


T a  b l i c  a 5. Sklatl chemiczny amerykańskich mosiądzów odlewniczych 
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Podstawowe wymagania 
doboru materiałów do budowy po jazdów kosmicznyc h 

Pierwsze krold człowieka w opanowaniu kosmosu przyniosły wiele· problemów zwtqzanycn 
z materiałami do budowy pojazdów kosmicznych .  Wymagania sq bardzo ostre i pobudzają 
rozwój nowych materiatów oraz sposoby ich wytwarzania. Inżunier powinien jednak być do­

brze zorientowany w istniejqcych matertałacli i możliwości icli zastosowania w konstrukcji 
pojazdów kosmicznych. Dlatego należy dokładnie przeanalizować warunki otoczenia, w któ­
rych będzie zncjdować .się pojctzd kosmiczny, oraz wpływ tego otoczenia na dobór materia­
łów konstnikcyjnycli do budowy pojazdów /wsmtcznych . 

Warunki otoczenia wpływające na wybór materiałów 

Lot pojazdu kosmicznego w przestrzeń kosmiczną 
i jego powrót na  Ziemię składa się z reguły z nastę­
pujących etapów - startu pojazdu, gdzie rakieta noś­
na nadaje mu żądaną prędkość w wymaganym kie­
runku, lotu po określonym torze i powrotu .na Zie­
mię. Jeżeli przeanalizujemy poszczególne etapy lotu 
pojazdu kosmicznego w przestrzeni kosmicznej, to za­
uważymy, że na pojazd będą działały następują.ce 
czynniki : bardzo wysoka temperatura i jednocześnie 
bardzo niska temperatura, wysoka próżnia, napromie­
niowanie promieniami podczerwonymi, kosmicznymi, 
rentgenowskimi, działanie elektronów, jak również 
bombardowanie meteorytami. Te czynniki, a w szcze­
gólności działanie wysokich temperatur mają pod­
stawowe znaczenie przy doborze materiałów kon­
strukcyjnych pojazdów kosmicznych. 

W chwili startu powstają niezwykle wysokie tem­
peratury w silniku rakietowym, a w szczególności 
w dyszy silnika , rzędu 3000 °C, a przy powrocie po­
jazdu na  Ziemie, przy wejściu w gęste warstwy atmo­
sfery, mamy silne grzanie kinetyczne powierzchni 
statku,  a w szczególności krawędzi natarcia st_erów 
i stożka ochronnego pojazdu. Podczas lotu poJazdu 
zagadnienia cieplne są' zupełnie inne. Temperatura 
równowagi ciała, które nie jest źródłem ciepła wyno­
si około 3 °K ( - 270 °C). A zatem wpływ niskich tem­
peratur na własności materiałów jest ró,"!nież ważny, 
chociaż nie tak niebezpieczny jak działanie wysokich 
temperatur. Podczas lotu kosmicznego różnica tempe­
ra tur pomiędzy powierzchnią pojazdu napromienio­
waną przez Słońce i tą samą powierzchnią w cieniu 
może być bardzo duża. Pomiar wykonany na powierz­
chni satelity Explorer wykazał, że temperatury waha­
ją  się w granicach -f- 200 °C do - 100 °C, w czasie pół­
toragodzinnego okrążenia po orbicie o apogeum wy­
noszącym 480- km. Powyższe dane wskazują, że za-

gadnienia cieplne przy doborze materiałów są bardzo 
ważne. A jeżeli będziemy jeszcze rozpatrywali to za­
gadnienie w powiązaniu z masą konstrukcji, to stwier­
dzimy, że jego rozwiązanie nie jest łatwe. 

Na wysokości od 200 do 6500 km, na orbitach 
sztucznych satelitów, statyczne ciśnienie atmosferycz­
ne wynosi 10-6 do 10-12  mm słupa rtęci. Ta ostatnia 
liczba odpowiada uzyskanej obecnie w la_boratorium 
próżni. Dalej w przestrzeni kosmicznej ciśnienie atmo­
sferyczne będzie prawie równe absolutnemu zeru. 
Przy tak niskim ciśnieniu tarcie ślizgowe mi<;dzy me­
talami staje się bardzo duże, ponieważ brak jest do­
statecznej ilości tlenu dla odświeżenia warstewek 
tlenków pomiędzy powierzchniami i zapobieżenia 
, ,spawaniu na zimno" powierzchni metalicznych. Su ·· 
che, nielotne • smary, jak np. dwusiarczek molibde­
nu, mogą być użyte w tych warunkach. Natomiast 
grafit jest w tych warunkach nieużyteczny, ponieważ 
może działać dopiero w obecności adsorbowanej war­
stwy pary wodnej. Innym efektem bardzo niskieg,� 
ciśnienia jest odparowywanie lub sublimacja metall 
czy innych materiałów. Przy umiarkowanej tempera­
turze sublimacja w próżni nie jest problemem cJI;:i 
stopów konstrukcyjnych. Jednakże w tych przypad­
kach, kiedy stopy stosuje się jako cienkie pokrycia, 
np. dla osłony cieplnej , to sublimacja staje się poważ­
nym czynnikiem. Specjalnie silnemu działaniu subli­
macji w próżni ulegają  masy plastyczne. 

Promieniowanie kosmiczne, promieniowanie rentge­
nowskie i elektrony mogą przenikać warstwę meta­
liczną i niemetaliczną, i powodować zaburzenia 
w aparaturze elektronicznej znajdującej się wewnątrz 
pojazdu, ale nie wpływają ujemnie na materiał. Ten 
czynnik należy brać pod uwagę w przypadku doboru 
materiału na osłony przed działaniem promieniowania. 

Bom bard owanie meteorytami może powodować 
uszkodzenia mechaniczne konstrukcji. Ryzyko trafie­
nia przez cząstki meteorytów jest stosunkowo małe, 
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Temperatura topnienia 

1. Gęstość i moduł sprężystości podłużnej metali w zależ­
ności od temperatury topnienia 

ale zagadnienia reakcji materiałów na uderzenie czą­
stek meteorytów przy dużych prędkościach jest ciągle 
nie zbadane. Ryzyko uszkodzenia pojazdu przez me­
teoroidy może być zmniej szone przez umieszczenie 
ekranów przed powierzchnią pojazdu, które będą 
działały jako osłony powodujące rozbicie większych 
cząstek meteoroidów na mniej sze .  Próby wykazały 
bardzo dobrą przydatność berylu jako osłon i amor­
tyzatorów. 

Jonizacja i dysocjacja gazów prawdopodobnie 
wzmaga chemiczną aktywność utleniania metali 
i związków organicznych, ale wpływ tego efektu na 
materiały konstrukcyjne nie jest poważny. Oprócz 
czynników podanych wyżej pojazd kosmiczny będzie 
narażony na duże przyspieszenia (np. 10  g podczas 
startu i lądowania na Ziemię) i na przyspieszenia 
pochodzące od drgań i wynoszące do 40 g w zakresie 
częstotliwości 5-2000 okresów na minutę. To nie są 
zbyt duże wartości, które mogą spowodowac szkody, 
tym bardziej że trwają krótko. Natomiast powstające 
bardzo duże ( 180 dB) szurriy aerodynamiczne (akus­
tyczne) mogą powodować poważne zmęczenie mate­
riału. 

• ·Wpływ wysokiej temperatury na materiały 

. Wyko�t�ie materiałów w wysokej temperaturz� 
Jest ogra;1,iczone przez ich temperaturę topnienia, wy­
trzym_ałosc _w obszar_ze temperatury pracy, odporność 
cJ:iem1czną 1 mechaniczną w warunkach pracy i przez 
i:uekt?r� własi-:ośc_i fizyczne, jak  gęstość i moduł sprę­
zystosc1 podłuzneJ (moduł Younga) .  Znaczny margineś 
�ył;orzystania technologicznego materiałów o wysó · 
k1e.1 temperaturze topnienia jest jednakże limitowanv 
przez szereg poważnych ograniczc!'1 .  Wolfram (temp. 
topn. 3300 °C) ,  tantal ( 3000 °C) ,  ren ( 3 1 80 °C) niob 
(2468 °C), molibden (2650 °C), osm (2700 °C) 'chrom 
( 1850 °C), wanad ( 1860 °C), platyna  ( 1 769 °C) ....:._ wszyst­
kie nadają się do zastosowania w wysokich tempera­
turach. Z· tych metali ren i platyna nie są osiągalne 
w ilości przemysłowej. Natomiast inne metale a w 
szczególności stopy wolfra�we i tytanov.,e są ' obec­
nie coraz szerzej stosowar�, 

. . ◄ ,i; Niestety, im wyższa temperatura topnienia tym za­
zwyczaj wyższa gęstość, jak to pokazuje w'ykres na 
rys .  1 .  Ten czynnik jest bardzo poważny i często eli-
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m inuje dużą ilość metali, k tóre w innych przypadkach 
mogłyby być użyte. Gęstości metali leżą w pasmie, 
którego minimum znaj duje się w granicach 6-7 g/cm3, 
a następnie wzrasta ze wzrostem temperatury topnie­
nia powyżej 2000 °C.� Wyjątek stanowi beryl (gęstość 
1 ,82 g/cm3) i tytan (gęstość 4,54 g/cm3). Moduły sprę­
żystości podłużnej wahają się w zależności od tempe­
ratury topnienia w granicach pasma i znów, z wy­
j ątkiem berylu, tytanu i dodatkowo cyrkonu, niobu 
i tantalu. Z wykresu widać, że beryl jest metalem 
o szczególnie niskiej gęstości, ale jego moduł spręży­
stości podłużnej jest względnie wyższy od pozosta ­
łych. Ogólnie możemy stwierdzić, że  metale, które 
mają dużą gęstość w stosunku do ciężaru atomowego 
znajdują zastosowanie jako materiały żaroodporne. 

Na rys. 2 pokazano możliwości stosowania znanych 
obecnie metali żaroodpornych i ich stopów w funkcji 
stosunku ich naprężeń rozciągających (wytrzymałość 
doraźna na rozerwanie) do gęstości przy podwyższo­
nych temperaturach. W wysokich temperaturach 
krzywe na wykresie odnoszą się do prób w próżni lub 
w atmosferze obojętnej: 

Stopy oparte na bazie molibdenu oraz niobu wyka­
zują bardzo dobre własności wytrzymałościowe do 
temperatury 1 370 °C, podczas gdy stopy oparte na 
wolframie, tantalu lub renie mogą pracować w jesz­
cze wyższych temperaturach (do temp. 1650 °). Wy­
trzymałość na rozerwanie najlepszego stopu. molibde­
nowego (TZC) w temperaturze 1370 °c wynosi około 
14, 1 kG/mm2, stopu ni.obu w temperaturze 1200 °c -
14,0 kG/mm 2, • stopy wolframowe i tantalowe znacznie 
przewyższają poprzednie stopy. Jednakże produkcja 
tych metali i ich stopów oraz dalsza ich przeróbka 
jest trudna, a poza tym wszystkie te metale mają 
tendencje do szybkiego utleniania się. 

Stopy niklowe i kobaltowe okazały siG bardzo do­
brymi materiałami do zastosowania w temperaturach 
800-1000 °C. Czy postęp w metalurgii pozwoli na za­
stosowanie tych stopów w wyższych temperaturach, 
to przyszłość pokaże, ale już teraz można stwierdzić, 
że pewien margines jeszcze istnieje do wykorzystania. 

