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Wytraymalo$s¢ czasowa niektérych radzieckich stopow
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Prof. ZBIGNIEW PACZKOWSKI

W PIATA ROCZNICE
PIERWSZEGO KOSMICZNEGO LOTU CZtOWIEKA

Lot dzielnego radzieckiego kosmonauty mjra Jurija
Gagarina, ktéry w dniu 12 kwietnia 1961 roku na
poktladzie statku ,,Wostok-1”, jako pierwszy czlowiek
w historii ludzkos$ci, wyruszyt w przestrzen kosmicz-
ng, otworzyl nowa ere w dziejach naszej cywilizacji —

ere lotow kosmicznych. Sprawdzily sie stowa genialne-

go pioniera astronautyki Konstantego Ciotkowskiego
zapewniajgce, ze czlowiek wywedruje poza Ziemie.
Zerwane zostaly odwieczne wiezy, przykuwajgce
czlowieka od zarania ludzkos$ci do jego rodzimej pla-
nety. Po raz pierwszy, w sposGb nieporéwnywalnie
wielki, rozszerzyla sie strefa, w ktoérej czlowiek, wy-
posazony w odpowiednie zabezpieczenia, moze znies¢
z powodzeniem oddzialywanie warunkéw otoczenia
i przetrwaé¢ w sensie biologicznego istnienia.

Lot Jurija Gagarina byl wielkim triumfem geniuszu
ludzkiego, wielu dziedzin nauki i techniki, ktore
w swej pieknej syntezie stworzyly podwaliny dzisiej-
szej astronautyki. Realizacja pierwszego kosmicznego
lotu czlowieka stala sie spelnieniem odwiecznych
marzen czlowieka w locie do innych Swiatow, ktore
snul on juz od chwili, gdy tylko, w tej czy innej
postaci, zdal sobie sprawe z tego, ze Ziemia jest
jedng z planet. Wyrazem tych tesknot i pragnien
byta juz od bardzo dawna starogrecka legenda o lo-
tach w przestrzeniach pozaziemskich Ikara, ktory
przyprawil sobie skrzydla spojone woskiem. Byly
nim takze, tak niezwykle przemawiajgce do wyobraz-
ni, fantastyczne opowiesci o dalekich lotach kosmicz-
nych Cyrano de Bergeraca, Verne’a, Wellsa, naszego
Jerzego Zulawskiego i wielu innych ogoélnie znanych
powie$ciopisarzy.

U podstaw realizacji pierwszego lotu kosmicznego
lezg nie tylko wielkie dziela Kopernika, Newtona
czy Keplera, ale takze te niezliczone osiggniecia nauki
i techniki, ktore udalo sie dokona¢ w ciggu ostat-
nich kilku dziesigtkéw lat. Nie bez stuszno$ci mozna
rowniez powiedzieé¢, ze dla realizacji tego rodzaju
lotu szczegélnie duze znaczenie mial ogdélny rozwoj
wspoélczesnego lotnictwa. W pewnym sensie dotych-
czas zrealizowane loty kosmiczne czlowieka mozna
nawet uwazaé¢ za nowy etap dotychczasowych lotow
wysokoSciowych. Siegajgc do tego rodzaju rodowodu
mozna by sprobowaé zestawi¢ pewne fakty moéwigce
o tym, w jaki sposéb odbywal sie podbdj przestrzeni
przez czlowieka w ich chronologicznym uporzgdko-
waniu.

Gdy tylko pierwszy balon braci Montgolfier wzni6st
sie w powietrze, czlowiek, zazdroszczacy lotu ptakom,
jeszcze w tym samym 1783 roku, umiescit w koszu
balonu barana, kaczke i koguta, by wynie$¢ te zwie-
rzeta na wysoko$§¢é 500 m, dla przekonania sie, czy
jest mozliwe ich przetrwanie przy tego rodzaju
wzniesieniu sie nad powierzchnie Ziemi. Trzeba byto
jednak jeszcze przeszio calego wieku, aby doczekaé
sie momentu, w ktérym bracia Wright dokonali swe-
go, jeszcze krotkotrwatego, lotu na samolocie, po raz
pierwszy zaopatrzonym w silnik spalinowy. Pierwszy
natomiast lot miedzykontynentalny, przelot przez
Atlantyk Lindbergha, udalo sie zrealizowaé dopiero
przed niespelna czterdziestu laty. W ostatnich takze
dopiero dziesigtkach lat, zwlaszcza w okresie od
chwili wprowadzenia w lotnictwie w roku 1939 sil-
nika odrzutowego, udalo sie pionowy zasieg lotu
podwyzszy¢ od 12000 m — w roku 1930, do 20000 m
w roku 1958, przezwyciezajac rownocze$nie, zwigzang
ze zmiang charakteru oplywu, bariere dzwicku i do-
chodzgc do predko$ci mniej wiecej rownych 0,5 km
na sek. W sporadycznych wreszcie przypadkach lo-
tow balonowych i amerykanskiego samolotu rakie-
towego X-15 udalo sie osiggngé rejon stratosfery do
wysokos$ci rzedu 40 km i rozwingé predkos$ci docho-
dzgce do 4 km na sek.

Pod rozpatrywanym katem widzenia lot pierwszego
kosmonauty mjra Jurija Gagarina byl pod kazdym
wzgledem rewelacyjny i bijgcy wszelkie dotychcza-
sowe rekordy lotu, byl lotem w zupelnie juz nowej
skali. Wystarczy chociazby przypomnieé, iz osiggnieta
w czasie tego lotu najwieksza wysoko$¢ wynosila az
305 km, osiggnieta predko$¢ byla rzedu 8 km na sek,
za§ czas przebywania w stanie niewazko$ci rozcigg-
ngl sie do 75 minut. Nastepni kosmonauci podwyz-
szyli co prawda wkrotce niektore z tych rekordow,
podnoszgc na przykiad najwiekszg osiggnietg wyso-
kos¢ do 409 km. Czas ich przebywania w przestrzeni
kosmicznej stal sie rownocze$nie tak diugi, ze juz
po jednym swoim locie stali sie oni ,milionerami”
przebytych kilometréw. Najwazniejszym osiggnieciem,
wynikajgcym z realizacji pierwszego lotu kosmicz-
nego czlowieka, nie bylo jednak tylko ustanowienie
tych niezwyklych rekordéw, ale przede wszystkim
bylo nim uzyskanie takiego stanu ruchu statku z za-
togg ludzky, przy ktorym mozliwe stalo sie juz



catkowite przezwyciezenie sit przyciggania ziemskie-
go, a wiec przy ktorym, teoretycznie przynajmniej
biorac, nie istniata juz wtasciwie koniecznosé powrotu
statku na Ziemie pod wplywem grawitacji. Byl to
wiec w calym tego stowa znaczeniu lot kosmiczny.
Co prawda, przy dobranej S$ciSle wielko$ci orbity,
statek ,,Wostok-1"” nie poruszat sie- jeszcze w naj-
grozniejszych dla zycia kosmonauty obszarach silniej
stezonego promieniowania pierscieniowego, otaczajg-
cego Ziemie, jednak wszystkie inne warunki lotu
byly zupelnie takie same, jakie istnie¢ bedg w przy-
padku lotow bardziej odlegltych.

Jurij Gagarin stal sie pierwszym czlowiekiem, kto-
ry jednym rzutem oka mogl objgé rozlegle przestrze-
nie naszej planety, bo stanowigce kilka procent jej
calkowitej powierzchni, i ktéory w ciagu swego trwa-
jacego niespelna dwie godziny lotu mogl zaobserwo-
waé wschod i zachod Stonca, glebokg czern nieba
i zacienionej powierzchni Ziemi, roéwnocze$nie za$
jej cze$¢ naswietlong, z widocznymi zarysami lgdow
i oceanow, obrazami chmur, wreszcie jasnoniebieskg
smuge Swiatla rozproszonego w atmosferze, oddziela-
jgcg obydwie czeSci ogladanego globu.

Jednym z podstawowych zrédet radzieckiego suk-
cesu byly nie tylko diugotrwale i bardzo staranne,
zakonczone pomysSlnymi wynikami badania dotyczgce
samej fizjologii lotu, ale takze niezwykle -trafne roz-
wigzanie zagadnienia sprowadzenia statku kosmicz-
nego z orbity. Gdyby uczonym radzieckim nie udalo
sie w tak pomys$lny sposéb rozwigzaé catego tego pro-
blemu, to kto wie, jak dilugo jeszcze musielibySmy
oczekiwaé na realizacje pierwszego lotu kosmicznego
czlowieka. Przeprowadzajac w okresie od 15 maja
1960 r. swoich pie¢ prob przygotowawczych ze statka-
mi, w kiérych umieszczane byly urzgdzenia symulu-
jgce prawdziwego kosmonautg i liczne zespoly zwie-
rzagt doSwiadczalnych oraz innych obiektéw biologicz-
nych, uczeni radzieccy doprowadzili do wielkiej do-
skonalosci i catkowitej niezawodnos$ci manewr spro-
wadzania statku kosmicznego na Ziemig¢ poprzez
geste warstwy atmosfery. Poczagtkowo przeprowadzali
oni manewry latwiejsze, w przypadku ktorych cho-
dzilo o sprowadzenie statku z dosyé wysokiej orbity
kolowej, p6zniej byly to juz znacznie bardziej skom-
plikowane manewry sprowadzania statkow "z orbit
eliptycznych i to z orbit o perigeum lezgecym juz
wtlasciwie w bardziej zageszczonych warstwach atmo-
sfery. Przy orbitach tego rodzaju, .co wymienione
ostatnio, impuls, niezbedny do sprowadzenia statku
na powierzchnie Ziemi, mogl byé¢ niewielki, gdyz
chodzilo po prostu o zmniejszenie predkosci tylko
o niecale 0,05 km na sek, poza tym =za$s, przy tego
rodzaju orbitach, istniala réwniez pewno$é samorzut-
nego zejScia statku z orbity juz po kilku dniach,
wskutek hamujgcego oddzialtywania atmosfery, co
moglo mieé znaczenie w tym przypadku, gdyby za-
wiodly odpowiednie urzgdzenia stuzgce do wytwarza-
nia impulsu wstecznego.

Manewr sprowadzajgcy statek z orbity byl reali-
zowany stopniowo, na torze o diugosci kilku tysiecy
kilometréw, co pozwalalo sieci wspolpracujgcych sta-
cji naziemnych na przeprowadzenie wszelkich ewen-
tualnych dodatkowych manewréw poprawkowych,
jeszcze w okresie przed utratg 1gcznosSci radiowej
ze statkiem, co, jak wiadomo, nastepuje wskutek
otoczenia  statku przez zwarty oblok zjonizowanych
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gazow po wejsciu w geste warstwy atmosfery. Dzigki
powyzszej metodzie, w kazdym przypadku statek
mogl byé¢ sprowadzony do Ziemi wzdluz SciSle okres-
lonego waskiego kanalu, przy ktorym istniala catko-
wita pewnos$é unikniecia niedopuszczalnego nagrze-
wania sie statku.

Gdy w dniu 26 marca 1961 roku zostala pomyslnie
przeprowadzona ostatnia z przewidzianych prob przy-
gotowawczych ze statkiem kosmicznym, na kosmo-
dromie w Bajkunur zapanowal stan pelnego podnie-
cenia oczekiwania. Przystgpiono do ostatecznych prz;-
gotowan pierwszego lotu kosmicznego czlowieka.
W dniu 28 marca odbyla sie w Moskwie wielka kon-
ferencja prasowa poswiecona ocenie wynikéw dotych-
czasowych lotow. Start statku kosmicznego ,,Wostok-
-1” z kosmonautg na pokladzie nastgpil w kilkanascie
dni pézniej.

Ostatnie informacje oficjalne przyniosty szczegoto-
we opisy techniczne budowy calego statku. Jak wia-
domo, ogoélna jego masa wynosila okolo 4,7 tony, za$
masa. lagdujacego zasobnika, o ksztalcie kuli o $redni-
cy 2,3 m, zawierajgcego wlasciwg kabine kosmonauty,
byla réwna 2,4 tony. Wszystkie czeSci pomocnicze
byly odrzucane od zasobnika lgdujgcego przed jego
wejSciem w geste warstwy atmosfery, jako ze od tej
chwili byly one juz caltkowicie zbedne. Kierowanie
statkiem i jego stabilizacja we wszystkich fazach lotu
bylo caltkowicie zapewnione dzieki pracy odpowied-
nich urzgadzen automatycznych. Rownocze$nie jednak
kosmonauta nie byl pozostawiony w sytuacji bierne-
go tylko obserwatora, bowiem w okreslonych przy-
padkach mogl on przejaé¢ funkcje bezposredniego ste-
rowania recznego statkiem.

Trudno na tym miejscu omoéwié oczywiscie wszyst-
kie, niezmiernie interesujgce szczegély budowy i wy-
posazenia statku. Godne podkreslenia wyvdaje sie jednak
stwierdzenie, wynikajgce ze szczegélowej analizy ogo6l-
nego ksztaltu pojemnika, jego budowy i wyposazenia,
iz byl to niewgtpliwie najbardziej bezpieczny ze zna-
nych dotychczas typéw statkow kosmicznych, ze byt
to statek mogacy znie§¢ najbardziej nieoczekiwane
komplikacje w czasie lotu, z ktérymi trzeba bylo sie
przeciez liczy¢é realizujgc pierwszy w ogole w historii
lot kosmiczny czlowieka.

Mys$lge o tym wielkim wydarzeniu nadal pozostaje-
my pod wrazeniem jego nieprzemijajgcej niezwyktlo-
§ci. Wskazuje ono na niewyczerpane mozliwosci, jakie
przynie$é moze rozwo6j nauki i techniki, budzi podziw
i uznanie dla tych, ktérzy swoja wiedza, wytrwalo-
§cig, wreszcie wielkim hartem ducha przyczynili sie
do zrealizowania tak ambitnego zamierzenia. W tym
przypadku nasze gorgce uczucia szczegdélnego uznania
kierujemy ku ludziom radzieckim, ku ich uczonym,
technikom, robotnikom, a przede wszystkim ich od-
waznym kosmonautom — ofiarnym wspo6itworcom
sukcesu.

A oto, co na ten temat napisal glowny bohater
pierwszego lotu kosmicznego czlowieka mjr Jurij Ga-
garin: ,,Jezeli nawet jest tu jaka$ nasza zastuga, kos-
monautéow, wobec ludzkosci, to tylko ta, iz przybliza-
my urzeczywistnienie owego marzenia. Pierwsi wy-
probowalismy Srodki, ktore geniusz i praca Cztowickae
stworzyty, azeby odwieczne, stare jak sama ludzkosé
pragnienie stato sie realne. W kazdym razie. nas?
trud wienczy prace ogromnych zespotéw ludzkich,
ktore przypuscily szturm do niebios na dlugo jeszcze
przedtem, mim powstata druzyna kosmonautow”.
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aerodynamicznych lotki z kompensacijq wewnetrzng

W konstrukcjach wspoélczesnych samolotéw bardzo
czesto ostatnio, stosowane sg lotki z tzw. kompensa-
cja wewnetrzng. Sg to lotki, w ktérych jak to przed-
stawia rys. 1 wysunieta ku przodowi, poza o$ obrotu,
zaostrzona cze$é¢ lotki nie jest klasycznym kompensa-
torem osiowym, gdyz nie jest ona oplywana przez
strumien powietrza. Natomiast przy wychyleniu lotki
porusza sie ona wewnatrz specjalnej komory umiesz-
czonej na skrzydle. Elastyczna i zarazem szczelna
przepona, lgczgca S$cianke skrzydla z przednig kra-
wedzig lotki, dzieli komore na dwie odrebne czeSci.
W ten sposéb przednia cze$é lotki zostaje poddana
dziataniu réznicy ci$nien statycznych, ustalajgcych sie
w obu czeSciach komory — przy wychyleniu lotki
np. ku dolowi, w dolnej czeSci komory nastepuje wzrost
ciSnienia statycznego a w goérnej spadek, dzieki czemu

Szczeliny odpowietrzajgce

/ N\
/ \\ 0S obrotu

przepona

1. Lotka z kompensacjg wewnetrzng

[mm

lotka z,fepa” krawedzig
sptywu

Q

lotka z ,,0strq” ot
kraweagziq sptywu

2. Wplyw ,,szerokosci” krawedzi splywu lotki na charakter
zmiany momentu zawiasowego

powstaje moment aerodynamiczny zmniejszajgcy wiel-
ko$¢ momentu zawiasowego.

Lotka z kompensacjg wewnetrzng odznacza sie Kkil-
koma cennymi zaletami. Miedzy innymi, poniewaz
przy wychyleniu takiej lotki, jej nosek nie wysuwa
sie poza obrys profilu, nie wystepuje wiec na nim
oderwanie. Poza tym, taki typ wywazenia aerodyna-
micznego pozwala na umieszczenie osi obrotu lotki
wewnatrz profilu, przez co unika sie klopotliwych
konstrukcyjnie wysiegnikéw i obniza znacznie opory
szkodliwe ptatowca. Wadg lotki z kompensacjag we-

wnetrzng jest natomiast fakt, ze uzyskanie zadowa-
lajacej kompensacji wymaga niekiedy stosowania
znacznych powierzchni kompensacyjnych — do 50%
calkowitej powierzchni lotki (S;x=10,5S,)%), co wy-
datnie zmniejsza zakres katéw wychylen lotki. Z tego
tez wzgledu dobdér geometrycznych parametréow lotki
musi byé przeprowadzony niezwykle starannie,
z uwzglednieniem mozliwie wszystkich zjawisk, towa-
rzyszacych pracy lotki z kompensacja wewnetrzng.
Brak szczegélowych danych, dotyczgcych doboru tych
wlasnie parametréw, bardzo utrudnia to zadanie i dla-
tego uznano za celowe przedstawienie kilku spostrze-
zen poczynionych w trakcie badan omawianego typu
lotki, przeprowadzonych w tunelu aerodynamicznym
Zakladu Aerodynamiki Instytutu Lotnictwa w War-
szawie.

linie proste - wariant ,,@"

zorys profili

3. Rodzaje korekcji profilu prowadzgce do uzyskania ,,tepej’
krawedzi spitywu lotki

Badaniom zostal poddany model lotki o stosunku
powierzchni kompensacji do powierzchni catkowitej,
nazywanym kompensacjg lotki k= Si/S; = 0,34
i o Sredniej cieciwie geometrycznej l;; = 0,253 m. Lot-
ka zakonczona byta ,,tepa” krawedzig sptywu o ,,sze-
roko$ci” réwnej 7 mm, co stanowilo ok. 0,028 lig.
Znany skadinad korzystny wplyw ,tepej”’ krawedzi
splywu na charakter przebiegu momentu zawiasowe-
go lotki w funkcji kata wychylenia (podobny zresztg
jak dla steréw) przedstawiony zostal na rys. 2.

Jak wiadomo, zrealizowanie Kkrawedzi splywu
o pewnej skonczonej ,,szerokosci” wigze sie zazwyczaj
z korekcja czeSci splywowej profilu, przy czym oka-
zuje sie, ze sposéb, w jaki zostanie ona przeprowa-
dzona nie pozostaje bez wplywu na wielko$§é
momentu zawiasowego lotki.

Na rys. 3 przedstawiono dwa ro6zne warianty ko-
rekcji czesci splywowej profilu, prowadzace w efekcie
do uzyskania takiej samej ,,szerokosci” krawedzi sply-
wu; natomiast na rys. 4 odpowiadajgce im przebiegi
wspoéiczynnikéw momentu zawiasowego Cmg, w funk-
cji kata wychylenia lotki §;, otrzymane na podstawie
pomiaréw aerodynamicznych. Eatwo zauwazyé, ze
spadek pochylenia krzywej Cmg, =f(d,), wyrazony

Cmp
za pomocg wspoélczynnika N jest znaczny i wy-
1

nosi 18% —(—-8—3-- )a= —0,072 1/rad. natomiast
1

9Cmp
—_—— -]»7 — —
( 94, )b 0,059 1/rad.

*) Wszystkie oznaczenia podano wg obowigzujgzej od
1 lipca 1964 r. normy branzowej BN-63/3804-01, ustanowione]j
przez Zjednoczenie Przemystu Lotniczego (Mon. Polski nr 24,
poz. 109).



Tak wiec technologicznie uzasadniona i z tej racji
najczeSciej stosowana w praktyce, korekcja profilu
typu wariantu a jest z aerodynamicznego punktu wi-
dzenia mniej korzystnym rozwigzaniem.

Znacznie wiekszy wplyw na wielko$sci momentéow
zawiasowych lotki z kompensacjg wewngtrzng wyka-
zuje wielko$é szczelin ,,odpowietrzajgcych” *) A

Z calego szeregu pomiaréw aerodynamicznych uzy-

6CmR1 A
skano zalezno$§¢é zmiany wspélczynnika ——5- 94, f(llg
przedstawiong na rys. 5. Na podstawie tej zaleznoS$ci
mozna stwierdzié¢, ze w badanym przypadku optymal-
ng wielko$cig szczelin ,,odpowietrzajgcych” jest A/li; =
= 0,03. Dalsze bowiem powiekszanie szczelin ,,odpo-
wietrzajgcych” nie ma juz praktycznie znaczenia. Po-
niewaz krzywa przedstawiona na rys. 5 nie wykazuje
wyraznego optimum, mozna wiec stwierdzi¢, ze szcze-
liny ,,odpowietrzajgce” powinny byé¢é mozliwie duze.
Oczywiscie pamieta¢ tu nalezy o ich wplywie na opoér
samego skrzydia i dlatego ich wielko$¢ powinna
zosta¢ ustalona na zasadzie rozsgdnego kompromisu.

Zaskakujgco duzy wplyw na wielko§¢ momentu
zawiasowego lotki z kompensacjg wewnetrzng, wyka-
zuje znieksztalcenie profilu skrzydia w okolicy szcze-
lin ,,odpowietrzajgcych”. I tak umieszczenie wzdluz
calej rozpietosci lotki, na krawedziach szczelin ,,odpo-
wietrzajgcych”, listewek o tréjkatnym przekroju tak
jak to pokazano na rys. 6, spowodowato wzrost wspét-
#Cmp,
9 6: z —0,0720 Yrad. do —0,167 !/rad.

a wiec o przeszio 130°% — patrz wykres na rys. 7,
Ten na pierwszy rzut oka trudny do wyjasnienia
fakt, daje sie latwo wytlumaczyé po zbadaniu rozkila-
doéw ciSnient ~na profilu lotki. Rys. 8 przedstawia
takie dwa przykladowe rozklady ci$nien, zarejestro-
wane w $Srodkowym przekroju lotki, dla dwéch przy-
padkéw — bez listewek znieksztalcajgcych profil
i z listewkami — przy jednakowych kgtach natarcia
skrzydla i wychylenia lotki. Na podstawie przytoczo-
nych tu rozkladéw ci$nien latwo mozna stwierdzié,
ze obok znacznego spadku roéznicy cisnien w komorze
kompensacyjnej, a wiec wydatnego zmniejszenia mo-
mentu kompensacyjnego, wypadkowa sila aerodyna-

czynnika
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4. Wplyw rodzaju korekcji profilu lotki na wiclkosei mo-
mentu zawiasowego

miczna z rozkladu cisnien na tylnej cze$ci cieciwy
lotki (za osig obrotu lotki) przesuwa sie zdecydowanie
ku krawedzi splywu. Tak wiec wzrost momentu za-
wiasowego lotki jest w tym przypadku sumg skutku
obu wyzej omoéwionych zjawisk. Trudno sobie oczy-
wiscie wyobrazi¢ w rzeczywistosci tak znaczne i tak

*) Z braku odpowudmcgo terminu w polskim jezyku
technicznym, okreslajacego jednoznacznie pojgcie  szezelin
pomiedzy skrzydiem a lotkg z kompensacja wewnetrzng,
autor postuzyl! sie dostownym ttumaczeniem z Jjezyka an-
gielskiego — ,,vent gap’’.
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5. Wplyw wielkoS§ci szczelin ,,odpowietrzajacych’ na wielkos¢
wspoiczynnika pochylenia krzywej momentu zawiasowego

a=0008!y = gdzie Iy - srednia ciecina geometryczna skrzydts

6. Znieksztatcenie profilu skrzydta
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7. Wplyw znieksztalcenia profilu skrzydla na wielkosci mo-
mentow zawiasowych lotki z kompensacjag wewnetrzng

,,regularne” znieksztalcenie profilu skrzydla. Niemniej
wynik przytoczonego tu doswiadczenia zastuguje na
uwage. Przypuszcza¢ nalezy bowiem, iz nawet nie-
wielkie znieksztalcenie profilu w okolicy szczeliny
,odpowietrzajgcej” moze prowadzi¢ do nieoczekiwa-
nych i niebezpiecznych sytuacji w locie.

