnie rakiet MATRA 
361 po 36 rakiet SNEB o kalibrze 37 
mm, dwie bomby 100 kG lub dwa za
sobniki z jednym karabinem maszyno
wym 7,62 mm kaźd/. 

W.K. 

NOWE WERSJE SAMOLOTOW 
BOEING 707 I DOUGLAS DC-8 

Nowa wersja samolotu pasażerskiego 
Boeing 707 znana jako Model 820 jest 
w rzeczywistości nowym samolotem. 

(dol�. ze str. 21) 

no i wprowadzono w życie nową lcclmilct; 

opylania za pomocą śmigłowca. 

W wyniku tych badań, śmigłowiec uzn,1ny 

został nie tylko za równorzędnego par�ncra 

samolotu, lecz w wielu przypadluch za 

przewyższającego go pod względem ekono

micznym. Efekty pracy śmigłowca mogą 

być zwiększone potrójnie, a nawet poczwór
nie, bez wzrostu kosztu godziny lotu, a tym 
samym koszty użycia śmigłowca w pracach 

rolnych mogą być obniżone nawet do 1/3. 

Stosowana lal,tyka pGlega n;,: 

- zmianie stosowanej dotychcz2s pr:t.y 

opylaniu i rozpylaniu malej prędlrnści lotu 

śmigłowca (ol<. 50 km/h) na znacznie więk

szą (100 km/h i więcej), 

- zastosowaniu specjalnie przystosowanych 

do tych zmian prędkości urządzeń cło opy

lania i rozpylania, 
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Będzie on miał zwiększoną długość ka
dłuba, zwiększony ciężar handlowy i za
sięg, a jego osiągi będą równoważne 
osiągom samolotu 707-320B. Układ klap 
będzie udoskonalony. Silniki JT3D-15 
zapewnią większy ciąg i mniejsze jed
nostkowe zużycie paliwa. Koszty jed
nostkowe eksploatacji (koszty przypa
dające na pasażerokilometr) mają być 
o 250/o, niższe od kosztów obecnych sa
molotów Boeing 707. Będą budowane
dwa modele samolotu: 820-505 i 820·
•-506. Poniższe dane odnoszą się do
większej wersji, tj. do modelu 820-506:

długość całkowita 
ciężar całkowity 
maks. ciężar przy lądowaniu 
ciężar własny 
malcs. ilość paliwa 
ciężar handlowy ograniczony 

wytrzymałością konstrukcji 
maks. liczba pasażerów przy

podziałce foteli 86 cm 

63,25 m 
186 880 kG 
133 812 
85 458 kG 

115 830 l 

37 OOO kG 

270 

Również firma Douglas opracowała 
nowe wersje 61, 62 i 63 samolotu pasa
żerskiego DC-8. Na zdjęciu pokazano 
model samolotu DC-8/61 w porównaniu 

z modelem samolotu DC-8/50. Kadłub 
samolotu DC-8/61 jest przedłużony o 
11,2 m, tj. do długości 56,1 m, i może 
pomieścić 251 pasażerów. W przypadku 
trochę mniejszej wersji 62, która ma 
służyć również jako samolot towarowy, 
zwiększono pojemność zbiorników pali
wowych do 90 824 1. Wersja 63 łączy 
cechy obu poprzednich wersji. Wszyst
kie trzy wersje będą napędzane czte-

- zastosowaniu 

,,pokosu". 

optymalnej 

. .. 

"•· 

szerokości 

Nowy system opryskiwania lotniczego 

przeciw szkodnikom w rolnictwie i leśni

ctwie opracowała i demonstrowała ostatnio 

firma Shell Chemical Co. System ten -

nazwany Shell Bi-Fluid process - polega 

na oddzielnym przetłaczaniu za pomocą 

pomp emulsującego koncentratu i wody do 

rozpylaczy, gdzie płyny te mieszają się 

(stąd nazwa metody „bi-fluid"), tworząc 

skroplone medium. Wielkość kropli może 

być regulowana przez operatora. Urządzenie 

pozwala na otrzymyw.mie płynów o dużej 

lepkości i regulację znoszenia i strat środ

ków owadobójczych podczas ;;kcji opryski

\.Vanja. 

z. 

rema silnikami Pratt and Whitney 
JT3D-3B o ciągu 8165 kG. Pierwsze 
próby w locie samolotów DC-8/61 i DC
-8/62 mają odbyć się w marcu lub lip
cu 1966 roku. Wersja 63 znajduje się 
jeszcze w stadium rozwoju. 

W.K. 

PROJEKT PASAŻERSKIEGO 
SAMOLOTU PIONOWEGO STARTU 

Zakłady VFW (V,ereinigte Flugtech
nische Werke) w Bremie zaprojektowa
ły samolot pionowego startu w dwóch 

wersjach - towarowej VC 400 i pasa
żerskiej V,C 400P. Samolot ma dwa 
przestawialne skrzydła umieszczone w 
układzie tandem; na każdym z nich są 
zamocowane dwa turbinowe silniki 
śmigłowe Lycoming L TC4B-11 o macy 
startowej 3400 KM. Wersja towarowa 
ma przestrzeń ładunkową o wymiarach 
2,30 X 1,98 X 8,25 m i rampę ogonową; 
wersja pasażerska, o bardziej smukłym 
kadłubie, może pomieścić 36 pasażerów. 
Pozostałe dane samolotu: rozpiętość 
17,50 m; długość 18,20 m (18,80 m w 
wersji pasażerskiej); ciężar handlowy 
4000 kG (:3500 kG); ciężar startowy 
20 OOO kG, prędkość przelotowa na wy
sokości 7600 m - 700 km/h na trasie 
1150 km i 800 km/h na trasie 1000 km. 

W.K. 

PROJEKT WODNOPŁATOWCA -
ŁODZI PODWODNEJ 

Firma General Dynamics - Convair w 
San Diego (firma, która zbudowała sa-



tnolol o ztnien\\yi:rl. skosie skrżydla 
F-ill) op1'acowala 'w 1'amach sześcio
thlesl.ęcznego studium - zleconego przez 
amerykańskie biuro uzbrojenia mary
narki (Bureau of Naval Weapons) -
projekt wodnosamolotu mogącego rów
nież pływać pod wodą. Wodnosamolot 
jest zaopatrzony w trzy turbinowe sil
niki odrzutowe - dwa na wysięgnikach 
na skrzydle, trzeci na kadłubie -
przy czym w warunkach przelotowych 
pracuje tylko jeden silnik, dwa pozo
stałe służą tylko do startu. W zanurze
niu napęd odbywa się za pomocą 
dwóch silników elektrycznych zasila
nych przez akumulatory; silniki turbi
nowe są wówczas uszczelnione i za
bezpieczone przed dostaniem się wody. 
Specjaliści z firmy General Dynamics
-Convair uważają budowę takiego sa
molotu za możliwą i celową. 

W. K. 

PRÓBY ŚMIGŁOWCA ZE SMIGLEM 
,,ROTOPROP" 

Firma Sikorsky Aircraft przeprowa
dziła na zmodyfikowanym śmigłowcu 
S-61 próby nowego rodzaju śmigła
ogonowego, zwanego „Rotoprop", które
dzięki przestawianej osi służy zarówno
do wytwarzania momentu względem
osi pionowej śmigłowca, jak i do napę
du w locie poziomym. W locie piono
wym i w zawisie śmigło to spełnia ro
lę konwencjonalnego śmigła ogonowe
go, natomiast w locie poziomym jego
oś jest przestawiana o 90° i wówczas
działa ono jako śmigło pchające, wy
twarzając dodatkowy ciąg i zwiększa
jąc w ten sposób prędkość śmigłowca;
do sterowania kierunkowego służy w
locie poziomym konwencjonalny ster

kierunirn. W śmigło „Rotoprop" ma być 
wyposażony śmigłowiec S.,.66, który zo
stał zaprojektowany w ramach pro
gramu AAFSS (Advanced Aerial Fire
Support System). 

W. K. 

PROJEKTY KOMBINOWANYCH 
ŚMIGŁOWCÓW FIRMY MARCHETTI 

Firma Charles Marchetti opracowuje 
szereg projektów kombinowanych śmi
głowców zwanych heligiro, które są 
wyposażone w silniki tłokowe lub tur
binowe do napędu w locie poziomym 
i w wirnik z dyszami powietrmymi 
na końcach łopat, pochłaniający tylko 
małą część zainstalowanej mocy. Start 
odbywa się po torze skośnym, bez roz
biegu, po czym heligiro przechodzi w 
lot poziomy. 