Stopy lekkich metali, j ak  magnezu, aluminium, ty­
tanu, są szeroko stosowane w lotnictwie i astronauty­
ce. Obok tych stopów coraz szerzej stosuje się beryl 
i jego stopy_ Jak wskazuje rys. 1, beryl jest wyjątko­
wym materiałem z punktu widzenia gęstości ( 1 , 82 
g/cm3) i modułu sprężystości (2,672 • 106 kG/cm2) w tem­
peraturze pokojowej. Własności te odpowiadają wy­
maganym materiałom konstrukcyjnym do budowy 
statków kosmicznych. Stosunek modułu do gęstości 
j est więcej niż sześć razy większy aniżeli w przypad­
ku aluminium, magnezu, stali lub tytanu. Niestet.v. 
ujemną stroną jest jego koszt i ograniczona plastycz­
ność. Niemniej coraz częściej stosuje się ten materiał 
do konstrukcji pojazdów kosmicznych. 

W ostatnich czasach coraz szerzej stosu.i e  się w kon­
strukcji rakiet i statków kosmicznych różnego rodza0 

ju tworzywa plastyczne i inne materiały niemetalowe 
jak :  grafit, ceramika itd. 

Podstawowe prace w u zyskaniu tworzyw plastycz­
nych polegają n a  podwyższeniu granicy temperatury 
zastosowania powyżej 500 °C. Sądzi się, że opracowy-

2. Stosunek wytrzymałości na rozerwanie do gęstości metali 
w podwyżswnych temperaturach 



�ane obecnie polimery nieorganiczne, w których wę­
giel zo�tanie zastąpiony metalami, będą mogły wy­
!rzym�c t�mperaturę powyżej 540 °C. Do takich nale­
zą związki metaloorganiczne, j ak zwic1zki borofosfo-
rowe, boroazotowe itd. 

Specjalnym m ateriałem jest grafit, który ma tem-­
p�rat�rę sublimacji ~ 400 °c (grafit nie ma fazy 
ciekł�J, przy ciśnieniu atmosferycznym) oraz nisk::i 
gęstosc (2,3 g/cm3 ) .  Ponieważ grafit stosuje się w tem­
p�raturze 2000 °C i powyżej, to zagadnienie utlenia­
ma \a właściwie chemicznej reaktywności) jest bar­
dzo . istotne. Jego zalety wskazują na możliwość sze­
rokiego zastosowania w budowie pojazdów kosmicz­
nych i rakiet. 

Probelmy materiałowe powstające przy wejściu 
pojazdu kosmicznego w atmosferę ziemską: pochła­

niacze ciepła, ablacja 

Po ogólnym zapoznaniu się z materiałami konstruk­
cyjnymi wytrzymałymi w wysokiej temperaturze roz­
patrzymy zachowanie się obudowy pojazdu kosmicz­
ne�� � warunkach gwałtownego nagrzewania się przy 
weJscm w atmosferę ziemską i możliwości skorzysta­
nia z istniejących żródeł materiałowych. 

. Prędkość orbitowania pojazdu dookoła Ziemi wyno­
si_ około 29 000 km/godz. ,  a prędkość ucieczki (pokona­
me przyciągania ziemskiego) 38 500 km/godz. 

Prędkość wejścia pojazdu w atmosferę ziemską leży 
w granicach 1 6  000-32 OOO km/godz. Rakieta balis­
tyczna dalekiego zasięgu przy wchodzeniu do atmo­
sfery z wysokości 960-1280 km będzie poruszać się 
z prędkością 24 OOO km/godz. 

Rakieta przy wznoszeniu się zwiększa swoją pręd­
kość powoli i jest j uż daleko poza atmosfera ziemska 
gdy osiąga prędkość głosu 1 185  km/godz. na· poziomi� 
morza. Przy powrocie rakieta przyspiesza i przy wej­
ściu w coraz gęstsze warstwy atmosfery napotyka na 
wysokości około 96 km falę uderzeniową, która po­
woduje wzrost temperatury do 8300 °C i więcej. Poza 
tym opóżnienie rakiety, rzędu 20-50 g, przy wzroście 
oporu atmosfery działa ujemnie na konstrukcję po­
j azdu kosmicznego. Strumień cieplny wzrasta w przy-

. bliżeniu jak sześcian prędkości. 
Pojazd kosmiczny wchodząc do atmosfery ziemskiej 

początkowo porusza się równolegle do powierzchni 
Ziemi, w przeciwieństwie do pocisku rakietowego, 
który w chodzi do atmosfery pod stromym kątem 
i tym samym okres nagrzewania się pocisku i działa­
n ia opóżnienia j est stosunkowo krótki. Prędkość wej­
ścia. statku kosmicznego będzie cokolwiek większa 
aniżeli pocisku (około 27  400 km/godz.). Jednakże dro­
ga lotu statku kosmicznego jest stale kontrolowana 
i kąt wej ścia statku w atmosferę będzie wynosił oko­
ło 5° w zględem horyzontu. 

W tym przypadku maksymalna temperatura i siła 
hamująca (opóżnienie) będą mniejsze, chociaż okres 
nagrzewania się statku będzie znacznie dłuższy. 

Przy wejściu statku kosmicznego z bardzo dużą 
prędkością do atmosfery, konstruktor powinien zasta­
nowić się; co zrobić z nadmiarem energii ciała wcho­
dzącego w atmosferę ziemską, ażeby nie spowodować 
zniszczenia statku. Energia zawarta w pocisku rakie­
towym dalekiego zasięgu wynosi około 1 450 OOO cal/kG. 
Gdyby ta energia została przetworzona całkowicie 
w ciepło, to na pewno spowodowałoby to stopienie 
i wyparowanie każdego znanego nam materiału kon­
strukcyjnego. Ciągłe nagrzewanie ciała ilością ciepła 
rzędu 270 OOO cal/m2 • sek spowoduje na przykład sto­
pienie płyty stalowej o gruboś"ci 25 mm w ciągu około 
2 minut. 

Należałoby rozpatrzyć, co należy uczynić, ażeby wy­
brany .materiał na wykonanie osłony ochronnej po­
jazdu mógł wytrzymać tak duże n agrzanie. 

Pierwszym sposobem jest zapewnienie dostatecznej 
ilości masy materiału, która mogłaby pochłonąć ener­
gię cieplną bez znacznego zmniejszenia wytrzymało­
ści materiału lub jego stopienia. Jeżeli użyjemy osło­
ny miedzianej j ako „pochłaniacza ciepła' ', to wiemy 
że miedź pochłania 17 200 cal/kG podczas wzrostu 
temperatury od 15 °c do temperatury bliskiej topnie­
nia, tj. 1 084 °C. Wymagana ilość ciepła potrzebna do 

Pr�dkość węfscia 55DD m/sek 

2,5 7,5 (cm) 10,u 

3, Własności pochłaniania ciepła niektórych metali używa­
nych jako pochłaniacze ciepła · 

podniesienia temperatury do temperatury topnienia 
wynosi dla aluminium - 32 050 cal/kG molibdenu -
48 100 cal/kG, wolframu - 88 300 calikG, berylu -
183 500 cal/kG, grafitu - 470 OOO cal/kG . 

Wykres na rys. 3 pokazuje własności pochłaniania 
ciepła przez niektóre metale. Krzywe wskazują cał­
kowitą ilość ciepła doprowadzonego na jednostkę po­
wierzchni osłony pojazdu kosmicznego z danego ma­
teriału, do chwili uzyskania temperatury wynoszącej 
0,8 tem;peratury topnienia. Temperatura na różnych 
głębokościach poniżej powierzchni jest podana w sta­
nie ustalonym. Z wykresu widać, że nie uzyskuje się 
żadnej korzyści z zastosowania osłon o grubości płyt 
powyżej 25 mm, z wyjątkiem miedzi. 

Drugim sposobem jest wykorzystanie zjawiska abla­
cji (stopniowe niszczenie powierzchniowej warstwy 
metalu wskutek działania ciepła). W tym przypadku 
powierzchnia osłony jest wykonana z materiału, któ­
ry będzie się topił lub parował pod wpływem inten­
sywnego ogrzewania. Roztopiony lub wyparowany 
materiał jest porywany z pokrycia przez strumiei1 
powietrza. Zachodzi tutaj zjawisko pochłaniania du­
żej ilości ciepła w procesie stapiania i odparowywa­
nia. Na przykład masy plastyczne pochłaniają 1 14 500-
-572 500 cal/kG, a grafit około 1 145 OOO caL'kG. Te 
cyfry wskazują, jak wielki jest potencjał pochłania­
nia ciepła w przypadku zastosowania ablacji za­
miast pochłaniania ciepła. Ażeby materiał abla­
cyjny spełniał swoje zadanie, powinien być odporny 
na udar cieplny i wytrzymały na dynamiczne i sta­
tyczne naprężenia. Poważną wadą stosowania zasady 
ablacji jest stała zmiana kształtu osłony pojazdu pod­
czas jego lotu. Powoduje to zmianę charakterystyk 
aerodynamicznych ciała lecącego i w związku z tym 
jest bardzo istotnym czynnikiem usuwanie materiału 
drogą ablacji z wystarczającą dokładnością, w celu 
uniknięcia asymetrii w geometrii pojazdu. 

Dla uzyskania najbardziej efektywnej ablacji ma­
teriał powinien mieć ni._ską przewodność cieplną, wy­
soką temperaturę topnienia, duże ciepło właściwe 
i duże ciepło topnienia i parowania. Najważniejszym 
wymaganiem jest niska przewodność cieplna, gdyż 
w ;przeciwnym razie gradient temperatury między 
powierzchnią osłony i wewnętrzną częścią konstrukcji 
nie będzie dostatecznie duży, ażeby utrzymać odpo­
wiednio niską temperaturę wewnątrz pojazdu. 

Jako materiały ablacyjne duże nadzieje rokują róż­
nego rodzaju zbrojone masy plastyczne oraz porowa­
ta ceramika nasycona żywicami organicznymi (cera­
mika na podstawie cyrkonu) i grafit. 

Naturalnie proces ablacji nie może trwać zbyt dłu­
go, ponieważ straty materiału mogą spowodować nie­
bezpieczne uszkodzenie konstrukcji pojazdu. Dlatego 
ten proces można stosować do rakiet baliśtycznych, 
gdzie czas działania wysokiej temperatury jest krót­
ki. Natomiast w pojazdach kosmicznych obudowa, 
stożek ochronny, krawędzie urządze11 sterujących 
i inne części narażone na wysokie temperatury sięga­
jące 1 650 °c w ciągu długiego czasu, rzędu 30 minut 
i więcej, powinny być raczej wykonane z materiałów 
wytrzymałych na wysokie temperatury i zabezpie-
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czone przed ut1enianiem. Przy temperaturach do 
1 100  ° c  chrom i jego stopy w pełni mogą być zasto­
sowane, natomiast powyżej tej temperatury po�ini�n 
być stosowany molibden i jego stopy odpowiednio 
zabezpieczone przed utlenianiem. W n�jbliższych  �a­
tach n ależy s ię  spodziewać zastosowania stopow mo­
bu które są lepsze od  stopów molibdenu, głównie ze 
,vz'ględu na stosunkowo niską gęstość i ł_atwość za­
bezpieczenia przed utlenianiem w wysolnch tempe­
raturach. 