Nieco uwagi nalezy takze posSwieci¢ sprawie ma-
terialu przepony. Zwykle przepony w tego typu lot-
kach sg wykonywane ze specjalnych tkanin lotniczych
(impregnowanych), stanowigcych praktycznie szczelne
przegrody komor kompensacyjnych.
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8. Wplyw znieksztalcenia profilu skrzydia na rozkltad cisnien
na lotce z kompensacjg wewnegtrzng

Przepony te narazone stale na zmienne warunki
atmosferyczne, ulegaja dosy¢ szybkiemu zniszczeniu,
stajagc sie po prostu przeponami ,przewiewnymi”.
Oczywi$cie ma to swoje odbicie na wielkoSci momen-
tow zawiasowych. ,,Przewiewno$é¢” przepony powoduje
zmniejszenie réznicy ciSnien w komorze kompensa-
cyjnej, zmniejszajagc tym samym wielko§é momentu
kompensacyjnego, co z kolei pociagnaé musi za sobg
wzrost momentu zawiasowego lotki. Wszystkie oméd-
wione wyzej do$wiadczenia przeprowadzono przy za-
stosowaniu przepony wykonanej z piétna lotniczego,
nasyconego rozcienczonym lakierem ,nitro”. Dla zba-
dania wplywu ,przewiewno$ci” materialu przepony
przeprowadzono doswiadczenie z przepong wykonanag
z takiego samego pidétna lotniczego nie nasyconego la-
kierem ,,nitro”. Wyniki tego doSwiadczenia przedsta-

Mgr inz. JERZY LEWITOWICZ
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9. Wplyw ,,przewiewnosci” przepony na wielkosci momentow
zawiasowych lotki z kompensacja wewnetrzng

wia rys. 9, ktéory wskazuje na przeszio 20% wzrost
wspolczynnika 0Cmg,/0d, w przypadku przepony wy-
konanej z plétna nie nasyconego lakierem. Stwierdzié
wiec nalezy, ze wtlaSciwy doboér materialu przepony,
tzn. materialtu o mozliwie matej ,,przewiewnosci” jest
zagadnieniem bardzo istotnym.

Przedstawione wyzej wyniki badan, 2z zalozenia
nie stanowig danych pozwalajacych na witasciwy do-
bér parametréw geometrycznych i aerodynamicznych
lotki z kompensacja wewnetrzng. Bowiem wyniki te
sg niejako ,,ubocznym produktem’” badan o zupelnie
innym celu. Sygnalizujg natomiast pewne zjawiska
i moga rzuci¢é pewne $wiatlo na mniej lub wcale
nieznane fakty zwigzane z zagadnieniem aerodynamiki
lotki z kompensacja wewnetrznag.

531.758:621.438.019.9:621.454

Nowa izolopowa metoda pomiaru ciezaru wlasciwego gazow
uchodzacych z dyszy turbinowego silnika odrzutowego

Jednym z wielu parametréw pra-
cy turbinowego silnika odrzutowego
jest ciezar wtlasciwy gazéw wyply~
wajacych z dyszy wylotowej. Pro-
blemowi pomiaru ciezaru wtasciwe-
go gazéw uchodzacych z dyszy sil-
nika nie poswiecono do tej pory
tak wiele uwagi, jak np. pomiarom
temperatury i ci$nienia, ktére cha-
rakteryzujg bezposSrednio procesy
termodynamiczne zachodzgce w sil-
niku.

Ciezar wtasciwy gazéw jest zwig-
zany z takimi parametrami, jak
predkos¢ wyplywu gazéw cy i wy-
datek powietrza G.

Ogoblnie réwnanie ciezaru wtasci-
wego gazéw wyplywajacych z dy-
szy mozna napisaé w postaci:

al +1 G

y=1073 a-l .Cw'F n

gdzie:
y — ciezar wlasciwy (G/cm3),

G — wydatek powietrza (kG/
/sek),
cw — predko$é  wyplywajacych

gazow (m/sek),

F — przekréj
(m?),

o — wspolczynnik nadmiaru
powietrza w komorze spa-

wylotowy - dyszy

lania,

I — teoretyczna ilo$¢ powietrza
potrzebna do spalenia
1 kG paliwa.

Wzér (1) wskazuje na mozliwo$sé
analizowania przebiegu zmian war-
toSci predkosci ¢, przy znajomosci
wydatku G lub odwrotnie.

Podstawowg zaletg analizowania
wartosci ¢, lub G (a przez to war-
toSci ciggu i innych parametrow
silnika) w oparciu o znajomo$é
zmiany ciezaru wtasciwego y jest
latwo$§¢ wykonywania pomiaru. Po-
miaru ciezaru wlasSciwego gazéw
dokonuje sie poza silnikiem; unika
sie wiec podstawowej trudnosci ba-
dawczej — szczegblnie przy bada-
niach silnikéw eksploatowanych —
wmontowania w konstrukeje silnika
czujnikdw mierzonego parametru;
na ogét silniki bedace w eksploata-
cji nie sg dostosowane do tego ro-
dzaju operacji.

Podstawowym warunkiem, jaki
musiata spelnié opracowywana me-
toda badawecza, jest szybko$é reje-
stracji warto$ci cigzaru wtasciwego
gazdéw, aby mozliwe bylo badanie
procesu przyspieszania silnika od-
rzutowego przy szybkim przesunie-
ciu dzwigni przepustnicy z potoze-
nia ,,OBROTY MINIMALNE” do
potozenia ,,OBROTY MAKSYMAL-
NE”. Pojecie ,,szybkie przesuniecie”
oznacza przesuniecie dzwigni prze-
pustnicy w czasie nie przekraczajg-
cym 19/¢ czasu trwania procesu
przyspieszania. Wyniki badan przy-
spieszania pozwalaja okreslaé prace
ukladu sterowania silnika poprzez
analize tzw. odpowiedzi jednostko-
wej uktadu [lit. 1], ktérego praca
w. koncowym efekcie wplywa na
warto$§é ciezaru wtasciwego gazéw.

Wtasnie warunek szybko$ci reje-
stracji potaczony z prostota prze-
prowadzania badan doprowadzity do
opracowania metody pomiaru opar-
tej na wykorzystaniu izotopéw pro-
mieniotwoérczych.



Analiza niektorych metod pomiaru
ciezaru wlasSciwego gazow

Pomiary ciezaru wtlasciwego ga-
z6w stosuje sie gldwnie przy pomia-
rach aerodynamicznych, w ktérych
ustalone warunki przeptywu trwa-
ja stosunkowo dlugo, a przekroje
poprzeczne strumienia gazéw nie sg
zbyt duze.

W pracy zbiorowej [lit. 2] zesta-
wiono nastepujgce podstawowe me-
tody pomiarowe:

1) metoda optyczna oparta na wy-
korzystaniu zmiany wspoélczyn-
nika zalamania $wiatla w funk-
cji gestosSci gazu;

2) metoda cieniowa umozliwiajgca
pomiary przy maltych zmianach
wspoéiczynnika zatamania $wia-
tta;

3) metoda interferencyjna stosowa-
na w przypadku, gdy predkosé
przeplywu gazu wynosi w przy-
blizeniu Ma = 1;

4) metoda oparta na zjawisku wy-
ladowania elektrycznego i po-
Swiaty, ktéra jest szczegdlnie
uzyteczna przy ciezarze wtasci-
wym powietrza

e < 1072
gdzie: yw jest ciezarem wtasci-
wym powietrza przy ciSnieniu
760 mm Hg i temperaturze 273 °K;
5) metoda oparta na wykorzystaniu

pochtaniania promieniowania
rentgenowskiego lub korpusku-
larnego.

Blizsza analiza powyzszych metod
wyréznia ostatnie z nich. Badania
ciezaru wtasciwego gazéw za pomo-
cg promieniowania korpuskularnego
czastek bylo zagadnieniem rozpa-
trywanym przez wielu badaczy,
wséréod ktoérych na czolowe miejsce
wysuwa sie Z. Schopper i B. Schu-
macher [lit. 2].

Rozwazmy strumien czgstek (cza-
stki alfa, protony lub elektrony),
ktéry przechodzi przez obszar o cie-
zarze wlasciwym v i ditugosci 1.

Energia catkowita strumienia
zmniejszy sie wskutek wzajemnego
oddziatywania pomiedzy oSrodkiem
i czgstkami. Oddzialtywanie to po-
woduje:

1) zmniejszenie liczby czgstek w
strumieniu ze wzgledu na zjawisko
pochlaniania;

2) zmniejszenie energii czastek
wskutek zderzen niesprezystych.

W ogélnym przypadku zmiana
energii strumienia moze by¢ wyra-
zona wzorem:

dE JE 6N
= + e
d(y-1) Sy 1) dly-1)
(2)
dla
E=N-¢ 3)
gdzie:

E = energia calkowita,

N = liczba czastek,

¢ = energia jednej czastki.

W zalezno$ci od typu wykorzysty-
wanego promieniowania decydujgce
znaczenie bedzie mie¢ pierwszy lub
drugi czion prawej strony réwna-
nia (2).

Ze wzgledu na wysoka tempera-
ture gazéw uchodzacych z dyszy
detektor i zrodio promieniotworcze

6

Pochlanianie [%]

Tablica 1
Zasieg czastek i protonéw w powietrzu
[lit. 3] (w temperaturze 0°C i ciSnicniu

760 mm Hg)

Energia Za_sieg (cm)
Eev) czastki a protony
100 0,092 0,13
200 0,160 0,25
500 0,297 0,0
1000 | 0,502 2,30

powinny byé¢ odsuniete od strumie-
nia gazéw (chodzi o odsuniecie tych
elementéw ze wzgledu na to, ze sg
one nieodporne na temperature).

W zwigzku z tym przyjecie do
pomiaréow czastek « lub protonow
jest niemozliwe ze wzgledu na ich
matly zasieg (tablica 1). Metoda po-
miarowa ciezaru wilasSciwego za
pomocg czastek nadaje sie do zasto-
sowania jedynie tam, gdzie detektor
i zrédlo promieniowania mozna
ustawi¢ w bezposrednim kontakcie
ze strumieniem, w ktéorym mierzy
sie ciezar wtasciwy.

Przy przechodzeniu elektronow
przez oSrodek strata energii powsta-
je wskutek lacznego dziatania oby-
dwu przyczyn, opisanych przez
réwnanie (2), z tym ze decydujacy
staje sie proces pochtaniania, {j.
zmiany liczby czgstek na jednostke

100 — mpewp—
80 fOkeV-*t /
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60 717 ery
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. Pochtanianie elektronow w warstwie
powietrza o grubosci 10 cm w funkcji
ciezaru wtasciwego dla trzech roz-
nych energii elektronow [lit. 2]

Yo — ciezar wtasciwy powietrza przy
temperaturze 0°C i ci$Snieniu 760 Hg
w warunkach normalnych

ditugosci, opisany przez czlon JN/
/0 (y-1). Na rys. 1 pokazano prze-
bieg pochltaniania elektronéw w po-
wietrzu dla kilku wartosci energii.

Jak wida¢ z rysunku 1, zakres
mierzonych za pomocg elektronéw
wartoSci ciezaru wtasciwego jest
duzy i calkowicie wystarczajacy do
okreSlenia ciezaru wlasciwego ga-
z6w uchodzacych z dyszy silnikdw.
Rozwiniecie w ostatnich latach pro-
dukcji izotopéw  promieniotwor-
czych pozwala na dalsze rozszerze-
nie zakresu pomiaru dzieki uzyski-
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2. Zaleznosé maksymalnego zasiegu pro-
mieniowania # od jego energii ma-
ksymalnej [lit. 5]

waniu promieniowania f o wiek-
szych energiach. Na rys. 2 podano
krzywa maksymalnego zasiegu cza-
stek f, wyrazonego w G/cm? w
funkcji energii.

Zastosowanie izotopéw promienio-
twoérczych jako zrdédetl promienio-
wania elektronowego pozwala na
wyeliminowanie kosztownej apara-
tury, tzw. dzial elektronowych opi-
sanych w pracy [lit. 2].

Opis doswiadczenia

Stoisko pomiarowe

Schemat  stoiska pomiarowego
przedstawiono na rys. 3. Za dysza
silnika na wspdlnej osi umieszczono
zrédlo promieniowania z jednej
strony strumienia gazéw i licznik
scyntylacyjny z drugiej. Odlegtlosci
a, b, ¢ podyktowane byly wzgleda-

Widok w kietunku dyszy a__

= b

A\ ZZ—__y i
I | = =
| s T D | 542mm

D | i + —— — d 4y ——
’\ L F—a> a 22 ——
| | L. b 68—
, ot : o, = c | 77—
= i
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3. Schemat stoiska pomiarowego: 1 — dysza silnika, 2 — strumien wylotowy, 3 —licz-
nik scyntylacyjny typu LSU ze scyntylatorem SPD-22, 4 — przesiona ze szczeling,

5 — izotop g-promieniotwoérczy



4. Urzgdzenic do pomiaru cigzaru witasciwego gazoéw, zamontowane na silniku

mi konstrukcyjnymi. Ogélny widok
stoiska pomiarowego jest pokazany
na rys. 4.

Licznik scyntylacyjny polgczono
z aparaturg elektroniczng sktada-
jaca sie z zasilacza wysokiego na-
piecia, integratora logarytmicznego
typu 1Lg-2 i szybkiego rejestratora
Do kontroli wskazan integratora
wlgczono réwnolegle przelicznik
elektroniczny typu PEL-5.

Wybér izotopu

Rodzaj izotopu situzgcego do prze-
prowadzenia pomiaru ciezaru wia-
Sciwego jest uzalezniony od dwoch
czynnikoéw: wartosci maksymalnej
energii promieniowania £, od ktoérej
zalezy dokladno$é¢ pomiaru, i mozli-
wosci nabycia odpowiedniego ro-
dzaju izotopu.

Analize dokladnc$ci pomiaru prze-
prowadzono w oparciu o metode
podang w pracy [lit. 4], dla prawa

oslabienia wigzki promieniowania
wyrazonego wzorem:

N=Ny-e 7 1-10° @)
gdzie:

N, — pierwotne natezenie pro-
mieniowania,

N — natezenie promieniowania
po przejsSciu przez osrodek
pochlaniajgcy,

u —- wspoélczynnik pochlaniania
oSrodka (m?G),

y — ciezar wtlasciwy osrodka
(G/cm?3),

I — dlugosé¢ osrodka (m).
Wedlug powyzszej metody zaleca
sie przy analizowaniu rodzaju izo-
topu stosowanie nastepujgcego kry-
terium:
uey-1-100=0,1--4 (5)

Poniewaz dla przecietnych turbi-
nowych silnikéw odrzutowych w
uzytkowym zakresie predkosci obro-
towej wyrazenie y -D -10% zawiera
sie w granicach 200500 G/m? na
podstawie wykresu pokazanego na
rysunku 2 widaé¢, ze maksymalna
energia promieniowania nie powin-
na by¢ mniejsza od 0,2 Me V.

Na podstawie zestawienia poda-
nego na rysunku 75 w pracy [lit. 5]
najbardziej odpowiednim izotopem

do pomiaru ciezaru wtasciwego w
zakresie ¢ -D -10% = 200+500 G/m?
jest izotop talu-204 (T1204).
Maksymalna energia promienio-
wania j izotopu TI12 (rys. 5) wyno-

Polokres rozpadu Ty=41lat
.29 0765
MeV

5. Schemat rozpadu izotopu TI** [lit. 6]

si 0,77 Me V. Na podstawie wykresu
(rys. 6) odczytuje sie dla talu ma-
sowy  wspoélczynnik pochtaniania
«=28"-10"3 m?G.

Sprawdzanie warunku (5) zesta-
wione w tablicy 2, z ktorej wynika,

=000 6
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. Zalezno$¢ masowego wspolczynnika
ostabicnia promicniowania g — u od
cnergii maksymalnej (lit. 5]

ze izotop tal-204 odpowiada wyma-
ganiom warunku maksymalnej do-
kladnosci.

Za pomocg podanej metody doko-
nano pomiarow ciezaru wilasciwego
przy ustalonych i nie ustalonych
warunkach pracy silnika. Charakter
zmian wielko$ci mierzonej N (imp/
/sek) oraz obliczonego ciezaru wtia-
Sciwego y przedstawiono na rysun-
kach 7, 8 i 9.

Wprowadzenie wzoru przeliczajg-
cego otrzymane wyniki w imp/sek
na bezwzgledne wartoSci ciezaru
wlasciwego oparto na zalozeniu, ze
czynnikiem wzorcujgcym jest ciezar
wlasciwy powietrza w przestrzeni
pomiarowej. Dla oznaczen pokaza-
nych na rys. 10 wzér na mierzong
warto$¢ ciezaru wlasciwego ma na-
stepujgcg postac:

_ N
y=y—Aln — (6)
N,
gdzie
1
A =
uD
; — ciezar wtlasciwy powietrza
(G/m?),
N,, — natezenie promieniowania

po przejSciu wigzki przez
struge gazéw (imp/sek—1),

N, — natezenie promieniowania
w powietrzu (imp/sek—1).

Uzyskane wyniki wskazujg moz-
liwo§¢ stosowania do pomiaru cie-
zaru wlaSciwego gazéw uchodzg-
c¢cych z dyszy silnika, metody opar-
tej na pochlanianiu promieniowa-
nia f. Dokladno$¢ metody wynosi
odpowiednio 3,5 dla pomiaréw
prowadzonych podczas ustalonych
warunkéw pracy silnika (ustalone
predkosci obrotowe utrzymujg sie
w czasie nie Kkrétszym niz 60 sek)
i 4% dla pomiaréw prowadzonych

Tablica 2
yoele108 = 0,14

200 500

Sprawdzenie warunku u

7+ D - 10° (G/m?)

ey Do 1ne

0,6 1,5

Predkosc obrofowa silnika n

Liczba Zliczen N
Cigzar wlascing gazon ¥

7. Zmiana cigezaru wilasciwego gazow
w funkcji predkosci obrotowej silnika
dla ustalonych warunkow pracy

podczas nie ustalonych warunkéow
pracy silnika. Nalezy tez podkresli¢
dalszg mozliwo$é podniesienia do-
kladnosci pomiaré6w poprzez zasto-
sowanie bardziej do tego celu do-
stosowanej aparatury elektronicz-
rej, przede wszystkim integratora
0 mniejszej stalej czasowej.



Rejestracja zmian ciezaru wtasci-
wego gazéw podczas nie ustalonych

stanéw pracy silnika umozliwia
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8. Zmiana liczby zliczern i predkosci
obrotowej silnika w funkcji czasu
podczas procesu przyspieszania

badania proces6w pracy silnika
odrzutowego w nie ustalonych wa-
runkach pracy omoéwionych we
wstepie, @ takze wyznaczanie pred-
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. Zmiana ciezaru wlasciwego gazow
i predkosci obrotowej silnika w funk-
cji czasu podczas procesu przyspie-
szania

kosci wyplywajgcych gazéw za po-
mocg pomiaru ci$nienia dynamicz-
nego. Wydaje sie, ze po zastosowa-

‘o, 2 1 3/7«34
#’[_3;

¢
c

10. Schemat
(oznaczenia jak na rysunku 3).

stref ciezaru wlasciwego

niu szybkiego integratora metodg
ta mozna okres$li¢ takze ciezar wta-
Sciwy gazow uchodzacych z dyszy
silnikow rakietowych.
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Pomiary drgan w technice lotniczej

Niniejszy artykul jest poczatkiem cyklu, ktéry bedzie obhejmowaé

dziedzine pomiaréw czterech parametrow drgan okresocwych:
przyspieszenia i

mieszczenia, predkosci,

prze-

czesto$ci, rozpatrywanych

z punktu widzenia potrzeb przemystu lotniczego.

Obok niezbednych informacji teoretycznych szczegdlnie uwzglednione |
zostang zagadnienia zwiqzane z praktycznag strong wykonywania pomia-

réow. Bedzie to kompilacja oparta ma pracach prowadzonych w Insty-l

jagcych.

Liczne  dziedziny  wspodlczesnej
techniki, a miedzy innymi rowniez
lotnictwo, spotykaja sie z proble-
mem powstawania niepozgadanych
drgan w Kkonstrukcjach. Problem
ten ma zasadnicze znaczenie z tego
wzgledu, ze wplyw drgan na kon-
strukcje, w ktorej wystepujg, ma
charakter destrukcyjny. Dlatego tez
znajomos$¢é amplitudy przemieszcze-
nia, predkos$ci bgdz przyspieszenia
i czestosci wystepujacych drgan
jest nieodzowna dla konstruktorow
wspoiczesnych samolotow.

Znajomo$¢ bowiem wartosci i cha-
rakteru drgan powstajgcych w kon-
strukeji lotniczej jest w powaznym
stopniu probierzem jej jakos$ci i nie-
zawodnosci.

W dobie wspoélczesnej pomiary
drgan przeprowadza sie metodami
elektronicznymi, ktére jedynie umo-
zliwiajg dokonanie wszechstronnej
analizy tego zlozonego i dynamicz-
nego procesu.

Problem pomiarow drgan w prze-
mysle lotniczym

Glownym zrodiem powstawania
drgan w konstrukcjach lotniczych
jest praca silnikéw, ktorej towarzy-
szy szereg zjawisk dynamicznych
o bardzo silnie zaznaczonyvm okreso-
wym charakterze. Traktujgc zagad-
nienie ogdélnie mozna stwierdzi¢, ze
zrodtami drgan sa wszystkie sity,
ktorych warto$é, kierunek dzialtania
lub warto$¢ i kierunek dzialania
ulegajg zmianie w funkecji czasu.
Rozroézni¢ przy tym nalezy sily ze-
wnetrzne 1 sily wewnetrzne. Sily
zewnetrzne to sily doprowadzone
z zewnatrz, charakteryzujace sie
tym, ze na ogél nie stanowig syste-
mu bedgcego w ro6wnowadze i ujaw-
niajgce sie przez ruch organu, na
ktory dziataja. Sily wewnetrzne
wystepujag zawsze w postaci pary
sil rownych o tym samym kierunku
dziatania, lecz o przeciwnych zwro-
tach. W wyniku ich dziatania, $ro-
dek ciezko$ci ciatla pozostaje nieru-
chomy, jakkolwiek ro6zne organy
mogg wykonywaé¢ ruchy wzgledne,
zalezne od sztywnos$ci i rozlozenia
mas [1].

Na samolocie 2zrédiem drgan sg
zaréwno sily zewnetrzne, jak i we-
wnetrzne. Jako gléwne wymienié
nalezy silty, ktore powstajg przy ru-

zrozumienia zjawisk zachodzgcych

tucie Lotnictwa i literaturze 2rédiowe].
Pierwszy artykul jest wprowadzeniem teoretycznym, niezbednym do
w mechanicznych uktadach drga-

chu obrotowym czg$ci wirujgcych,
ujawniajgce sie szczegoblnie mocno
w przypadkach niewywazenia w
postaci tzw. ,bicia” watow; sily
zmiennych ci$nien gazéw, takie kto-
re powstajg przy spalaniu mieszan-
ki paliwowej w cylindrach silnika
i wreszcie sily powstajgce w mo-
mencie ladowania wskutek udaréw
i wstrzasow. Ogodlnie wszystkie sity
powodujgce drgania podzieli¢ moz-
na na sily periodycznie zmienne,
przypadkowo zmienne i udarowe.
Efektem dziatania drgan na Kkon-
strukcje lotniczg jest wybijanie to-
zysk, rozluznienie potgczen nitowa-
nych i zmeczenie materialéw. Przy
silnikach tlokowych amplitudy prze-
mieszczen dochodzg do 0,2 cm przy
czestosSciach do 100 Hz. Maksymalne
czestosci nie przekraczajg na ogdt
500 Hz. W silnikach turbinowych
i odrzutowych poza drganiami lopa-
tek, ktérych czestos¢ osigga nawet
6000 Hz, czesto$ci mierzonych drgan
wynoszg 20—700 Hz. W konstrukcji
platowcow wystepuja drgania o
czestoSciach 1—100 Hz, przy ampli-
tudach w zakresie 0,01—5 cm [5].
W zwigzku z destrukcyjnym wply-
wem drgan na konstrukcje, wytania
sic konieczno$¢ ich pomiaréow w ce-
lu okreS$lenia stopnia ich szkodliwo-
$ci i dopuszczalnego poziomu. W
przemysle lotniczym pomiar i ana-
lize drgan przeprowadza sie w dwu
zasadniczych przypadkach: przy od-
biorze produktu gotowego i przy
konstruowaniu nowych wyrobow.
O ile kontrola produkcyjna moze
postugiwaé¢ sie wzglednie prostg
aparaturg, mierzgcg niejednokrotnie
tylko jeden parametr, o tyle labo-
ratorium pomiarowe, pracujgce dla
potrzeb badawczych biura konstruk-
cyjnego, musi dysponowaé¢ dokladng
uniwersalng aparaturg, umozliwia-
jaca wnikliwe przebadanie zjawisk
zachodzgcych w obiekcie.

Istota drgan ukladu mechanicznego

Aby w uktladzie mechanicznym
powstaly drgania, powinny by¢ spel-
nione dwa warunki, a mianowicie:

a) musi istnieé¢ sila pobudzajgca
do drgan,

b) muszg istnie¢ elementy zdolne
do magazynowania energii poten-
cjalnej i energii Kinetycznej.