Rozwijane są następujące projekty: 
- ,,Agrigyre" MilOO o ciężarze cał

kowitym 1000 kG i ciężarze handlo
wym 450 kG. Zakres prędkości w za
stosowaniu gospodarczym od 35 do 
175 km/h, maksymalny zasięg 800 km, 

- ,,Heligyre Arme"· Mi300, dwuoso
bowy śmigłowiec wojskowy o ciężarze 
całkowitym 4000 kG, napędzany „ilni
kiem dwuprzepływowym SNECMA 
M45F. Prędkość maksymalna 600 km/h, 
prędkość minimalna 60 km/h, zasil:;:g 
500 km,

- ,,Aeromobile" Mi200 z dwoma sil
nikami dwuprzepływowymi Rolls-Roy
ce/Turbomeca RB.172. Jest to latający 
dźwig o ciężarze całkowitym 10 OOO kG, 
ma udźwig 5000 kG i zasięg 180 km, 

- Mi210, śmigłowiec pasaż•�rski z
dwoma silnikami M45F. Ciężar calkó
wity wynosi 13 500 kG, ciężar handlo
wy 4000 kG (40 pasażerów), prędl�ość 
maksymalna 540 km/h, zasięg 500 km, 

- Mi600 z jednym silnikiem M45F
i o ciężarze całkowitym 4500 kG. Jest 
to jednoosobowy śmigłowiec doświad
czalny z trójłopatowym wirnikiem 
o małej średnicy, lecz o dużej cięciwie
łopat; w szybkim locie poziomym_ wir
nik ten jest blokowany. 

W. K. 

ZMIANA NAPĘDU SAMOLOTU 
VFW614 

Jako napęd samolotu dostawczego 
VRW614 wybrano ostatecznie silnik 
SNECMA/BSE M45H. Należy on do 
opisywanej już w zeszycie 12/65 „Tech
niki Lotniczej" rodziny silników M45. 
Jest to silnik dwuprzepływowy o sto
sunku wydatków 3,5 : 1. Początkowo 
do' napędu samolotu VFW614 przewi
dywano zastosowanie silnika Lycoming 
PLFlB-2 o stosunku wydatków 6 : 1 
i ciągu 2360 kG. 

W. K. 

PRÓBA ZESPOŁU NAPĘDOWEGO 
PIERWSZEGO STOPNIA RAKIETY 

„SATURN" 5 

W dniu 5 sierpnia 1965 r. w ośrodku 
kosmicznym NASA w Huntsville prze
prowadzono pierwszą próbę zespołu 
napędowego pierwszego stopnia S-lC-T 
rakiety „Saturn" 5, składającego się 
z pięciu silników na ciekły środek 
napędowy Rocketdyne F-1. Zespół pra
cował przez 2,5 min (jes�. t_o pe�ny 
czas pracy ze�ołu) rozwiJaJąc, ,ci_ą� 
3 400 OOO kG. W cztery dni pozn�eJ 
firma North American przeprowad_ziła 
próbę drugiego stopnia S-2 ralnety
„Saturn" 5, który pracował przez
6,5 min. . d ,, ,Mając średnicę 10,?6 m _1 . łu�osc
42 06 m stopień S-lC Jest naJwiększy1;1 
st�pniem rakietowym U?A· J�go zespoł 
napędowy zużył w czasie proby ponad 
1 800 OOO kG środka napędowego (naf
ty i ciekłego tlenu), przy czy� wyda
tek środka napędowE;go wyn?s:ł 13 600 
kG/sek. Użyty do proby stop�en, ozna
czony dodatkowo literą T, Jest I;'rze_
znaczony, wyłącznie do prób na ziemi, 
iest jednak pod każdym względem 
identyczny z właściwym (pr;ezn_aczo
nym do lotu) stopniem .. Stopien T i dwa 
stopnie do prób w locie są, zb�dowane 
z części wykonywanych głow�ie J?rzez 
firmę Boeing, która jest odpow�edzialna 
za budowę pierwszego stopma: Dwa 
następne stopnie T i osiem stopm prz�
znaczonych do lotu znajduje się ob�cme 
w budowie w zakładach Michoud w 
Nowym Orleanie. . Pełna rakieta „Saturn" 5 składa się, 
poza stopniem S-lC, z drugiego stop
nia S-2 i trzeciego stopnia S-4B (budo
wanego przez firmę Douglas). Pierwsza 
próba w locie rakiety „Saturn" 5 ma 
się odbyć w rok;:i 1967. 

W. K. 

PROJEKTY TRANSPORTOWCC)W 
KOSMICZNYCH 

Próby przeprowadzone z amerykai't
skim samolotem doświadczalnym North 
American X-15 i jego loty na wyso
kości do 100 km wykazały, że budowa 
transportowca kosmicznego nie przed
stawia takich trudności technicznych, 
których nie można by przezwyciężyć. 
Wprawdzie budowa transportowca kos-
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Rys. 1 

Rys. 2 

micznego do przewożenia pasażerów 
i towarów do dowolnego punktu ziemi 
w ciągu 45 min (taki transportowiec 
należy raczej nazwać transportowcem 
balistycznym) jest na razie nie uza
sadniona zarówno pod względem tech
nicznym, jak, i ekonomicznym, _to j�d
nak istnieje szereg innych zadan, ktore 
mógłby spełniać tego rodzaju pojazd. 
Transportowiec kosmiczny mógłby być 
na przykład zastosowany do umiesz
czenia na orbitach okołoziemskich 50 
satelitów komunikacyjnych, które ame
rykańskie towarzystwo komunikacji 
satelitarnej Comsat zamierza wykorzy
stać do zapewnienia łączności między 
dowolnymi punktami na Ziemi. Zada
nie to mógłby spełnić pojedynczy 
transportowiec kosmiczny, podczas gdy 
w przypadku użycia rakiet nośnych ko
nieczne byłoby użycie przynajmniej 
kilkunastu rakiet (zakładając, że jedna 
rakieta wynosiłaby na orbitę równo
cześnie kilka satelitów). Dalsze zada
nia dla transportowców kosmicznyc:h 
to: przeprowadzanie przeglądów i na
praw satelitów na orbitach, zaopatry
wanie i wymiana załóg stacji kosmicz
nych (pierwszą taką stacją ma być 
amerykańskie laboratorium kosmic-zne 
MOL - Manned Orbiting Laboratory), 
krótkie naukowe badania w kosmosie 
i próby urządzeń w rzeczywistych wa
runkach kosmicznych. Transportowce 
kosmiczne mogą być wreszcie zastorn
wane do celów rozpoznawczych, me
teorologicznych, geodezyjnych itp. 

Pierwszym projektem z dziedziny 
transportowców kosmicznych był pro
jekt szybowca kosmicznego Boeing 
X-20A „Dyna Soar" (rys. 1), ktfo-y
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jednak nie został doprowadzony do 
końca. Transportowiec miał być wy
noszony na orbitę za pomocą rakiety 
,,Titan" 3C, tzn. że każdy start trans
portowca pociągałby za sobą stratę 
jednej rakiety. Podobny szybowiec -
o oznaczeniu SV-5 - zaprojektowała
również firma Martin (rys. 2), jest to
jednak wyłącznie pojatd doświadczał-

Rys. 3 

ny, służący w ramach programu SART 
(Spacecraft Technology and Advanced 
Reentry Tests) do badania zagadnień 
związanych z rozwojem sterowanych 
odzyskiwanych statków ;wsmic:znych. 
SV-5 jest wykonany ze stopu alumi
nium, przed wysokimi temperaturami 

konstrukcję chroni topliwe pokrycie. 
Do sterowania w przestrzeni kosmicz
nej służą dysze na zimny gaz, umiesz
czone z tyłu pojazdu, a do sterowania 
w atmosferze specje1l:1e klapy. 
Z modelami pojazdu przeprowadzono 
50 prób, przy czym do wynoszenia mo
deli na pewną wysokość zastosowano 
balony. Następnie miano przeprowadzić 
próby pojazdu przy użyciu samolotu, 
a w końcu - rakiety „Atlas''. 

Na ostatniej wystawie paryskiej fir
ma Martin pokazała model i rysunki 
transportowca kosmicznego ,,Astro
rocket" (rys. 3). Transportowiec składa 
się z dwóch stopni: pierwszy stopie11 
ma silnik rakietowy o �iągu 1500 T 
i cztery turbinowe silniki odrzutowe; 
drugi stopień, zaopatrzony w silnik 
rakietowy, jest osadzony na ,,plecach" 

Rys. 4 

Rys. 5 

pierwszego stopnia. Na wysokości 
65 km stopnie rozdzielają się, przy 
czym pierwszy stopień wraca na zie
mię, lądując przy użyciu turbinowych 
silników odrzutowych. 