Problemy specjalne wywołane warun��mi ?to?zenia 
w przestrzeni kosmicznej - zdolnosc em1syJna 

Dotychczas rozpatrywaliśmy głównie problemy do­
tyczące przeciwstawienia się materiałów intensyw_n�­
mu aerodynamicznemu nagrzewaniu przy weJSClU 
pojazdu kosmicznego w atmosferę ziemską i pov,st�-­
waniu dzięki temu wysokiej temperatury w obudowie 
pojazdu.  Ale to dotyczy tylko pojazdów, które będą 
wracać na Ziemię. Natomiast nagrzewanie kinetyczne 
pojazdu na wysokości około 1 60 km nad powierzchni;,1 
Ziemi jest zasadniczo nieistotne. Temperatura n a  po­
wierzchni pojazdu nie jest większR aniżeli na piloto­
wanym samolocie lecącym z prędkością odpowiada­
jącą liczbie Macha-2. 

Na pułapach lotów sztucznych satelitów promienio­
wanie j est D"łównym źródłem ogrzewania zewnętrzne­
go. Ilość po�hłanianego ciepła przez poj a�d zależy o d  
zdolności emisyjnej i absorpcyj nej pow1erzchm po­
jazdu, które są funkcj ą temperatury, jak równie_ż ja­
kości powierzchni. Rodzaj pokrycia powłoki poJa��u 
tak się dobiera, ażeby uzyskać maksymalne odb1c1e 
i zachowanie własności odbija j ;�cych . Jako pokrycia 
stosuje się cienką warstwę magnezu (0,7 mm) plate­
rowaną złotem (satelita Vanguard), chrom pokryty 
bardzo cienką warstwą tlenku krzemu, aluminium 
pokryte bardzo cienką warstwą tlenku krzemu, farbę 
zawierającą dwutlenek cyrkonu itd. 

Zewn ętrzna temperatura Explo rera zawierała ::;ię 
w granicach -25 °C do + 75 °C, podczas gdy wewnętrz­
na temperatura wahała się od 10 °C do 30 °C. Przewi­
duje się, że na 448 km orbicie na linii Ziemia - Sl�ń­
ce będziemy mieli temperaturę maksymalną około 
200 ° C, a minimalną - 100 °C . W tych granicach moż­
na zmien1.ć zdolność absorpcyjną i emisyjn ą  powierz­
chni powłoki pojazdu. Jeżeli np. zastosujemy powł�i,ę 
pokrytą tlenkiem magnezu, to zdolność absorpcyJną 
możemy obniżyć, a zdolność emisyjną podwyższył'.:, 
a co za tym idzie temperatura będzie się wahała od 
O 0c do - 1 30 °C.  

Niskie temperatury spotykane w locie astronau­
tycznym nie powinny wprowadzić poważnych kom­
plikacji przy użyciu materiałów metalowych. Dla wie­
lu m etali wytrzymałość wzrasta, gdy temperatura 
spada, ale metale, które przechodzą ze stanu plas­
tycznego w stan kruchy przy spadku temperatur y 
w normalnych warunkach ziemskich, pozostają kru­
che również w . bardzo niskich temperaturach. Moduł 
sprężystości podłużnej zwię],,sza się o około 1 011/0 przy 
spadku temperatury do 90 °K ( - 1 83 °C) .  Wytrzymałość 
na rozciąganie, z nielicznymi wyjątkami, metali • 
o s iatce k rystalicznej przestrzennej ,:egularnej płasko 
centrycznej (np. miedź, aluminium) i siatce krysta ­
licznej heksagonalnej (np. magnez) ,  zwiększy sit:; 
znacznie poniżej temperatury pokojowej, natomiast 
ich plastyczność i granica plastyczności zmienia się 
niewiele. Granica plastyczności metali o siatce krys­
talicznej przestrzennej regularnie centrycznej (np. że-

lazo stale :l:errytyczne, n iob, chrom, m oii_bden, tantal, 
wai;ad i wolfram) podwyżs za się znacznie, gdy tem­
pera tura spada i przełom ewentualnie staje się kru­
chy w pewnych temperaturach poniżej temperatury 
pokojowej.  

Przyszłe wymagania materiałowe 

Wydaje się, że zastosov.1anie różnych materiałów 
k onstrukcyjnych w budowie pojazdów k osmicznych 
j est  ograniczone zasadniczo ich własnościaipi mecha­
nicznymi i reaktywnością chemiczną w wysokich tem­
peraturach. Te ograniczenia są  znamienne nie tylko 
w technologiii statków kosmicznych, ale również 
w technologii wielu urząd zeń wytwarzających i prze­
tw arzaj ących energię. 

Warunki pracy n.-ipędu pojazdu wskazują, że w naj­
bliższych dziesięciu latach temperatura robocza ele­
mentów turbin gazowych nie powinna przekroczyć 
1 300 °C, a dla elementów silników strumieniowych 
1 750 °c.  Włożono poważny wysiłek, aby konwen­
cjonalne stopy oparte na żelazie, niklu lub kobalcie 
mogły niezawodnie pracować w temperaturze 300-
-1 000 °c. Udoskonalenie techniki wytwarzania meta­
li ,  jak  wytapianie stopów w próżni, może podwyższyć 
tt; granicę o 50 °C ,  ale dalszy wzrost tej granicy uza­
leżniony jest jedynie od  wynalezienia całkowicie no­
wych rodzajó w  materiałów. Elementy silników ra­
kietowych pracuj ące pod działaniem umiarkowanych 
obciążeń będą mogły być konstruowane ze stopów 
chromowych, które z dodatkiem molibdenu i niobu 
mogą pracować w temperaturze do 1200 °c, a przy 
małych obciążeniach nawet do 1350 °C. Wolfram i tan­
tal, których temperatura topnienia jest bardzo wyso­
ka (3380 °C i 3000 °c odpowiednio) zachęca do zasto­
sowania w odpowiednich stopach, ale zagadnienia me­
talurgiczne wytwarzania tych metali w postaci i ilo­
ści odpowiedniej do użycia w konstrukcjach ciągle 
wymagają opracowania technologicznego. 

Pewna ilość materiałów niemeblowych jak : borki, 
karbidki, azotki i grafit zachowuje swoją wytrzyma­
łość w znacznie wyższych temperaturaC'h, aniżeli ja ­
kiekolwiek znane obecnie stopy m etalowe. Jednakże 
brak im minimalnej plastyczności wymaganej w ele­
mentach ruchomych silników rakietowych. To samo 
dotyczy również obecnie wytwarzanych spieków cera­
micznych. Badania najnowsze wskazują jednak że, że 
ta wysoka kruchość materiałów ceramicznych nie 
będzie przeszkodą nie do przezwyciężenia i te ma­
teriały z powodzeniem zostaną zastosowane j ako ele­
menty silników pracujc1cych w bardzo wysokich tem­
peraturach. 

Praktyka wykazuje, że rozwój metalurgi pozwoli 
na uzyskanie materiałów o znacznej wytrzymałości 
w wysokich temperaturach lub chociażby zwięk­
szenie wytrzymałości dotychczasowych stopów przez 
wprowadzenie odpowiednich składników stopowych. 

Zagadnienie reaktywności powierzchniowej wylania 
się obecnie j ako główny problem i z pewności4 naj ­
poważniejs za i n atychmiastowa korzyść w użyciu 
m ateriałów j est u zależniona od metod zabezpieczani1 
powierzchni m ateriałów. Takiego zabezpieczenia nie 
uzyskamy metodami powszechnie stosowanymi, lecz 
n1 czej przez wytwarzanie materiałów o odpowiednich 
własnościach, w których naprężenia cieplne będą 
mogły być równomiernie rozłożone, oraz przez zasto­
sowanie samoregeneruj ących pokryć. W tym celu na­
leży prowadzić s zczegółowe badania, a zwlaszc�a 
w odniesieniu do zjawisk chemicznych tych procesów. 

W następnym zeszycie będą opublikowane dwa ciekawe arty­
kuły : , ,Fizjolog·iczne problemy nieważkości" dra Mieczysława 
Wojtkowiaka oraz „Statek kosmiczny i jeg·o odzyskiwanie" mgra 
inż. Zdzisława Brodzkiego. 
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Sym u lowa n ie warun ków powrotu statku kosmicznego 

Bardzo ciekawe prace prowadzą obecnie laborato­
r ia  zajmujące się symulacją warunków, w jakich 
znajduje się statek kosmiczny, gdy - kończąc swą 
podróż wchodzi z ogromną prędkością w gęstniejące 
war�twy atmosfery Ziemi. Pojawia się wówczas po­
tężny opór aerodynamiczny, powietrze wokół kadlu-­
ba a szczególnie na jego części przedniej ulega spre, ­
ż,miu, wzrostowi zaś ciśnienia towarzyszy pojawienie 
się wysokiej temperatury sięgającej nawet 20 OOO "K. 
Gaz _w takich warunkach bardzo silnie pro:nieniuje 
i na tej drodze przekazuje statkowi silny strumień 
cieplny· dochodzący do 15 OOO kcal/sek/m' powierzch ni 
czołowej pojazdu. Taki sprężony, rozgrzany i w kon­
sekwencji zjonizowany gaz jest plazma,  w której za ­
chodzą jednocześnie reakcje aerodynamiczne, termo­
dynamiczne i elektromagnetyczne. Są to zjawiska 
podstawowe dla: dzisiejszych wypraw załogowych 
i dla przyszłych podróży ku planetom obdarzonym 
c1tmosferą,  a więc przede wszystkim na Marsa i na 
\Venus. Byłoby rzeczą wręcz n iemożliwą ze względu 
na koszty, trudności techniczne i _ obawę zniszczenia 
statku kosmicznego dokonywać wysoko nad Ziemią 
badania bardzo szybkich ruchów ciał w plazmie. Dla­
tego też w laboratorium symuluje się to całe zjawis­
ko i obserwuje się jego przebieg w warunkach prawie 
kameralnych. Są tu dwie drogi. Pierwsza polega 11:1 

v:y korzystaniu tzw; rur uderzeniowych będących ideo­
wą kontynuacją znanych i powszechnie stosowanych 
tuneli aerodynamicznych. W rurze uderzeniowej gwał­
townie ogrzany gaz zostaje przyspieszony do prędko­
ści kilku, a nawet więcej kilometrów na sekunde 
i następnie opływa umieszczony na  końcu rury mały 
model k abiny kosmicznej .  Droga druga to wykorzy­
stanie energii rozprężającego się gazu dla nadania 
wielkiej prędkości pociskowi w tzw. hiperszybkich 
działach. 