Elementami tymi sg: masa orga-
now ruchomych — odnos$nie energii

kinetycznej; sprezysto§¢ materia-
10w — odnos$nie energii potencjal-
nej. Trzecim elementem ukiadu

drgan nieodigcznie, fizycznie towa-
rzyszgcym w mniejszym lub wiek-
szym

stopniu kazdemu procesowi

1. Schemat prostego me-

chanicznego uktadu

drgan
powstawania drgan jest — tlumie-
nie drgan. Schematycznie uktlad

w.w. czynnikéw przedstawi¢ mozna
jak na rys. 1 [6],

gdzie:

Fo — sita przylozona do masy
m powodujgca jej przemie-
szczenie,

m — masa elementu ruchomego,

k — sprezysto$s¢ masy m lub jej
zawieszenia,

¢ -— op6r tarcia lub inny ro-
dzaj tlumienia ruchu uza-
lezniony od rodzaju kon-
strukeji,

X, — przemieszczenie masy m

po przylozeniu statycznej
silty F, okreSlone zalezno-
Scig x, = F./k.

Wtiasnosci dynamiczne wyzej wy-
mienionych czterech podstawowych

gdzie:

E — calkowita energia kinetycz-
na systemu,

V — calkowita energia poten-
cjalna systemu,

Xn — wspoéirzedna uogélniona,

Xn — predkos$é dla wspdlirzednej
uogodlnionej x,,

F, — sila uogdélniona pobudzajg-

ca (czeS¢ calkowitej sity,
nie zwigzana z energig po-
tencjalng systemu np. z si-
g grawitacji).

Rownanie to obejmuje wszystkie
mozliwe uklady, jak mechaniczne,
pneumatyczne, hydrauliczne czy
elektryczne. Dla konkretnych uktla-
déw stosuje sie przeto odpowiednio
prawa Newtona, d’Alamberta, Kir-
chhoffa itp. W przypadku z rys. 1
zastosowaé¢ nalezy prawo zachowa-
nia sit d’Alamberta, przy upraszcza-
jacym zalozeniu, ze uklad ma je-
den stopien swobody. Jezeli na ma-
s¢ m dziala sila F skierowana pio-
nowo, to masa ta zostanie przemie-
szczona od polozenia réwnowagi o
odcinek drogi x. Predko$¢ ruchu
jest réwna pochodnej drogi wzgle-
dem czasu, czyli

dx

dt

w kazdej chwili dziataniu sily ze-
wnetrznej, zgodnie z drugg zasada
Newtona, odpowiada réwne co do
wielko$ci, lecz przeciwnie skierowa-
ne przeciwdziatanie ukltadu. Prze-
ciwdziatlanie to sklada sie z trzech
sil:

a. Sity bezwladnosci F,, potrzeb-
nej do zmiany predkosci ruchu cia-
ta drgajgcego, a wiec proporcjonal-
nej do jego masy m i przyspiesze-

v (2)

czyli sita:
Cicd

dt?

b. Sily F) potrzebnej do Sci$niecia
sprezyny. Poniewaz sila ta jest pro-
porcjonalna do dlugosci, o jaka
sprezyna zostala $ci$nieta i wspoi-

4)

Fp,=m

czynnika sprezystoSci k sprezyny,
okres$la jg wzor:
Fi=kx (5)

c. Sily potrzebnej do przezwycie-
zenia oporow tarcia (ttumienia) przy
ruchu ciata. Wielko3¢ tej sily wzra-
sta proporcjonalnie z predkoscig ru-
chu ciata, wyraza sie przeto row-
naniem:

dx

dt

Fe (6

Roéwnanie ruchu ukladu zgodnie
z prawem d’Alamberta jest réwna-
niem sit i ma postac:

F=Fpn+ Fc + Fy (7)

lub: )

d*x dx
—+c —+ kx
dt* dt

F=m

(8)

Poniewaz dowolne drgania mozna
rozlozy¢ na szereg drgan sinusoi-
dalnych, totez bez zmniejszenia o-
gbélnosci rozwazan przyjgé mozna, ze
dzialajgca z zewnagtrz sila zmienia
sie sinusoidalniec wedlug funkcji
F = Fnaxsin ot. A wiec:

d*x dx - F .
m a2 e dt + kx = Fmax Sinwt

elementéw — sily, masy, sprezysto- nia e rownego: 9)
Sci i tlumienia — wzajemnie uza- : .
leznionych i nierozigcznie biorgcych :ix_ 3) Rozwigzujac powyzisze réwnanie
udzial w kazdym procesie powsta- dt2 otrzymujemy [2]:
wania drgan, opisa¢ mozna ogdélnym
réwnaniem Lagrange’a. =
Rownanie to ma postaé [6]: Frax 1 - ~ sin (wt—0)
d (aEk) oT v ¥ k e — o \2 (10)
— [—)|-—+—=F o 2F —
1— ¢
dt \dx, dx, an s ‘ ( o2 ) = ( “"n)
(1) n ’
A [ 1/0 0 gdzie:
[ T ERSLIT i
T _ ﬁ””@\ =%
| — 2
10— ! 0707 SN\ “n
= S —= P, N
03 ) < 7 1TN\\ stanowi kat fazowy miedzy prze-
iy > 1 [ P~ N a \\\ \Xg mieszczeniem a silg pobudzajgcg;
) ‘ ‘ .| \l\-\ \‘ \\2 \ .\ _k—_
0= [N \\ N \ \ wn = 2af, = —  w [rad/sek]
049 l ! | | \ < - m
] ] 1 "\ Nis NL NN 12)
.03 ] N
‘ | | ws’#a \\ \\ \
a2 \ \ \\\\ 2. Przebieg przeimieszczenia wzglednego
\ N, N N, x/x, masy m, w ukladzie z rys. 1 pod
o1 \ '\ wplywem sily pobudzajacej F=F .
sin »t W funkcji czestotliwosci. Wspot-
0 ~ Vf\ czynnik ttumienia ¢ zostal oznaczony
/004 )06 g 065 02 03 04 Q6 08 10 15 2  ww, dla kazde] krzywej [2]
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3. Przebieg kata fazowego w funkcji cze-

stotliwosci odpowiednio dla przemie- I

szczenia 6, predkosci @, 1 przyspie- ‘/Vo l f/=00f M

szenia O, wzgledem sily pobudzajacej 10+ ass

{ — wspbleczynnik tilumienia drgan wta- 2 1]
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jest pulsacjg rezonansowsg wtasnych 4 1 : i
drgan nictlumionych, zas:
i= TT 11 _ ' |
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2V km ) Py — | | il
jest wspoélczynnikiem ttumienia )
drgan wtasnych uktadu. ‘

Przeprowadzajgc analize wzorow 10 ] T~ o —
(10) i (11) na zalezno$¢ od czestosci 08 [ \V N =051 I
sily pobudzajgcej, wyrdéznié mozna ' /l/{ ' i X N L
3 zasadnicze warunki: 06 AN Il

05 7 S, |

F ’ | I

a) xT o n;{ax sin wt = X, sin wt 04— — / — ——-——\\\«K—---- ]J
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Q) g3 — = Sinlwt —a) =" o of 02 0304 06 10 2 3 495 w

csinwt~0 gdy w> w,

Z powyzszych trzech warunkow
wynika, ze wielko$¢é przemieszcze-
nia & masy m zalezy w bardzo sil-
nym stopniu od czesto$ci zmian silty
pobudzajgcej. Z tym, Ze przy cze-
stoSciach mniejszych od czestosci
drgan wtlasnych ukladu, wielkosé
amplitudy przemieszczenia okre$lo-
na jest stosunkiem Fnax/k, a wiec
zalezy od sprezystoSci ukladu. Po-
nadto przypadek ten wskazuje na
to, ze ruch masy nasladuje wiernie
zmiany sily pobudzajgcej. Dla cze-
stosci réwnych w, amplituda prze-
mieszczenia osiggaé moze, w zalez-
no$ci od wspolczynnika tlumienia
drgan wtasnych { warto$ci wielo-
krotnie wigksze od przemieszczen
wynikajgcych z bezposredniego dzia-
lania zmiennej sily F, a przy tym
zmienia o 90° kgt fazowy. W przy-
padku trzecim, odnoszgcym sie do
czestoSci sily pobudzajgcej wiek-
szych od w,, otrzymujemy zanika-
rie przcmieszczenia ze wzrostem
czestoscei, przy czym predkosé zani-
kania zalezy w duzym stopniu od
masy ukladu m, czyli ujawnia sie
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tu wplyw bezwladnosci ukladu. Kat
fazowy ulega dalszemu przesunieciu
osiggajgc granicznie warto$¢ 180°.

Omoéwiony przebieg zmian prze-
mieszczenia przedstawiony jest na
rys. 2, przebieg za$ kata fazowego
na rys. 3.

Aby rozpatrzy¢ charakter zmian
predkosci ukladu z rys. 1 rowna-
nie (9), nalezy rozwigza¢ dla dx/dt,
ktére przyjmuje postaé:

ma
v == -

X
—* cos (wt — O) -
Wy l/km

1

w'Z 2 w 2

Le———f b 20 =

wfl wn
Podobnie, jak przy analizie prze-
mieszczenia, mozna wyréznié¢ i tu 3

graniczne warunki na zaleznosé¢
predkoSci od czestosSci sity pobu-
dzajacej:

4. Przebieg zmian wzglednej predkosci
v/, masy m w uktladzie z rys. 1 pod
wplywem sity pobudzajacej F=F ..
sin ot w funkcji czestotliwosci. Wspol-
czynnik ! zostal oznaczony dla kazdej
krzywej [2]

Analiza powyzszych zaleznosci
wskazuje na jeszcze silniejszg za-
lezno§¢ amplitudy predkosci ukiadu
od czestosci pobudzajgcych. Bowiem
przy czestoSciach znacznie mniej-
szych i znacznie wiekszych od cze-
stoSci drgan wtasnych ukladu am-
plituda predko$ci zanika prawie do
zera. Tylko przy czestoSciach blis-
kich rezonansu predko§é osigga
znaczne warto$ci. Bezwzgledna war-
tos¢ amplitudy przy o = w, uzalei-
niona jest od tlumienia ukladu, za$
kat fazowy rowny jest zeru, a zatem
przebieg predkosci w czasie na$la-
duje wiernie przebieg sily pobudza-
jgcej. Przebieg wzglednych zmian
amplitudy predkosci w funkcji czg-
stosci przedstawiony jest na rys. 4



Rozwigzujgc réwnanie (9) dla
d2x/dtt otrzymuje sie wzor okreSla-
jacy przyspieszenie ukladu drgajag-
cego:

d*x Flax ©°
i e
wn
1
w?\? w \?
|e=ns= =l [ 20 ===
wy o,
- sin (wt — )
Warunki graniczne ~na zalezno$é

przyspieszenia od czestosci sity po-
budzajgcej, w tym przypadku przyj-
mujg postaé:

Frhax ©° X
a) ao — ‘5 sinwt=
m o,
wZ
= =@y~ * sinwt~0 gdy o < wn
Wy
Fmax 1 . i
b) e _m_.2—§' sin wt—‘zf e
o, F
= ——"= coswnt gdy w=w, (16)
max N S
e)a= — — sin (wt —a) =
max . 5
————— sin wt= —a4sin wt
gdy w > wn.

Jak wynika z wyprowadzonych
powyzej wzordéw, zalezno$¢ ampli-
tudy przyspieszenia od czestosci jest
rownie silna jak w przypadkach po-
przednich. Dla czestos$ci nizszych od
rezonansowej rownej w, wielkosé¢
amplitudy przyspieszenia jest nie-
znaczna. W miare wzrostu czestosci
amplituda narasta, by osiggngé¢ ma-
ksymalng warto$§é przy czestosci
witasnej uktadu. Przy dalszym wzro-
Scie amplituda przespieszenia asym-
ptotycznie zdaza do  wartos$ci
Fmax/m, pozostajagc w szerokim za-
kresie stalg, niezalezng od czestosci.
Stosunek Fpax/m wskazuje na za-
lezno$¢ amplitudy od masy m, co
oznacza, ze w tym zakresie czesto-
Sci dominuje bezwladno$¢ uktadu.
Przebieg zalezno$ci obrazuje rys. 5.

Reasumujgc dotychczasowe roz-
wazania na temat wtlasnosci ele-

mentarnego, mechanicznego ukladu
pobudzanego do drgan przez sile
zewnetrzng, podkre$§li¢é nalezy jesz-
cze szczegblnie te witasnosci, ktore
wykorzystane zostaly przy konstruk-
cji czujnikow drgan, a ktére zostang

blizej omoéwione w nastepnym arty-
kule.

Ot6z, poréwnujgc ze sobg wyniki
otrzymane odpowiednio dla prze-
mieszczenia, predkosci i przyspie-
szenia, latwo jest zauwazyé, e w
kazdym z przypadkéw istnieje za-
kres czesto$ci, w ktérym charakter
przebiegu odtwarza wiernie odpo-
wiednio — przebieg przemieszcze-
nia, predkos$ci lub przyspieszenia,
wywolanego dziataniem sily pobu-
dzajgcej. A mianowicie:

W  konstrukcji czujnikéw drgan
bezwglednych wykorzystuje sie inne
zakresy czestosci. W przypadku tym
czujnik nie ma ruchomego trzpie-
nia i mocowany jest wprost na ele-
mencie drgajacym. System »omia-
rowy stanowi masa m, nazywana
masg sejsmiczng, zawieszona spre-
zy$cie. Calto$é systemu pomiarowe-
go zamknieta jest wewnatrz obudo-
wy czujnika. Korpus czujnika wy-
konuje wiec ruch identyczny z ru-
chem elementu, ktérego drgania na-
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— dla przemieszczenia zakresem tym

jest przedzial czestosci lezgcy po-
nizej wn, gdzie amplituda zalezna
jest tylko od przylozonej silty

max 1 sprezystoSci uktadu k,
wzor (14);

— dla predko$Sci — przedzial cze-

stoSci lezagcy w poblizu w,, w
ktérym amplituda zalezna jest od
sity i tlumiennosci uktadu c,
wzor (15);

— dla przyspieszenia — przedzial
czestoSci  lezacy powyze] wn,
gdzie amplituda zalezna jest tyl-
ko od sily i bezwtadnos$ci ukta-
du reprezentowanej przez mase
m, wzor (16).

Ta wlasciwosé wykorzystana zo-
stata w konstrukceji czujniké6w drgan
wzglednych, tzw. dotykowych z ru-
chomym trzpieniem. Czujnik moco-
wany jest do elementu nieruchome-
go, wzgledem ktérego dokonuje sie
pomiaru drgan elementu ruchomego
dotykanego przez trzpien czujnika.

N

3 4 56 7 way

5. Przebieg zmian wzglednego przyspie-
szenia a/ao masy m w ukiadzie z rys.1
pod wplywem sity pobudzajgcej
Fszax sin wt w funkcji czestotliwo-
Sci. Wspolezynnik ¢ zostal oznaczony
dla kazdej krzywej [2]

lezy pomierzy¢é. Od systemu we-
wnetrznego czujnika zawierajgcego
uklad — m (masa), k (sprezyna) i
¢ (ttumienie) wymaga sie, zeby po-
zostawal on nieruchomy wzgledem
drgajgcej obudowy. Z rozpatrzenia
wzorow od (14) do (16) wynika, ze
warunek ten spelniony jest odpo-
wiednio:

a) dla przemieszczenia i predkosci w
zakresie czestosci w > wn,

b) dla przyspieszenia za§ w zakresie
» << wn.

Z okre§lonych juz warunkow cze-
stoSciowych wynikajg bezposrednio
wskazania odno$nie wyboru wza-
jemnej konfiguracji masa-sprezys-
tos¢-ttumienie, w zaleznos$ci od ro-
dzaju czujnika i jego przeznaczenia.

Np. aby czujnik mierzytl popraw-
nie i w szerokim zakresie czestosci
amplitudy przemieszczenia wzgled-

6. Czujnik przemieszczen liniowych OT-12
wykonywany w Instytucie Lotnictwa,
mogacy stuzy¢ do pomiaru drgan
wzglednych. Zakres pomiarowy %1
mm. Wymiary © 8 X 60 mm

11



7. Elektrodynamiczny czynnik drgan z
masg sejsmiczng, wykonywany w In-
stytucie Lotnictwa. Zakres pomiaro-
wy 1000 .. Czestotliwos¢ drgan wias-
nych t, = 12,5 Hz. Wymiary O 48 X 120
mm

rnego, jego wtasna czesto$é rezonan-
sowa powinna by¢ mozliwie wyso-
ka. W oparciu o wzoér (12) stwier-
dza sic, ze w tym przypadku spre-
zysto§¢ ukladu musi byé wysoka,
masa za$ mozliwie mata.

Przeciwnie, o ile czujnik stuzyé
ma do pomiaru amplitudy przemie-
szczenia, tym razem, bezwzgledne-
o, jego wtasna czesto§é rezonanso-
wa powinna byé mozliwie jak naj-
nizsza, rzedu kilku Hz. Stad wnio-
sek, ze tym razem sprezystos$é¢ uxia-
du musi by¢ mala, natomiast masa
mozliwie duza. Zagadnienie wyglada
zupeilnie podobnie w odniesieniu do
czujnikéw predkosci lub przyspie-
szenia. Tym samym znajgc czestosé
wtasng czujnika okre$li¢ mozna, do
jakiego rodzaju pomiarow jest prze-
znaczony.

Drgania w ukladzie nieliniowym

Dotychczasowe rozwazania byly
prowadzone przy zalozeniu umow-
nym, ze ciala, na ktoéore dziata sila
sg idealnie twarde, sprezyny linio-
we i o znikomej masie, za$§ tarcic
jest tzw. ,lepkie”. W praktyce wa-

runki te rzadko sg speinione i ruch
ukladu wykracza poza zakres dajag-
cy sie opisa¢ liniowym réwnaniem
rézniczkowym. Np. ruch wahadia o
masie m, zawieszonej na linie o
dtugos$ci 1 mozna opisa¢ liniowym
réwnaniem rézniczkowym [2]:

mlﬂ(‘p' + mglep =0

jedynie przy zalozeniu jego mini-
malnych wychylen od poloienia
réwnowagi, kiedy stuszne jest przy-
blizenie, ze sin ¢ = ¢. Gdy wychy-
lenia jednak sg wieksze, poprawna
posta¢é roéwnania ruchu wahadta
przedstawia sie nastepujgco:

ml2p + mglsingp =0
Rownanie to nie jest juz jednakze
réwnaniem liniowym.

Podobnie przedstawia sie zagad-
nienie wplywu sprezyn, ktére w
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praktyce zachowuja liniowag =zalez-
no$¢é miedzy odksztalceniem a silg
powrotng jedynie w zakresie ma-
tych odksztalcen.

Charakterystyki rzeczywistych
sprezyn odbiegaja od przebiegu pro-
stoliniowego tym bardziej, im podle-
gajg wiekszym odksztalceniom, jak
ilustruje to rys. 9.

Dlatego tez ruch ukltadu z rys. 7
nie mozna opisa¢ réwnaniem:

mx +kx=0

gdy sprezyna nie jest liniowa, lecz
rownaniem uwzgledniajgcym twar-
do$¢ lub miekko$§é sprezyny. A inia-
nowicie:

mx + k (x £ p2x3) =0

odpowiada

”

gdzie ,,+” sprezynie
twardej a ,, sprezynie miekkiej.

Zagadnienie ukladoéw nieliniowych
i metod ich rozpatrywania przekra-
cza ramy niniejszej pracy, dlatego
tez zostalo jedynie zasygnalizowane.
Zainteresowani znajda na ten temat
liczng literature zrédilowa, miedzy
innymi i w wykazie piSmiennictwa
do niniejszego artykutu.

S—

Sprezyna tworda

Sita powrotna

Przemieszczenie

Sprezyna liniowa

——Sprezyna miekka

/

9. Przyktadowy przebieg charakterystyk
roznych sprezyn
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K REINIKA

@ Popularny tygodnik ,,Skrzydlata Pol-
ska’” w interesujgcym numerze gwiazd-
kowym (nr 51/52) ub. r. wprowadzit
tradycje ogtaszania honorowych wyroz-
nien roku. Zespét redakcyjny ,,Skrzy-
dlatej Polski’” przyznawaé¢ bedzie co-
rocznie wyrodznienia pod nazwa ,,Ble-
kitne Skrzydia’ zarowno indywidualnie,
jak rowniez zbiorowo za wybitne osiag-
niecia dla lotnictwa polskiego. ,,Bigkitne
Skrzydla” za 1965 r. otrzymali:

— — R. Dabrowski, R. Skrzynski i M. We-
dzik piloci PLL-,,Lot’ oraz P. Strek —
radiooperator i S. Strzyzewski — me-
chanik pokladowy —za wylatane 4 miln
kilometrow,

— — A. Chmielarczyk — spadochroniar-
ka z Gdanska — za tysieczny skok,

— — W. Gawlik — pilot Aeroklubu Slgs-
kiego — za tytul samolotowego mistrza
Polski,

— — W. Kaminska — pilot, instruktor
Aeroklubu Bialostockiego — za miedzy-
narodowy rekord szybowcowy,

— — S. Kasperek — pilot, instruktor
Acroklubu Robotniczego ze Swidnika —
za 3 miejsce w Zawodach w AKrobacji
Krajow Socjalistycznych,

— — F. Kepka — pilot szybowcowy z
Bielska-Biatej — za tytul II wicemistrza
Swiata w szybownictwie,

— — A. Mroczkowski — senior lotnictwa
z Warszawy — z okazji 50-lecia dziatal-
nosci lotniczej,

— — W. Petka — kapitan pilot, instruk-
tor pilotazu PLL ,,Lot” Za 20-letnia
stuzbe w lotnictwie komunikacyjnym,
— — T. Rejniak — dziatacz lotniczy z
Warszawy — za 20-letnig dziatalnos¢ w
lotnictwie sportowym,

— — T. Wieckowski — dyrektor Central-
nego Zespoiu Lotnictwa Sanitarnego —

za caloksztalt dziatalnosci w stuzbie
zdrowia,

— — J. Wroéblewski — pilot Aeroklubu
Bydgoskiego — za tytul mistrza sSwiata
w szybownictwie,

— — A. Zieminski -— dziennikarz TV
z Warszawy — za reportaze filmowe,
— — Oficerska Szkota Lotnicza im. Jan-
ka Krasickiego w Deblinie — za 20-let-
nig dziatalnosg,

— — Polskie Zaktady Lotnicze — wy-
twornia przyrzadow pokladowych — za

jakos¢ wyrobow,

— — Polskie Zaktady Lotnicze im. Zyg.
Putawskiego w Swidniku — za produkcje
Smiglowcow,

-— — Redakcja Mag. Ilustr. ,,Zolnierz
Polski” w Warszawie — za 20-letnig
dziatalnosé,

— — Wojskowy Instytut Medycyny Lot-
niczej w Warszawie — za skonstruowa-
nie wiréwki do badan lotniczo-lekar-
skich.

Redakcja T.L.i A. serdecznie gratu-

luje wyroznien wszystkim laureatom.

@ Bilans 1965 r. byt
myslny dla polskich pilotow szybowco-
wych. Uzyskali oni znakomite wyniki
w mistrzostwach swiata (Wroblewski —
zostat mistrzem, Kepka otrzymal III,
za$ Popiel i Makula IV miecjsce). Naj-
WY7Zsza szybowcow3a Ztota Odznake
z trzema diamentami ma juz 125 pol-
skich pilotow. W 1966 r. nasi piloci
otrzymaja nowe szybowce .,Kobuz-3",
szybowiec uniwersalny do akrobacji i
treningu oraz ,,Sowe” — szybowiec
o wybitnych walorach technicznych,
zdolny do wyczynu w najciezszych wa-
runkach atmosferycznych. Ponadto udo-

szczegolnic po-

skonalone zostang szybowce ,,Foka” 1
nZefir”,
@ Podczas spotkania na zakonczenie

1965 roku, w Klubie Senioréw Lotnictwa
odbyta sie podniosta uroczystosé. Szesciu
Senioro6w obchodzito jubileusz 50-lecia
pracy w lotnictwie. Zlotymi jubilatami
byli: pitk. pil. Jerzy Borejsza, pplk pil.
Jan Kiezuna, pil. Antoni Mroczkowski,
pil. Wtadystaw Szyszkowski, pil. Wa-
ctaw Ulass i pil. Pawel Zolotow., Na
uroczysto$§¢ tg przybyli m.in. wicemi-
nister komunikacii — W. Szablewski, Gt
Inspektor Lotnictwa — gen. dyw. pil.
J. Raczkowski i prezes Zarzadu Giow-
nego APRL — St. Antosiewicz. Ze stoli-
cy i roznych miast kraju przybyto po-
nad 200 seniorow lotnictwa.
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Stan obecny i perspektywy rozwojowe metali konstrukcyjnych

[ Niniejszy artykul opracowano na podstawic ,,The Current Status and 1970 Poten-
tial of Selected Defense Metal”, Defense Metals Information, Center Memorandum,
nr 183, 1963. Zawiera on przeglgd najwazniejszych metali i stopow stosowanych
w USA wraz z omowieniem nicktorych ich wlasnosci fizycznych, mechanicznych
i technologicznych. Osobng uwage posSwigecono perspektywom rozwojowym poszcze-

golnych grup metali.