Firma Lockheed opracowała na zle
cenie NASA projekt dwustopniowego 
transportowca kosmicznego ;rys. 4) 
o ciężarze 450 T, który od roku 1975
ma utrzymywać komunikacji; między
Ziemią a stacjami kosmicznymi, prze
wożąc oprócz dziesięciu o.,ób załogi
3 T ładunku.

Również w Europie rozpoczęto pra
ce nad zagadnieniem budowy trans
portowca kosmicznego. Europejska or
ganizacja „Eurospace" postawiła sobie 
jako cel budowę transportowca, który 
służyłby do przewożenia ludzi i ładun
ków do stacji kosmicznych krążących 
wokół ziemi. Z obliczeń wynika, że 
aby wynieść na orbit� ;!00-501) km 
ciężar 2,25 T, pojazd po·,vinien mieć 
ciężar od 70 T (przy optymalnych za
łożeniach) do 200 T. Dotyczy to napę
du zarówno silnikami przepływowymi. 
jak i rakietowymL 



Rys. 6 

Organizacja „Eurospace" stawia 
przed transportowcem, którego okres 
rozwojowy będzie wynosił od 10 do 
15 lat, następujące wymagania: 

1) powinien być odzyskiwalny, po
dobnie, jak jego stopnie startowe. Poza 
tym jest rzeczą pożądaną, aby miał 
możliwości powrotu do bazy; 

2) najwyższy stopień powinien być
w stanie przeprowadzać na orbieie 
manewry spotkaniowe oraz zmieniać 
orbitę; 

3) właściwości aerodynamiczne trans
portowca powinny pozwalać na lot 
ślizgowy i lądowanie w bazie (obcią
żenie powierzchni nośnej maks. 300+ 
+500 kG/m2, doskonałość 2,0 do 2,5);

4) transportowiec powinien być pilo
towany, aby ułatwić manewry spotka
niowe i lądowanie; największe przy
spieszenia nie powinny osiągać war
tości, które byłyby szkodliwe dla ludzi 
bez odpowiedniego treningu. 

W NRF zagadnieniem transportow
ców kosmicznych zajmują się firmy 
Junkers, ERNO i Boelkow. Na 26 Sa
lonie Paryskim modele transportow
ców kosmicznych pokazała firma Jun
kers (rys. 5) i ERNO (rys. 6), przy czym 
ta ostatnia współpracuje w tej dzie
dzinie z Nord-Aviation i SNECMA. 

W. K. 

KOMORA DO ODTWARZANIA 
WARUNKÓW KOSMICZNYCH 

W instytucie DVL do spraw naśla
dowania warunków przestrzeni kos
micznej w Porz-Wahn (NRF) znajduje 

się w budowie duża komora-symulator 
warunków przestrzeni kosmicznej. Ma 
ona służyć do badania rakiet statków 
kosmicznych, satelitów i ich części. 
Komora będzie wyposażona w układ 
pomp o dużej mocy. Zwraca się uwa
gę r:a . to, abr można było odprowadzić
z meJ powietrze w bardzo krótkim 
czasie i naśladować w ten sposób 
wznoszenie. Komora jest osłonięta 
płaszczem, w którym cyrkuluje ciekły 
azot, chłodząc, komorę do temperatury 
-193 °C. Wnętrze komory ma średnicę
2 m i długość 5 m. Do naśladowania
promieniowania słonecznego zastosowa
n� C;Zt�ry lampy łukowe, które pro
mi�muJą do wnętrza komory przez 
�uz_e okna ze _sz�ła k':'-'arcowego. Umoż
�iwia . to naswietlame powierzchni o
sr�dmcy 1,25 m w miejscu badanego 
obiektu. Lampy wysyłają promienio
wanie podczerwone i nadfiołkowe 
dobrze naśladując promieniowanie sło� 
neczne w przestrzeni kosmicznej. Na 
zdj�ciu p_okazano model komory z od
słl:mę�ymi pokrywami. Na jednej z nich 
w1dac model niemieckiego satelity 
625A, a na drugiej - okna przepusz
czające promieniowanie lamp łuko
wych. 

W. K. 

URZĄDZENIE WSKAZUJĄCE 
OPTYMALNY PROFIL STARTU 

I LĄDOWANIA 

Na bombowcu Hawker Siddeley 
,, Vulcan" przeprowadza się próby urzą
dzenia - zbudowanego przez firmę 
Elliot Automation - które wskazuje 
optymalny profil startu i lądowania. 
Urządzenie to odciąża pilota, zbierając, 
szacując i przedstawiając graficznie 
wszystkie dane wpływające na profil 
startu i lądowania. Wskazuje ono opty
malny profil dla każdej długości pasa 
startowego, ciężaru samolotu i dla 
wszystkich warunków meteorologicz
nych. W skład urządzenia wchodzi 
m. in. przelicznik, do którego wprowa
dza się na stałe charakterystyki da
nego samolotu. Pilot ma możność wy
boru optymalnego profilu startu i lą
dowania według określonych parame
trów, np. - profilu optymalnego ze 
względu na zapobieganie hałasowi. 

W. K. 

URZĄDZENIA PRZECIWOBLODZE-
NIOWE SAMOLOTU „CONCORDE" 

Urządzenia przeciwoblodzeniowe wlo
tów silnikowych i skrzydeł samolotu 
„Concorde" są typu ,,Spraymat" firmy 
English Electric. Ze względu na bar
dzo ostre krawędzie wlotów silniko
wych jest mało miejsca na· zainstalo
wanie systemu grzewczego. System 
„Spraymat" nadaje się najbardziej do 
tego celu dzięki ternu, że grubość okła
dzin grzewczych można ściśle kontro
lować. 

Firma English Electric rozwinęła 
obecnie nowe materiały i metody wy
twarzania urządzeń „Spraymat", co 
umożliwiło zastosowanie tych urządzeń 
w warunkach długotrwałego lotu nad
dźwiękowego. W przypadku samolotu 
,,Concorde" system przeciwoblodzenio
wy jest zaprojektowany na długi okr�s 
pracy przy temperaturze pokrycia 

150 °C. Jest on odporny na erozJę 
i uszkodzenia przez kropelki wody z 
chmur, kryształki lodu, deszcz i grad. 
Maty (okładziny) są wykonywane w 
postaci prefabrykatów o· dokładnych 
tolerancjach grubości i kształtu. Są 
one naklejane pod ciśnieniem na wloty 
powietrza oraz powierzchnie skrzydeł 
i usterzenia, dzięki czemu powierzchnie 
te spełniają wymogi aerodynamiki. 

W. K. 

NADAJNIK POKŁADOWY 
O CIĘŻARZE 1 kG 

Firma CSF wyprodukowała nadaj
nik-odbiornik CC262 pracujący na fa
lach ultrakrótkich i przeznaczony do 
lekkich samolotów. Urządzenie jest 
zbudowane wyłącznie na tranzystorach, 
a jego zapotrzebowanie prądu przy na
pięciu nominalnym 13,5 V wynosi 0,8 A 
przy nadawaniu i 0,05 A przy odbio
rze. Rozporządza 12 kanałami w za
kresie 50 kHz. Moc wysyłana wynosi 
2 W, ciężar 1 kG, średnica 80 mm 
i głębokość zabudowy 208 mm. 

W. K. 

STUDZENIE BEZ DEFORMACJI 
W PŁYNNYM AZOCIE 

Duże cienkie elementy ze stopów 
aluminiowych podlegają silnym defor
macjom przy studzeniu ich w wodzie 
po obróbce cieplnej. Stan ten wymaga 
następnie kosztownego ręcznego pro
stowania, wydłużającego proces tech
nologiczny i obniżającego jakość wy
robu wprowadzenie naprężeń 4i 
zgniotów w czasie prostowania. Pręd
kość studzenia jest zależna od pojem
ności cieplnej środka chłodzącego. Stu
dzenie w wodzie powoduje nieregu-

larne parowanie, wody w zetknięciu z 
gorącym metalem i lokalne tworzenie 
się zbiorników pary na powierzchni 
metalu. Elementy powierzchni stykają
ce się z parą i wodą mają różną inten
sywność chłodzenia, a co za tym idzie 
różne temperatury i skurcze. Stąd wy
nikają deformacje przedmiotów. Za
stosowanie płynnego azotu powoduje 
powstanie cienkiej ciągłej błonki azotu 
gazowego na powierzchni gorącego 
przedmiotu. Obniża to intensywność 
studzenia, ale nie powoduje gradien
tów temperaturowych wywołujących 
deformacje. Studzenie w azocie po 
obróbce cie-' __ j obniża nieco własności 
mechaniczne stopu aluminiowego, o 
około O, 7 kG/mm 2, w stosunku do stu
dzenia w wodzie. Sam proces studzenia 
powinien przebiegać w czasie możliwie 
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najkrótszym. Jest to zależne od wielu 
czynników, jak grubość blachy (decy
dująca o ilości ciepła odprowadzanego 
do środka chłodzącego), różnicy tempe
ratur metalu i cieczy chłodzącej, po
jemności cieplnej cieczy oraz jej ciepła 
parowania. Ciepło parowania wody 
wynosi 539 cal/G, a azotu 47 cal/G. Ten 
czynnik w podstawowej mierze decy
duje o maksymalnej grubości przed
miotu studzonego w azocie. 