Rurę uderzeniową zainstalowaną w Space Sciences 
Laboratory firmy General Electric pokazano na rys. 1 .  
Składa się ona z dwu sekcji - napędza}ącej i napę­
dzanej - przedzielonych cienką membraną ze stal.i . 
Sekcja na:pędzająca jest cylindrem o średnicy około 
9 cm i długości rzędu 1 ,5 m, wewnątrz której w tulei 
ze sztucznego tworzywa znajduje s ię szlachetny gaz -
hel. Z obu stron w cylindrze tym zainstalowane są 
elektrody, tuleje zaś służą do skupienia całej objęto­
ści gazu w obszarze przyszłego łuku elektrycznego, 
który zostanie wytworzony między elejdrodami. Jed­
na z elektrod (w pobliżu membrany ) jest nieruchoma, 
drugą natomiast stanowi cienki przesuwny drut. Elek­
trody połączone są z potężnym kondensatorem u po­
j emności 380 �tF i napięciu 40 OOO V, w którym gro­
m adzi się energię elektryczną do wartości 304 OOO 
dżuli. Wyładowanie tej energii następuje w czasie 
50 µ sek, co, jak wynika z prostego przeliczenia, odpo­
v.dada mocy ponad 6000 MW, a więc mocy wielkiej 
elektrowni. W wyniku wyładowania między zanurzo­
nymi w helu elektrodami powstaje łuk elektryczny, 
gaz gwałtownie ogrzewa się, spręża i zrywając 

membranę - wpada niby tłok do drugiej części ru­
ry, napełnionej powietrzem lub innym gazem, która 
jest właściwą sekcją napędzaną. Membrana rozdzie­
laj ąca obie sekcje ma szereg nacięć po przekątne.i 
o dokładnie określonej głębokości. Nacięcia te zapew ­
niają „czyste" otwarcie membrany, gdy hel osiągnie 
założone ciśnienie. 

Rura sekcj i napędzanej ma średnicę 15 cm i dłl:,­
gość rzędu 10 m. Wpadający hel wywołuje w niej fa­
lę uderzeniową, analogiczną do znanych fal detona­
cyjnych, biegnącą wzdłuż rury z prędkością nawet 
do 15 km/sek. Fala ta opływa - umieszczone u końca 
rury sekcji napędzanej - maleńkie, tępo zakończone 
ciało - model statku kosmicznego. Model ten (wa­
lec o średnicy rzqdu 2,5 cm) razem z falą uderzenio­
._,_,ą uginajacą się na jego zaokrąglonej powierzchni 
czołowej symuluje właśnie rakietq, a właściwie jej 
ostrołuk i spiętrzone wokół niego gazy. 

Instalując na powierzchni czołowej modelu czujni­
ki, np. do pomiaru temperatur, bada się procesy na­
grzewania ciał, a póź.niej przenosząc otrzymane wy­
niki na rzeczywiste u kłady rakietowe - udoskonala 
si ę ochrony cieplne powracających na Ziemię ·kabin 
i statJ(ÓW. Eksperymenty prnwadzone za pomocą rur 
uderzeniowych potwierdziły wcześniejsze przewidywa­
nia, że - poza zn anym już aerodynamicznym nagrze­
waniem konwekcyjnym - bardzo groźne staje �ię 
p1·zy dużych prędkościach ruchu przekazywanie cie­
pła drogą promieniowania, o czym wspomniano już 
na początku artykułu. 

Wzdłuż sekcji napędzanej rury uderzeniowej umie­
s,.czonych jest 5 fotopowielaczy (rys. 2), które odbie­
rają światło wysyłane ze świecącego profilu przesu­
wającej się z dużą prędkością fali uderzeniowej, a na-

Kondensotormve 
żródto energii 

napedzajqca 

380/'t 
40000 V 
304000] 

Czas wyładowania 50/'sek 

1. Schemat rury uderzeniowej 
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Promieniowanie w obszarze spiętrzenia 

Przesrana -Do pomp próżniowych ���� 
Promieniowanie w_punkcie spię-

trzema 
zujnik,1 
mema Kamero fotograficzna 

Promieniowanie tali uderzeniowej 
Wlot gazu rafii świetlny tali 

2. Wyposażenie pomiarowe końcowej części rury uderze­
niowej 

stę;pnie drogą pośrednią \vzmacmaJą to światło i re­
jestrują je  np. w postaci znaków na taśmie światło­
czułej . Ponie·waż zaś na tej samej taśmie równocześ­
nie utrwalana jest jakaś znana i dokładna skala cza­
su, można więc, znając odległość pomiędzy poszcze­
gólnymi fotopowielaczami, obliczyć prędkość, z j aką 
mija je fala uderzeniowa. Metoda ta, opisana oczywi­
ście w dużym uproszczeniu, pozwala na określenie 
prędkości fali uderzeniowej z błędem nie przekra­
czającym 20/o. W celu sprawdzenia systemu fotopo­
wielaczy prowadzi się równolegle pomiar prędkości 
fal i metodą ciśnieniową. Impulsem uruchamic1jącym 
poszczególne czujniki jest tutaj j uż nie światło wy­
syłane ze świecącego profilu fali ,  lecz pojawiaj ący 
się w chwili jej przejścia gwałtowny skok ciśnienia, 
który rejestruje się i analizuje podobnie j ak przed­
tem sygnały świetlne. Oprócz pomiarów prędkości fa­
li dokonuje się rejestracji ciśnie11. na ostrołuku mo­
delu, promieniowania cieplnego w obszarze spiętrze­
nia, a także wykonuje się zdjęcia padających fal ude­
rzeniowych. Wspomnieliśmy o pomiarach różnych 
wielkości prowadzonych w rurze u derzeniowej, al-2 
nie są to oczywiście jedyne pomiary, jakich się w niej 
dokonuje. Rura uderzeniowa poza zastoscwc1.niami 
astronautycznymi jest także urządzeniem laboratoryj ­
nym cennym dla współczesnej technologii, przede 
wszystkim zaś dla technologii produkcji materiałów 
o dużej wytrzymałości mechanicznej i znacznej odpor­
ności cieplnej. 

Zajmiemy się teraz drugim sposobem symulowania 
warunków powrotu statku kosmicznego. Buduje się 
obecnie ogromne działa, z których wylatują zaledwie 
kilkudziesięciogramowe pociski, ich prędkość waha 
się od 4000 do 10  000 misek, a przyspieszenia, jakich 
doznają podczas przelotu przez lufę, osiągają wartość 
od 4 do 10 milionów przyspieszeń ziemskich. Warto 
tu dla porównania dodać, w katastrofach lotniczych 
przyspieszenie rzadko przekracza 200 g, a przecież gi­
ną_ wówczas ludzie i zniszczeniu ulega cały aparat 
latający. 

Wydawałoby się, że nadanie pociskowi takich hi­
perwysokich prędkości j est możliwe na  drodze po­
większania ciężaru prochowego ładunku miotającego. 
Tymczasem tak nie jest. Energia prochu służy do 
przyspieszania nie tylko pocisku, lecz także gazów, 
powstałych ze spalania prochu. Im większy więc ła­
du�ek, tym . pokaźniejszy procent u zyskanej energii 
zuzyty będzie na  rozprężanie gazó'-'.', tak iż nastąpi 
tylko bardzo nieznaczny wzrost prędkości pocisku . 
W tej sytuacj i maksymalne prędkości uzyskiwane 
z dział lub luf broni strzeleckiej rzadko pr

.
zekraczają  

1 500 misek. 
Inżynierowie poszli więc inną drogą, budują mia­

nowicie działa dwukomorowe, których schematy po-
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kazano na rys. 3. W pierwszej komorze (rys. 3a) spala 
się normalny proch artyleryjski, a powstałe gazy po­
wybuchowe odrzucają tłok wykonany ze stali i polie­
tylenu. Ten ostatni spełnia rolę uszczelniacza i zmniej­
sza tarcie. Lecący tłok spręża teraz znajdujący się 
w drugiej komorze lekki gaz np. hel lub wodór i trwa 
to dopóty, dopóki ciśnienie przed tłokiem nie osiągnie 
o koło 10  OOO k Glcm2. Wówczas pęka stalowa przepo­
na  oddzielająca komorę wysokociśnieniową od lufy 
i rozpoczyna się rozprężanie gazu. Lekki gaz rozpręża 
się niesłychanie szybko i chociaż oddaje tylko tę 

aj 
Proch 

Mieszanino tlenu lub wrxioru 

Komora wysokich dśnień 
Przepono 

Lufa 

3. Schematy dział hiperszybkich: 
a) prcchowc, b) tlenowo-wodorowe 

energię, którą uzyskał od  prochu, mamy tu do czy­
n ienia z czymś w rodzaju przełożenia prędkościowe­
go zamiast względnie powolnego rozprężania ciężkich 
gazów prochowych, nabierający ogromnej prędkości 
strumień lekkiego gazu u derza o dno pocisku. Sprę­
żanie następuje w komorze o średnicy wewnętrznej 

4. Pocisk wys_trzeliwany z 
działa h1perszybkiego 
�\•raz ze swoją trzyczę­
sc10wą otuliną ze sztucz­
nego tworzywa 

105 mm, rozprężanie w lu­
fie o kalibrze 30 mm i ta 
zmiana średnic jeszcze ba,·­
dziej intensyfikuje proces. 
Na rys. 3b pokazan0 inne 
działo, \V którym spalanie 
prochu zastąpiono wybu­
chem mieszaniny wodoru 

tlenu, zainicjowanym 
iskrą świecy elektrycznej. 

Sam pocisk nie może, 
oczywiście, bez obawy o 
rozgrzanie i nawet ewen­
tualne wyparowanie, sty­
k ać się ze ściankami we­
wnętrznymi lufy, której 
długość wynosi 8 m. Jest 
więc wystrzeliwany w otu­
.linie ze sztucznego two­
rzywa (rys. 4) przypomi­
nającej cylinder przecięty 
wdłużnie na trzy części. 
Głowica pocisku (ostrołuk) 
wykonana jest z wolfra-
mu, dalsza częsc nato­

miast ze stopu aluminium z cyrkonem. W lufie po­
szczególne części otuliny nie rozlatują się, gdyż są 
ściskane między pociskiem a lufą, ale tuż po wyjściu 
z działa opór aerodynamiczny odrzuca przecięty cy­
linder na boki i wyhamowuje jego lot silniej niż lot 
pocisku. W o dległości 80-100 m od  wylotu lufy usta-



wione są kilkucentymetrowej grubości płyty pancer­
ne.  Pocisk uderza w nie i natychmiast wyparowuje. 
Jedynym śladem dojścia do celu j 2st krater wybity 
w stalowej płycie. Podobne, lecz nieco mniejsze kra­
tery żłobią części cylindra ze sztucznego tworzywa. 
k tóre później niż pocisk też dolatują do celu. 

Lot pocisku nie odbywa się w przestrzeni otwartej, 
gdzie mógłby napotkać on niebezpieczne przy tej 
prędkości ślady pyłu i stałe zawiesiny w powietrzu . 
Od wylotu lufy aź do celu ciągnie się kilkudziesięcio­
metrowy tunel (rys. 5) zbudowany z szeregu ko­
mór hermetycznie zamkniętych o regulowanym ciśnie­
niu, temperaturze, wilgotności i składzie chemicznym 
panującej tam atmosfery. W komorach można imito­
wać warunki panujące w próżni kosmicznej, a także 
podnosić ciśnienie do kilku atmosfer. Pomiędzy po­
szczególnymi komorami są przesłony, odgradzające je 
od siebie, tak że w kolejnych odcinkach tego spe­
cyficznego t unelu można utrzymywać rózne ciśnienia, 
temperatury itd. Pozwala to np. na modelowanie wa­
runków wejścia w atmosferę, w czasie którego otocze­
nie s tatku kosmicznego gęstnieje nieustannie. Aby 
uniknąć u derzenia pocisku o taką przesłonę komoro­
wą specjalne urządzenie elektroniczne sprzężone z me­
ch anizmem odpalania usuwa kolejne przesłony na 
torze pocisku w milionowych częściach sekundy. 
Przesłony te są oczywiście bardzo małe zarówno co 
do wymiarów, jak i ciężaru, tak aby ich bezwładność 
nie utrudniała szybkiego wycofywania. Zmusza to do 
niesłychanie precyzyjnego celowania, co przy torze 
długości oko)o 100 m prowadzi już do uwzględnienia 
zarówno krzywizny Ziemi, jak i tego, że w powietrzu 
o zmiennych parametrach (np. ciśnienie) światło nie 
rozchodzi się po liniach prostych, lecz ulega załama-

5. Końcowa część ośmiometrowej lufy o kalibrze 30 mm. 
z tylu widać wlot do tunelu o długości 80 m 

6. Zdjęcie pocisku o kształcie kabiny kosmicznej wykonane 
w czasie przelotu przez tunel 

niu. Opisane tu działo i tunel komorowy zbudowane 
zostały w Laboratoire de Recherches Balistiques et 
d'Aerodynamique (Laboratorium Badań Balistycznych 
i Aerodynamicznych) w Vernon we Francj i kosztem 
3 milionów franków (około 600 tys. dolarów). 