Stale nierdzewne

Wspoblczesne stale nierdzewne
stosowane w lotnictwie i technice
rakietowej mozna podzieli¢ na trzy
grupy: a) stale martenzytyczne,
b) stale utwardzane dyspersyjnie i
c) stale austenityczne walcowane na
zimno.

Martenzytyczne stale nierdzewne
(np. serii AISI-400 i ich modyfika-
cje) zawierajg 11,5 do 14,0 Cr
i do 0,30 C. Wyjatkiem jest stal
zawierajgca 15 do 17% Cr i 1,25
do 2,5 Ni. Modyfikacje AISI 410
i 420 opracowane w celu zwieksze-
nia wytrzymato$ci zar6wno w tem-
peraturze pokojowej, jak i w tem-
peraturach podwyzszonych zawiera-
ja niewielkie iloSci Ni, Mo, V, W,
Cu, Nb i B. Wiekszos¢ tych stali
mozna stosowaé we wszystkich
przemystowych postaciach, lgcznie
z odlewami, a po obroébce cieplnej
wykazujg one wytrzymalo$s¢ do
175 kG/mm?.

Podstawowymi zaletami stali mar-
tenzytycznych sg: wysoka wytrzy-
malo$é polgczona z dobrg plastycz-
noscia, dobra odporno$¢ na korozje
w umiarkowanych osrodkach utle-
niajgcych, zdolnosé thumienia drgan,
a takze mniejszy koszt w stosunku
do innych stali nierdzewnych.
W stanie wyzarzonym stale marten-
zytyczne poddajg sie glebokiemu
tloczeniu.

Zjawiskiem ujemnym zwigzanym
z tymi stalami jest niedostateczna
powtarzalno$¢ wynikéw  obrobki
cieplnej, wynikajgca z duzych wa-
han skladu chemicznego stali otrzy-
mywanych z poszczegdlnych wyto-
pow. Odweglenie zachodzgce zaréw-
no w procesie wytwarzania, jak
i obrobki cieplnej, znacznie pogarsza
wlasno$ci mechaniczne, co szczegdl-
nie ostro uwidacznia sie w przy-
padku cienkich cze$ci. Dlatego, aby
zapobiec odweglaniu, utlenianiu,
a czasem 1 naweglaniu, obrobke
cieplng stali martenzytycznych prze-
prowadza sie w piecach z kontrolo-
wang atmosferg, w kgpielach sol-
nych itd. Omawiane stale wykazuja
tendencje do krucho$ci spawanych
polgczen, co wywoluje konieczno$é
obrébki cieplnej po spawaniu.

Nierdzewne stale martenzytyczne
stosuje sie do wyrobu tarcz i lopa-

tek sprezarek turbin gazowych, érub
i nitow pracujgcych w wysokich
temperaturach, cze$ci konstrulkeji
lotniczych itd.

Nierdzewne stale utwardzane dys-
persyjnie. Stale utwardzane dysper-
syjnie dzielg sie na martenzytyczne,
austenityczne 1 pédlaustenityczne.
Wszystkie one zawieraja chrom
i nikiel oraz pewne ilo$ci takich
pierwiastkéw, jak tytan, miedz, alu-
minium i molibden, dodawanych
dla polepszenia wytrzymaltosci i od-
pornosci na korozje.

Stale martenzytyczne (np. stal
Wu 17-4 PH) po starzeniu wykazujg
wytrzymatos¢ na rozcigganie do
140 kG/mm? majg jednak niskg
plastyczno§é zaréwno po starzeniuy,
jak i w stanie wyzarzonym. Gor-
na temperatura pracy tych stali
wynosi 370 °C.

Stale austenityczne (A-286, 17-10P,
HNM) nie majg bardzo wysokiej
wytrzymaltosci w temperaturze oto-
czenia, ale zachowujg stosunkowo
dobrg wytrzymalto$¢ w temperatu-
rach do 680°C. Te stale sg bardzo
plastyczne i po starzeniu, i w stanie
wyzarzonym.

Najbardziej interesujgcymi z gru-
py stali utwardzanvch dyspersyjnie
sg stale poétaustenityczne (17-7PH,
PH-15-7-Mo, AM-350, AM-355, 17-4-
-Mo), dzieki ich dobrej obrabialnosci
i spawalnosci w stanie wyzarzonym
i wysokiej wytrzymatosci po obréb-
ce cieplnej. Zawierajg one 14—18%,
Cr, do 0,15% C i 4—7,75%s takich
pierwiastkow, jak aluminium i mo-
libden. Przez odpowiednig kombi-
nacje obrobki plastycznej na zimno
i starzenia mozna wytrzymatlosé
tych stali podnies¢ do 188,5—230
kG/mm2 W zwigzku z tym stale
pétaustenityczne znalazly zastoso-
wanie we wszystkich przemysto-
wych rodzajach produkcji.

Specjalng zaletg stali potausteni-
tycznych jest ich zdolno$¢é do prze-
réobki plastycznej na zimno. Niekto-
re stale tej grupy mozna poddawac
starzeniu bezposrednio po przerdébce
plastycznej na zimno, niektére jed-
nak — w czasie przeroébki plastycz-
nej utwardzajg sie i dla uzyskania
wysokiej stabilnej wytrzymatosci,
przed starzeniem nalezy je po-
wtornie wyzarzyé. Inng zaletg stali
poétaustenitycznych jest ich bardzo

dobra spawalnosé¢, dzieki czemu sta-
le te nie wymagajg specjalnej ob-
rébki cieplnej po spawaniu.

Istotng wadg stali pétaustenitycz-
nych, podobnie jak prawie wszyst-
kich stali nierdzewnych (z wyjat-
kiem stali austenitycznych), jest
zmiana wymiaréw czes$ci po obrébce
cieplnej. Ponadto stale te wymaga-
ja dokladnego prowadzenia procesu
wytopu 1 obrébki cieplnej (utrzy-
manie sktadu chemicznego, tempe-
ratury itd.). Maksymalna tempera-
tura diugotrwatej pracy stali pdi-
austenitycznych wynosi 370 °C, gdyz
powyzej tej temperatury nastepuje
gwaltowny spadek wtitasnosci wy-
trzymatosciowych.

Stale poétaustenityczne sg stoso-
wane do wytwarzania elementow
kadlubéw samolotow, konstrukeji
przekltadkowych, zbiornikéw paliwa,
czeSci rakiet i réznorodnych czesci
kutych.

Nierdzewne stale austenityczne
walcowane na zimno. NiektOre nier-
dzewne stale austenityczne uzyskujag
po glebokiej przerdbce plastyczne]
na zimno wytrzymato$é na rozcig-
ganie rzedu 200 kG/mm?2 Do stali
tych nalezg AISI 201, 301 (zawiera-
jagca azot), 310, 17-5MnV craz Tene-
lon. Wszystkie one zawierajg duzg
ilo§¢ chromu, a takze nikiel albo
mangan oraz inne pierwiastki, jak
np. wanad. Stale tej grupy czesto sa
poddawane wyzarzaniu odprezajg:e-
mu, ktére polepsza nieco plastycz-
no$¢, granice proporcjonalnos$cii mo-
dutl sprezystosci. Stosuje sie je wy-
1gcznie w postaci blach, tasm i dru-
tow.

Gléwnymi zaletami stali austeni-
tycznych walcowanych na zimno sg
bardzo dobra odporno$¢ na korozje
i wysoka wytrzymatosé, ktora za-
chowuje sie prawie do 400 °C. Stale
te charakteryzujg sie dobrg spawal-
noscig, jednak ze wzgledu na obni-
zenie wytrzymalos$ci wystepujace w
strefie nagrzania, praktycznie naj-
czeSciej stosuje sie zgrzewanie
punktowe. Ujemng cechg tych stali
jest ograniczenie mozliwo$ci pla-
stycznego ksztaltowania poifabryka-
tow.

Prowadzone badania majg na celu
przede wszystkim podwyzszenie wy-
trzymatosci stali  nierdzewnych,
opracowanie metod ich spawania po-
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Tablica 1

Skiad chemiczny ameryvkanskich superstopdw na osnowie niklu

o i | Skiadniki stopowe (%)
5 o SR Rodzaj |__ el —e e o
Lp. znaczenie stopu stopu 1 o I o | - ' - [ Co A5 . - e . .
‘ 1| Inconel x-750 | | 006 | 160 | — | 10 | — | 08 | 25 - — |TFe
2| Rene a1 ‘ E’ o 0,09 | 19,0 ‘ 10,0 — | 110 L5 | 31 — | 0005 | —
- ———— © o — — —_— — ——— - — = o= S—
’ 3| TD Nickel 2 o ‘ = = — - | = = 1 = L = #= i’]‘hO"
—] — e =S = — — S e o = L 2,
4 ! Udimet 700 § b7 10,10 15,0 5,2 — 18,5 4,3 3,5 — 0,608 — |
X @© | R | —— ey =
S| Skl e ST R S
‘ 5 Waspalloy aca 10,08 19,0 4,4 — | 135 113 3,0 | 0,08 0,008 = :
i AR st o | - R e o |
| 6| IN-100 & ‘ 0,18 | 100 73,07| - _‘ 150 | 55 | 50 | 0,05 | 0,015 | 1V |
| 7| Inconel 713 Eé | 0,12 11,5 45 | 20 | — 6,0 ‘ 0,5 l 0,05 | 0,010 = |
S (P -— | | | | | — | S
8 | Nicrotung ' z | 0,10 120 | — | = 10,0 4,0 4,0 0,05 | 0,05 |8W |
|— e — = | = ] - S —— s L
| 9| sM-200 g | 0,15 90 | — | 10 | 100 | 50 [ 20 0,05 = 0,015 | 12,5 W

zwalajgcych na uzyskanie zlgczy
spawanych o wytrzymatosci zblizo-
nej do wytrzymaltosci metalu rodzi-
mego, podwyzszenic wytrzymatosci
zmeczeniowej oraz polepszenie od-
pornosci na Kkorozje naprezeniowa.
Badane sg rowniez metody obrobki
stali nierdzewnych nie :vlko pod
katem ich przydatnosci dla wytwa-
rzania cze$ci o zgdanym ksztaleie,
ale rowniez uzyskania maksymainej
wytrzymalosci. Przypuszcza sie, ze
najlepsze wyniki bedg uzyskane
przy zastosowaniu obrobki termo-
mechanicznej i tloczenia mecha-
nicznego, hydraulicznego lub wy-
buchowego w bardzo niskich fem-
peraturach.

Perspektywy. Przewidiuje sie
otrzymanie na skale laboratoryijng,
poprzez dobdér skladu chemicznego
i zastosowanie przerobki plastycz-
nej w temperaturach podzervowych,
stali nierdzewnych o wytrzymaltosci
do 185 kG/mm? praktycznie nie-
wrazliwych na dzialanie karbu przy
rozcigganiu. Prawdopodobnie uda cig
znacznie zmniejszy¢ spadek wytrzy-
matlosci zlgczy spawanych drogg za-
stosowania zaréwno specjainych
metod spawania (spawanie elektro-
nowe, plazmowe itp.), jak i odpc-
wiedniej obroébki cieplnej.

Stepy niklu

Wspoblczesne stopy niklu znajdujag
zastosowanie przede wszystkim w
warunkach wysokich naprezen i
temperatur 540 do 900 °C (stopy pra-
cujgce w tych warunkach noszg
nazwe superstopow). Charakteryzu-
ja sie one dobrg odpornoscia na
utlenianie i czesto sg stosowane bez
ochronnych pokryé. Po przerobce
plastycznej majg dobre wtasnosci
technologiczne, ale temperatura pra-
cy stopow przerabianych plastycznie
jest o okolo 100°C nizsza od tem-
peratury pracy stopéw odlewni-
czych, przy tych samych napreze-
niach. Skiad chemiczny wazniej-
szych superstopdsw na osnowie niklu
podano w tablicy 1, a ich czasowa
wytrzymato§¢ w  podwyzszonych
temperaturach — w tablicy 2.

Jak widaé¢, najwyzsza wytriyma-
10$¢ w okreSlonej temperatuize ma-
ja stopy zawierajgce kobalt, alumi-
nium i tytan, ale przy lgcznej za-
wartosci dwoch ostatnich pierwiast-
kow przekraczajgcej 5,5%, stopu
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nie mozna poddawaé¢ obroébce pla-
stycznej ani na zimno, ani na go-
rgco. W takim przypadku ostateczny

ksztalt wyrobu otrzymuje sie na
drodze precyzyjnego odlewania i
obrobki mechanicznej.

Jedng z wazniejszych wad stopoéw
niklow jest niemozliwo$é podwyz-
szenia wytrzvmalto$ci bez pogorsze-
nia obrakialno$ci. Jednocze$nie pier-
wiastki stopowe dodawane dla
podwyzszenia wytrzymatosci powo-
dujg konieczno$¢ stosowania odle-
wania w prozni. Oproécz tego, w
przypadku dodatku tytanu naste-
puje pogorszenie odpornos$ci na
utlenianie i moze pojawié¢ sie nie-
bezpieczenstvo zmeczenia cieplnego.

W okresie od 1960 r. wyproduko-
wano wiele nowych stecpéw ¢ pod-
wyzszonej wytrzymatosci w wyso-
kich temperaturach. Do ciekawszych
zaliczajg sie stopy SM-200 i IN-100,

ktorych maksymalna temperatura
pracy wynosi 1010—1040 °C. Czc¢s$ci
z tych stopow wykonuje sie drogag
precyzyjnego odlewania prozaicwe-
go, ale jak dotgd nie znalazly one
praktycznego zastosowania.

Innym nowym stopem przeznaczo-
nym do pracy w wysokich tempe-
raturach jest stop o nazwie TD Nic-
kel, zawierajgcy ThO, w stanie dys-
persyjnego rozdrobnienia, ktory pod-
wyzsza wytrzymato$é niklu w za-
kresie do okolo 1300 °C. TD Nickel
produkowany jest w postaci blach
i przewidziany na cze$ci silnikow
turbinowych. Istotng wadg stopu
iest konieczno$¢ stosowania pokryé
ochronnych i obnizona wytrzvmalos¢
zlgczy spawanych.

Najlepsze stopy niklu stesowane
sa przede wszystikim wna iopatki
wirnikow turbin. Opréez itego wy-
lsonuje sie z nich tarcze turbin

Tablica 2

Wytrzvmalosé czasowa niektorych amerykanskich stopow nikiu
Wytrzymatosé czasowa R0 |
(kG/mm?)
Lp. Oznaczenie stopu e temperatura badania (°C) ‘
| badania '
. | tEodz:) 816 ‘ 927 932 | 1003 |
' 100 | 16,8 5,6 25 I -— |
1 Inconel X-750 — . | e~ [ — —— — = =
1000 | 10,5 2,1 1,8 l —_ |
100 31,6 12,6 7,0 ’ =
2 René 41 —_— S — =
1969 20,4 7,7 — . -
100 - 9,8 ik ‘ 5,9
3 TD Nick el — — — l___,
1000 == - — | —
100 49.8 19,0 2 -
4 Udimecet-700 — e —— S _ |
1000 30,2 11,2 _ | —_
== < - —
100 52,7 5.7 17,5 5,3
| 5| IN-100 = == Sasis=— S |
1090 41,5 19,7 11,2 - |
100 42,9 21,1 14,1 -
6 Inconel 713 - — = — — = S—
1080 33,8 16,1 10,5 -
_— -
) | 100 47,3 22,5 15,5 3.3
i Nicrotung | - — o i =y SR S
, 1000 3,6 14,7 9,1 -
100 — 26,7 18,9 7,0
8 SM-209 —_— - =
1000 -_— _— A e




Tablica 3

Skiad chemiczny amerykanskich stopOw na osnowie kobaltu

szych temperaturach lub mnicj cb-
cigzone. W {ym ostatnim przypadiku
wiekszo$§¢é czeSci wytwarzana jest
z blach i odkuwek. Blachy ze¢ sto-
poéw niklu znalazly takze zastoso-
wanie przy wykonywaniu powilok
i pokry¢ sztucznych satelitow. Stopy
niklu o nizszej wytrzymalos$ci s3
stosowane w okretach.

Prowadzone badania zmierzajag w
kierunku opracowania: a) stopu cd-
lewniczego do pracy w temperatu-
rach rzedu 1049 °C, b) kujnych sto-
péw na lopatki turbin chlodzone
powietrzem, wytrzymujacych nrzez
50 godzin naprezenie 10,5 kG/mm?
i temperature 1040 °C, c) spawalne-
go stopu na zloZone cze$ci silnikow
turbinowych, pracujace w tempera-
turze do 760°C, d) polepszenia od-

Wytrzymato§¢ czasowa niektdrych amerykanskich stepow

zmeczenie cieplne drogg odpowied-
nich pokryé, e) stopu w postaci
blach, ktory zachowa 90%. swojej
poczatkowej wytrzymaloSci przy
pracy w czasie 100 godz. i tempe-
raturze 1090 °C, f) spawalnego stopu
w postaci blach do pracy w tempe-
raturach do 980 °C. Niezaleznie od
tego prowadzone sa badania nad
stopem TD Nickel w celu polepsze-
nia jego odpornosci na utlenianie
bez pogorszenia wilasnosci mecha-
nicznych w wysokich temperatu-
rach oraz badania nad udoskonale-
niem metod lgczenia i obroébki sto-
poéw niklu.

Perspektywy. Przewiduje sie,
ze zwiekszenie wytrzymalosci sto-
pow niklu, prawdopodobnie drogg
wprowadzenia dyspersyjncego ThO.,

Tablica 4
kobaltu

Wytrzymalto$¢ czasowa R

| . ‘Skladniki stopowe o/,
|Lp. Oznaczenie stopu Rodzaj stopu | — . - e P o) ;
| c \ Mn \ Si [ 05 l Ni \ Mo } w ‘ Nb | Ta inne
| ] = -
Uy, HAsm . B 0,10 | 15 0.5 20,0 ‘ 10,0 — | 150 \ - - -
e e e 2 g A
| 2| s-816 ik 0,38 1,2 0,4 20,0 | 20,0 4,0 4,0 4,0 — s
| - LEsg i —— | —— = =
3 V-36 22 8 0,27 1,0 0,4 25,0 20,0 4,0 2,0 2,0 — =
—lk . = — N J | | "
4 ‘ HS-21 0,25 0,6 0,6 27,0 3.0 5.0 - — - - |
5 HS-31 0,50 0,5 0,5 25,0 10,0 - 7,5 — - —
il I o = = _ e )
6 WI-52 8 0,45 0,6 0,5 21,0 1,0 - 11,0 1,5) = ==
| ) g | _
0,2 Zr
7 SM-302 % 0,85 0,1 0,3 21,5 — - 10,0 - 9,0 0,005 B
——| o -— e —— —
2,25 Zr
SM-322 1,0 0,1 0,1 21, - — ,0 — ] .
g ° ? &1 g5 T
1) z domieszkg tantalu.
i cze$ci silnikdw pracujgce w niz- pornosci istniejgcych stopdw na  pozwoli w niektorych przyvadikach

na ich prace w temperaturach do
1300 °C. Stopy otrzymywane drogg
precyzyjnego odlewania, po pewnym
unowocze$nieniu technologii, b&dg
mogly pracowaé¢ w temperaturach
do 1090 °C. Prawdopodobnie wytwa-
rzaé¢ sie bedzie spawalne stopy niklu
w postaci blach do pracy w tempe-
raturach rzedu 980°C. ITatomiast
zastosowanie stopow niklu raczej
nie ulegnie zmianie.

Stopy kobaltu

W obecnym czasie przemyslowe
zastosowanie znalazlo jedynie kilka
stopoéw kobaltu, a mianowicie od-
lewnicze stopy Haynes Stellite 21,
Haynes Stellite 31 i WI-52 oraz
produkowane w postaci odkuwek,
pretéw lub blach stopy Haynes Stel-
lite 25, S-816 i V-36. Wszystkie te
stopy zawierajg 20—27%c chromu,

m-—h ktéry podwyzsza ich odporno$é na
(kG /mmz2) : 1~ &d i
| korozje oraz pewne ilo$ci wolframu,
e o Oznaczenie stopu o2AS temperatura badania (°C) mthdenu i molgu., lft(_)re w obec-
[ BaBania —_— o noS$ci dostatecznej iloSci wegla two-
[ (20dz.) 649 | 216 982 l 1093 rza xygghkl i podwyzsza;a wytrzy-
\ - S L e, — — o — mato$é stopéw w wysokich tempe-
100 49,3 [ 16,9 4,9 ‘ - raturach. Sktad chemiczny omawia-
‘ 1| HA-25 - = |—— —— i |——_ = nych stopéw oraz dwoch stopow
1000 ] 380 | M9 : ST, otrzymanych stosunkowo niedawno
' [ 100 42,2 ‘ 17,6 — | — zamieszczono w tablicy 3.
2 Sril = T e = Podstawowg zaletg stopéw na
1000 32,4 12,6 | d 3 s ooz
_ = = |——— osnowie kobaltu jest mozliwo$é sto-
‘ 100 ‘ 25,41) 16,2 5,9 . sowania ich w temperaturach znacz-
V-36 -— — - |- ——i— nie przekraczajacych temperatur
: 1000 18,6 1) 12,6 3,5 = b raczajacy p y
- A o J— pracy stali nierdzewnych. Wytrzy-
| o 100 35,8 15,5 6,6 malo$é¢ stopow kobaltu w tempera-
4 HS-21 ~ —_— turach 860 do 1090°C jest nizsza
1000 31,1 10,0 19 | = niz stopdéw niklu, powyzej 1090 °C -—
o = ™ o0 39,4 23,2 79 | 238 nieco wyzsza. Z wyjatkiem stopow
, HS-31 | - o _ B SM-302 i SM-322, stopy kobaltu sg
|5 1000 35,8 15,5 69 | = tansze od stopow niklu, gdyz nie
|_‘ 100_F — | 16,9 2) 8,1 3,99 wymagaja tople.ma‘ prqznlowego,
i | . S a ponadto cechuje je duza odpor-
| 6 | WI-52 Sian _ 1417 5,5 — no$¢ na zmiany temperatury. Z te-
| (| . = S— - —rt go powodu sg one szeroko stosowa-
| 100 = 28,1 10,0 4,3 ne na kierownice turbinowe. Inne
7 SM-302 — e e e — zastosowania stopow kobaltu wy-
‘ 10000 1 = i = - e wynikajg z ich odpornosci na $cie-
T 100 = 28,1 14,1 7,0 ranie w temperaturze otoczenia
g — e = i temperaturach podwyzszonych
g |, SMe322 10,5 5,4 &0 ;
1000 — 19,6 ) ) oraz odporno$ci na korodujace
L _ : L - = — dzialanie par siarki. Dane dotyczg-
) w temperaturze 732 °C; ?) powierzchnia aluminiowana. ce wytrzymatos$ci czasowej stopow
2) w temperaturze 871 °C;

kobaltu podano w tablicy 4.
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Powazng wadg stopoéw kobaltu
iest ich stosunkowo mata odpornosé
na utlenianie, co uniemozliwia sto-
sowanie ich bez specjalnych pokryé
ochronnych. Jedynie dwa wspom-
niane juz, niedawno otrzymane sto-
py SM-302 i SM-322 nie wykazujg
tej wady i z powodzeniem mogg
by¢ stosowane bez pokryé, np. na
kierownice turbinowe. Poza tym
stopy te cechuje wyzsza (niz pozo-
stalych stopoéw) wytrzymalosé w
podwyzszonych temperaturach.

Wysoki koszt i mata ilo§¢ kobaltu

uniemozliwialy w przeszlosci szero-
kie wykorzystywanie jego stopow,

obecnie jednak cena jego obniza
sig, a zapasy pokrywajg potrzeby.

Oprocz zastosowan podanych wy-
zej, wykonuje se z nich inne cze$ei
silnikow turbinowych i startowego
oprzyrzgdowania naziemnego. W lo-
dziach podwodnych o napgdzie ato-
mowym stopy kobaltu sluzg jako
material konstrukcyjny, m.in. na
rurociggi. Niektore stopy kobaltu
wykorzystywane sg dla umacniania
powierzchni okre$lonych czesci, a
takze jako tworzywo konstrukzyjne
w zespotach turbinowo-pradgaico-
wych.

Prowadzone badania majag na celu
otrzymanie stopow kobaltu o wy-

sokiej wytrzymatosci w podwyisyo-
nych temperaturach badZ na dro-
dze odpowiedniej kombinacji pier-
wiastkow stopowych, badz przez
wprowadzanie ThO,, SiO, lub we-
glikow w stanie dyspersyjnego roz-
drobnienia. Jednoczes$ne ulepsza sie
metody otrzyvmywania stopow ke-
baltu.