W uproszczeniu można przyjąć, że 
dla osiągnięcia tych samych własności 
materiału studzonego w wodzie i płyn
nym azocie grubośc przedmiotów musi 
być w stosunku 11 : 1. Dlatego grubość 
przedmiotów studzonych w piynnym 
azocie ograniczona jest do 3 mm dla 
eiementów otwartych, a do 1,5 mm dla 
zamkniętych (np. rur). Duże zyski osią
ga się szczególnie dla złożonych ele
mentów, gdzie deformacje grożą zbra
kowaniem przedmiotu i.ub dołozeniem 
mugieJ pracochłonnej operacji ręcz
nego prostowania. 

W obecnym stanie istnieje duże 
prawdopodobieństwo zaswsowania teJ 
metody do innycn metali i stopów. Wy
niki procesu studzenia w płynnym 
azocie pokazano na rysunku (na prawo J 
w porównaniu z przedmiotem studzo
nym w wodzie (na lewo). 

A. G. 

MIKROOBWODY Z CIENIUCH 

BŁONEK 

Miniaturyzacja urządzeń elektronicz
nych doprowadziła do powstania dzie
dziny zwanej „mikroelektroniką". 
Osiągnięcia w tej dziedzinie dokonują 
się trzema metodami: 

1. Miniaturowe indywidualne elementy
łączone obwodami drukowanymi.

2. Osadzanie elementów czynnych (np.
tranzystorów) na podłożu czynnym
(zwykle krzemu) lub kliszy i łącze
nie ich przewodnikami w formie
cienkich błonek. Elementy bierne
(jak oporniki) mogą być .także na
noszone techniką cienkich błonek
(warstewek).

3. Nanoszenie mikroobwodów przez
osadzenie cienkich warstewek ma
teriału na podłożu pasywnym (izo
lującym) ----' zwykle szkła lub cera
miki.

Techniką tą mogą być nanoszone
elementy bierne, jak przewodniki izo
latory, oporniki i kondensatory / nie
które elementy czynne (półprzewodniki 
i elementy magnetyczne). Zwykle jea
nak używa się niezależnych elementów 
czynnych, podłączając .je do mikroob
wodów przez lutowanie miękkie lub 
spawanie. Wszystkie metody mają 
swoje dziedziny zastosowań. Jednak:i:e 
ogólna tendencja jest taka, że w miarę 
wzrostu miniaturyzacji przechodzi się 
od metody 1 do metody 3. Sama tech
nika procesu polega na wykonaniu po
większenia w skali rzędu 50 : 1, spo
rządzeniu negatywu fotograficznego w 
skali 1 : 1 (zwykle po kilkadziesiąt ne
gatywów na jednej kliszy - patrz 
rysunek w powiększeniu 40 : 1 i 52 ne
gatywy w skali 1 : 1). Po sporządzeniu 
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negatywów proces może przebiegać 
według jednej z dwóch technik. 

A. Technika przesłon. Polega na
sporządzeniu z negatywów zespołu 
przesłon z cienkiej folii metalu drogą 
fototrawienia lub elektroformowania. 
Wyjęcia w przesłonach odpowiadają 
kształtom i przebiegom ohwodów, któ
re mają być utworzone w procesie na
noszenia warstewek. Po nałożeniu na 
podłoże właściwej osłony całość prze
nosi się do komory próżniowej, w któ
rej znajduje się osadzany materiał 
podgrzany do punktu wrzenia. Materiał 
odparowuje i osadza się na wszystkich 
powierzchniach wewnątrz komory 
próżniowej. W ten sposób zmieniając 
kolejne osłony i powtarzając proces 
próżniowy można wykonać układy wie
lowarstwowe, np. oporników z błonek 
izolujących i przewodzących. Grubość 
poszczególnych warstw jest ściśle kon
trolowana, a nanoszeniu w komorze 
podlega równocześnie kilkadziesiąt do 
kilkuset obwodów. Oczywiście rodzaj 

materiałów osadzanych zależy od cha
rakteru produktu czy produkowanego 
przyrządu. Na przewodniki używa się 
zwykle aluminium, złoto, miedź, nikiel 
i tantal, na oporniki - stop chrom-ni
kiel, na kondensatory - tlenek krze
m u, na warstwy magnetyczne - sto
py żelazo-nikiel, na półprzewodniki 
warstwowe - bizmut, ind i antymo
nek. 

B. Technika fototrawienia. Jest w
pewnym sensie odwróceniem techniki 
przesłon. W komorze próżniowej nano
si się wszystkie kolejne warstewki ma
teriałów na całe podłoże bez żadnych 
osłon. 

Samo podłoże. wykonane jest z ma
teriału światłoczułego. Wykorzystując 
negatywy mikroobwodów uzyskuje się 
obraz fotograficzny na podłożu i na
stępnie trawiąc usuwa się naniesione 
warstwy z miejsc nie osłoniętych. Obie 
metody dają więc ten sam wynik. Me
todę A stosuje się do produkcji więk
szej liczby sztuk. Obie metody nawza
jem się uzupełniają, w wielu przy
padkach stosowanie tylko jednej z nich 
jest niemożliwe. 

Zespoły wykonane metodą cienkich 
błonek dają większą pewność i stabil
ność działania, a posiadając znacznie 
mniejsze wymiary i cenę tego samego 
rzędu co obwody wykonane metodami 
tradycyjnymi stanowią dla tych ostat
nich silną konkurencję. 

A. G. 

KR�NIKA 
• Wicepremier Fr. Waniolka przyjął przed
stawicieli władz Aeroklubu PRL oraz kie
rownictwo Zjednoczenia Przemysłu Lotni
czego. W czasie spotkania omówiono pro
blemy produkcji i techniki związane. z roz
wojem przemysłu szybowcowego. Również 
przedyskutowano zadania przemysłu w za
kresie ciągłego doskonalenia sprzętu szybow
cowego oraz wykorzystania dotychczasowych
osiągnięć dla szybkiego rozwijania eksportu 
szybowców.
• Plan inwestycyjny APRL na lata 1966-
-1970 przewiduje rozbudowę Centrum Szy
bowcowego w Lesznie (zbudowany tam zo
stanie internat) oraz lotnisk w Nowym
Targu, Dajtkach (kolo .Olsztyna), Jasionce 
(k. Rzeszowa), Przylepie (k. Zielonej Góry) 
i Grudziądzu. Ponadto rozbuduje się Lotni
cze Zakłady Naprawcze w Krośnie. Do Cl(S
ploatacji wprowadzi się samoloty „Wilga"; 
za granicą zakupi się spadachrony wyczy
nowe. 

• FAI przyznała dyplomy Tissandiera dzia
łaczom polskiego lotnictwa sportowego:
prez. St. Antosiewiczowi, ppłk. K. Donigie
wiczowi i prof. Z. Franaszczukowi.
• Wicepremier J. Tokarski przeprowadził
inspekcję robót budowlanych w Porcie Lot
niczym na Okęciu, które - jak wiadomo -
posuwają się b. ślamazarnie i zakończyć się
mają dopiero w 1968 r. Główna droga star
towa o długości 3 km i szerokości 60 m
może przyjmować wielkie, 4-silnikowe sa
moloty komunilrncyjne (w lecie ub.r. lądo
wał tu Douglas DC 8). 
e Ppłk. J. Falkowski - b. dowódca Dy
wizjonu 303 - zainicjował zbiórkę pienięż
ną na Pomnik Lotnika w Warszawie. 
W imieniu polskich lotnil,ów przebywają
cych za granicą przekazał w ZBoWiD 
pierwszą wpłatę dolarową na ten cel. 
• W Warszawie odbyła się na jesieni ub.r.
VI Konferencja lelrnrzy medycyny lotniczej 
europejskich krajów socjalistycznych, z
udziałem 150 uczestników. Tematyka obrad 
obejmownla m.in. choroby zawodowe prze
wodu pokarmowego personelu lotniczego,
tolcsykologię paliw rakietowych, żywienie 
pilotów. Zespól psychologów omawiał pro
blem emocji i działania miluofal na orga
nizm człowieka w warunkach lotu. Uczestni
cy Konferencji zapoznali się z badaniami 
prowadzonymi w WIML na wirówce dla lu
dzi oraz z komorami niskich ciśnień i ter
mobarokomorami; obecni też byli na pol<a
zie treningu na katapulcie polskiej kon
strukcji. 
• Zarządzeniem prezesa ZG APRL powoła
ny został Ośrodek Ekspozycji Lotniczej w
Krakowie. Ośrodek ma na celu roztoczenie
opieki nad będącym w kraju historycznym 
sprzętem lotniczym oraz stworzenie organi
zacyjnych podstaw do przejęcia OEL APRL 
przez Komitet Nauki i Techniki. Ma to na
stąpić w 1966 r., gdy powołany zostanie do 
życia Ośrodek Popularyzacji Techniki Lot
niczej i Astronautycznej.