Może. to się wydać dziwne, ale punkt ciężkości 
eksperymentu leży nie w potężnym dziale i olbrzy­
mim wielokomorowym tunelu, ale w niewielkich sto­
sunkowo aparatach do fotografowania pocisków. Na 
odcinku pierwszych 20 m za wylotem lufy znaj duje 
się 26, automatycznych kamer pracujących parami, 
a w pozostałej części tunelu takie same kamery umie­
szczone są co 9 m. Czas ekspozycji pojedynczej kliszy 
j est rzędu jednej czterdziestomilionowej części se­
ku�dy. Na uzyskanych fotografiach (rys. 6) widać 
charakterystyczne linie .fal uderzeniowych oraz od­
chylenie osi pocisku od poziomu - amplituda tych 
wychyleń wynosi 3 mm. Ta stosunkowo słaba s tabi­
lizacja wywołana jest zarówno brakiem gwintów 
w lufie, które w prawiłyby pocisk w ruch obrotowy, 
stabilizując go na zasadzie żyroskopu, jak i przesu­
nięciem się środka masy pocisku w kierunku ciężkie­
go wolframowego wierzchołka. Ponadto stabilizacji 
nie sprzyja kształt pocisku, zbliżony do kształtu ka­
tiny kosmicznej. 

Wszystkie te badania są bardzo interesujące. Oka­
zuje się, że metoda!Tii balistycznymi można studiować 
problemy astronautyczne, a także sprawdzać własno­
ści rozmaitych materiałów, wystrzeliwując wykonane 
z nich ciała i obserwując na fotografiach np. efekty 
nadtapiania się pod w pływem dużych prędkości. 
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Inż. ADAM SKARBIŃSKI 
Szybowcowy Zakład Doświadczalny 
Bielsko-Biała 

Problemy decyduiące 
o technologiczności konslrukcii szybowcowei 

Części metalowe - spawane 

W konstrukcjach szybowcowych 
spotyka się części metalowe wyko­
nywane w większości ze stali  lub 
stopów lekkich. Najbardziej charak­
terystyczne są konstrukcje części 
szybowcowych spawane z blach lub 
rur cienkościennych. 

Istnieje  kilka problemów, które 
związane są ze spawaniem. Przy 
spawaniu dodaje się materiał do­
datkowy, który wypełnia na okre­
śloną grubość krawędź łączącą. 
Miejsce zaspawane nie może pod­
legać żadnej dalszej obróbce wy­
kończaj ącej (piłowanie, frezowanie 
itp.), dlatego n ie  należy za blisko 
szwu spawanego umieszczać części 
współpracujących lub części łączą­
cych. 

Należy pamiętać, że częsc1 po ze­
&pawaniu odkształcają się i aby 
przywrócić im płaskość trzeba sto­
sować prostowanie prz�z uderzenie 
1;1�otkiem z góry, przy ułożeniu czę­
sc1 na płaskiej płycie. Niekiedy trud­
'.10 jest przeprowadzić taką operację 
1 wymaga ona specjalnego oprzy­
rządowania. 

Po drugiej stronie spawania two­
rzy się zgorzelina, która mocno sie 
trzyma podłoża. Aby ją usunąć, trze� 
ba używać różnych sposobów me­
chanicznych , zależnych od kształtu 

' )  Opracowanie niniejsze było wygło­
szone . na X Kongresie OISTV, który od­
był się w South Cerney z okazj i Szy­
bowcowych Mistrzostw Swiata w dniach 
4-12. VI.1965 r. 
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Tak zwana technologiczność konstrukcji, czyli stopień łatwości wyk.onau:-stwa 
szybowca, odgrywa bardzo dużą rolę przy ocenie nowego sprzętu Lub podejmo­
waniu decyzji o uruchomieniu prod ukcji seryjnej. 

Zagadnienie to jest trudne do omówienia; obszar bowiem zagadnień teclmolo­
giczności konstrukcji jest bardzo duży i może być rozpatrywany z różnych 
punktów widzenia. 

Dzisiejsza wiedza techniczna poszła tak daleko, że potrafi zapewnić wy1<0-
nawstwo najbardziej skomplikowanych problemów. Chodzi jednak o to, aby nie­
potrzebnie nie stawiać wygórowanych wymagań konstrukcji, a przez to zwtęl<­
szać ko.szt wylwnania szybowca. I tak należy rozumieć niniejszy rrrtykut. 

Podane uwagi nie wyczerpują całości tematu, jednal�że mogq stać się przyaat­
ne przy konstruowaniu szybowca *). 

przedmiotu. Tak n a  przykład śred­
nica wewnętrzna wspawanej rurki 

cienkościennej będzie  miała pier­
ścień utworzony ze zgorzeliny. 

Przy spawaniu stapia się materiał 
łączony. Jeżeli spawanie przewidzia-

ne jest za blisko krawędzi, to n a  
przykład wspawana rurka d o  oku­
cia będzie m iała nadtopione brzegi, 

nierówne, straci swój wymiar dłu­
gościowy. 

Na ogół w · spawanych częściach 
pozostaj ą  naprężenia wewnętrzne 
spowodowane kurczeniem się mate­
r iału w czasie ostygania. Do usunię­
cia naprężeń wewnętrznych służy 
proces normalizowania, który prze­
prowadza się w piecu hartowniczym. 
Konstruktor powinien indywidual­
nie rozpatrywać każdą część, są bo­
wiem przedmioty, które po spawa­
niu nie wymagają jednak usunięcia 
naprężeń, gdyż nie wystąpiły one ze 
względu na kształt przedmiotu, lecz 
nie przeszkadzają konst-rukcji .  Trze­
ba brać pod uwagę, że część prze-

widziana do normalizowania musi 
się zmieścić w komorze pieca. 

Problem urządzeń o odpowiednich 
wymiarach wyst�puje również przy 
innych rodzajach obróbki cieplnej. 
Potrzebny jest piec hartowniczy 
(przy obróbce dwustopniowej nawet 
dwa piece równocześnie o różnych 
temperaturach) oraz wanny z odpo­
wiednią cieczą chłodzącą. 

Zdarza się, że przy za małej wan­
nie przedmiot wychładzany jest tak 
duży i ż  podnosi zanadto temperatu­
rę cieczy chłodzącej .  

Części obrabiane cieplnie zmie­
niają swój k ształt i wymiary. Mu­
szą więc być prostowane. Aby utrzy­
mać założone przez konstruktora 
wymiary, trzeba niekiedy stosować 
specjalnie przyrząd hartowniczy, 
który razem z, częścią obrabianą 

-wkłada się do komory pieca, a po­
tem zanurza w wannie. 

Istnieje też podział jakości wyko­
nania szwów spawanych na odpo­
wiednie klasy. W zależności od wy­
magań konstruktora, części spawane 
poddaje się odpowiednim badaniom 
kontrolnym , które wymagają nie-



kiedy bardzo kosztownych urządzeń 
(wykrywacz rys Magnaflux, Roent­
gen itd.) .  

Części stalowe zgrzewane 

Okucia stalowe są też zgrzewane. 
Części przeznaczone przez konstruk-· 
tora do zgrzewania muszą spełniać 
wymagania pod względem dostępu 
do miejsca zgrzewanego. Skompli­
kowane kształty okuć zgrzewanych 
powodują  konieczność zakładania 
do zgrzewarki el'ektrod o specjal­
nych kształtach. 

Należy pamiętać, że elektrody mu­
szą objąć z zewnątrz obie części 
zgrzewane. Elektrody mają ustalone 
swoje najmniejsze wymiary średnic. 
Jeżeli zgrzeiny są umieszczone przez 
konstruktora za blisko brzegów 

blach, n astęp.uje boczne przebicie i 
nie uzyskuje się prawidłowego po­
łączenia, a krawędzie są nadtopione. 

Części metalowe, obrabiane 
skrawaniem 

Technologiczność przedmiotów o­
brabianych skrawaniem jest często 
poruszana w typowym przemyśle 
maszynowym, dlatego nie omawia:TI 
tutaj tego zagadnienia. Wiadomo, ze 
podstawowym problemem jest m�,­
teriałochłonność i pracochłonnosc, 

dlatego _ dąży się do przechodz_enia 
z obróbki skrawającej na obrobkę 
plastyczną, zastępuje się . klasyczn� 
materiały spiekami, tworzywami 
sztur;:znymi itp. 

w konstrukcjach szybowcowych 
możemy się spotkać z płaskimi oku­
ciami wykonanymi z jednego bloku 
metodą frezowania. 

Podczas obróbki mechanicznej wy­
zwalają  się w takim przypadku na­
prężenia wewnętrzne materiału i 
przedmiot po zdjęciu z obrabiarki 
wypacza się, tracąc nadane rpu wy­
miary. Ważne jest więc utrzymanie 
właściwych proporcji wymiarowych. 

Sprężyny 

Sprężyny są elementem, który wy­
maga dobrego opanowania wyko­
nawstwa warsztatowego. 
Najłatwiej wykonuje się 
sprężyny na zimno z 
drutu sprężynowego. 
Podgrzanie tego drutu, 
powoduje utratę włas­
ności sprężys tych. Aby 
nie podgrzewać drutu, 
ucho sprężyny nie po­
winno być mniejsze od 
zwoju  sprężyny. 

Jeżeli konstruktor 
kształt, trzeba sprężynę 
na gorąco. 

zada inny 
wykonywać 

Zabezpieczenie antykorozyjne części 
metalowych 

Osobnym problemem związanym z 
częściami metalowymi jest zabez­
pieczenie antykorozyjne. Istnieje 
możliwość pokrywania części meto­
dami galwaniczna-chemicznymi lub 

. malowanie. Do pierwszej grupy 
można zaliczyć cynkowanie, kadmo­
wanie, chromowanie, fosforowanie, 
czernienie, anodowanie, do drugiej 
zaś malowanie wyrobami schnącymi 
w piecu lub w powietrzu. 

Wszystkie rodzaje pokryć ochron­
nych wymagają bardzo starannego 
oczyszczenia całej powierzchni. Roz­
różnia się oczyszczanie mechaniczne 
i chemiczne. 

Oczyszczanie mechaniczne polega 
na szczotkowaniu lub piaskowaniu. 