Perspektywy. Prawdonodob-
nie do 1970 r. znajda zastosowanie
stopy SM-302 i SM-322 oraz do-
¢wiadczalny stop opracowany przez
NASA (Co-25W-1Ti-1Z2r-0,4C). Prze-
widuje sie réwniez podwyzszenie
maksymalnej temperatury pracy
stopoéw kobaltu o okolo 100°C.

HELENA RADZISZEWSKA

656.7.05.003:629.138.004.15:388.9

Koszt jednostkowy jako miara ekonomicznosci samolotéw

W dostepnej literaturze z zakresu ekonomiki trans-
portu lotniczego wystepuje kilka metod i wzorow
na okreSlenie kosztu jednostkowego jako miary cko-
nomiczno$ci samolotow.

Metody te (patrz literatura) dzielg sie wyraznie
na dwie grupy: metody dotyczace tylko kosztéw bez-
posrednich (wszystkie metody zachodnie) oraz metody
dotyczace pelnych kosztow eksploatacji (tj. kosztow
bezpos$rednich i posrednich). Pierwsze stuzg przemy-
stlowi lotniczemu oraz przedsiebiorstwom transporiu
lotniczego do oceny i poréwnania kosztow eksploa-
tacji samolotow w aspekcie ich charakterystyki tech-
nicznej, drugie glownie przedsigbiorstwom transportu
lotniczego do ustalania najodpowiedniejszego typu
samolotu dla danej linii.

Najbardziej znane i najczeSciej stosowane sg trzy
metody: metoda Society of British Aircraft Con-
structors — SBAC, metoda Lockheed Aircraft Corpo-
ration oraz metoda Aeroftotu.

Omoéwie teraz te trzy najbardzicj znane metody *).
Dla latwiejszego ich poréwnania stosujs jednolite
syvmbole.

Metoda Socicty of British Aircraft Constructors [3]

Society of DBritish Aircraft Constructors podaje
tzw. normatywng metode okreSlenia kosztu 1 tono-
mili i 1 pasazeromili pracy przewozowej poszczegol-
nych typow samolotow. Wedlug zalozen autoréw me-
toda ta mialta stanowi¢ podstawe dla pierwszego po-
rownania réznych typéw samolotow pod wzgledem
ich ekonomicznosci w eksploatacji.

Wedlug zasad metody angielskiej koszty eksploa-
tacji dzielg sie na dwa rodzaje: koszty bezposSrednie
i koszty pos$rednie. Koszty bezposrednie uzaleznionec
sg bezposrednio od charakterystvki technicznej samo-
lotu; sg to koszty zwigzane z lotami samolotu, jego
konserwacja, kosztyv uvbezpieczenia, amortyzacji oraz
koszty lagdowania. Koszty posrednie obejmujg koszty
reklamy, handlowe, administracyjne oraz koszty
obstugi pasazerow.

Metoda angielska zajmuje si¢ wylacznie bezposred-
nimi kosztami eksploatacji:

a) amortyzacji i ubezpieczen,
b) konserwacjiji i remontéw (lgcznie z narzutem na
kierownictwo warsztatow),

*) Dyskusje nad zastosowaniem w.w. metod znajdzie czy-
telnik w ksiazce B. Kalestynskiego: ,,Ekonomika transportu
lotniczego’”. Czes¢ II. Warszawa, 1964.
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c) kosztami zwiazanymi z lotem (ktoérych wielkosé
zalezna jest od predkos$ci i odlegltosci), obejmuja-
cymi: koszty zaltogi, paliwa i oleju oraz koszty
lgdowania.

Koszt tonomili uzyskuje sic dzielgc calkowity bez-
posSredni koszt godziny lotu przez predkos$é blokowa
oraz odpowiedni dla danego odcinka lotu ciezar han-
dlowy.

Dla zapewnienia porownyvwalnos$ci, w dalszej czesci
pracy zamiast okreSlenia tonomila i pasazeromila
stosuje sie okreSlenie tonokilometr (ikm) i pasazero-
kilometr (pkm).

Koszt tkm wedlug metodv SBAC oblicza sie wedlug
nastepujacego wzoru:

gy = (1B)
thm Vb- Q
gdzie:
Kiim — koszt tonokilometra,
K;, — koszt godziny lotu,
Vi, — predkos$é blokowa (w km/godz.) *),
Q — ciczar handlowxy (w tonach) **).

Koszty te ustala si¢ dla pcwnych, okreslonych diu-
gosci lotu, np.: 500 km, 1000 km, 1500 km oraz przy
zatozeniu pelnego wyvkorzystania ciezaru handlowego
(100°/0).

Azeby okrc$li¢ koszty eksploatacvine na tkm, okre-
§la si¢ uprzednio koszty na 1 godzine lotu.

Wielko§¢ poszczegbdlnych pozveji kosztow bezpo-
Srednich w odniesieniu do godziny lotu oblicza sie
w sposOb nastepujgcy:

Koszty amortyzacji i ubezpieczen

Koszty amortyzacji obejmuja: amortyzacje platow-
ca, silnikéw, $migiel oraz cze$ci zamiennvch. Koszt
amortyzacji ptatowca oraz cze$ci zamiennych oblicza
sie wedlug nastepujgcego wzoru:

gdzie:
C,+ Wesp — zt
Kap _ = czp z (QB)
ta =y
Kup — koszt amortyzacji ptatowca (lub czeSci Zza-

miennych do ptatowca) na godzine lotu,

1*) Predko$¢ plokowa jest to stosunek odlegtosei przewozu
aeeasu blokowego, liczonego od chwili zapuszczenia silni-
'g?xlg?ulotmsku odlotu do chwili ich wylaczenia na lotnisku

*¥) Ciezar handlowy jest o3 s ord 50 to-
waru i poczty. v to ciezar pasazerow, bagazu,



Cp — cena zakupu nowego pltatoweca,

Wezp — warto$¢ zapasowych czgdci zamiennych do
platoyvca (10° ceny zakupu ptatowca z wy-
posazeniem),

z1 — warto$¢ koncowa platowca (20% ceny zaku-

Pu wyposazonego platowca wraz z zapaso-
wymil czesciami zamiennymi),

ta — okres amortyzacyjny w latach (8 lat),
H; — nalot roczny (przyjmowany w dwoéch wiel-
ko$ciach: — 1500 godzin blokowych dla sa-

molotéw obstugujgcych trasy Kkrétkie, —
3000 godzin blokowych dla samolotéw obstu-
gujacych trasy $rednie i diugie).
Koszt amortyzacji silnikéw i czeSci zamiennych do
silnik6w oblicza sie wedlug nastepujgcego wzoru:

Gt Wees —zhn

Kgs b H. (3B)
gdzie:
Kqs — koszt amortyzacji silnikéw (lub cze$ci za-
miennych do silnikéw) na godzine lotuy,
Cs — cena zakupu 1 nowego silnika,
Wy — warto$é zapasowych cze$Sci zamiennych do
1 silnika (dla silnikéw tlokowych — 50%

ceny silnika, dla silnikéw turbinowych —
79/0 ceny silnika),

zt — wartos$¢ koncowa silnika (20°% ceny zakupu
1 silnika oraz cze$ci zamiennych przypada-
jacych na 1 silnik),

t. — okres amortyzacyjny w latach (8 lat),

H, — nalot roczny (przyjmuje sie w tych samych
wielkoSciach jak dla ptatowca),

1w — liczba silnikéw.

Koszt amortyzacji $migiel i cze$ci zamiennych do
nich oblicza sie wedlug tego samego wzoru co koszt
amortyzacji silnikow, z tym ze wartoS¢ czeSci za-
miennych ustala sie na 10°% ceny zakupu komplet-
nych $migiel.

Koszty ubezpieczenia obejmujg ubezpieczenie: sa-
molotu, pasazerow, frachtu oraz ubezpieczenia z ty-
tultu odpowiedzialno$ci w stosunku do os6b trzecich:

_ Q.“tlm ° Sus) +_ (i S_‘m_n)_‘l' @ — i1_77 ° Qpns_) b Sr

Kub
H,
gdzie: (4B)

K.» — koszt ubezpieczenia na godzine lotu,

Csam — cena zakupu samolotu,

Sus — roczna stawka ubezpieczeniowa w procen-
tach,

tm — liczba miejsc pasazerskich w samolocie,

Swp — roczna stawka ubezpieczeniowa na 1 miejsce
pasazerskie,

Q — ciezar handlowy (maksymalny),

@,u: — ciczar pasazera wraz z podrecznym bezptat-
nym bagazem (jako ciezar pasazera przyjmu-
je sie 75 kG a ciezar bagazu 10 do 30 kG
w zalezno$ci od rodzaju lotu: krajowy, za-
graniczny),

S; — roczna stawka ubezpieczeniowa za fracht
(za 1000 funtéw frachtu, zréznicowana w za-
leznos$ci od rodzaju samolotu — pasazerski

czy towarowy).
Ubezpieczenie od odpowiedzialnosci w stosunku
do o0s6b trzecich wigcza sie do ubezpieczenia samo-
lotu.

Koszty komserwacji i remontow

Przyjmuje sie, ze koszty konserwacji i remontéow
platowca z wyposazeniem sa proporcjonalne do cie-
zaru wlasnego ptatowca (bez silnikow i Smigiel):

ShQ
D
Kirp = 1000 (5B)
gdzie:
Kirp — koszt konserwacji i remontéw platowca na
godzine lotu,
Sp — stawka na roboczogodzine (z 200" narzutem

na kierownictwo warsztatu oraz wartoScig
zuzytych materialéw) na 1000 funtéw ciezaru
wlasnego platowca,

@, — ciezar wtasny platowca =z wyposazeniem
(w funtach).

Koszt konserwacji i remontéw silnikéw tlokowych
i turbinowych oblicza sie wedlug nastepujgcego
wzoru:

Kipe = 272 01 (6B)
O, - 0,9

gdzie:

Kirs — koszt konserwacji i remontéow silnikéw na
godzine lotu,

Wirs — wspolczynnik okreslajgcy koszt konserwacji
i remontu 1 silnika w stosunku do ceny
zakupu nowego silnika (réwny 0,25),

O,, — okres miedzyremontowy w godzinach.

Przy zakresie miedzyremontowym zastosowano
wspoélczynnik 0,9 uwzgledniajgcy przypadki koniecz-
nos$ci wcze$niejszego remontu.

Koszty zwiqzane z lotem

Koszty zalogi obejmujg: podstawowe wynagrodze-
nie roczne, ubezpieczenie oraz wszystkie dodatki do
wynagrodzenia. ponoszone w skali rocznej:

K
K,=—" (7B)
9h
gdzie:
K, — koszt 1 zatogi na godzine lotu,
K, — vroczny koszt 1 zatlogi,
9, — przecietna liczba godzin wylatanych przez

zaloge w ciggu roku (900 godzin).

W kosztach zalogi nie uwzglednia sie kosztéw
personelu pokladowego (stewardess), ktére zalicza sie
do kosztow posrednich.

Koszty paliwa i oleju obejmujg: koszt zuzycia pa-
liwa oraz koszt zuzycia oleju, wyrazony w procen-
tach kosztu zuzycia paliwa (dla silnikéw tlokowych
koszt zuzycia oleju = 4% kosztu zuzycia paliwa, dla
silnikéw turbinowych = 0):

Cra + Z¢ - (1 + 0,04)
R (8B)
tl)
gdzie:
Kp+ot — koszt paliwa i oleju na godzing lotu,
Cpat -— cena paliwa za 1 kG,

Z. — calkowite zuzycie paliwa uwzgledniajjce
zuzycie paliwa w poszczegélnych fazach
lotu, jak: rozruch i préba przed startem,
kolowanie przed startem, start, wznosze-
nie do wysokoSci przelotowej, przelot,
schodzenie, lgdowanie i dokolowanie po
lgdowaniu,

ty — czas blokowy odcinka lotu, w godzinach.

Koszty lgdowania obejmujg optaty za start i lado-
wanie samolotu.

O
l
K=—" (9B)
tp
gdzie:

K — koszty lagdowania na godzine lotu,

Oy — optaty za start i lgdowanie samolotu, za-
lezne od maksymalnego ciezaru samolotu do
startu.

Dla okreSlenia bezpoSrednich eksploatacyjnych

kosztow pkm potrzebne jest okreSlenie ciezaru jed-
nostki pasazerskiej. Przyjmujgc ciezar jednostki pa-
sazerskiej (pasazera, bagazu i zywno$ci) na 75 kG
(165 funtow):

Kitrm
Kypkm = 1600_ <75 kG
ka'm. = 0,075 Ktkm (IOB)
gdzie:

Kpkm — bezposrednie koszty na 1 pkm,

Kiim — bezpo$rednie koszty na 1 tkm.
Podobng metode okreslania kosztow jednostkowych,
jako miary ekonomiczno$ci samolotéw, podaje

Lockheed Aircraft Corporation [4].

Koszty eksploatacji dzielg sie na: koszty bezpo-
Srednie i koszty posrednie. Metoda Lockheed zajmuje
sie wylgcznie bezpoSrednimi kosztami eksploatacji.
Koszty bezpoSrednie obejmujg 3 zasadnicze grupy
kosztow:
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a) bezposrednie koszty lotuy,

b) bezposrednie koszty utrzymania sprzetu lotni-
czego,

c) koszty amortyzacji sprzgtu lotniczego.

Do grupy pierwszej zalicza sie: koszty zalogi, koszty
paliwa i oleju oraz koszty ubezpieczenia.

Do grupy drugiej zalicza sie: koszty robocizny i ma-
terialéw, przegladow oraz remontéw sprzetu lotni-
czego.

Podobnie jak w wyzej omdéwionej metodzie angiel-
skiej bezposSredni koszt tkm ustala sie dzielac bezpo-
Sredni koszt godziny lotu przez predkos$é blokowa
oraz odpowiedni dla danego odcinka lotu ciezar
handlowy:

Kh
I{tkm == (1L)
V- Q
Powyzsze koszty ustala sie — podobnie jak w me-
todzie angielskiej — dla pewnych okreSlonych dtu-

go$ci odeinkéw lotu oraz przy zalozeniu pelnego
wykorzystania ciezaru handlowego.

Wielko$¢ poszczegdlnych kosztow  bezposrednich
w odniesieniu do godziny lotu oblicza sie¢ w sposob
nastéepujacy.

Bezposrednie koszty lotu

Koszty zalogi obejmuja: roczne podstawowe place
zalogi, wszelkie dodatki, jak: godzinowy, kilometro-
wy, nocny i wagowy oraz Kkoszty z tytulu treningu
i urlopéw zalogi:

U
K:=(1+ W+ Wy - (—Z + D) +E (2L)
gn
gdzie -
K, — koszt wynagrodzenia zalogi na godzing lotu,

W, — wspdélczynnik urlopowy w procentach od
rocznej placy (4%o),

Wi — wspotczynnik treningowy w procentach od
rocznej ptacy (5%0),

U, — uposazenie zasadnicze roczne,

gn — dopuszczalna liczba godzin lotu rocznie na

czlonka =zaltogi (909 godzin przy lotach kra-
jowych, 850 godzin przy lotach zagranicz-
nych),

D — suma dodatkow (godzinowy, Kkilometrowy,
nocny i wagowy uzalezniony od ciezaru sa-
molotu do startu). na godzine lotu,

E — koszty za lot zalogi (stawka stala=1,258)

na godzine lotu,
Uwaga: Radiooperatorzy i nawigatorzy otrzy-
mujg wylgcznie dodatek godzinowy, pozostali
czlonkowie zalogi wszystkie dodatki, zréz-
nicowane micdzy sobg wysokoscig stawki.

W koszcie zalogi nie uwzglednia sie kosztéw per-
sonelu pokladowego — stewardess. Koszty te zali-
czane sg do Kkosztow posrednich.

Koszty paliwa i oleju
Dla silnikéw tlokowych:

ZC
Cot " Zn
Cpar® VR 60
Kpyol = === + - Vy
P L L
. (3L)
gdzie:
K,+o1 — koszty paliwa i oleju na godzine lotu,
Cpai — cena paliwa za 1 kG,
Coi — cena oleju za 1 kG,
Z. — zuzycie paliwa dla danej odleglo$ci w kG,
I, — dlugo$é odcinka lotu w km.
Dla silnikéw turbinowych:
Coa"Z
Kyt =" Vo + Con-2 (41)
gdzie:
n — liczba silnikow.

Zaklada sie w tym przypadku zuzycie oleju w ilo-
Sci 2 kG/godz. na 1 silnik.
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Koszty ubezpieczenia obejmujg: ubezpieczenie sa-
molotu (acrocasco) oraz ubezpieczenie od odpowie-
dzialnos$ci wzgledem o0s6b trzecich:

S S ae Casam
Kuw =—T— + (Sue) * Vo (5L)

K., — koszt ubezpieczenia na godzine lotu,
S — stosunek wartos$ci, na ktorg ubezpiecza sic
samolot, do ceny zakupu samolotu (wedlug
metody Lockheed = 1),
Sus — roczna stawka ubezpieczeniowa (5%).
C.em — cena zakupu calego samolotu (platowiec,
silniki, §migla i urzadzenia radiowe),
Su. — stawka ubezpieczeniowa od odpowiedzial-
no$ci cywilnej w zl/km,
H, — nalot roczny w godzinach.

Bezposrednie koszty utrzymania sprzetu lotniczego

Koszty przegladow i remontéw obejmuja: koszty
przegladéw i remontéw samolotu (bez silnikéw) oraz
koszty przegladéw i remontow silnikow, przy czym
osobno oblicza sie koszty robocizny i osobno Kkoszty
materiatow:

K_u+r . [(Rgp «Sp) + (Rgs *Sp )]+ (Kmp + Kpns + 1)
(6L)
gdzie:
K,+r — koszt przeglagdéw i remontéw na godzine
lotu,
R, — liczba roboczogodzin na godzing lotu (za-
lezna od ciezaru wtasnego samolotu np.:
4 roboczogodziny przy 10 tonach i 22 przy
130 tonach ciezaru samolotu),
S, — stawka za roboczogodzine (przy czym
mozna stosowac¢ z narzutem na kierow-
nictwo warsztatu -— narzut 120%),

R,s — liczba roboczogodzin na godzine lotu (za-
lezna od ciezaru silnika i rodzaju silnika,
np. dla tlokowego: przy cigzarze silnika
500 kG R,s= 0,5, a przy ciezarze 600 kG
Ras = 2,3; dla turbinowego: przy ciezarze
silnika 500 kG Rgs = 0,5, a przy cigzarze
600 KG Rgs = 2,8),

K.p — koszty zuzycia materialdow na godzine lo-
tu (zalezne od ceny zakupu nowego sa-
molotu, stanowigce ok. 0,001% ceny samo-
lotu),

K,,s — koszty zuzycia materialéw na godzing lotu
(zaleznie od ceny zakupu silnika i rodzaju
silnika, np.: przy silnikach tlokowych
przy cenie 10000 8 — 1 § na godzine
lotu 1 silnika, a przy cenie 100000 § —
11,5, dla turbinowych przy cenie 20 000 $ —
8 $, przy 200000 § — 38 $).

Koszty amortyzacji

Koszty amortyzacji obejmuja: amortyzacje platow-
ca, silnikéw i pozostalego wyposazenia samolotu,
jak: $Smigla, zespdét radiowy oraz konicczny zapas
cze$ci zamiennych.

Koszty amortyzacji ptatowca i urzadzen radiowych
oblicza sie za pomocg tego samego wzoru:

w, -C
Kapz_a—z.. (7L)
t, H,
gdzie:
Kg4p, — koszt amortyzacji ptatowca (lub urzadzen
radiowych) na godzine lotu,
Wa — wspdlezynnik amortyzacji (dla ptatowca 0,90,
dla urzadzen radiowych 1,00),
tqy — okres amortyzacyjny w latach,
C. — cena zakupu (platowca lub urzadzen radio-

wych).

Koszt amortyzacji silnikow i $migiel oblicza sie
wedlug wzoru:
We-Czom

Kgs=—r (8L)
as & 3T



gdzie:
Kas — koszt amortyzacji silnikow (lub $migiel),

W, — wspblczynnik amortyzacji (dla silnikéw
i $Smigiel 0,90),
n — liczba silnikéow (lub $migiel).

Koszty amortyzacji cze$ci zamiennych obejmuja:
amortyzacje¢ czeSci zamiennych piatowca i amorty-
zacje czeSci zamiennych do silnikow.

Uwaga: do czeSci zamiennych platowca zalicza sie
zapasowe silniki oraz inne kompletne zestawy i cze-
Sci do nich (oprécz czeSci zamiennych do silnikéw):

WePrp-Cp - Wy

Kacp £ B (9L)
gdzie
Kacp — koszt amortyzacji czgsci zamiennych platow-
ca na godzine lotu,

W, — wsp6lczynnik amortyzacji (0,90),

P,, — warto$¢ zapasowych cze$Sci zamiennych pita-
towca wyrazona w procentach ceny zakupu
nowego samolotu,

C, — cena zakupu nowego platowca,

Wu: — wspolczynnik uzytkowania zalezny od na-

lotu rocznego na jednostke sprzetu oraz licz-
by silnikéw, np.: dla samolotéw 2-silniko-
wych Wy: = 1,0 przy 2500 godz., a dla 4-sil-
nikowych przy 3000 godz.

Koszty amortyzacji czeSci zamiennych silnikow
zalezg od rodzaju silnikéw oraz od liczby silnikéw
na samolocie (2-silnikowe lub 4-silnikowe). Oblicza
sie je wedlug nastepujgcego wzoru:

W, W
Wa-Prs-Cs-mn ———Pr
Wiy
Kaes = - 10L
acs Ta . HT ( )
gdzie:
Kacs — koszt amortyzacji czeSci zamiennych do sil-

nikéw na godzine lotu,

W, — wspblczynnik amortyzacji (0,90),

P,s — warto$¢ zapasowych cze$ci zamiennych sil-
nika wyrazona w procentach ceny zakupu
nowego silnika (uzalezniona od rodzaju silni-
ka oraz od liczby samolotéw tego samego

typu),
Cs — cena zakupu nowego silnika,
Wypr — wspblczynnik postoju w remoncie (stanowia-

cy stosunek planowanego postoju w remoncie
wyrazonego w dniach do przecietnego plano-
wanego — wyzszego od planowanego — po-
stoju w remoncie, wyrazonego w dniach),
Wmr — wspblczynnik  okresu miedzyremontowego
(stanowigcy stosunek planowanego okresu
miedzyremontowego, wyrazonego w godzi-
nach do przecietnego planowanego — nizsze-
go od planowanego — okresu migdzyremon-
towego, wyrazonego w godzinach).
Metoda Lockheed podaje wyliczenia obydwu wspdi-
czynnikow dla taboru lotniczego liczgcego 5, 10, 15,
20, 25, 30 i 35 samolotow tego samego typu.

Koszt pkm wustala sie dzielgc bezposSredni koszt
godziny lotu przez predkos$é blokowg oraz odpowied-
nig dla danego odcinka lotu liczbe pasazerow, wedlug
wzoru:

Ky,
Koxm=—— (11L)
N pas
gdzie:
Kpim — liczba pasazerdow.
ipas — bezposredni koszt na pasazerokilometr,

Metoda Aeroftotu [8]

Aeroftot podaje metode na okreslenie peinych kosz-
tow jednostkowych, tj. obejmujgcg bezposrednie i po-
Srednie koszty eksploatacji. Przez to kompleksowe
ujecie zagadnienia metoda ta stuzy przede wszystkim
dla ustalania najodpowiedniejszego typu samolotu
dla danej linii. Kalkulacje kosztow przeprowadza
sie na podstawie normatywoéw i cen ustalonych dla
kazdego typu samolotu i silnika.

Wedlug metody Aeroflotu wszystkie koszty eks-
ploatacyjne dzielg sie na koszty bezposrednie i koszty-
posrednie.

Koszty bezpos$rednie sg to takie koszty, ktore zmie-
niajg sie proporcjonalnie do czasu lotu, wyrazonego
w godzinach. Sg to:

1) amortyzacja,

2) paliwo i smary,

3) biezgce remonty samolotu i silnikow,

4) place personelu latajgcego i inne bezposrednie
koszty.

Inne bezpoS$rednie koszty obejmujg koszty treningu
personelu latajgcego, map lotniczych i wyposazenia
oraz obstugi pasazeré6w w locie (medyczno-canitarne
i kulturalne).

Wszystkie pozostate koszty (oprocz bezposrednich)
zalicza sie do kosztow posrednich. Sg to koszty por-
tow, place personelu naziemnego i inne pozostate.