• XII Zjazd Polskiego Towarzystwa Astro
nautycznego odbył się w zamku olsztyńskim 
z udziałem 100 naukowców. Wygłoszono 59
referatów. Prezesem PTA został prof. dr
Wł. Zonn. 
• Polskie obserwatoria astronomiczne w
ub.r. zostały zaproszone do udziału w wiel
kim międzynarodowym programie obserwa
cji sztucznych satelitów. Akcja, w której 



uczestniczyli astronomowie ze wszystkich 
kontynentów, otrzymała nazwę „Interobs". 
Astronomiczny alert trwał 10 dni i objął 
obserwatoria w Warszawie, Olsztynie oraz 
stację WAT. 

• Plany pięcioletnie przewidują, że śródlą
dowa flota pasażerska powiększy się o dwa 
nowe wodoloty. Skierowane one zostaną na 
linię Szczecin - Swinoujście oraz na b. po
pularną trasę Gdynia - Hel. 

• z dużą satysfakcją obserwujemy pewną 
ruchliwość, którą ostatnio przejawia „Lot". 

- PLL „Lot" wprowadziły w 1965 r. po
łączenie z Zagrzebiem, Helsinkami i Frank
furtem n.Menem. Polskie samoloty lądują
więc w 20 portach Europy i w Kairze.

- Między rządami PRL i Islamskiej Re
publiki Pakistanu parafowana została umo
wa w sprawie komunikacji lotniczej. Stwa
rza ona podstawę do uruchomienia przez 
PLL „Lot" linii lotniczej na Srodkowy 
Wschód i dalej na Daleki Wschód. 

- Dyrekcja PLL. ,.Lot" postanowiła włą
czyć Koszalin do sieci stałych krajowych 
portów lotniczych. Loty na linii Warsza
wa - Koszalin (samolotami Il-14) będą 
trwały cały rok. 

- Pierwsza grupa personelu latającego
i technicznego do obsługi samolotów 
An-24 została wyszkolona w Związku Ra
dzieckim i jest gotowa do objęcia mają
cych nadejść maszyn. Do ZSRR udała się 
na przeszkolenie druga grup::o. or:iz dalsze 
załogi mające latać na Ił-18.

- 26 kandydatów na II pilotów samolo
tów Ił-14 zdawało egzaminy w PLL „Lot".
Musieli oni wykazać się fachowymi wia
domościami oraz znajomością języka ro
syjskiego i angielskiego. Egzamin zdał
m.in. szybowcowy mistrz świata E. Ma
kuła. 

- Na lotnisku Balice w Krakowie roz
poczęła się budowa pawilonu dworca lot
niczego, przystosowanego także do odpraw
pasażerów zagranicznych. 

- Na Okęciu powstaje wielka hala prze
znaczona na warsztaty napraw samolotów 
komunikacyjnych. 
- Ponad 100 światowych biur podróży 
ogłosiło w ub. sezonie programy atrak
cyjnych wycieczek lotniczych do Polski. 
- W centralnym Biurze Sprzedaży PLL
„Lot" w Warszawie załatwia się w sezonie
ponad 500 rezerwacji zagranicznych dzien
nie. 
- W siedzibie PLL „Lot" na Okęciu pod
pisany został nowy „Układ zbiorowy pra
cy dla pracowników przedsiębiorstwa PLL 
.,Lot". Układ ten, nad którym prace trwa
ły blisko trzy lata, zastąpi! obowiązujący 
dotychczas układ z 1949 roku. 

e I znów mamy do zanotowania przejawy 
postępu w spadochroniarstwie. 
- St. Czerwonka instruktor w Centrum
Wyszkolenia w Krośnie wykonał (jako dru
gi w Polsce) 1500 skoków, zaś A. Chmie
larczyk - pierwsza w kraju - wykonała
!OOO skoków. 

- Na Sląsku padły rekordy Polski w sko
kach na celność lądowania z wysokości

600 m (0,75 m) i 2000 m (2,18 m).
- W Warszawie grupa 5 skoczków pobiła
rekord krajowy na celność lądowania z 
wysokości 600 m. 

• Spadochronowymi mistrzami Polski na
1965 r. zostali: E. Ligocki (Wrocław) i T. 
Wieczorek (Krosno). 
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■ Na jesieni ub.r. odbył się w Monachium 
VIII Międzynarodowy Kongres Medycyny 
Lotniczej i Kosmicznej. 

■ Polska 2-osobowa ekipa wzięła udział w 
XVI Szybowcowych Mistrzostwach Węgier. 
NRD i CSRS nadesłały również swe repre
zentacje. Polacy uplasowali się na trzecim 
(Królikowski) i czwartym (Witek) miejscu. 

■ Polska eksportuje sprzęt lotniczy do 20 
krajów świata. W 1965 r. .,Motoimport" 
sprzedał m.in. większe partie samolotów ty
pu AN-2 i PZL-101 „Gawron" do Bułgarii, 
Węgier i Indii. 

■ We Francji odbył się wieloetapowy XIII 
„Tour aerien de la France" z udziałem 64 
samolotów sportowych. Zwycięzcą zawodów 
został 20-letni Debeury z Paryża. 

■ Inż. z. Burzyński wziął udział w posie
dzeniu Komisji Balonowej FAI w NRF, na 
której przedstawi! opracowany przez APRL
regulamin lilalonowych mistrzostw świata. 

■ W XV ogólnym zgromadzeniu ICAO w 
Montrealu wzięła udział 3-osobowa delega
cja Dep. Lotnictwa Cywilnego MK. Członek 
tej delegacji mgr J. Osiński w interesują
cym artykule na łamach „Skrzydlatej Pol
ski" (nr 35/65) omawia strukturę i działal
ność tej organizacji oraz przebieg ostatniej 
sesji. ICAO liczy 110 członków, w tej licz
bie 5 z krajów socjalistycznych. (CSRS, Ju
gosławia, Kuba, Polska, Rumunia). W zgro
madzeniu uczestniczyli obserwatorzy ze zw. 
Radzieckiego (8 osób) oraz z Węgier i Buł
garii. Do Rady ICAO wybrana została Cze
chosłowacja, gdzie po raz pierwszy repre
zentować będzie kraje socjalistyczne. 

■ W Domu Dziennikarza w Warszawie od
było się spotkanie publicystów lotniczych 
z przedstawicielami otworzonego na Jesieni 
ub.r. ośrodka informacyjnego Biura Podróży 
NRD i towarzystwa· ,,Interflug". 

■ W najbardziej ożywionym ośrodku ruchu 
turystycznego południowej Francji oddane 
zostało do użytku nowe lotnisko dla samo
lotów sportowych i turystycznych w La 
Mole - St. Tropez. 

■ W opracowaniu jest projekt nowego 
dworca lotniczego w Leningradzie o ogólnej 
kubaturze 120 tys. m'. Budynek będzie miał 
przepustowość 2000 pasażerów na godzinę. 
Przewiduje się obsłużenie turystów zagra
nicznych (głównie na trasie Leningrad 
Helsinki) w ilości 600-700 osób/godz. 

■ A oto dalszy postęp w rozwoju świato
wych połączeń lotniczych. 

- Państwa socjalistyczne mają już bezpo
średnią linię do USA. W lipcu amerykań
skie towarzystwo lotnicze PAA zainaugu
rowało regularne loty na trasie Nowy 
Jork - Glasgow - Praha. Pierwszym sa
molotem, czterosilnikowym odrzutowym 
DC-8, przyleciało 81 pasażerów - repre
zentantów amerykańskich towarzystw lot
niczych i wytwórni. 
Polonia zagraniczna wolałaby zapewne 
wydawać swoje dolary w przedstawiciel
stwach PLL „Lot". Na pewno przykro jest 
zrobić pods11mowanie: polskiej efektywno
sc1 przewidywań, rzutkości techniczno
-handlowej i ambicji prestiżowej. 

- Bułgaria i Abisynia podpisały umowę 
o podjęciu komunikacji lotniczej między 
stolicami obu krajów. 

- Na Grenlandii wprowadzona została re
gularna komunikacja powietrzna na tra
sach, które dotychczas obsługiwane były 
przez sanki ciągnione przez psy. Na li
niach komunikacyjnych łącznej dlugo5ci 
3600 km latać będą śmigłowce. 