Do szczotkowania nadają się tylko 
powierzchnie otwarte, dostępne dla 
wirującej szczotki drucianej o okre­
ślonej .§rednicy, Szczotka nie wej­
dzie do naroży, wnętrz rur itd. 

Bardziej skuteczne jest piaskowa­
nie. Oczyszcza ono szczególnie _do­
brze częś� spawaną ze zgorzelmy. 

Ale wymaga rówmez nie za bardzo 
skompllkowanych kształtów. Stru-; 

mień piasku wylatuje z pistoletu 
pod określonym kątem stożka i nie 
powiqien natrafić na ekran zasła­
niający dostęp do oczyszczanej po­
wierzchni. 

Chemiczne oczyszczanie ma tę za­
letę, że obejmuje wszystkie nie­
dostępne miejsca przy_ oczyszczaniu 
mechanicznym - oprócz przestrzeni 
całkowicie zamkniętych - przepro­
wadzane jest bowiem metodą zanu­
rzania. Rozróżnia się odtłuszczanie 

i trawienie. Trawienie ma niestety 
zasadniczą wadę, mianowicie kąpiel 
trawiąca wchodzi we wszystkie 
szczeliny, kawerny itd. i nie daje się 
stamtąd wypłukać, tworząc w po­
zornie osuszonym okuciu ogniska 
powstającej korozji. Dlatego do tra­
wienia nie nadają się zmontowane 

zespoły, połączenia nitowane, zgrze­
wane oraz niektóre części spawane. 

Sam proces galwaniczny prowa­
dzony jest w kilku wannach, dlate­
go wielkości wanien ograniczają nie­
kiedy wielkości części pokrywanych 
ochronnie. 

Skomplikowane kształty części mo­
gą również powodować ekranowa­
nie, przez co powierzchnie są ni�­
równo pokryte lub nawet zupełme 
nie pokryte warstwą ochronną. 
Wnętrza rur na przykład nie dają 
się pokryć warstwą ochronną, przy 
większych średnicach trzeba wpro­
wadzać do nich specjalne elektrody. 

Bardzo drobne części, jak śruby, 
nakrętki, podkładki itd., wymagają 
osobnych kielichów do przeprowa­
dzenia procesu galwanicznego, w 
przeciwnym przypadku trzeba j_e po­
jedynczo wiązać do zanurzama w 
kąpieli, co jest bardzo żmudne i pra­
cochłonne. 

Z procesem cynkowania wiąże się 
również zagadnienie odwodorowy­
wania, czyli pozbywania się tak 
zwanej kruchości wodorowej. Pro­
ces odwodorowywania wymaga urzą­
dzeń grzewczych, w których panuje 
temperatura od 230-250 °C. Tu rów­
nież komora pieca może ograniczać 
wymiary części. . . Powierzchnie współpracuJące me 
powinny być typowane przez k_on­
struktora do pokrywania galw�mcz: nego dodatkową warstwą, pomewaz 
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trudno jest osłaniać je w czasie pro­
cesu. Trudne jest również dodatko­
we zdziern.nie nałożonej już war­
stwy galwanicznej. 

Powłoki malarskie daj ą grubszą 
warstwę pokrycia niż powłoki gal­
waniczne. Przy malowaniu sposo­
bem zanurzania mogą pozostać: miej ­
sca w konstrukcji ,  z których trudno 
jest odprowadzić nadmiar lakieru, 
przy sposobie zaś natrysku można 
nie objąć strumieniem lakier u 
wszystkich miejsc konserwowanych 
(np. wnętrza rur). 

Wszystkie powierzchnie współpra­
cujące i gwintowane muszą być 
ochraniane w czasie nakładania po­
włok malarskich. 

Charakterystyczną cechą u jemną 
malowania jest wyraźne pocienianie 
się warstwy malarskiej na ostrych 
krawędziach· blach, rur i prętów, co 
powoduje zmniej szenie odporności 
antykorozyjnej .  

Również należy pamiętać, że przy 
malowaniu zakrywa się nałożoną 
warstwą lakieru wszystkie otwory, 
przez co otwory wykończone już  
„na gotowa" trzeba dodatkowo 

, ,przepuszczać" po malowaniu, od­
słaniając tym samym powierzchnię 
metalu. 

Przy stosowaniu wyrobów schną­
cych w piecu należy się liczyć z wy­
miarami dysponowanego urządzenia 
grzewczego oraz z wymaganą tem­
peraturą suszenia (ok. 120 °C). CzE;­
ści malowane piecowa nie mogą mieć 
materiałów wrażliwych na taką tem­
peraturę. 

Konstrukcja drewniana 

Osobnym rozdziałem do omówie-· 
nfa jest wykonanie szkieletu szy­
bowca i j ego pokryć. Wiadomo, że 
głównym warunkiem zapewnienia 
własności aerodynamicznych szy­
bowca jest dotrzymanie jego kształ­
tów zewnętrznych. 

Istnieją dziś sposoby fabryczne, 
które pozwalają  na poprawne od­
wzorowanie geometrii. Przypomnę, 
że dysponując współrzędnymi posz­
czególnych przekrojów skrzydła, ka­
dłuba i usterzenia, można wykonać 
rysunek płytowy a z niego odtwa-
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rzać wzorniki, wchodzące w zakres 
oprzyrządowania warsztatowego, po­
zwalającego wykonywać poprawnie 
części i montaż szybowca. 

Głównym problemem technolo­
gicznym omawianego zagadnienia 
jest wytypowanie przez konstrukto­
ra  powierzchni bazowych montażu. 

Każda produkcja wymaga stoso­
wania odchyłek wymiarowych. Cho­
dzi o to, by podobnie jak w kon­
strukcj i maszyn, określić w budo­
wanym szybowcu, w którym kie­
runku pójdą odchyłki wykonywa­
nego szkieletu oraz pokryć i jakie 
są ich wielkości. 

Brak tych ust:1leń w konstrukcji 
powodu.ie trudności wykonawcze. 

Jeżeli konstruktor zdecyduje, że ba­
zowanie następuje na powierzchni 
zewnętrznej szkieletu, wówczas po­
ciąga to za sobą wykonanie komple­
tu wzorników, według których moż­
na sposobem kopiowania na frezar­
ce otrzymać żądany kształt żebra, 
wręgi lub dźwigarka. 

Warto tu zaznaczyć, że części prze­
znaczone do frezowania muszą mieć 
miejsca konstrukcyjne do nawierce-

nia otworów technologicznych pod 
kołki ustalaj,1ce wzornik-kopiaI. 
Konstrukcyjnie części frezowane po­
winny być na tyle sztywne, by nie 
odkształcały się podczas frezowania. 
Kształt frezowania może być dowol­
ny, byleby- nie miał n aroży o pro­
mien iu mniejszym od połowy śred­
uicy freza. 

Jeżeli konstruktor zdecyduje, że 
bazowanie następuje na obrysie ze­
wnętrznym pokrycia, wówczas po­
ciąga to za sobą wykonanie komple-

tu wzorników, według których moż­
na sposobem kopiowania na frezar­
ce otrzymać części konstrukcyjne 
oprzyrządowania, gwarantującego 
poprawny montaż zespołów. 

Każda część frezowana wymaga 
własnego wzornika - kopiału. Zatem, 
im więcej części frezowanych, tym 
więcej wzorników-kopiałów. (Do­
kładność wykonania wzornika wy­
nosi ± 0, 1 mm, krawędzie piłowane 
są przez ślusarzy-wzorcarzy). 

Trzeba tu jeszcze dodać, że zwy­
kle frezowanie następuje pod kątem 
prostym do płaszczyzny stołu, na 
którym leży przedmiot obrabiany. 
Frezowanie krzywizny pod zmien­
nym kątem do stołu obrabiarki jest 
operacją bardzo t rudną. 

Skoro przyjmuje się, że bazowa­
nie, następuje na powierzchni ze­
wnętrznej szkieletu, wówczas od­
chy lki wymiarowe nakładanych po­
kryć powinny iść w k ierunku ze­
wnętrznym, przy bazowaniu na obry­
sie zewnętrznym pokrycia odchyłki 

wymiarowe pokrycia powinny iść w 
kierunku wewnętrznym. 

Wiadomo, że sklejka ma swoją to­
lerancję grubości (na przykład dla 
sklejki o grubości 2 mm tolerancja 
wynosi ± 0,2 mm). 

Jeżeli  pokrycie jest klejone war­
stwowo, n a  krzykład z dwóch skle­
jek, wówczas grubość jego jest więk­
sza od sumy dwóch grubości skle­
jek, dochodzi bowiem jeszcze gru­
bość błony klejowej . , 

Podobnie przy pokryciach prze-
kładkowych należy szczegółowo 

przeanalizować grubość wynikającą 
z klejenia poszczególnych warstw. 

Analiza przyj ętej powierzchni ba­
zowej montażu, uwzględniająca od­
chyłki wymiarowe grubości powło­
ki ,  powinna doprg,wadzić do przy­
jęcia przez konstruktora takich roz­
wiązań,  które pozwoliłyby kompen­
sować odchyłki wymiarowe. 

Przy zagadnieniu pokryć trzeba 
zwrócić uwagę na zachowanie w 
konstrukcj i  warunku ich sztywności. 
Ostre wymagania stawiane pod 
względem dotrzymania samego 
kształtu profilu żebra lub wręgi mo­
gą być zbyt wygórowane, skoro po­
krycie położone na szkielet nie bę-



dzie miało dostatecznej sztywności 
i nastąpi utrata kształtu pomiędzy 
elementami podpierającymi (żebra­
mi lub wręgami). 

Bardzo czułym m1eJscem kon­
strukcyjnym pod względem dotrzy­
mania wymiarów i kształtów są 
s zczeliny lotkowe lub klapowe oraz 
szczeliny w usterzeniach, ze wzglę­
du na współpracę z ruchomych 
względem siebie zespołów. 

Jeżeli nie będzie dobrze przyjęty 
luz technologiczny, może nastąpić 
brak pełnych wychyleń lotek, klap 
lub sterów. 

Klejenie drewna 

W konstrukcjach drewnianych ma­
teriałem łączącym jest klej. Każriy 
klej ma swoje wymagania techno­
logiczne. Przy budowie szybowców 
stosu.ie się klejenie na zimno, odp::t­
da więc problem temperatury, za­
chodzi natomiast zawsze koniecz­
ność wywierania właściwego docis­
ku i to w ustalonym okresie czasu. 

Konstrukcja powinna zapewnić 
możliwość wywierania długotrwałe­
go docisku. 

Najbardziej znany sposób - gwoź­
dzikowanie - możliwy jest tam, 
gdzie znaj duje się odpowiednia po­
wierzchnia do wbicia gwoździa bez 
narażenia części na rozkłucie. 

Wymagana jest również dostatecz­
n a  przestrzel'1. dla ruchu młotka. W,Y_­
w ieranie docisku pod prasą mozh­
we jest jedynie dla części, które 
można ułożyć na stole prasy. Wy­
konywanie pras mechanicznych jak 
i pneumatycznych, indywidualnie 
dostosowanych do kształtów kon­
strukcji, jest opłacalne }_edynie przy 
dużych seriach produkc31. . , . Wywieranie docisky po::! �1snie­
niem ma praktycznie ogram�zoz:ą 
wielkość do 0,6 ata i nie nadaJe się 
do wszystkich rozwiązań. Wymaga 
ono w ykonania szczelnego u�ządz�­
nia o zamkniętej przestrzeni, z kto­
rej wypompowuje �ię yowietrze. 