Koszt (tonokilometra) pracy przewozowej poszcze-
goélnych typéw samolotéw otrzymuje sie z podziele-
nia kosztu godziny lotu przez iloczyn platnego obcig-
zenia (ciezaru handlowego) i1 predkos$ci somolotu,
wedlug wzoru:

Ky
Vb . Q
Azeby okres$li¢ koszty eksploatacyjne na tkm okre-
Sla sie uprzednio koszty na 1 godzine lotu.
Bezposrednie koszty eksploatacyjne na godzine lotu
moga byé¢ okreslone dwoma sposobami:
1) metodg stawek rozchodowych i $rednich wskazni-
kéw wedlug pozycji kosztow,
2) metoda sumarycznych stawek rozchodowych.
Metodqg stawek rozchodowych bezposrednie koszty

na godzine lotu okreS$la sie wedlug nastepujgcego
wzoru:

K, = [Zpa - b+ Cpar + Kot+sm +(a, + ap) Non +
+ (B + By) @p + iz Kz + it + Ks¢] - K

Kitkm = (1A)

(2A)
gdzie:
K, — bezposrednie koszty na godzine lotu,
Zpar* b - Cpar — koszty zuzycia paliwa na godzing
lotu,
w tym:
Zpa — S$redniogodzinne zuzycie paliwa dla

wszystkich zainstalowanych na sa-
molocie silnikow, w kG/godz. lotu,
b — wskaznik uwzgledniajgcy zuzycie
paliwa przy pracy na ziemi (np. 1,07
dla lekkich samolotéw $miglowych,
1,05 dla duzych samolotow $migto-
wych oraz 1,04 dla samolotéw nd-

rzutowych),
Cpat — cena paliwa (rbl/kG),
ol+sm — koszt zuzycia oleju i smaréw na go-

dzine lotu. Wydatki te uwzglednio-
ne sa wylgcznie dla samolotow z sil-
nikami tlokowymi i wynoszg: 7%
kosztéw paliwa dla samolotéow dale-
kiego zasiegu i 9%, dla samolotéw
pozostatych,

(@, + a;) No - m — koszty amortyzacji i obstugi biezg-
cej silnikébw wraz z przeglgdami
okresowymi (w rbl/godz.). Koszty
amortyzacji obejmujg rowniez amor-
tyzacje kosztéw remontow silnikow,

w tym:
a, — stawka amortyzacji, obejmujgca réwniez re-
monty kapitalne,
a, — stawka na obstuge biezgcg silnikow.

Obie te stawki oblicza sie na godzine lotu i na
1 KM mocy startowej dla silnikow tlokowyvch i turbo-
Smiglowych (rbl/KM/godz.) lub na 1 kG ciggu star-
towego dla silnikéw turboodrzutowych (rbl/kG/godz.),

N, — moc startowa w KM jednego silnika
tlokowego i turbo$miglowego. Dla
turboodrzutowego zamiast N, bedzie
R, — cigg startowy 1 silnika w kG,

n — liczba silnikéw,
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(B, + B, Q, — koszty amortyzacji i obstugi bieza-
cej platowca z oprzyrzgdowaniem
(wraz z przeglagdami okresowymi.
Koszty amortyzacji obejmujag row-
niez amortyzacje kosztow remontow

platowca),
w tym:
B, — stawka na amortyzacjg, obejmujgca roéwniez
koszty remontéw kapitalnych
B, — stawka na obsluge biezgcg platowca,

Obie te stawki oblicza si¢ na godzine lotu i na
1 tone ciezaru pustego samolotu:

@, — ciezar pustego samolotu w tonach,

i.K, + i34 Ks; — place zalogi,

w tym:

iz — liczba czlonkow zalogi bez poktadowych (ste-
wardow),

ist — liczba stewardow,

K, — ptace na 1 czilonka zalogi (bez stewardow)
na godzine lotu (rbl na 1 osobe i na godzine
lotu),

Kt — to samo dla stewardow,

K — pozostale bezposrednie Kkoszty na godzine
lotu.

W zwigzku z tym, ze inne bezpoS$rednic koszty sta-
nowig mniej wiecej 4% sumy wszystkich bezpos$red-
nich kosztow dla samolotow magistralnych i 89 —
dla samolotow lekkich, mozna powiedzie¢, ze K = 0,04
i 0,08. W zwigzku z tym wzér na wyliczenie bezpo-
Srednich kosztéw na godzine lotu mozna napisaé
w nastepujgcej postaci:

Kh = [(1 + Kol+sm) Zpal b Cpal s (a, + (12) No-n +
+ (B, + By) @) + Kz + i1 K] (1 + K) (34)

Podana wyzej metoda okres$lania kosztow godziny
lotu metodg stawek rozchodowych wedlug pozycji
kosztow przeznaczona jest do poréwnawczej oceny
ekonomicznos$ci poszczegdlnych typdw samolotdw przy
konkretnych danych wskaznikach techniczno-ekono-
micznych. Na etapie zas wstepnego, szkicowego pro-
jektowania, przy ocenie réznych wariantow konstruk-
cji samolotéw, przy wyborze jednego z nich optymal-
nego, wazne jest mie¢ mozliwo$¢ okreSlenia eksploa-
tacyjnych kosztow nie szczegdlowo, jak pokazano
wyzej, ale wedlug gléwnych sumarycznych stawek,
zwigzanych z podstawowymi wskaznikami samolotu.
Do tego stuzy witasnie metoda sumarycznych stawek
rozchodowych.

Wedlug metody sumarycznych stawek rozchodo-
wych wszystkie bezpos$rednie koszty dzieli sie na
3 grupy:

1) koszty amortyzacji i obstugi biezgcej silnika,

2) koszty zuzycia paliwa i smarow,

3) wszystkie pozostale bezpos$rednie koszty (amorty-
zacja i obstuga biezgca ptatowca i oprzyrzgdowania,
place personelu latajgcego i inne bezposrednie koszty).

Pierwsze dwie grupy dajg koszty wedlug warun-
koéw technicznych (silnikéow); wielko§¢é ich zalezy
przede wszystkim od typu silnika, jego mocy lub
ciggu, a wiec od parametréow silowych. Koszty grupy
trzeciej zalezg gléwnie od ciezaru samolotu. Bezpo-
Srednie koszty na godzine lotu otrzymuje sie wedlug
WZzOoru:

Ky=aN + Zpa - b+ Cpa + Kot+sm + BQp
(44)

— dla samolotow tlokowych i turbosmigltowych

Kp=aR + Zpa b+ Cpar + Kot+sm + BQp
(5A)
— dla samolotéw turboodrzutowych
gdzie:

a — stawka za amortyzacje i remont biezacy sil-
nikow na godzine lotu i na 1 KM mocy star-
towej dla silnikéw tlokowych i turbosmigto-
wych (rbl/KM/godz.) lub na 1 kG ciggu
startowego dla turboodrzutowych (rbl/kG/
/godz.),

N — sumaryczna moc startowa wszystkich zabu-
dowanych na samolocie silnikéw tlokowych
lub turbo$miglowych w KM,
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R — sumaryczny cigg startowy wszystkich silni-
kow turboodrzutowych w kG,

Zpar* b - Cpar + Kor+sm — koszty zuzycia paliwa, ole-
ju i smaréw na godzine lotu,
B — sumaryczna stawka na eksploatacje ptatowca

z oprzyrzadowaniem na godzing lotu (wlgcza-
jac wszystkie pozostate pozycje bezposred-
nich kosztow oprécz kosztow na parametry
techniczne i paliwo) lub koszty przypadajgce
na 1 tone ciezaru pustego samolotu (rbl, tony,
godz.).

Na podstawie sumarycznych stawek rozchodowych
wyprowadza sie nastepujacy wzor na koszt tkm:

Kh aN + W:;Zprzel -+ BQ})

Kixm = - ] - (6A)
QW Q- Vy
dla samolotow tlokowych i turbo§migtowych,
K . aR + W3Zprzcl i BQn (7A)
tkm Q -V,
dla samolotow turkboodrzutowych,
gdzie:

W3 Zp‘rzel = Zpal +b- Cpal + Kot+sm — koszt zuiycia
paliwa, oleju i smaréw na godzine lotu (rbl/godz.),
w tym: )

Zprzet — zuzycie paliwa, oleju i smaréw na wy-

sokosci przelotowej w kG/godz,

Wi, — wspodlczynnik uwzgledniajgcy zuzycie pali-
wa, oleju i smar6w przy wracy na ziemi,
przy manewrowaniu na starcie, wznosze-
niu si¢ i lgdowaniu oraz cene paliwa *).

W aerodynamicznych rozliczeniach waznym wskaz-
nikiem jest wtlasnie obcigzenie na moc (@s:/N) i wla-
Sciwe obcigzenie na ciag (Qst/R) tub odwrotnosci tych
wskaznikow (N/Qs; I R/Qs:). Dzielac licznik i mia-
nownik przytoczonych wyrazen przez ciezar startowy
samolotu (Qs¢) i przyjmujac ciezar samolotu w tonach,
otrzymuje sie wzor na okre$lenie bezposrednich kosz-
téw na 1 tkm w najbardziej wygodnej postaci dla
analitycznych rozliczen. Dla samolotow tlokowych
i turbo$miglowych:

N Z
R
t t
Ko = et P (gA)
Q
Qg 0
Dla samolotéw turboodrzutowych:
R VA
a oW, ity g 2
t t
Koxom = —— ——= (94
Q
Qg 0

gdzie:

N R
3) — moc dysponowana i ——— cigg dyspono-
st ' Qst

wany, wyrazone w KM mocy startowej

na tone ciezaru startowego (KM/t) i kG

ciggu startowego na 1 tone ciezaru star-
2 towego (kG/t);

przel
Q—— zuzycie paliwa na godzine lotu i na 1 to-
st
kG/godz.
ne ciezaru startowego samolotu —— ——
tone

*) Dla samolotéw odrzutowych W3 = 0,5, dla samolo-
tow ttokowych W3 = 0,95. Wskaznik W3 dla samolotow
odrzutowych otrzymuje sie w sposéb nastepujacy: Zpal ub =
=112Z,.., kG/godz; Cpal = 0,45 rbl/kG. Przyjmujgc, Z2ze
B gy =0, otrzymuje sie: Zr1 CpaL = W3 Zprzel =
=1,1 Zmzel kG/godz. - 0,45 rbl/kG = 0,5 Zmzel rbl/godz.



Q
D ..
— — stosunek ciezaru pustego samolotu do cie-
st
zaru do startu,

Q — stosunek obcigzenia platnego do cigzaru
st

samolotu do startu lub handlowa efek-
tywnos$¢ tadunkowa.

Dla okreslenia bezpos$rednich c¢ksploatacyjnych
kosztow pasazerokilometra (pkm) potrzebne jest okre-
Slenie ciezaru 1 pasazera. Przyjmujgc ciezar pasazera
z bagazem na 95 kG:

Kpim = 0,085 Kerem (10A)
gdzie:
Kprm — bezposrednie koszty na 1 pkm,
Kixm — bezposrednie koszty na 1 tkm.

Przy poréwnywaniu ekonomiczno$ci réznych ty-
poéw samolotéw transportowych koszty na tkm i pkm
okre§la sie przy pelnym wykorzystaniu ladownosci
samolotu, tj. @ = 100%,. Chociaz pelne obcigzenie nie
odpowiada realnym warunkom eksploatacji, wyklucza
sie w ten sposéb mozliwo$§é oceny ekonomicznos$ci
réznych typow samolotow przy nieréownych warun-
kach obcigzenia.

Aby przej$¢ od bezposrednich kosztow do orienta-
cyjnych peilnych kosztow eksploatacji, niezbedne
jest — wedlug metody Aeroftotu — uwzglednienie
kosztéw posSrednich i wskaznika wykorzystania do-
puszczalnego uzytecznego ciezaru samolotow.

Przyjmujac, ze cala suma kosztow eksploatacyjnych
stanowi 1,3—1,4 sumy bezpos$rednich kosztow, peilne
koszty wlasne przewozdéw przy wskazniku obcigzenia
w granicach 0,65—0,70 wyniosq:

L3 Kyem
Kixm =" 0,65 z (11A)
1,3 K
2 dkm
Kpkm = 065 (12A)
gdzie:
Kgem 1 Kpkm — pelne koszty 1 tkm i 1 pkm.
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Przegladamy patenty

Patent polski nr 43173
Klasa 62 b, 15/10

MECHANIZM CIAGLEJ ZMIANY STEROW
SMIGEOWEJ MASZYNY PIONOWEGO STARTU
I LADOWANIA Z PRZESTAWIALNYMI
SKRZYDLAMI

Wytwérnia Sprzetu Komunikacyjnego, Przedsiebior-
stwo Panstwowe Wyodrebnione, Warszawa - Okecie,
Polska

Twérca: mgr inz. Jan Kozniewski

Patent trwa od dnia 3 stycznia 1959 r.
Opublikowany dnia 24 sierpnia 1960 r.

Mechanizm omawianego patentu stosuje sie do $mi-
glowych maszyn pionowego startu i lgdowania, kto-
rych skrzydla razem ze Smiglami przestawiajg sie
o kat prosty. Podczas przelotu maszyna jest podobna
do zwyklego samolotu, jak pokazano na rys. la, pod-
czas wykonywania przejScia od pioncwego startu do
lotu samolotowego i odwrotnie przy ladowaniu skrzy-
dlo zajmuje polozenie pokazane na rys. lc, w czasie
pionowego startu lub lgdowania skrzydio wraz ze
Smiglami sg ustawione pionowo, jak pokazano na
rys. 1b. Sterowanie maszyny w locie samolotowym
odbywa sie za pomocg usterzenia poziomego i piono-
wego oraz lotek, schemat tego ukladu przedstawiajg
rys. 3, 4, 5. W locie pionowym sterowanie poprzeczne
odhywa sie przez roznicowg zmiane ciggow Smigiel
umieszczonych na skrzydle, sterowanie Kkierunkowe
dokonuje sie przez wychylenie w kierunkach prze-
ciwnych lotek znajdujgcych sie w strumieniach za-
Smiglowych, pochylanie powoduje sie zmiang ciggu
poziomo ustawionego $migta ogonowego. Cigglg zmia-
ne steré6w zapewnia mechanizm bedgcy przedmiotem
omawianego patentu. Mechanizm sklada sie z dwéch
zespolow dzwigni (1), (2) i (3), (4) ulozyskowanych
obrotowo wzgledem siebie i zawieszonych kardanowo
w osi przestawiania skrzydia. Kazdy zesp6l ma dwie

obrotowo wzgledem siebie ulozyskowane cze$ci. Jed-
noramienne dzwignie (1) i (3) sg zwigzane z ukladem
skrzydia i ich polozenie katowe zmienia sie razem
ze skrzydlem. Katowe dzwignie: dwuramienna (2)

Do lotek Do s
2 A\
Ra
v !
D
A7 S I o
/ / Do arazka
2 V17 (ruch poprzecan X
VRS SR
Do pecalor — N =
N o |
8 = D

Rys. 3

i jednoramienna (4) zwigzane sg z ukladem kadtuba.
W miarg przestawiania sig skrzydla zmienia sie kat ¢

*) Rysunku 2 nie umieszczono, gdyz nie wnosi nic nowego
do opisu.
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micdzy ramionami w obu zespotach, przy czym kat
tenn odpowiada katowi ustawienia skrzydia.

Podczas lotu poziomego poprzeczny ruch drazka
sterowego oddzialywuje na ramie (A)
i poprzez ustawione w jednej z nim osi ramie (C)
dzwigni (I) na lotki. Ruch poprzeczny dragzka dzialta
rowniez na ramie (D) dzwigni (4), poniewaz jednak
ramie (E) dzwigni (3) jest ustawione woéwczas pro-
stopadle do niego, nie przenosi ono zadnego skut-
ku. Pedaly dzialajg na ramie (B) dzwigni (2), jednak
wskutek prostopadiego don ustawienia ramienia (C)
dzwigni (1) nie przenoszg skutku, pracuje tylko ster

W. KRYSIAK

dzwigni (2)

na ramie (B)

ruch dragzka

pionowy. Podluzny ruch drazka oddzialuje na ster
wysoko$ci i zmienia ustawienie lopat Smigta ogono-
wego nieruchomego, wiec nie dzialajgcego.

Podczas lotu pionowego poprzeczny ruch drazka
sterowego oddzialuje na ramiona (A4) i
jednak przenosi sie tylko przez ramie (E) na rdéznico-
we sterowanie ciggiem Smigiel. Ruch pedaléw dziala
i za poSrednictwem ramienia (C) na
Yotki. Pedaly poruszajg ster pionowy, jednak wahec
braku predkosci lotu ruch ten jest jatowy. Podiuzny
sterowego
émigla ogonowego oraz wychyleniami nie dziatajgcego
steru wysokosci.

(D), ruch

steruje ustawieniem lopat

Dziatalnosé Komitetu Technicznego IATA

Jednym z pieciu statych komitetow
IATA (International Air Transport Asso-
ciation), obok Komitetu Doradczego,
Przewozowego, Finansowego, Prawnego
i Medycznego, jest Komitet Techniczny.
Dziatalno$¢ jego jest stosunkowo mato
znana chociazby dlatego, ze gtébwne pro-
blemy techniczno-eksploatacyjne lotnic-
twa cywilnego rozpatrywane sg raczej
na forum ICAO, w Kktorym IATA ma
jedynie gtos doradczy. Niemniej jednak
zagadnienia poruszane na ICAO s3g odbi-
ciem rnajistotniejszych probl!emoéw tech-
nicznych i eksploatacyjnych przedsie-
biorstw lotniczych, zrzeszonych w IATA,
ktore gromadzi, bada i opracowuje Ko-
mitet Techniczny. Do jego kompetencji,
okreslonych statutem organizacyjnym
IATA, nalezg wszystkie sprawy natury
technicznej, zwigzane 2z miedzynarodo-
wym transportem lotniczym, a w szcze-
golnosci:

— wykonywanie lotow 1gcznie z za-
gadnieniem bezpieczenstwa lotow i eks-
ploatacji samolotoéw w powietrzu,

— standaryzacja sprzetu lotniczego,

— tgcznos$c lotnicza i radiowe pomoce
nawigacyjne,

— meteorologia lotnicza,

— zdatnos$¢ do lotu i techniczne utrzy-
manie sprzetu,

— lotniska, trasy
naziemne.

W stosunku do ICAO Komitet Tech-
niczny IATA stuzy jako organ doradczy
i jednoczesnie wnioskujgcy w kwestiach,
ktore wymagajg wzajemnego uzgodnie-
nia i podjecia okreslonych akcji przez
rzgdy krajow czilonkowskich ICAO, re-
prezentowane przez departamenty lot-
nictwa cywilnego. Kompleksowe rozwig-
zywanie technicznych problemoéw mie-
dzynarodowego transportu lotniczego na-
potyka czesto na znaczne trudnosci. Wy-
nikajg one 2ze zroznicowania indywi-
dualnych potrzeb przedsigbiorstw lotni-
czych, zaleznie od wielkosci przedsie-
bjorstwa, rejonu jego dziatania i Srodo-
wiska geograficznego. Dlatego tez Ko-
mitet Techniczny utworzyt instytucje
ekspertoéw technicznych, zlokalizowanych
w roéznych rejonach geograficznych (Re-
gional Panels), ktorej zadaniem jest sy-

lotnicze i pomoce

22

gnalizowanie lokalnych potrzeb tech-
nicznych i nawigacyjnych. Komitet Tech-
niczny wspotpracuje ponadto z szeregiem
miedzynarodowych organizacji stanowig-
cych organy ONZ (jednym 2z nich jest
ICAO) takich jak:

WMO — Swiatowa Organizacja Meteo-
rologiczna, ITU — Swiatowy Zwigzek
Telekomunikacyjny, ISO — Swiatowa
Organizacja Standaryzacji i inne. Aktu-
alne prace Komitetu Technicznego IATA
koncentrujg sie na problemach zwigza-
nych ze wzrostem predkos$ci samolotow
komunikacyjnych i zaostrzeniem wyma-
gan w zakresie sprawnosci technicznej
sprzetu. Komitet przyjat role koordy-
natora badan eksploatacyjnych, prowa-
dzonych przez przedsiebiorstwa lotnicze
nad najbardziej prawidiowg gospodarkag
sprzetem lotniczym, jego naprawa,
obstuga i planowaniem eksploatacji. Ko-
mitet zalecit, aby przedsiebiorstwa lot-
nicze eksploatujgce ten sam typ sprzetu
dostarczaly okreSlonych informacji o
pracy sprzetu w locie, trudnosciach w
obstudze i powtarzalnych awariach czy
usterkach. Dane te, przetworzone na-
stepnie na maszynach cyfrowych, stuzg
jako materiat informacyjny do korekty
obowigzujgcych norm eksploatacyjnych
sprzetu, takich jak resursy czeSci za-
miennych, czasokresy przeglagdowe, we-
ryfikacja sprzetu i kontrola techniczna.

Z inicjatywy Komitetu IATA prowa-
dzona jest stata wymiana informacji tech-
nicznej pomiedzy przedsiebiorstwami lot-
niczymi, majgcymi duze doswiadczenie
eksploatacyjne. Komitet powotat rowniez
grupg ekspertow (PPC — Production
Planning and Control Group). W opar-
ciu o materiat analityczny opracowata
ona specjalny podrecznik eksploatacji
technicznej, chwilowo dla kilku typow
samolotéw: B-707, DC-8, CV-880, Caravel-
le. Najmtodszym kierunkiem badanKo-
mitetu Technicznego IATA jest tzw.
,,Value Engineering’” — analiza i iden-
tyfikacja kosztow zbednych, ktore eks-
pertyza inzynieryjna moze w pewnym
stopniu okresli¢ juz w fazie projektu
konstrukcyjnego, produkcji lub nastep-
nie eksploatacji (zespoiu lub czesci).

W latach 1970—72 ma by¢ oddany do
eksploatacji handlowej ponaddzwigkowy
samolot komunikacyjny (SST). Przebieg
realizacji tego przedsiewzigcia dokonuje
sie przy wspo6tudziale Komitetu Dorad-
czego do Spraw SST, ktory jest orga-
nem IATA. Do jego obowigzkoéw nalezato
okreslenie ogdélnych wymogow technicz-
nych i podstawowych standardéw, jakim
SST ma odpowiadaé¢. Mozna by wymienié
chociazby problem technicznego rozwig-
zania podwozia samolotu w zestawieniu
z istniejgcymi warunkami eksploatacyj-
nymi na lotiniskach, na ktorych SST be-
dzie w przysztosci lgdowat (startowat).
Bada sie warunki wytrzymatosci pasow
startowych, ich dilugo$¢ oraz procedure
podejscia i lgdowania przy zwiekszonych
predkosciach. Nie da sie jeszcze doklad-
nie okrecs$lié, w jakim stopniu SST bedzic
mogt korzystaé z istniejgcych pomocy
naziemnych radionawigacyjnych na tra-
sach przelotu, w strefie przylotniskowej,
oraz czy nie =zajdzie potrzeba rewizji
obowigzujgcych obecnie standardow ATC
(Air Traffic Control) przystosowanych
do potrzeb samolotow o predkosciach
poddzwiekowych. Problem ten analizo-
wany jest przez Komitet Techniczny
pod katem stopniowego wprowadzania
pelniejszej automatyzacji kierowania ru-
chem lotniczym i rozwigzania problemu
lgdowania w kazdych warunkach pogo-
dy (All-Weather Landing). Jakkolwiek
kontrola ruchu lotniczego nie nalezy do
agend IATA, to jednak Komitet Tech-
niczny utrzymuje specjalng grupe eks-
pertow (ATS — Air Traffic Service),
ktora Sledzi, w jakim stopniu postep w
dziedzinie kontroli ruchu lotniczego idzie
w parze 2z modernizacjg wyposazenia
ruchowo-nawigacyjnego na poktadzie sa-
molotu.

»

Wazng dziedzing zainteresowan Komi-
tetu Technicznego IATA jest uklad ,,za-
loga-samolot’’. Wspoélczesna technika lot-
nicza dostarcza obecnie urzgdzen, doko-
nujgcych powaznych zmian zaréwno w
metodach nawigacji, jak i w zaangazo-
waniu w niej czynnika ludzkiego — za-
logi samolotu, Wprowadzenie systemow



bezwladnosciowych i dopplerowskich,
oraz ulepszonej astronawigacji umozlii-
wia uzyskanie wiekszej czestotliwosci i
doktadnos$ci pomiaréw oraz stopniowg
redukcje sktadu zaldog latajagcych i prze-
suniecie rezerwy zalogowej — nawigato-
ra — na fotel pilotow, ktéorych deficyt
na samolotach odrzutowych odczuwa
obecnie wiele przedsiebiorstw lotniczych.