- ,,United Arab Airways" projektuje li
nię z Kairu do Pekinu przez Bombaj 

(India), Rangun (Birma), Phnom Penh 
(Kambodża) i Kanton. Uruchomienie linii 

przewidziane jest na rok 1968. 

■ Stany Zjednoczone AP podpisały z NRF 
umowę w sprawie współpracy przy budo
wie i umieszczeniu na orbicie satelity. Sate
lita ma mierzyć promieniowanie w kos
mosie. 

■ W NRF zbudowano ośrodelc kontroli 
sztucznych satelitów Ziemi. Do śledzenfa 
tras lotów satelitów służy wielki radioteles
kop, którego ruchoma antena liczy 20 m 
średnicy. Budowa ośrodka jest pierwszym 
etapem realizacji planu wystrzelenia zachod
nioniemieckiego sztucznego satelity Ziemi. 
Ma on zostać wprowadzony na orbitę w 
1967 r. 

■ z bazy kosmicznej na wyspie Wallops 
został wyrzucony satelita naukowy „Beacon
-Explorer-C" o masie 60 kG. Wszedł on na
orbitę kołową przebiegającą na wysokości 
1000 km. z pomocą tego satelity uczeni ame
rykańcy mają wykonać serię pomiarów geo
dezyjnych. M.in. zmierzą odległości między 
różnymi punktami Ziemi oraz wykryją lo
kalne odchylenia grawitacji ziemskiej. 

WIADOMOŚCI 

Uchwalą Walnego Zjazdu Delegatów SIMP 
podwyższone zostały z dniem 1.I.1966 r. 
składki członków indywidualnych SIMP do 
wysokości 10 zł miesięcznie i ustalony zo
stał inny klucz podziału składek członków 
indywidualnych i zbiorowych pomiędzy za
rząd Główny oddziały Stowarzyszenia. 

SIMP 

Wpływy ze składek członków indywidual
nych dzielone będą po 508/o, zaś składki 
członków zbiorowych przypadać będą w ca
łości oddziałom. Podwyżka składek daje 
nadwyżkę w wysokości ponad 1,4 mln zł 
rocznie. Podniesienie dochodów pozwoli na 
pokrywanie kosztów organizowania kursów 
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szkolących i doskonalących, nar·ad tech
nicznych, organizowanie wycieczek technicz
nych i spotkań towarzyskich. 

dla członków SIMP. Dotyczyć to będzie 
również czytelników „Technild Lotniczej". 

ZG. M.in. Przewodniczącym Komisji Byto
wej został kol. E. Blatton, Kom. Odznaczeń 
i Wyróżnień - kol. J. Szymański, Szkole
niowo-Odczytowej - kol. K. Ochęduszko, 
Kom. Współpracy z zagranicą � kol. prof. 
z. Muszyński a Kom. Wydawniczej - kol. 
H. Chmielewski. Przewodniczącym Komitetu 
Nagród SIMP został kol. prof. z. Muszyński. 

Zgodnie z postanowieniem Walnego Zjaz
du Zarząd Główny SIMP zawarł porozumie
nie z Wydawnictwami Czasopism Technicz
nych NOT, w myśl którego Stowarzyszenie 
dopłacać będzie ze swych funduszów różni
cę pomiędzy ceną ulgową prenumeraty .11 

:czasopism technicznych a ceną specjalną 

Przewidziano również utworzenie Fundu
szu Pomocy Koleżeńskiej • dla świadczenia 
pomocy materialnej kolegom dotkniętym 
wypadkami losowymi, rencistom znajdują
cym się w trudnych warunkach material
nych itp. Na ten cel przeznaczać się będzie 
1 zł/mies. ze sldadki członkowskiej. Stanowisko przewodniczącego Rady Pro

gramowej Ośrodka Szkolenia ZG SIMP objął 
kol. R. Gerke. 

Plenarne Zebranie zarządu Głównego SIMP 
\I ybralo nowych przewodniczących komisji 

POMOCE KONSTRUKTORSKIE 11TECHNIKI LOTNICZEJ" 

Materiały stosowane w konstrukcjach lotniczych 
Część XVI (VITr c.d.) 

Tabele zawierają dalsze dane techniczne radzieckich odlewniczych 
stopów magnezu oraz czę�ć danych dotyczących stopów magnezu 
przerabianych plastycznie. 

Tabela 14 podaje własności mechaniczne radzieckich odlewniczych 
stopów magnezu w temperaturach obniżonych. W tabel{ 15 podany 
jest skład chemiczny polskich stopów magnezu przerabianych plas
tycznie, tabela 16 - skład chemiczny stopów radziet'l<ich, a w ta
beli 17 - skład chemiczny analogicznych stopów ameryka1_1skich. 
Tahel::i rn z::iwier::i_ własności fizyczne i tecllnologiczne polskich sto-

IV/051,osc, mecnan,cznr: roat,tCktlti u111tewr,1· 
Tooeto/4 czych slopóv, magnezu w remu oon1!on!fCII 

Oznoczeme Siar, 
Tempera rura 

L{) slopu ma/enolu 
badonio 

·c

- 40

T6 ·10 ' 
I M/15 

-/96 

T4 -/96 

2 M/16 
T4 - 10

T6 -70

3 M/19 T6 
-40

-70 
-40

t/ Mf/f{J T6 -70
-196 

5 MIii/ T4 
- 40 

- 196 
IO//{! -70 

--

6 M/112 Tl -70

T6 -70

-10 
7 M/115 Tl 

-/96 

E kn, 
k6/mm' k6/mm' 

- 23 
�----- --·

- 25 
------

- 25 
-----·

- -
---

- 27
- 21.5 
- 26
- 26
- 27
- 27
- 28
- 15
- 16 
- 23 

ka, 

k6/n,m2 

-
- -

14 

17 
---

-
---

-

-

-

-

-
-

-

-

-

16 
- ·I---

- 25 20 
--

- 26 20 

4500 21 14,5 
--

5000 22 16 

A l u 

7. 7. k6/cm' 

4 6 0,3 
- ·--- - --- -

4 6 0,3 - ---

2 4 0,3 
---· 

- -

� 
5 8.5 0,3 
r 2.5 0,1 

3 - -

--

2 - 0,25·0,3 
5 -· -

4,5 - 0,4 

3,5 - -

J - -
--

2 - 0,2-0.3 

2. 5 - 0,4 
--- -

2 - 0,4 

(5 - 0,4 

1 - OJB 
-----

<: 3 0.15 

Zebrali i opracowall: mgr inż. A. Ctszewskl 

i mgr inż. T. Radomskł 

pów magnezu przerabianych plastycznie, a tabela 19 - orientacyjne 
własności mechaniczne tych stopów, 

W tabeli 20 podano fizyczne własności radzieckich stopów magne
zu przerabianych plastycznie, w tabeli 21 - własności technolo
giczne tych stopów, w tabeli 22 - orientacyjne warunki ich obrób
ki cieplnej, a w tabeli 23 - własności mechaniczne w temperaturze 
otoczenia. 

Tabele: 14, 16 oraz 20-23 opracowano na podstawie wydawnictwa 
.,Enciklopedlja sowriemiennoj tiechnllci - konstrukclonnyje ma
tieri:,ly" tom II. 

3ktoo cnem,czny po1sk1cn srooow mogne·zu 1Jrte,·a
raoew t5 o,ar,ych pfoslyczn,e /wyPN·55/h 8fiW,t/ 

Goru11ek stopu 5k fodn1k1 srupawe % 

Vµ. 
Znak Cecha Al Mn Zn inne 

f MgMn2 HP/ - /3 • 2,5 - -

-

2 MgA/JlnMn MP2 3,0-4,0 0,/5-0,5 0,2 0,8 -

3 MgAl62nMn MP3 3,5-i'.O 0,/5-0,5 0,5-t,5 -

4 MgMn2Ce MP4 - 1,5 -2,5 - O,l5-0,35Ce 

5 MqAl9ZnMn MP5 78-9,2 0,/5-0,5 0,2-(18 -

6 tlqln3Zr MP6 - - 2,5-3,2 0,5-0,8 Zr

ciaq dalszy tabeli 15 

Zonie czy sż czenio mox r.