Klejenie przy uzycm pod-_ ,  l�b 
nadciśnienia ma tę wadę, że c1snie­
nie rozkłada się na całej płaszCZ?7?­
nie równomiernie, i dlatego kaz_da 
nierówność powstała przez zgrubie­
nie materiału sklejanego lub powst�­
ła w warstwie kleju nie daje się 

rozprowadzić i pozostaje na części 
sklejanej. 

Przy pokryciu warstwowym skle­
janym ze sklejek lub z wypełnia­
czem (wypełniacz piankowy lub ko­
mórkowy) należy wziąć pod uwag'ę 

minimalny prom1en gięcia P?Szcze­
gólnych warstw, w przeciwnym 
przypadku warstwy mogą być tak 
sztywne, że pomimo docisku nie 
uzyska się wymaganego promienia 
gięcia albo przyłożony docisk złamie 
materiał klejony. 

Wszystkie metody klejenia muszą 
gwarantować własności spoin klejo­
wych, ustalonych w warunkach tech­
nicznych. Ponieważ połączenia kle­
jowe są najczęściej połączeniami 
nośnymi, zachodzi konieczność ba­
da11 nieniszczących tych połączeń. 
Tam, gdzie nie da się stosować po­
wszechnych metod kontrolnych, po­
legających na ocenie akustycznej 
wys_tukiwanych miejsc, trzeba sto­
sować kontrolę za pomocą próbek­
-świadków. 

Malowanie szybowca 

Z wykończeniem konstru kcji 
drewnianej wiąże się zagadnienie 
malowania. Malowanie drewna ma 
ustalone zakresy czynności i jest 
bardzo pracochłonne. 

Dlatego do wymagań stawianych 
wykończeniu lakierniczemu należy 
podchodzić bardzo krytycznie. Nale­
ży pamiętać, że sztuka uzyskiwania 
dobrych powłok malarskich polega 
na nakładaniu bardzo cienkich 
warstw. Warstwy te układają się -
patrząc w przekroju - warstwico­
wa, o równomiernie rozłożonej gru­
bości. 

Stąd też należy rozróżnić dwa 
odrębne problemy - jeden to gład­
kość (pojęcie przeciwstawne chropo-

Cńropowatośr': 

watości) uzyskanej powłoki ze­
wnętrznej, drugi to dopuszczalne nie­
równości pokrycia. 

Często konstruktor liczy na usu­
n ięcie wszelkich nierów�ości p_o­
wierzchni za pomocą lakierowania. 
Trzeba powiedzieć, że nierówności 
można usuwać jedynie za pomocą 
zacierania ich kitem, względnie tyl­
ko nieznacznie przez szpachlówkę 

. nakładaną natryskiem. 
Uzupełnianie nierówności za po­

mocą kitów niesie za sobą bardzo 

poważny przyrost ciężaru szybowca 
i jest pracochłonne. 

Uzyskanie dużej gładkości powłok 
lakierniczych wiąże się ze sposobem 
ich nakładania oraz rodzajem wy­
kończenia. Rozróżnia się trzy stop­
nie wykończenia : 

a) powszechnie stosowany sposób 
natryskiv..ania, który daje powłokę 
chropowatości, widzianą pod dużym 
powiększeniem w postaci gęsto uło­
żonych kropelek - oczywiście zale­
ży to w dużej mierze od jakości sa­
mego materiału lakierniczego, 

b) uzyskanie powłoki gładszej, 
mmeJ chropowatej uzyskuje się 
żmudnym, bardzo pracochłonnym 
sposobem ręcznego lub mechanicz­
nego polerowania. Powierzchnia po­
lerowana jest świecąca, ale ma na­
dal - w dużym powiększeniu chro­
powatość, 

c) wyrównanie tej chropowatości 
do powierzchni zupełnie gładkiej -­
lustrzanej uzyskuje się przez szlifo­
wanie. 

Jest to również bardzo praco­
chłonna opera.cja. 

Z przytoczonych powodów kon­
struktor powinien w zależności od 

potrzeb stawiać wymagania, odróż­
niając trzy stopnie wykończenia la­
kierniczego. 

Przy omawianiu pokryć lakierni­
czych szybowca należy wspomnieć 
równie± o konieczności pokrywania 
sklejką lub tkaniną wszystkich 
otwartych powierzchni drewnianych, 
narażonych na bezpośredni kontakt 
z atmosferą. 

Samo pokrycie lakiernicze nie 
wystarcza i drewno pęka. 

Laminaty 

Dużym osiągnięciem technicznym 
w budowie szybowców jest stosowa­
nie laminatów. Wiąże się z tym za­
gadnieniem kilka problemów. 

Przesycanie włókna szklanego od­
• '1wiednimi żywicami uzyskuje się 

:dzlem przy stosowaniu metody 
bezciśnieniowej lub na prasach sto­
sując metodę ciśnieniową. 

Stosunkowo niewielkie liczby jed­
nakowych części laminowanych wy­
magają stosowania metody najprost­
sze.i, a więc przesycania ręcznego 
pędzlem. . Tym sposobem wytwarzania uzy­
skuje się gładź tylko po str?nie f�­
remnika, na którym następuJe lami­
nowanie. 

Druga strona pozostaje mocno 
chropowata, zależna od faktury 
przesyconej tkaniny. 
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Wymaganie otrzymania laminab 
z gładzią zewnętrzną wiąże się z 
wykonaniem modelu - pozytywu 
(1) .  Z niego dopiero trzeba wyko­
nać foremnik - negatyw (2), z gła­
dzią po stronie wewnętrznej . Tak 
otrzymany foremnik - negatyw słu­
ży do wykonywania danej części 
laminatowej . 

Jeżeli część konstrukcyjna musi 
mieć obie strony gładkie, wówczas 
trzeba stosować foremnik i stempel. 
Tym sposobem można uzyskać rów­
nież laminat o żądanej grubości 
ścianki bez względu na grubość sa­
mej tkaniny. 

Jak widać, odpowiednie żądania 
konstruktora pociągaj ą za sobą co­
raz to inny rodzaj oprzyrządowania. 

Jakkolwiek laminaty dają bardzo 
duże możliwości uzyskiwania róż-

a) 

� 
\6radż wewnatrz 
6/odż zewnatrz 

nych kształtów konstrukcyjnych, na­
leży zwracać baczną uwagę na  ich 
ciężary. 

Osłony ze szkła organicznego 
Istnieje kilka metod formowania 

szkła organicznego. Półproduktem 

K R�N I KA 
■ V Rajd Samolotowy Dziennikarzy i 
Pilotów ( unikalna, coroczna impreza 
organizowana w Polsce), w roku j ubi­
leuszu 1000-lecia Państwa - rozpoczął się 
w Gnieźnie. Przeloty łączyły historyczne 
miasta wzdłuż trasy widocznej na map­
ce zapożyczonej ze „Skrzydlatej ". w raj ­
dzie uczestniczyło 4 1  załóg. Raj d zakoń-­
czył się we Wrocławiu, gdzie podsumo­
wano punkty za konkurencje z dziedzi­
ny pilotażu i dziennikarstwa. Zwycięs­
two odniosła załoga Katowic· : pilot W. 
GawLik i red. Cieszewiiki, przed zespo-

V RSDi? 

2'.V. -9.VJ.H ...f-: 

--7�-:� · - ::-- •. : -'r:. 

� 

;t-
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wyjściowym jest płyta płaska, którą 
trzeba odpowiednio uformować na 
gorąco dzięki odkształceniom termo­
plastycznym materiału. 

Przy metodzie kontaktowej szkło 
doprowadzone do stanu plastyczno­
ści przez podgrzanie w piecu zacho­
wuje po obciągnięciu kształt po­
wierzchni zadanej foremnikiem, tra­
ci natomiast przejrzystość wskutek 

odcisków powierzchniowych faktu­
ry i nierówności foremnika lub nie­
równomiernego obciągania szkła na 
całym obwodzie. 

Grubość uzyskanej osłony odpo­
wiada grubości arkusza wyjścio­
wego. 

Do obciągania płyty ze szkła 
organicznego na kształt osłony za­
mkniętej z wszystkich stron trzeba 
bardzo dużych sił i rozbudowanego 
oprzyrządowania. 

Przy metodzie bezkontaktowej for­
mowania ciśnieniowego otrzymuje 
się powierzchnię sferyczną o prze­
krojach półkolistych. 

Powierzchnia formowanego szkła 
niczego nie dotyka podczas kształ­
towania, j est więc pozbawiona od­
cisków i zniekształceń optycznych. 
Przez wydmuchiwanie następuje 

·znaczne pocienianie szkła, które roz-
kłada się równomiernie na całej 
osłonie. 

Iem z Wrocławia . Załogi warszawskie 
ulokowały się na czwartym (pil. W. 
Ku;iatkowski i red. T. Stępień - ,,Ku­
rier Polski") i piątym (pil. Z, Dudzik 
i red. J. Zarębski - ,,Skrzydlata Pol­
slca") miejscu. 
■ Po 13-letniej przerwie wznowione zo­
stały „Ogólnopolskie Zawody Szybow­
cowe Kobiet".  Cztery lrnnkurencjc tych 
zawodów odbyły się w Lubinie Legnic­
kim z udziałem 13 p ilotek. Zwyciężyły : 
L, Bajewska (posiadaczka diamentowej 
odznaki, rekordów międzynarodowych 
oraz piątej lo)katy w SMP w 1961 r.) i 
D .  Sylwanowicz (obie z Warszawy), przed 
M. oiszewską (Gdańsk) i P.  Majewską 
(Warszawa ).  
■ Zarząd Główny APRL ustanowił od­
znakę „zasłużonego Działacza Lotnictwa 
Sportowego" i powziął  uchwalę, że przy­
znawana ona będzie corocznie w sierp­
niu z okazji Swięta Lotnictwa . W 1966 r. 
w związku z obchodami Tysiąclecia Pań­
stwa - zasłużeni działacze otrzymali od­
znaki trzykrotnie :  członkowie Klubu Se­
niorów Lotnictwa (w liczbie 30) w czcr­

· wcu w Dęblinie podczas walnego 
zgromadzenia oraz dalsze osoby :  w l ip­
cu (na Swięto Odrodzenia) i w sierpniu 
(Swięto Lotnictwa) .  
• AdeLa Dankowslta ustanowiła n a  szy­
�o_wcu „Foka" rekord Polski w prędko­
sc10wym przelocie po trasie trójkąta 100 
k m  - wynikiem 101,5 km/h. Poprzedni 
rekord Polski należał również do Dan­
kowskiej ;  ustanowiony w ub.r. - wy­
nosił 90,42 km/h. 

Osłony pilota zamocowywane są 
konstrukcyjnie w ramie dopasowa­
ne.i do wykroju w kadłubie. 

Przy metodzie obciągania kon­
taktowego kształt i kąty pochylenia . 
ramy odpowiadają wielkościom na 
foremniku. 

Przy metodzie bezkontaktowej pa­
rametry geometryczne ramy osłony 
trzeba najc zęściej zdejmować z go­
towego kształtu wydmuchanej osło­
n y, gdyż plaska płyta przytrzymu­
j ąca szkło w czasie formowania nie 
odpowiada położeniu ramy w szy­
bowcu. 