Organem kierujgcym jest przy tym
zesp6t Komitetu Technicznego (Flight
Crew Traing Group). Zajmujc sie on
glownie: nawigacjg w strefie duzego za-
geszczenia ruchu lotniczego, nawigacjag
w rejonach niedostatecznie wyposazo-
nych w pomoce naziemne, optymalnym
rozgraniczeniem pionowym i poziomym
samolotow w kontrolowanym ruchu lotni-
czym zarowno na trasach przelotow, jak
i w poblizu lotnisk docelowych. Z tema-
tem tym 1gczy sie pewien fragment
dziatalnosci IATA, dotyczacy portow lot-
niczych. Wspoélczesna koncepcja portu
lotniczego obejmuje catoksztatt Srodo-
wiska powietrznego i lgdowego, od gra-
nicy, w ktoérej samolot rozpoczyna scho-
dzenie do lgdowania, az do miejsca jego
zatrzymania sie na ptlycie portu lotni-
czego. Do tego Srodowiska =zalicza sie
caly =zesp6t pomocy nawigacyjnych i
urzgdzen naprowadzajgcych, zarOwno ra-
diowych, jak i wizualnych, utatwiajg-
cych pilotowi bezpieczne przyziemienie
samolotow. Komitet Techniczny IATA
zabiega o to, azeby piloci samolotow ko-
munikacyjnych spotykali sie z jednoli-
tym systemem i pomocami w kazdym
porcie lotniczym, w ktorym bedg lado-
wac i startowac. Flight Technical Com-
mittee prowadzi state studia nad: spo-
sobem wykonywania lotow w oczeki-
waniu na wskazowki do lgdowania (hol-
ding pattern), obrazem pomocy wizual-
nych pilota w warunkach nocnych (uktad
Swiatel podejscia), optymalnym sposo-
bem wyznaczania pasow startowych 1
drog kolowania w warunkach nocnych
i dziennych, rolg ILS w zintegrowanym
systemie naprowadzania sainolotow.
Badaniem wypadkow lotniczych, ich
przyczynami i akcjg zmierzajgcg do pod-
niesienia bezpieczenstwa lotow zajmuje
sie z ramicnia Komitetu Technicznego
JATA — Safety Advisory Group. Z da-
nych uzyskiwanych na podstawie badan
cigglych opracowuje ona zalecenia i
wnioski dla ICAO. W sferze szczegdlnej
uwagi znajdujg sie dwie najtrudniejsze
fazy lotu: podchodzenie do lgdowania i
ladowanie, jak rowniez start w trudnych
warunkach. Najwigcej bowiem wypad-
kow lotniczych wydarza sie w tych fa-
zach lotu.

Duze znaczenie przywigzuje Komitet
Techniczny IATA do stalej modernizacji
Srodkow lgcznosci pomiedzy przedsie-
biorstwami lotniczymi, jak rowniez roz-
budowy i instalowania urzadzen elek-
tronicznych do przetwarzania i opraco-
wywania danych informacyjnych. Powo-
tany przez IATA Interlinc Communica-
tion Sub-Committee opracowal standar-
dowag metode przekazywania depesz da-
lekopisowych, przystosowang do istnie-
igcych urzadzen telekomunikacyjnych
Europy i Ameryki Poéinocnej. System
ten funkcjonuje dotychczas, jakkolwiek
szereg przedsiebiorstw lotniczych anga-
zuje obecnie znaczne $rodki w instalo-
wanie wlasnych urzadzen dalekopiso-
wych oraz rezerwacji pasazerskiej i lgcz-
nosci ruchowej pomiedzy portami. IATA
prowadzi badania nad mozliwoscia 13-
czenia starego systemu z nowo zaktada-
nymi urzgadzeniami wewnetrznymi posz-
czegdlnych  przedsiebiorstw  lotniczych.
Pomyslnie przenrowadzany proces inte-
gracii tych systemOw moze znacznie
przyspieszy¢ zwrot wylozonych na nie
nakladow.

W celu lepszego rozpoznawania regio-
nalnych potrzeh przedsiebiorstw lotni-
czych z roznych czesci $swiata, Komitet
Techniczny utrzymuje 3 wtasne placéw-
ki techniczno-informacyijne: w T.ondvnie,
w Rio de Janeiro i w Bangkoktu. Orga-
nizuje sie otwarcie osobnej placowki,
ktorei zasieg dzialania obejmiec rejon
afrykanski. Zadaniem placoOwek regio-
nalnych IATA jest koordynacia potrzeb
technicznych wnrzedsiebiorstw lotniczych
i zarzgdow portAaw oraz przaodktadanie
wspolnych wnioskoéw odnowiednim lokal-
nvm organom TCAO. Te z kolei w for-
mie zalecen kierowanych dn zarzgdow
lotnictwa cywilnegn odno$nych krajow
staraig sie o realizacje technicznych
postulatow TATA.
® Jak wiadomo, kosmiczny program

Francji przewidywal wyrzucenie na orbi-

NOTATKI

te 3 satelitow. Pierwsze dwa (40 kG do-

Swiadczalny A.1 — na Saharze za pomo-
cg rakiety francuskiej oraz 60 kG nau-
kowy Fr.l — w bazie Vandenberg przez

rakiete amerykansky) zostaty juz wy-
strzelone w ub.r. Na poczatku 1966 r. ra-
kieta ,,Diamant” wyniosla na orbite pierw-
szego satelite technologicznego ,,D-1".
Nastepnie w 1969 r. ma by¢ gotowy po-
ligon rakietowy w Gujanie Francuskiej
oraz zbudowany osrodek techniki kos-
micznej w Tuluzie. Jak o$wiadczyl mi-
nister informacji, w koncowym etapie
obecnego programu Francja bedzie wy-
syta¢ satelity o masie do 1 tony. Mowi
sie rowniez o probach z materiatami na_
pedowymi, ktére umozliwig wystanie w
przestrzen kosmiczng pojazdow o ma-

sie 4 ton* onraz o mozliwosci wystania
za 5 lat pierwszego francuskiego %os-
monauty.

Przypominamy, ze pierwsza rakieta
francuska ,,Weronika” zostala wystrze-
lona w 1952 r. na Saharze. Wyniosta ona
60-kilogramowa mase na wysokos¢ 80
km. Od tego czasu wyprodukowano kil-
kaset rakiet 15 roéznych typow.

@ Francja zakonczyla budowe radaro-
wej sieci ,,Diana’”, stuzgcej do prze-
chwytywania sztucznych satelitow oraz
(w saharyjskiej bazie) radaru o zasiegu
2300 km, ktorego przeznaczeniem jest
S§ledzenie pociskow balistycznych.

@® Francuzi dokonali na Saharze uda-
nych eksperymentow z rakietg ,,Vesta”,
przeznaczong do hadania gérnych warstw
atmosfery oraz przeprowadzania biolo-
gicznych doswiadczen z malpami. Ta
jednostopniowa rakieta ma 10 m dlugo-
Sci, 1 m Srednicy, ciezar 550 kG i jest
napedzana plynnym paliwem. W cza-
sie pierwszego eksperymentu osiggneta
ona wysokos$¢ 190 km.

Rowniez powiodio sie doswiadczenie
z rakietg ,,Saphir”. Rakieta osiggnela
wysoko$é 1150 km. ,,Saphir” jest rakie-

ta dwustopniowg. Wraz ze swym trze-
cim cztonem ,,Rubin’” stanowita ona ra-
kiete ,,Diamant’, za pomocg ktorej Fran-
cuzi umiescili na orbicie swego pierw-
szego satelite technologicznego.
@ Przewiduje sie mozliwosé wspolpracy
francuskc-radzieckiej w dziedzinie ba-
dan Kosmosu. Rozwazana byla alterna-
tywa wystrzelenia francuskiego satelity
za pomocg rakiety radzieckiej.
® Za Biuletynem Informacyjnym Lot-
nictwa Cywilnego (nr 16/65) przytacza-
my tabelke wskaznikéw poréwnawczych
nowoczesnego samolotu z 4 silnikami
ttokowymi (produkcji 1960 r.) i samolotu
cdrzutowego dalekiego zasiggu (prod.
1963 r.).

Przewiduje sie, ze w biez. roku 80%
wszystkich przewozéw lotniczych odby-
waé sie bedzie samolotami odrzutowy-

® Wzrasta zainteresowanie samolotami
starszych typow. Tendencje te obrazuje
fakt, ze przebudowe z napedu tlokowe-
go na turbos$miglowy Convairdow komu-
rikacyjnych z lat 1947—1955 prowadzi sie
i w USA, i w Anglii.
® Amerykanscy szybownicy konkurujg
7z polskimi w tabeli rekordow. Warto
odnotowaé¢, ze 235 pilotow USA ma
zlotg odznake szybowcowsg, 1004 — srebr-
ng, 3186 nazwisk figuruje w wykazie
kategorii ,,C”.
® Zapytujemy, dlaczego reprezentacja
polska nie bierze udzialu w powojennyvm
,,challange’u” zwanym dzi§ , Lotem
Kuropejskim FAI”? Czy APRL nie moze
zglosi¢ takiej inicjatywy? W imprezie
tej (na jesieni ub. roku) wzielo udziatl
11 ekip panstwowych (z Anglii, Austrii,
Francji, Hiszpanii, Holandii, Jugostawii,
Luksemburga, NRF, Szwajcarii, USA,"
i Wtoch) na 115 samolotach. W ,,Locie”
wziely udzial rozne samoloty cod 2-miej-
scowych do 2-silnikowych dyspozycyj-
nych; wiekszo$¢ z nich byly wyposazo-
ne w radiokompasy i instalacje VOR.
Kolejne lokaty zdobyly zalogi z NRF,
Austrii i NRF.
@ Kilka informacji o gigantach komu-
nikacji lotniczej.
m Wersja pasazerska AN.22 bedzie
miata dwa poklady, 10 wej$¢, bar-sa-
lon, trzy sale kinowe. Samolot be-
dzie zabicrac¢ 720 pasazerow i 14 ste-
wardess.
m Samoloty naddzwiekowe (tzw.
SST) projektowane w Stanach Zje-
dnoczonych przez firmy Boeing i
Lockheed jednoczesnie bedg budowa-
ne w prototypach (decyzje taka po-
wzigl prezydent Johnson). Kazdy be-
dzie mial 250 miejsc pasazerskich.
Ciekawa koncepcja skrzydel: Lock-
heda — podwojna delta, Boeinga -—
zmienna geometria.
m Modyfikacja pasazerska angiel-
skiego transportowca wojskowego
(SC-5 ,,Belfast”) pod nazwg SC-5/
/10 A, Airbus” bedzie przewozi¢ na
dwoch pokladach 284 pasazerow.
m Powiekszona wersja angielskiego
VC.10, tzw. ,,Super Super VC.10”’, ma
zabiera¢ 265 pasazerow. Ciezar catko-
wity samolotu wyniesie 168 t.
m Zaklady Handley Page projektuja
latajgce skrzydio delta HP. 134 na
194 pasazerow.
® Wedlug oceny producentow amery-
kanskich zapotrzebowanie na samolot
naddzwiekowy USA wynosi okoto 500
cgzemplarzy. Samolot taki bedzie kosz-
towat 30 mln dolaréw. Przewiduje sie,

ze proby rozpoczng sie w 1969 r. Warto
dodaé, ze amerykanski SST w porow-
naniu 2z ,,Concorde” — bedzie mial

predkosé o 600 km/h wiekszg i prawie
dwukrotnie wigkszg liczbe miejsc pasa-
zerskich.

J Wskazniki

Cena zakupu

Maksymalny ciezar do startu
Srednia predkos$é przelotowa
Maksymalny ciezar uzyteczny

| Koszt bezposredni tkm ofcrowanego

Samolot
ttokowy

Samolot
odrzutowy

2—2,5 mln dol. 6—7 miln dol.

60—70 ton 100—140 ton
500 km/h 90 kmy/h
10-—11 ton i5—24 ton
13 centow 7,5 centa
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ECHNICZNE

NOWE SZCZEGOLY NA TEMAT
KANADYJSKIEGO SAMOLOTU
PIONOWEGO STARTU
»DYNAVERT”

Prace badawcze i projektowe nad
pierwszym kanadyjskim samolotem
transportowym pionowego startu
Canadair CL-84 ,Dynavert” rozpo-
czeto w roku 1962; budowa prototy-
pu trwata od listopada 1963 roku
do grudnia nastepnego roku. W
kwietniu 1965 roku zakonczono pré-
by kotowania i préby na postoju, a
7 maja samolot wystartowal do
pierwszej proby zawisu. W sierpniu
tego samego roku rozpoczeto drugg
‘serie prob zawisu i lotu z matg
predkosciag. W zawisie nad ziemig
mozna bylo odczué dziatanie odbi-
tych od ziemi strumieni zasmiglo-
wych, jednak ich wplyw na statecz-
no$é¢, sterowno$é i wywazcenie sa-
molotu byl pomijalnie maty. Z za-
wisu przy kgcie ustawienia skrzy-
dia 88° samolot przeszed? do lotu
poziomego z precdkos$cig 60 km/h
przy kacie ustawienia skrzydia 48°,
a nastepnie powroécit do zawi-
su. Stwierdzono, ze bez stosowa-
nia sztucznego zwiekszenia statecz-
nosSci mozna uzyskaé¢ zadowalajgce
wtlasciwos$ci lotne samolotu. Samo-
lot poruszat sie, z wplywem i bez
wplywu ziemi, do tylu i na boki, a
takze wykonywat obroty woko6t osi
pionowej. Proby odbywaty sie przy
ciezarze catkowitym odpowiadajg-
cym warunkom VTOL, tj. 5530 kG,
i w temperaturach otoczenia o 4+
+5°C wyzszych od temperatury
normalnej. Nastepnie program prob
skoncentrowano na probach naziem-
nych, ktére wedlug amerykanskich
przepisOw muszg obejmowacé¢ 50 h.
Dopiero po tych prébach mozliwe
jest przystgpienie do peilnych proéb
w locie. W biezgcym roku majg byé
przeprowadzone wstepne proby za-
stosowan wojskowych.

Krotkie, prostokgtne skrzydio sa-
molotu ,,Dynavert” nie wykazuje ani

wzniosu (V), ani skosu. Kat usta-
wienia skrzydla zmienia sig¢ za po-
mocg hydraulicznych silownikow.
Szczelinowe klapy rozciggajg sie
wzdiuz calej rozpietosci skrzydia i
sg przerwane tylko przez gondole
silnikowe i kadilub. Stuzg one row-
niez jako lotki. Na krawedzi natar-
cia sg umieszczone klapy Kruegera.
W koncowych czgsSciach skrzydia
znajdujg sie zbiorniki paliwowe.
Usterzenie wysokos$ci jest umie-
szczone stosunkowo nisko i w wa-
runkach przelotowych znajduje sie

ponizej ,Sladu” skrzydia, lecz w
obszarze strumieni zaS$miglowych
niezaleznie od kagta ustawienia

skrzydta. Dzieki takiemu poiozeniu
usterzenia nie wystepujg przy zmia-
nie kata ustawienia skrzydia duze i
gwaltowne momenty pochylajgce.

Do wzdluznego wywazenia samo-
lotu i do wytwarzania dodatkoweij
sity nosnej w warunkach STOL i
VTOL zastosowano podwéjny, prze-
ciwbiezny wirnik ogonowy, ktory
okazal sie lzejszy od wirnika poje-
dynczego. Wirnik jest tak zapro-
jektowany, ze we wszystkich sta-
nach lotu, nawet przy przeciggnie-
ciu, wytwarza dodatnig sile nos$ng,
ktora w czasie startu lub zawisu do-
daje sie do ciggu Smigiet. W locie
poziomym wirnik zostaje zahamo-
wany, a jego lopaty wustawione
wzdluz osi podiuznej samolotu, co
zmniejsza opory i momenty gnace
lopat przy wiekszych predkosciach
lotu.

Samolot jest napedzany dwoma
turbinowymi silnikami $miglowymi
Lycoming LTC1K-4A (T53) o mocy
1400 KDM.

W locie poziomym skrzydlo wraz
z silnikami ustawione jest pod kga-
tem 0° w czasie skroconego star-
tu — pod katem 45°, w czasie pio-
nowego startu — pod katem 90° i w
zawisie przy tylnym wietrze — pod
katem do 100°. Korzystne polgcze-
nie ciggu Smigiel i1 zwiekszonej
przez pomocnicze urzgdzenia aero-

dynamiczne sily nos$nej umozliwia
skrécony start ponad 15 m przesz-
kodg na diugosci 152 m z prawie
dwukrotnie wiekszym ladunkiem niz
w przypadku pionowego startu.

Przy pionowym starcie statecznik
usterzenia wysokos$ci jest ustawiony
poziomo. Dopiero przy przechodze-
niu do lotu poziomego kat ustawie-
nia statecznika zwieksza sie w
pierwszej fazie przejscia do 45°
W drugiej fazie przej$cia kat usta-
wienia statecznika (i skrzydia)
zmniejsza sie w sposdb progresyw-
ny, az do osiggniecia potozenia po-
ziomego 1 zakonczenia przejscia.
Wtigczony w czasie startu i przej-
Scia wirnik ogonowy zostaje wyla-
czony po zakonczeniu przejscia i
ustawiony w polozeniu najmniejsze-
go oporu. Sterowanie samolotu ,,Dy-
navert” jest tak zaprojektowane, ze
we wszystkich stanach lotu — STOL,
VTOL, lot poziomy — dziata ono
podobnie jak w w przypadku samo-
lectow konwencjonalnych. W zwigzku
z tym w zawisie i w przejsciu dzia-
lanie steré6w musi by¢ dostosowane
do kata ustawienia skrzydla. W ce-
lu wyeliminowania wystepujgcych
przy ustawionym pod wiekszym
katem skrzydle momentoéw sprzeze-
nia, zastosowano podigczone do
ukladu sterowania specjalne, me-
chaniczne urzgdzenie, ktoére zapew-
nia odpowiednig zalezno$é “wychy-
lenia sterow od kata ustawienia
skrzydia, a tym samym zabezpiecza
poprawng reakcje samolotu na ru-
chy sterownicy. Uktad sterowania
jest zaopatrzony w mechanizm
wspomagajacy, ktory poza tym sy-
muluje na sterownicy odpowiednie
sity sterujgce i wywazajgce. W locie
poziomym mechanizm ten nie jest
niezbedny, konieczny jest jednak w
zawisie i w przej$ciu, w celu wywa-
zenia sit powstajgcych wskutek
bocznego i tylnego nadmuchu uste-
rzenia.

W oparciu o wyniki préb i stu-
diow konstrukeyjnych wytwoérnia
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Canadair samolot

zaprojektowata
wielocelowy tego samego typu co
samolot CL-84. Ma on stuzyé¢ do préb
zwigzanych z przeznaczeniem samo-
lotu, a od pierwowzoru rézni sie za-
stowaniem podwéjnego steru, bogat-
szym wyposazeniem elektronicznym,

zastosowaniem podwieszen ze-
wnetrznych i zmodyfikowanym u-
ktadem paliwowym przystosowa-
nym do wykonywania zadan o du-
zym zasiegu.

Samolot ten, noszgcy oznaczenie
CL-84-1, jest przeznaczony do na-
stepujacych zadan: zaopatrywanie
samolotéw mySliwskich pionowego
startu na obszarach, gdzie skrocony
start nie jest mozliwy, a wymagany
jest szybki transport wyposazenia
i personelu; wielocelowy transport
i rozpoznanie; ostona Smiglowcow
transportowych; zadymianie lotnisk;
operacje z plywajgcych platform
przeciwko lodziom podwodnym;
wsparcie zespoléw okretéw z plat-
form umieszczonych na lgdzie lub
na statkach; szkolenie pilotéw w
krétkim i pionowym starcie i lgdo-
waniu.

Zalgczony szkic przedstawia u-
ksztaltowanie kadluba samolotu
CL-84-1, mieszczacego 12 pasazerow
i dwoéch pilotow. Kabina ma diu-
go$¢ 3,05 m, szerokos$é 1,40 m i wy-
soko$¢ 1,35 m (objetosé 5,7 m?). Luk
towarowy z tylu kadiuba ma wy-
miary 2,36 X 1,35 m. Pod kadlubem
umieszczono dwa punkty do pod-
wieszania zewnetrznych tadunkéw
po 454 kG (zbiorniki paliwowe,
uzbrojenie lub urzgdzenia do rozpo-
znania). W nosowej czeSci kadiuba
ma by¢é wbudowany zdalnie stero-
wany karabin maszynowy.

Dane samolotu ,Dynavert”

rozpieto$¢ skrzydtia 10,16 m
rozpieto$¢ z uwzglednie-

niem $migiet 10,57 m
diugo$é z uwzglednieniem

wirnika 14,41 m
wysokos§é

przy ustawieniu

skrzydta 0° 4,34 m
przy ustawieniu
skrzydia 90° 5,22 m

ciezar wtasny 3400 kG
maks. ciezar handlowy

VTOL 1410 kG

STOL - "2540 kG

maks. ciezar startowy

VTOL 5530 kG

STOL 6670 kG
predko$¢ maksymalna 531 km/h
maks. predkosé

nurkowania 667 km/h
maks. predkosé

przelotowa 502 km/h

ekonomiczna predko$é

przelotowa 370 km/h
rozbieg (STOL) 43 m
dlugo$é startu na 15 m

przeszkode (STOL) 152 m
dobieg (STOL) 46 m

zasieg na wys. 3000 m
z 100 rezerwg paliwa

VTOL 700 km
STOL 680 km
W. K.

WERSJE ROZWOJOWE SAMOLOTU SUPER VC.10

Firma British Aircraft Corp.
(BAC) opracowala nowe wersje sa-
molotu pasazerskiego Super VC.10,

ktére majg zmniejszy¢é Kkoszty eks-
ploatacyjne przypadajgce na pa-
sazerokilometr o 209 w poréwnaniu
z Kkosztami obecnie uzytkowanych
samolotow pasazerskich na dtugie
trasy. Nowe wersje samolotu Super
VC.10 majg dwa poklady — na
géornym pokladzie znajduje sie 80%
miejsc, przy czym catkowita liczba
miejsc wynosi 265. Pierwsza wersja
ma by¢é napedzana silnikami Rolls-
-Royce ,,Conway’”’, podobnie jak sa-
moloty VC.10 i Super VC.10. Bedzie
ona mogla przewozi¢ 265 pasazerow
z Londynu do Nowego Jorku.
W drugiej wersji przewiduje sie
zastosowanie silnikow o wiekszym
ciggu — Rolls-Royce RB.178. Wersja
ta ma umozliwié¢ transport 265 pa-
sazer6w, np. z Rzymu do Nowego
Jorku. Kadlub nowych wersji jest
0 9,75 m dluzszy od kadluba samo-
lotu Super VC.10, a ich ciezar cat-
kowity wynosi 167830 kG (ciezar
calkowity samolotu Super VC.10 —
151 960 kGQG).

W. K.

SAMOLOT PASAZERSKI ,,LEAR LINER”

Firma Lear (producent samolotdw
stuzbowych ,Lear Jet” Model 23
i 24) zaprojektowala samolot ,Lear
Liner” Model 40 przeznaczony za-
rowno do eksploatacji na liniach
lotniczych, jak i do uzytku prywat-
nego. W pierwszym przypadku sa-
molot ma przewozi¢ 28 pasazeroéw,
natomiast w drugim przypadku ka-
bina ma byé rozplanowana zgodnie
z zyczeniami uzytkownika. Samolot
ma byé¢ napedzany dwoma silnikami
dwuprzeplywowymi — zabudowany-
mi po bokach tylnej cze$ci kadlu-
ba — Rolls-Royce ,,Spey Junior”
o ciggu 2670 kG. W celu uniezalez-
nienia samolotu od urzadzen na-

1

ziemnych jest on wyposazony w
pokladowy naped pomocniczy.

Dane samolotu

rozpietos$é 19,05 m
diugosé 23,87 m
wysokosé 7,0 m
ciezar wtlasny 9860 kG
ciezar paliwa 5706 kG

maks. ciezar handlowy 2540 kG

maks. ciezar calkowity 16442 kG
maks. ciezar przy lado-
waniu 16442 kG

maks. predkosé przelotowa
na wysokoS$ci
12500 m 800 km/h (Ma = 0,84)
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optymalna predko$é przelotowa
na wysokosci

13715 m 816 km/h (Ma = 0,77)

predko$¢ ladowania 164 km/h
predkos$¢ wznoszenia

przy ziemi 24,40 m/sek
czas wznoszenia

na 13715 m 20 min.
maks. zasieg 5150 km

dlugos$¢ pasa starto-
wego 520 m
diugo$¢ pasa do startu

na jednym silniku 1283 m
cdlugo$é pasa do lgdo-
wania 1485 m
W. K.