Al Cu Ni 

0,3 [105 O.Ot 

- 0,05 0,005 

- 0.05 0.005 
-

0,3 0,05 0,01 

- 0.05 0,005 
-

0,/ 0,05 0,01 

Zn 

0,3 

-

- -

-

-

0.3 

-

-

Sr 

0,3 

0,/ 

0,3 

0,3 

(13 

0,3 

Be Fe 

0.02 0,05 

0,02 0,05 

0,02 0,05 

0.02 0,05 

0.02 0.05 

0,02 0,05 

Mg 

rest/a 

reszta 
--

re szlo 

reszto 

res z la 

reszto 

mne 

U.J 
·-

0.3 

0,3 

0.3 

0,3 

0.3 

Wszystkim Czytelnikom, Autorom i Sympatykom naszego pisma 

·najlepsze życzenia noworoczne

składa Redakcja 
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raoeló 16 S k i /J d c r, e rń I c 2 n y f o d z I e c // I ć fi s I o o d w rt, o g n e z u 

02naczeme Sk/adn/Kt stopowe 7. 
l p sto pu Al Zn Mn Inne Mg Al Cu 

I MAI - - 13 - 2,5 - reszto Q3 005 

2 MA2 3,0 - 4,0 02 aa 015 0,5 - reszta - 0,05 
3 MA2- I 3,8 - :iO 0.8 1.5 0.4 0,8 - reszta - 0.05 
4 MAJ 55-;:o 0.5 - 1.5 0.15 0.5 - reszta - 0,05 

MA5 ?8 - 9.2 0.2 0.8 GI.J 0.5 - reszta - 0.05 
6 MA8 - - /5 25 0.15 - o_35'i re szla 0. 3 0.05 
1 BM65-I - 50 - 6.0 - 0,3 - Q9Zr re szla 0.05 0.05 
8 ł/A9 0.4 - 0,8 - IO - 1.8 Q08 - 0.3Co reszta - 0.05 

]� : 'oi� MA/O ,8 - 8,8 - 0.2 - 0.6 reszto - 0.03 

IO MAIi - - - t.5 · 2.5 �
1. 4 No reszta 0.2 0.03 I • d.25Ni 

li MAI] - - iJ.4 - 0.8 1,1 2,5T!) reszra 0.2 0.05 
12 BMP.I - - 1,2 2,0 2_5 - 3,5Tń reszta 0.2 0,05 

-
13 BMI? - - /4. 2.2 2.5 3,51) reszta 0.2 0,05 

r} m,eszomno ziem r zodkich ZOł'l.'e:-OJQro m,n 457. Ce 

ptie raó1onuCn ptasf y czn,e 
l o n, e 

Zn 

03 
-

-

-

-

0.3 
QI M n  

O.I 

0.3 

0,2 

0.2 

o.z 

0.3 

C 2 y szc ze n,a 

Nt 

001 

0.005 

0,005 

o.om 

0.005 

1)01 

1)005 

O.Ol 

0005 
-

0.005 

0,005 

0005 

Si 

0,!5 

0,15 

0,15 
--------· 

- .

0.15 

0,/5 

015 

Q/5 

0,15 

0,15 
--- --

0,15 

0,15 

0.15 

0.15  

mox �-
Fe Be 

0,0.5 0.02 

005 0.02 

0.05 0.02 
- --- --

0.05 O.Ol' 

0.05 0.02 

0.05 0.02 

0,05 0.02 

0.05 0.02 
--

0.05 002 
--- ---

(;03 0.02 

0.05 Q02 

0.05 -0.02 

0,05 0.02 

Inne 

U.2 

O.J 
- --

OJ 
-- ---

0.3 
----

0.3 
·-

0.3 

Q] 

GJ 
- ---·-

0,3 

OJ 

Ol 

0.3 

0.3 

s Kr a a Che m I CZ ny amerykarlskrcl'I sto p o w mag n e z u orzerotJ10n1.Jcn DIOSl(JCZ n1e 
Tobe/0 11 (wq AS TM 890 64, 891 ·64, 8107-63, 8217 • 63/ 

Oznaczenie Posrać Skfa d n, k, s t oo owe % Za n i e  ClljSZCZen,a m a, 
L p S{Of)fl stgpu Al Zn Mn T n  Ziemie 

m,n rzodk,e Zr Sn Mq s, Cu N1 Te Ca tnne 

I AZ3/B BC,BG.O.P.KR 2,5 -3.5 0.6 • /4 020 - - -- - reszta aro 1)05 0005 noo5 1)04 1)30 
2 AZJIC BC.86.P KR 2,4 ·.3,6 05 • 1,5 1)(5 - - - - reszra O.IO 1)10 0.03 - - 0,30 
3 AZ6/A O, P K, R 58 • ;:2 /)4 • 1,5 1)15 - - - - reszra /)/0 /)05 0005 0005 - 030 
4 Al80A O;PK 78 • 9.2 02 ·1)8 1)(2 - - - - r eszta 1)10 1)05 1)005 0.005 - 1)30 

5 HK31 A BC.BG - mox Q30 - 2.5 4.0 - Q4·W - reszta - O.IO O.Ol - - 0.30 
-

6 HM21A BC. BG -- - 045 • U /5 • 2,5 - - - reszto - - - - - 1)30 
1 MIA P.K,R - - {2 - - - - reszta O.IO 1)05 o.or - 1)30 1)30 

8 TA54 A o 3,0 • 4.0 mo,/)20 020 - - - 4,0 -6.0 reszta /)30 1)05 o.or - - 0,30 

9 ZE!OA BC, BG - /0-(5 - - 1)12·0.22 - - reszto - - - - - 0,30 

ro ZK60A OPK. R - 4,8 -6,2 - - - mlf1 Q45 - reszra - - - - - O 30 

1) BC· 1J/uc1111 c,enkle, 86 • tJ/aclly 9r1.1be, O· odk()Wki, P· pret�, I(- J:sztotto,m,�,, R·rury ,ryciskonc 

Tuoeio 18 �j� � ;: 5m
c
;g :�;J �; /e � a

1
!J ; b �: r::� 

1
ir � :s fy

n/z f11°:
ski[

/} roDP/o 
Or,enroctJ;ne wl asn osc, mectian,czne {)Olsk,ch 

19 stop o w mu g nez u prze, a!J,a nycn ptasi. fwQPN·55/tt·8805!} 

Gorunek SIO/]U r,· { as n o Sc 1 fizycz ne 6o r unek Wtosnoso mec Ila me zne 

wfdłi� 1ri5ts�rzr!e'7)})tiOł'leJ�r��b
Zfr20 Pr zewodnost .Josr ac 5ran L p oeptno Lp R,n A5 HB 

Znak Cecna w zokresle lernperolur ·c ,ul Zn ak {ecl>a kq/mm1 % k6/mm1 

6/crn1 20 - rw 20 - zoo ,� mm m111 m,n 

r MqMn2 MP/ /16 ?6.0 0.32 prery !toczone s urowy (8 2 40 
I MgMn2 MPf ----

2 MgAl3ZnMn MP2 (18 26,0 a25 o dk(!Wkt. Dlocny WlJZo rzony 19 5 -

3 MgA16lnMn MP3 1,80 260 Q23 - Q24 --

2 MgA/3 Zn Mn MP2 or ety /loczone odkuwk su ror;y 24 5 45 
MgAl9ZnMn MP5 1,80 26,0 2�0 0.22 --

c10Q dolszq la/Je/i 18. 3 MqA/6 Zn Mn MP3 pte!r,,', odkuwkt YYIJ1arzony 26 8 5/1 
----

Wtasn osc, recfln o / oq,czn e 4 Mq Mn2Ce NP4 /JlaCl>ij wr,,izarzon(J 24 15 -

Plosryanaść P1osr11uność Odpor nosć --
w remper orurze w tempero rur ze Obrobialnost oep/no na prely przesycony 30 8 55 

OIO{i.'enlo podwl/ z szonei koro zie 5 MgAl9ZnMn MP5 
sfo/Ja da/Jro "WOrtonie odpretojqce(t50-200"Cj dc!Jra odkuwki przesuc ony 21 6 55 

----

dostoreczno d{)l)ra nie podteqa do sfofeanQ Dlacny wyzorzony 23 8 -
--

dasfoteczno wvżo rzome w rema 320 - 400 ·c, dosloteczno prely 1/oczane surONlJ 31 IO -

-- ct,(odzeme no pow,errzu. 6 MqZn3lr MP6 
-- dostateczna pr

z%J!f;Je'½7e w;,'%7'�,.,�;1;:{5
0 

C
. dosrareczno odkuwki /to czone surowy 30 8 -

-
Uwoga- Nszystt,e SIDIJV wgkOL'łq bordrf dcbrQ .s.trolflO/no.śt. o slap /'IPI • dotJrQ $/}OWOlno3C odkuwki suroNy 26 8 -

Tabela 20. Fizyczne wfosno5ci rodr1eck1cl'/ SIO()ów _magn e zu p rze ro o,on ycn p I a stycznie 