DOSWIADCZALNY SZYBOWIEC
KOSMICZNY NORTHROP HL-10

Firma Northrop zbudowala na
zlecenie NASA doswiadczalny szy-
bowiec HL-10, ktéry podobnie jalk
wezesniej zbudowane szybowce
Northrop M2-F2 i Martin SV-5 ma
stuzy¢ do lotéw doswiadczalnych
w atmosferze ziemskiej i stworzyé
w ten sposOb podstawy do kon-

strukcji transportowcéw Kkosmicz-
nych. Szybowiec HL-10 nie ma
skrzydla — sile no$ng wylwarza

odpowiednio uksztattowany kaditb.
Ma on ksztalt poiéwki stozka ze
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stosunkowo ptaska goérng powierz-
chnig. O ile to tylko byio mozliwe
slosowano elementy szybowca M2-
-F2. W czesSci ogonowej szybowilcc
ma trzy stateczniki: Srodkowy sta-
tecznik jest zaopatrzony w ster
kierunku, kio6ry moze roéwniez oiu-
zy¢ jako hamulec aerodynamiczny,
a stateczniki zewnetrzne — w klapy
hamulcowe. Na tylnej krawedzi ka-
diuba, miedzy statecznikami, znaj-
dujg sie stery wysokosci, dzialajgce
rowniez jako lotki i klapy hamul-
cowe. Szykowiec jest wyposazony
w urzgdzenie zwiekszajgce statecz-
no$¢ wzgledem wszystkich trzech
osi. Podobnie jak M2-F2, szybowiec
HI.-10 bedzie wynoszony przez zmo-
dyfikowany bombowiec Boeing I3-52
na wysoko$¢é 13700 m i tam odcze-
piany przy predkosci Ma = 0,8.

Dane szybowca IIL-10

szerokos$é 4,11 m
dlugosé 6,71 m
wysoko§é 3,45 m
maks. ciezar catkowity

tgcznie z balastem

wodnym 3630 kG
ciezar do lgdowania

z pustymi zbiornikami

wodnymi 23387 kG

W. K.

SYMULATOR LOTU POJAZDOW
KOSMICZNYC!I

Firma Honeywell w Minneapolis
wykonata symulator lotu pojazdoéow
kosmicznych, ktory ma stuzyé do
badania wtasnosci dynamicznych
urzgdzen ustateczniajgcych i steru-
jacych pojazdu ,,Apollo”. Symula-
tor ten ma ksztait bgbna i spoczy-
wa na wysokiej podstawie. F.acz-
nie z urzgdzeniami ustateczniajacy-
mi i sterujgcymi oraz masami do
zmiany jego bezwladnos$ci wazy on
9000 kG. Jego Srednica wynosi pra-
wie 4 m, a wysokos$¢é przekracza
2 m. W s$rodku dolnej czesci symu-
latora znajduje sie kula ze stali
nierdzewnej, o S$rednicy 0,43 m,
obrobiona z dokladnoscig do
0,00004 mm i spoczywajgca na
poduszce gazowej o grubosci 0,002-:-
—=+0,003 mm. Poduszke gazowg two-
rzy suchy azot. Dzieki takiemu
ulozyskowaniu symulator wykazuje
bardzo duzg czulo$¢ — niewielka
sila powoduje wytracenie g0 z po-
tozenia rownowagi. Moment bez-
witadnos$ci symulatora mozna zmie-
nia¢ w szerokim zakresie; stopien
swobody wzgledem obu osi pozio-
mych wynosi po *£30° a wzgledem
osi pionowej — 360°. Te trzy stop-
nie swobody pozwalajg na aaslado-
wanie wtasciwos$ci dynamicznyveh
statku ,,Apollo” w przestrzeni }os-
micznej, poniewaz tarcie i tlumie-
nie symulatora jest pomijalnie ma-
te. Dysze sterujgce o zmiennym
ciggu i zmienny moment bezwilad-
nos$ci upodobniaja zachowanie sieg
symulatora do statku ,,Apollo” pod
wzgledem momentéw obrotowych i
momentéw bezwladnosci.

Symulator jest bardzo sztywny i
wytrzymaty, wykazujac przy tym

duzy

stosunek wytrzymalosri do
ciezaru. Uzyskano to dzieki zasto-

sowaniu materialow  przektadko-
wych z Kklejonego aluminium.
Wszystkie dane badanych na sy-
mulatorze wurzgdzen i bnrzyrzaddw
b¢dg przekazywane za pomocq ukla-
du telemetrycznego. Do ciaggtego
przekazywania danych od i do bha-
danych przyrzadéw stuzy dwadzie-
Scia kanaldéw. Sterowanie symula-
tora odbywa sie za pomocg dwu-
dziestu roéznych sygnaldéw wejscio-
wych i wyj$ciowych. Energii elek-
trycznej dostarczajga baterie niklo-
wo-kadmowe o napieciu 28 V,
umieszczone na kolnierzu symula-
tora. Konieczny poza tym prad
zmienny (115 V, 400 Hz) jest wy-
twarzany przez elektroniczny prze-
twornik napiecia. Trzy jednakowe,
niezalezne od siebie uklady pomia-
rowe (jeden dla kazdej osi) zapew-
niajg cigglg kontrole potozenia sy-
mulatora. Skladajg sie one z pier-
Scieniowo woko6l symulatora roz-
mieszczonych komorek z siarczku
otowiu, ktorych opoOr zmienia sig
proporcjonalnie do ilosci padajgcego
Swiatla, wysylanego ze  Zrodet
umieszczonych na symulatorze.
Zmiany oporu, przeksztalcone na
zmiany napiecia, sg miarg polozenia
symulatora.
W. K.

SYMULOWANE LADOWANIE
NA KSIEZYCU

W bazie amerykanskich sil po-
wietrznych Edwards przeprowadza
sie od dluzszego juz czasu symulo-
wane lgdowania na Ksiezycu, do
czego stuzy doswiadczalny pojazd

o ciezarze 1600 kG, napedzany za-
budowanym w polozeniu pionowym
dwuprzeplywowym silnikiem Gene-
ral Electric CF700 o ciggu 1900 kG.




Pojazd ten jest pierwowzorem po-
jazdu ksigzycowego LEM, ktiory
hcdzie zastosowany przez astronau-
tow w ramach programu ,,Apollo”.
Do listopada 1965 roku przeprowa-
dzono okolo 20 udanych symulowa-
nych lgdowan na Ksigzycu.

W. K.

PRZYGOTOWANIA DO PROB
W LGCIE RAKIETY ,SATURN” 5

W koncu ubieglego roku, w nale-
zagcym do NASA Marshall Space
I'light Center w Huntsville. ukon-
czono montaz przeznaczonego do
préb w locie pierwszego stopnia
S-1C-1 rakiety ,,Saturn” 5. Jak
wiadomo z poprzednich wzmianek
w ,, Nowosciach”, stopien ten ma
pie¢ silnikow Rocketdyne F-1 o
tgcznym ciggu 3400 000 kG, a jego
wysoko$¢é wynosi 42,06 m. Proby
stoiskowe stopnia S-1C-1 mialy
rozpoczgé¢ sie na poczatku 1966 ro-
ku. Pierwszy lot rakiety ,,Saturn” 5
z trzema rzeczywistymi stopniami
ma odby¢ sie w pierwszym polro-
czu 1967 roku. Wedlug informacji
NASA rozwoj wszystkich elemen-
tow programu przebiega pomyslnie
za wyjatkiem obu pojazdow ggsie-
nicowych, ktére majg przetranspor-
towaé rakiete ,Saturn” 5 (ciezar
rakiety pustej 454 000 kKG) i wieze
obstugi (ciezar 4990000 kKG) z hali
montazowej na platforme startowa.
Pojazdy te majg wymiary 39,6 X
X 48,8 m, ciezar wilasny 2 720 000 kG
i1 poruszajg sie na czterech parach
gasienic. Na poczatku lata 1965 ro-
ku okazalo sie, ze lozyska walkowe
gasienic pojazdéw nie mogg prze-
nosi¢ obcigzen poziomych powsta-
jacych przy jezdzie po Krzywiznach
lub po nachylonym terenie. W zwigz-
ku z tym rozpoczeto prace (NASA
i wytwoérnia pojazdéw Marion Po-
wer and Shovel Co.) nad special-
nvmi lozyskami S$lizgowymi, ktore
maja rozwigzaé ten problem.

_ Zdjecie pokazuje koncowy montaz
pierwszego stopnia S-1C-1. Widaé
na nim brak nasadek przedtuzajg-
cych na czterech zewnetrznych dy-
szach, .

W. K.

SILNIK RAKIETOWY O CIAGU
1450 000 kG

W koncu wrze$nia 1965 roku fir-
ma Aerojet-General Corp. przepro-
wadzila w swym os$rodku badaw-
czym w Homestead na Florydzie
pierwszg proébe silnika rakietowego
na staly Srodek napedowy o S$red-
nicy 6,60 m. W czasie proby silnik
ten — noszacy oznaczenie SL-1
(Short Length No.1) — byl umiesz-
czony w silosie, z ktorego wysta-
wata tylko dysza. W 40 sek. po roz-
ruchu silnik osiggnal cigg maksy-
malny 1450 000 kG. Czas pracy sil-
nika wynosit 140 sek. Rozwdj sil-
nika SL-1, podobnie jak nastepnego
z serii SL-2, odbywa sie w ramach
prac na rzecz nalezgcego do NASA
Office of Advanced Research and
Technology. Przy calkowitej dlu-
gosci 24,58 m silnik SL-1 ma S$red-
nice 6,60 m; dilugos¢ komory spa-
lania wynosi 18,35 m. Silnik miesci
761 000 kG stalego Srodka napedo-
wego przy catkowitym ciezarze

845 000 kG. Zdjecie przedstawia ko-
more spalania przed wlaniem $rod-
ka napedowego. Obok komory widaé
rdzen stosowany przy napeilnianiu
silnika.

W. K.

NOWY PRZELICZNIK POKEADOWY

Firma Litton Industries pracuje
nad przelicznikiem cyfrowym L-304,
ktory odznacza sie lekkg budowg

OSCYLOSKOP O

Firma Raytheon wypuscila na
rynek oscyloskop katodowy CK
1410P11 o S$rednicy wynoszgcej tyl-
ko 2,5 cm. Nadaje sie on do przed-

i jest przeznaczony do przetwarza-
nia danych w zastosowaniach woj-
skowych. Zajmuje on przestrzen
8,6 dem3 i wazy lgcznie ze zrdédiem
pradu 154 kG. Przelicznik jest wy-
konany =z integralnych obwodéw
krzemowych. Pojemno$é jego pa-
migci wynosi 4096 stow po 32 bity,
mozna jg jednak zwiekszy¢ do
32000 stow (czas cyklu 1,6 pmsek).
Przelicznik pozwala na réwnolegte
stosowanie wielokrotnych progra-
mow z automatycznym sterowaniem
priorytetowym - i podigczenie 64
przyrzadow wprowadzajgcych i od-
bierajacych dane.

W. K.

SREDNICY 2,5cm

stawiania danych dotyczacych po-
tozenia lub innych informacji, w
szczegbdlnosci w zastosowaniu do
systemow rozpoznawczych samolo-
tow o duzych predkosciach. Przed-
stawiane na ekranie dane mozna
zmieniaé¢ 70 razy na sekunde. Sg
one filmowane réwnoczesnie z foto-
grafowanym terenem, co utatwia
pozZniejszg analize zdje¢ dzieki do-
kladnej znajomoSci polozenia w cza-
sie naswietlania.

W. K.

NOWE SRODKI DO OBROBKI
WYKANCZAJACEJ PLATOW

Opracowanie nowych rozwigzan
konstrukcyjnych ptatéw ze sterowa-
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niem przeplywu laminarnego po-
stawilo przed technologami trudne
zadanie bardzo delikatnej obrobki
powierzchni ptatow dla uzyskania
tych efektow. Normalnymi s$rodka-
mi, zwlaszcza z powodu peknie¢ na-
rzedzi, nie mozna wykonywaé¢ ob-
1r6bki. Opracowano wiec nowe urzg-
dzenia obroébcze z zastosowaniem
maszyn cyfrowych realizujgcych
zadany staly program obcigzen na-
rzedzia, =zalezny od obrabianego
materiatu i innych czynnikéw. Jezeli
w czasie obrobki nastepuje stop-
niowe stepienie narzedzia lub, jeze-
li wystagpi lokalnie utwardzone
miejsce na powierzchni materiatu,
nastepuje automatyczna zmiana
predkos$ci skrawania i posuwu, tak
azeby uzyskaé¢ state obcigzenie na
narzedziu. Zespo6l obrébeczy do wy-
konania operacji skrawania na
skrzydle sklada sie z maszyny licz-
bowej realizujgcej pregram, supor-
tu nadajgcego ruch posuwowy (za
pomocg lancucha) i glowicy obrob-
czej. Dzieki zastosowaniu takich
Srodko6w mozna wykonaé¢ praktycz-
nie prawie kazdy zadany ksztalt
i speini¢ prawie kazde wymaganie
odnos$nie ptynnosSci przej$s¢é na pta-
cie. Réwnoczes$nie osiggnicto ubocz-
ny zysk, cho¢ wecale nie btahy,
a mianowicie trwalo$¢é narzedzia
zwiekszyla sie od 25 do 50 razy.
Szczegblnie niezastgpiony okazal sie
ten zestaw obroébczy przy wykony-
waniu cienkich nacigé¢ wzdiuz pita-
ta stuzgcych do sterowania optywem
powietrza. Wykonywanie tych na-
cig¢ pitkami, przy uzyciu klasvcz-
nych s$srodkoéw, bylo nierealne — za-
kleszczenie pitek i ich pekanie bylo
tak czeste, ze nie pozwalalo do
konca i w technicznie poprawny
spos6éb przeprowadzi¢ tej operacji.
7Z.astosowanie nowego zestawu wy-
eliminowalo pekniecia narzedzi i
catkowicie rozwigzalo ten problern.

A. G.

WYBUCIHOWE NAKLADANIE
POKRYC

)

Wzgledy oszczedno$ciowe nakazu-
jg stosowanie materialéw tanich
powlekanych warstwami materiatu
drogiego o odpowiednich wtasno-
Sciach fizycznych. Dotychczasowy
metalurgiczny sposéb  naktadania
warstw zastgpiony zostal nowym
procesem technologicznym wykorzy-
stujacym energie wybuchu materia-
16w pirotechnicznych. Proces ten
przebiega bez udzialu ciepla zew-
netrznego (proces lgczenia na zim-
no). Migdzy podloze a warstwe na-
kladana nie wprowadza sie zadnego
materialu posredniego. Polgczenie
nastepuje wskutek olbrzymiego na-
cisku, przy ktérym wierzchotki nie-
rownosci ulegajg stopieniu i zgrza-
niu. Proces ten jest niezmiernie
uniwersalny, pozwalajgcy na nakta-
danie pokry¢ na powierzchniach
duzych i maltych (rzedu kilkunastu
metréow kwadratowych i utamkow
metra), lgczenie warstw o roéznym
stosunku grubos$ci i roéznych wy-
miarach nominalnych, tgczenie ma-
teriatbw o bardzo roéznych wtasno-
Sciach, np. tytanu czy molibdenu ze
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stalg miekkg. Liczba kombinacji
materialow przekracza setke, gru-
bos$ci pokryé od 0,5 mm do 18 mm,
przy grubosciach metalu podstawo-
wego od Kkilku milimetrow wzwyz.
Metodg wybuchowg mozna wyko-
nywaé¢ materialy kryte obustronnie,
a takze tworzyé blachy czy plyty
przekladkowe z pokryciem wielo-
warstwowym skladajgcym sig zroéz-
nvch materialéw. Badania przepro-
wadzone na materiatach wykona-
nych tg metodg wykazujg wysoksg
jako$§¢é potgczen, ktora pozwala na-
wet na giecie bez jakichkolwiek
Sladow uszkodzen (patrz fot.). W ten
sposob uzyskuje sie tanie materiatly
o szczegblnych wtasciwosciach: od-
porne na korozje, wysoka tempera-
ture, Scieralno$¢ i o innych szcze-
gblnych cechach uzytkowych. Mie-
dzy innymi w ten spos6b mozna
natozy¢é warstwe metalu szlachet-
nego i uzyskac¢ material do specjal-
nych przeznaczen: pracy W prze-
strzeni kosmicznej, pracy w okres-
lonych dziedzinach chemii itp.

A. G.

RIEZACA KONTROLA
ZGRZEWANIA PUNKTOWEGO

Proces zgrzewania punktowego
jest nriezmiernie wydajnym, wy-
gsodnym technologicznie i juz szero-
ko rozpowszechnionym w .wielu
dziedzinach wytwarzania. Szczegdl-
nie szerokie i coraz bardziej rosna-
ce zastosowanie znajduje w budo-
wie platowcoOw. Proces zgrzewania
punktowego w formie stosowanej
obecnie ma powazng wade. Jest nig
brak kontroli jakoSci poszczegdl-
nych zgrzein. Wprawdzie istniejg
§rodki pozwalajgce na przeprowa-
dzenie takiej oceny, jednakze pra-
cochtonno$é i inne czynniki zdecy-
dowaly o wyeliminowaniu takiej
ewentualno$ci. Zamiast tego stosuje
sie statystyczne metody kontroli na
okresowo wykonywanych proébkach.
Poza tym, przewidujgc pewien od-
setek nieprawidlowych zgrzein, w
wielu przypadkach stosuje sie zwie-
kszone liczby punktéw zigcza. Nowe
rozwigzania w tej dziedzinie zmie-
rzajg do wprowadzenia takich me-
tod kontroli, ktore przebiegalyby w
czasie procesu zgrzewania i mie-
Scity sie catkowicie w dotychczaso-
wym czasie tworzenia zgrzeiny.

Idea nowej metody polega na
umieszczeniu w elektrodach (rucho-
mej i statej) kryvsztalu wysytajgce-
cego fale ultradizwiekowe w jed-
nej i Kkrysztalu przejmujgcego te

drgania w drugiej elektrodzie. Spe-
cjalna aparatura elektroniczna re-
jestruje obraz tych drgan, stwarza-
jagc mozliwosci oceny wielkos$ci ja-
dra zgrzeiny i jego wytrzymalosci.
Dzieki tym osiggnieciom mozna be-
dzie stosowaé¢ zgrzewanie punktowe
nawet w najbardziej odpowiedzial-
nych Kkonstrukcjach wymagajacych
absolutnego bezpieczenstwa i pew-
nosci. Pozwoli to réwniez na zmniej-
szenia liczby punktéw 1gczenia w
konstrukeji, co dla wyrobdéw o du-
zej liczbie zgrzein ma réwniez
aspekt ekonomiczny.

A.G.

~NIERDZEWNA STAL SZYBKO-
TNACA” DO ZASTOSOWAN LOT-
NICZYCH

Lotnicze lozyska i inne elementy
cierne przeznaczone do pracy w
podwyzszonych temperaturach, =z
ograniczonym smarowaniem lub
catkiem bez smarowania stwarzajg
bardzo ostre wymagania dla mate-
rialu. Material taki powinien by¢
kujny, skrawalny w stanie wyza-
rzonym, wykazywaé¢ zdolno$¢é osig-
gania wysokiej wytrzymatosei i
twardosci po zabiegach obroébki
cieplnej. Poza tym powinien on dy-
sponowaé¢ wysokg odpornoscig na
Scieranie, odpornoscig przeciw za-
tarciom, odpornoscig przed zmiek-
czaniem przy dlugotrwatlej pracy w
wysokiej temperaturze oraz odpor-
nos$cig na korozje i utlenianie w wy-
sokich temperaturach.

Takim materialem okazal sie stop
,»Lesco BG 42” o skladzie chemicz-
nym zblizonym do stali szybkotna-
cych, a mianowicie 1,15% C,14,5%0 W ;
4,09 Mo i 1,2°% V — stad nazwa w
tytule. Znalazt on zastosowanie na
lozyska kulkowe i walkowe, me-
chanizmy z nakretkami kulkowymi,
tulejki, krzywki, zaworki, elementy
pompek, pierScienie tlokowe i inne
cze$ci, ktére narazone sa zaréwno
na korozje, jak i $Scieranie w tem-
peraturach niskich i podwyzszonych
(do 480 °C).

Material ten, poza omoéwionymi
powyzej cechami dysponuje cieka-
wym zestawem wtasnos$ci, nie spo-
tykanym w innych materiatach o
podobnym przeznaczeniu. Twardosé
jego w temperaturze pokojowej wy-
nosi 63—64 Hgrc i spada bardzo nie-
znacznie z temperaturg pracy. W
temperaturze 200 °C wynosi 62 Hrgc,
w 300°C — 60 Hgc, w 400°C — 58
HRC iw 5500C — 55 HRC- Jak wi-
da¢, przewyzsza wszystkie dotych-
czasowe materiaty.

Drugg interesujgca wlasnoscig jest
nieznaczny spadek twardo$ci (do 60
Hgrc) po 200 godzinach pracy w tem-
peraturze 480°C i nastepnie zacho-
wanie tej twardosci na stalym po-
ziomie w przeciwienstwie do innych
materiatéw, u ktérych ten spadek
wystepuje w sposéb ciagly w miare
uptlywu czasu pracy. Powyzsze wila-

- sno$ci predestynujg go na elemen-

ty cierne do pracy na szybkich sa-
molotach, pociskach i statkach ko-
smicznych. Przewiduje sie réwniez
uzycie go w przemysSle samochodo-
wym i obrabiarkowym.

A.G.
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Materiaty

W biezgcym zestawie tablic podano
dane techniczne dotyczace radzieckich
stopOwW magnezu przerabianych plastycz-
nie.

Tablice 24 do 28 =zawierajg wtlasnoSci
mechaniczne omawianych stopow, a mia-

Czesé VIII (XVT)
Stopy magnezu

(cigg dalszy)

nowicie tablica 24 — wtasnoSci mecha-
niczne w temperaturach podwyzszonych,
tablica 25 wtlasnosci mechaniczne w
temperaturach obnizonych, tablica 26 —
wytrzymato$é na Sciskanie, skrecanie,
Scinanie i udarno$é, tablica 27 wy-

stosowane w konstrukcji lotniczej

trzymalo$é czasowg, a tablica 28 — cza-
sowg granice petlzania.

Uwaga: Tablice od 20 do 28 opra-
cowano na podstawie wydawnictwa:
,,Enciklopedija sowriemiennoj tiechni-
ki Konstrukcjonnyje materiaty”’
tom II.

Zebrali i opracowali: mgr inz. A. Ciszewski i mgr inz. T. Radomski

Tablica 24
WiasnoSci mechaniczne w temperaturach podwy2szonych radzieckich stopéw magnezu przerabianych plastycznie
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Tablica 25
Wiasno$ci methaniczne w temperaturach obnizonych radzieckich stopbw magnezu przerabianych plastycznie

Wtasnosci mechaniczne
Oznaczenie ] I . Temperatura
Lp. Stope Postaé materiatu Stan materiatu badania (°C) Ry, R, a,
(kG/mm?) (kG/mm?) (%)
—40 — 30 14%)
t 80 mm _
: = prt ¢ —170 = 31 13*)
2 MA2-1 ptyta #30 mm walcowany na gorgco —70 — 29 6,5
3 MA3 tasma wyzarzony —40 26 35 12
blacha # 1,2 mm —40 = 32 10
(wzdiuz wiokien) B ISy g = — i
4 MAS
blacha # 1,2 mm —40 e 29 15
(w poprzek wtokien) walcowany = = — = 3 I
—40 34 39 9
5 BMS65-1 tasma 80 X 140 mm starzony — i =
=170 36 41 8
6 MAI0 pret & 25 mm przesycony i starzony —170 38 47 2,5
przesycony i sztucznie —170 13 30 9
7| MAIll blacha . - |———| ——
starzony —~196 13 o =
8 BM 1,1 pret prasowany na gorgco —170 — 36 4
l) as

N Tablica %
R6ézne wilasnosci mechaniczne radzieckich stopéw magnezu przerabianych plastycznie

Sciskani i i i &
Postaé _ 1 1e Skrecanie Scinanie _Udarnosc
prende el e it Stan materiatu
LP-| nie stopu 1 G Rco.a N Re Qso,a Ry Ry UM
u (kG/mm?)| (kG/mm*®)| (kG/mm?®)| (kG/mm?)| (kG/mm?)| (kG/mm?®)| (kG/mm?)
1 | MA1l prety wyzarzony 1600 8,5 33 —_ 19 13 0,6
2 | MA2 prety prasowany na gorgco — 11 40 6 19 16 1,2
3 | MA2-1 piyty walcowany na gorgco 1600 8,5 39 6 17,5 14 0,8
4 | MA3 tasmy prasowany 16500 — 42 6,5 19 14 1,0
5 | MAS prety przesycony 1600 14 46 6,5 21 18 —_
8 | MAS tasmy prasowany na gorgco = — o 6 19 15 1,0
prety sztucznie starzony 1600 — 47 P 12,5 23 16 0,9
7 | BM65-1 - — g —
tasmy sztucznie starzony 1600 16 46 — —_ 14 0,7
8| MA9 prety prasowany na gorgco = — 34 B — s — 0,6
Y | MA1O prety przesycony i starzony — 24 54 ¥ i 10 28 — 0,25
10 | MA1l prety przesycony i sztucznie starzony 1600 12 38 9 22 17 0,35
11 | MA13 blacha przesycony + zgnieciony na zim- 1600 - = = = 12,5 —
no + sztucznie starzony
12| BM 1 prety prasowany na gorgco 1600 16 — — — 16 0,65

Tablica 27 i 28 mna II str. oki,
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