Wsp ot c,1ynntk r
J

z
%

;rza/n o.So 1,n,owe; Przewodność CtE!J/na OpornOSc r, eoro rrfaSc1we 

Oznaczente Cie z a r  co l/cm se!< ·c elektryczna cat/g • '{ 
IP sto p u  w(OŚCIWV w zakr esie remp e_rotur w temperatur ze "C w(OŚClWO 11 remp erot urre -C 

w 2o·c 
6/cm' 20· 100 100 ·200 200-300 300-400 400-500 20 !00 200 300 Qmm3/m !(JO 200 JOO 400 

r MAI /76 223 25.l 32.0 Q30 QJI 0,32 ,0,32 1)0612 Q24 Q25 a21 

2 11A2 (78 260 218 29,5 Q23 Q2<1 Q25 0.26 O.IO a21 0.28 Q29 

3 MA2·/ 179 ?6,0 Q23 ar2 1)26 0.27 Q29 

4 MAJ (BO 2�1 271 31.2 0.16 Q/9 0.20 ar53 Q21 Q29 Q30 

5 f'IA5 /82 26,1 2U 28.5 ar4 0,/62 0.21 0.29 O.JO 

6 MA8 (78 13.1 16.I 32,D 1)32 QO!JI 

1 8Mti5·/ 1.80 2Q9 22,6 1)28 1)30 0.30 ao565 0.25 ·-

8 MA9 1.11 25.5 28.1 32,3 0.35 0.33 0.32 

9 MA/O 1.99 27.9 278 1a2 0.13 0/1 0./8 0,/62 

10 1VAII I.BO ?5,1 29.3 3Qf Q26 a21 . 0.21 i 1)28 1)0621 
--

// MA/3 I, 78 26,6 27,1 29,8 31.6 32,3 Q29 0.30 0.31 Q3/ Q061 0,25 0.26 o,28 0?9 
··-

r-- --
lu�7J!!-C 20 ·]!JVC 2u-4ou·c 20-5oo·c 0.29 0.30 0,31 QJI 0,0582 0,25 0,26 0,275 0.29 i2 bWP.r 1,8/ 25,9 z/ą ?89 302 3!,6 



Cena zł t2 -

ribe/a2l rechnologiczne wtosno�cl rodz/ecl:lch st opów magnezu przerobionych ptos t ycz nte o 
Te m p eraturo Tell}peraturo Ogólna odpomośc 

przeróbki f/0 
Pla stycz ność w temperaturze Sposób l1oksymolno temperaturo orocv ·c 

Oznaczenie lp. stopu tania p/ostvcznej korozję podwvtszonej otoczenia spowon ,o dlugotrwor; krófkotrwote1 
·c ·c � {HJOgtxl r� 5go11,1 

I 11A I 675 - 750 250 - 450 dobro dobro obmiona 6. lA, Z 150 

2 11A2 670 -. 750 230 - 420 zodowola1aco dobro sio/Jo lA, Z 150 

3 MA2-1 700 - 740 230 -430 zodowalo/aco do/Jro tA 150 

4 l1A3 680 - 750 230 -400 zodowolajaco śr ednio u. 150 

5 l1A5 680 - 750 280 - 385 zodowalojqco obnizona spaw. ogromc zone 150 

6 MA8 680 - 750 250 - 450 zodowo/01aca dobro sio/Ja lA, l 200 

7 81165·1 680 • 720 250 - 420 zooowolojaco slop mespowolnv 150 

8 łfA9 680 - 750 250 - 450 zodowoloJQCQ dobro słabo tA, Z 200 
g l1A/0 700 - 150 300 • 425 zodowo/ojaco średnio lA,l 
10 HAii 710 - 730 350 ·480 obniżono zopowo/ofqco do ,t.5mm lA 250 300 
li HA/3 710 - 730 300 • 480 zodowo101ąco do/Jro lA 350 400 
12 BM/il 710 - 730 380 • 480 zodowoloJąco zadowo/ojaca lA 350 400 
,) 6-S{)Owon,e gazowe, t.A-spowonle lukowe w 0,1ton,e organu; Z· zguewonte. 

Tooelo 22 Orienfo c y1ne wa runki oorollk1 c,e pIn e1 rodl1eck1cn s I o p  O w magn ezu p rz e r obIo n ycl? plost l/ c z n,e 

Oznaczenie 
w y t a r l O n I e Pr z e s I/ co n, e Sia rz e n I 

lP stopu tempero turo C l O S temperaturo C Z O 5 temperaturo Czas 
·c oodz ·c gO(/Z ·c 9{J(lt 

I MAI 340 400 -
- - - -

2 MA2 350 400 3 • 5 - - - -

3 MA2·1 250 • 350 . Q5 • 2.0 - - - -

4 MAJ 320 - 380 2 6 - - - -

5 MA:J 3:JO 380 2 � 410 - 425 2 • 4 170 - 180 16 - 24 
6 MAS 300 400 05 • 2,0 - - - -

1 8M65·1 300 350 2 - 4 - - 160 • 180 ,o - 16 
8 MA9 

. 300 400 05 - 2,0 - - - -

g MAJO 280 380 - 390 - 410 6 · 8 170 180 12 • 24 
kJ MAIi 350 I 480 • 500 4 175 24 
11 łfA/3 400 I 550 - 510 I 200 16 
12 8MAI 400 I - - - -

wrasnosc, me -:n a n,czne w 
Tabela 23 

remcero ru r ze oto c zen,o r odz,e ck, c h  st o po w magnezu 

0znoc1en1e 
l{l SIO{JU 

I MA 2 

2 MAZ·• 

3 MAJ 

MAS 

5 MA 8 

6 8M65·! 

MA!J 

6 HA/O 

HAii 

IO MA/3 
81YJJ./ 

l'i MAI 

Posiać morer,otu 

�erv 
Cześo kare , rroc zone 
8/ocf>y 
Blocl?y grubOSC/ 08·3.0mm 
Blochy gruDoS,:1 30mm 
Prefy 
K5z/ottown1k1 

Czeto kule I lfoczcne 
Prery 
PrefJ!_, rośmy 
Czesc, kule I l(OllOne 

Prery 
Czesc, kute , tłoczone 
Blacny /w poprzek w/okno/ 
8/0Chf/ (wzd/uz w/okno} 
8/acl?y (wpoprzek w/okno} 
8/ocńy (wzd/uz w/okflo/ 
Pre(y 
Prety 
Taśm// 
Kszto!town1k1 

Czesc, kule 
Cześc, !toczone 
Blocl?y 
Pre/I/ 
Pre/I/ 
Tośmy o pr zekro1u 32 • 410mm 
Odkuwki z pre/o „ 200mm 
Prety prasowane 11., 25mm 

Blochy {Jrul1o5o o.s-iomm 
Blochy 

Prety 
Prery 

przerotJ, o nycn 

Sta n mo tenoru 

Prasowany na qoraco 
Surowy 

wyzorz ony 
w1/żorzony 
Wo/cowonv na goraco 
Prasowa ny 
Prasowany 
Surowy 
Prasowany 
Prasowany 
Wyzorzony 
Przesycony 
Przesycony 
Wvzarzony 
Wyżarzony 
Po/twardy 
Pó//wardy 
Pr osowanv no qoraco 
Szruczme storzany 
Sztucznie storzany 
szruczn,e s/orzony 
Szluczme storzany 
Sztuczme :•ar zony 
Wyżarzony 
Prasowany no goroca 
Oorob,ony cieplnie 
Obrob,onv ciep/me 
0/Jrob,ony oeptnie 

Przesljcony i szfuczme storzany 
Przesycony I szfl1C1me storzony 

��]t?���;IJs;o�i�'Jff'ony no zimno ł" 

Prasowany no qorqco 
Wyzorzony 

p lastuczn,e 
W t asn ośc, mec n o n, cz n e  

E R�, Rr O,o 

k6/mm' kG mm' k6/mm' r. ;,; 

4300 17 21 10 -

4300 16 26 12 -

- 15 25 18 -

4200 18 28 16 -

4200 16 27 14 20 

4200 18 28 12 -

4200 18 28 14 -

4200 16 27 10 -

4300 22 28 12 -

4300 17 27 14 Z3 
4300 22 28 12 -

4300 22 32 14 20 

4300 22 31 12 -

4100 /6 25 18 -

4100 20 27 li -

- 19 27 15 -

- 21 29 8 -

- 15 26 7 -

4300 28 33,5 9 24 

4300 27 32,5 ,o 25 

4300 29 34,5 IO -

4300 25 31 12 -

4300 26 32 14 -

4200 18 25 15 -

- 24 27 10 li 

4300 JO 43 � 8 

4300 29 39 1/,5 -

4300 21,5 36 6 -

4250 14 28 IO 

4250 13 26 IO -

4250 18 24 ; 
' -

4250 25 30 :: 10 

4000 14 24 4 6 
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