Ukształtowana osłona ma w sobie 
naprężenia wewnętrzne. Powodują 
one mikropęknięcia w postaci tak 
zwanego srebra oraz łatwe pękanie 
w eksploatacji od powstałego karbu 

lub rysy. Dlatego osłona powinna  
być  wygrzewana. 

Zarówno kształtowanie przez ob­
ciąganie, kształtowanie ciśnieniowe 
jak i wygrzewanie możliwe jest. w 
specjalnych urządzeniach. Wielkość 
komory takiego urządzenia będzie 
wymiarować otrzymywane osłony. 

Drugą wielkością ogranicwjącą 
wymiary osłon jest niewątpliwie 
cieżar właściwy szkła organicznego. 

■ Poważnie poprawiły się wyniki fi­
nansowe PLL „Lot" w roku ubiegłym. 
W porównaniu z 1964 r. wpływy prze­
wozowe przedsiębiorstwa wzrosły w 
1965 r. o 220/o ; zaś koszty eksploatacyjne 
zmniejszyły się o 7,60/o - pomimo 
zwiększenia pracy przewozowej w tono­
kilometrach o 14,20/o. 
■ Po zakończeniu drugiego etapu szko­
lenia, tj . odbyciu kllkunastogodzinnych 
lotów szlrnlnych oraz lotów na trasach 
pod nadzorem instruktorów radzieckich, 
dziesięć załóg PLL „Lot" uzyskało pra­
wo samodzielnego prowadzenia samolo­
tów AN-24. Nowe samoloty latają j uż 
do Pragi i Budapesztu, wejdą na linię 
do Skandynawii oraz uzupełnią połącze­
nia krajowe, w pierwszym rzędzie w 
relacji Warszawa - Poznań. 
■ W Domu Dzierini!karza w Warsza­
wie odbyło się spotkanie dziennikarzy 
warszawsl{iej p rasy, radia i telewizji z 
cl yrekją Polskich Linii Lotniczych 
„Lot" .  Spotkanie zostało zorganizowane 
p rzez PLL „Lot" oraz Klub Publicys­
tów Lotniczych SDP. Dyrektor PLL 
, ,Lot" inż. Jan Zwierzyński oraz zastęp­
ca d yrektora do spraw handlowych inż. 

. R. Staby udzielili  dziennikarzom infor- · 
macji dotyczących przewozów pasażer­
skich, perspektyw uruchomienia nowych 
linii ,  wprowadzenia nowych samolotów 
na l inie krajowe i zagraniczne obsługi 
pasażerów i rozkładu lotów. P,; spotka­
niu dziennikarze odbyli przelot z war­
szawy do Poznania na pokładzie AN-24. 
P_rzelot trwał 50 minut (prędkość pod­
rozna 490 km/h, na wysokości 4800 m). 



Mgr inż. STANISŁAW KAMIŃSKI 593.4 : 624.072.2 

Wari a cyina m etoda 

Zastosowa n i e  do 

wyznaczan ia 

ob l iczeń łopat 

l i n i i  ug ięcia belek 

wi rn i ka śmigłowca 

Przedstawiona teoria wyznciczania linii ugięcia belelt opiera się o zasadę prac wirtualnycn 
i niektóre podstawowe twierdzenia i własności rachunku wariacyjnego . 

Wyprowadzony wzór pozwala bez większych trudności na ści., le lub przybliżone wyznacze­
n-i,e linii ugięcia każdej belki płasko obciążonej. Metodę można przystosować do bel-:J't 
obciążonych przestrzennie. 

Ogólne założenia i oznaczenia 

Rozpatrzono dowolną belkę w układzie współrzęd­
nych prostokątnych xy (rys. 1 )  przy następujących 
założeniach i oznaczeniach: 

1 )  ugięcia y są małe w stosunku do długości łopaty, 

Oś belki nieodksz!olconej Jeden z końców belki 

2) kąty obrotów przekrojów dy są na tyle małe, dx 
że można założyć: 

dy dy 
sin - "' ---:: dx dx 

dy 
cos - <"'.) 1 dx 

3) ugięcia wszystkich przekrojów zachodzą w płasz­
czyźnie xy, w której leżą również główne centralne 
osie bezwładności poprzecznych przekrojów belki, 

4) wypadkowe zewnętrznych obciążeń belki le:tą 
w płaszczyźnie xy, 

5) obciążenia zewnętrzne nie zmieniają się wskutek 
dodatkowego odchylania od położenia równowagi, 

6) na belkę działaj ą następujące obciążenia :  
a) poprzeczne obciążenia ciągłe, prostopadłe do 
os i  belki nieodkształconej : 

q [�] cmb 
(obciążenie to na poszczególnych odcinkach belki 
może równać się zeru). 
b) w zdłużne obciążenie ciągłe : 

P L:� ] 
(p może równać się zeru na poszczególnych od­
cinkach belki) . 
c) siły skupione i momenty : 

Y; [kG] ,  X; [kG] oraz Mi [kGcm] 
Siłami powyższymi obciążone jest u punktów 
belki .  W każdym z u punktów co najmniej jed­
na  z sił  skupionych jest różna od zera, 

7) obciążenia zewnętrzne wywołują tylko ociksztal­
CEnia sprężyste, 

8) pozostałe oznaczenia zastosowane w tekście:  
J [cm4] - główny centralny moment bezwład­

ności poprzecznego przekroju belki. 
Moment ten może zmieniać się 
wzdłuż długości belki, 

EJ [kG cm2] - sztywność giętna w płaszczyźnie xy, 
a,. - stałe początkowo nieznane, 

Mg [kG cm] -- moment gnący w przekroju x = ::e. 
Nµ (x) [kG] - siła normalna w przekroju x = x 

wywol.'ana samym obciążeniem ciąg­
łym p, 

N (x) [kG] - całkowita siła normalna w przekro­
ju X =  X, 

9) inne oznaczenia objaśniono bezpośrednio w tek­
ście. 

Wyprowadzenie podstawowych wzorów 

Zgodnie z zasadą prac wirtualnych w położeniu 
równowagi : 

lub 

gdzie :  

ó(V -L) = O 

av - oL = o 

ó - wariacja, 

(1 

óV i óL - odpowiednio, wariacja, tj. przyrost ener­
gii potencjonalnej i pracy sił zewnętrz­
nych wskutek wirtualnej zmiany linii 
ugięcia. 

Zgodnie ze wzorami:  
l 

Vg = f  
Mg2dx 
2EJ 

o 

Mg = EJy" 

i ponieważ przy wirtualnej zmianie linii ugięcia, 
zmianie ulega głównie energia od zginania, wariację 
energii potencjalnej można przedstawić w postaci : 

! 

ÓV = o ( J �: yll2 dx ) (2) 

o 
Natomiast wariacja pracy wyrazi się zależnością: 

! U I 
óL = J q • dx • óy + � [ Yi • óyi +Mi · óy i - Xió • (L1Xi)] + 

o i=I 
l l u 

- fp •  dx · Mx) = ó [f(q • y - p • L1x) dx + � (Yi • Yi + 
o o i=l 

+ Mi • Yi - Xi • L1xi)]  (3) 
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Jak widać z rys. 2 :  

Ll x  = J J/ 1 + y'2 dx - x 
o 

J x � f (1 + !. y 1 2 ) dx - x 
� 2 . 

Ll x ~ J.!__ y'2 clx (4) 
o 2 

analogiczne: 

Zatem : 
[ ! (  y 1 

) óL = ó � q • y - p • r 2 Y1 2  dx dx + 

+ i (yi • Y; + M; • y;' - X; j
0
�·i ¼ y '2 dx )] (5) 

i =l 

lj 

X 

Wstawfając (2) i (5) do (1')  otrzymuje się : 

lub 

a (ł E
: y 1 12 dx) - a [ l (qy -p i ¼ y '2 dx) dx + 

u 
( x . 1 

] + }; Y; • Yi + M; • y;' - X; J' - y 12  dx = O 
i=l o 2 

[ l (EJ x 1 
) 

i5 J - y 112 - qy. + p J - y r2 dx dx + 
o 2 o 2 

- 2 Yi • Y; + Mi · y;' - X; S - y 1 2  dx = O 
U ( 

X 1 )J 
1=1 o 2 

(6) 

Można wykazać za pomocą pojęcia funkcji pier­
wotnej i całkowania przez części, że :  

!
( 

,r 1 ) 
!

(
1 t 

) J p J - y 1 2 dx dx = J - y 1 2 J pdx dx 
0 0 2 0 2 

X 

(7) 

Wykorzystując tożsamość (7) wyrażenie (6) przyj­
muje  postać : 

[ 
L 

(
EJ 1 t 

) 
o J - y 11 2 - qy + - y 1 2 J pdx dx + 

0 2 2 X 

- 2  Yi ' Yi + M; · y;' - X; _r'- y 1 2 dx = O  
U ( 

X ·  1 
) ]  

i=1 o 2 
(8) 

Zależność (8) według zasad rachunku wariacyjnego 
oznacza, że poszukiwana funkcja y (x) realizuje eks­
tremum wyrażenia w nawiasie kwadratowym. 

Zatem, wyznaczanie linii ugięcia belki oznacza po­
szukiwanie funkcji realizującej ekstremum funkcjo­
nału:  

14 

lub 

l 
(
EJ l t 

) v [y (x) ] = J - y 1 1 2  - qy + - y 1 2  J pdx dx + 
O 

2 2 
X 

U ( X 1 
) - 2

_ 
Y; . Yi + M ; . y;' - X; s'- y

1 2  dx 
i=l o z 

-V [y (x)] = 1 [ E: y l /2 - qy + ¾ y 12  N.__,] dx -

u 

(9) 

-2 (Y; y; + M; y;') (9') 
i=l 

Funkcja y (x) realizująca ściśle ekstremum funkcjo-
nału (9) może być, w szczególnych przypadkach, zna­
leziona za pomocą dokładnej ri1etody rachunku 
wariacyjnego. Zagadnienie to omówiono w dalszej 
części pracy. Na razie, należy stwierdzić, że ścisłe 
rozwiązanie na y (x) może składać się z jednej, kilku, 
lub nieskończenie dużej ilości funkcji, ważnych dla 

Ó{AX) 

y(x).,. ó!l{x} 

y[x) 
Linio uqięcio belki 
w położeniu równowagi 

I, t; I" oraz 2, 2; 2" -odpowied­
nio, kolejne po(ożenia tych 

samych punktów fopot.lJ 

poszczególnych odcinków belki, w sumie tworzących 
płynną krzywą. 

W praktyce, można zawsze zadowolić się rozwiąza­
n iem przybliżonym, uzyskanym przez zastosowanie 
do funkcjonału (9) którejkolwiek metody bezpośred­
niej rachunku wariacyjnego. Najwygodniej jest stoso­
viać; metodę Ritza lub metodę różnic skończonych 
Eulera. 

Niżej omówiono zastosowanie metody Ritza, w któ­
rej można poszukiwać rozwiązania, funkcjonału /9) 
w postaci szeregu :  

Yk(X) -:- 2 an • Yn 
n = 0,1,2,3 ,  . . .  

(10) 

gdzie Y1< (x) musi spełniać wszystkie warunki brze­
gowe belki. Oczywiście, gdy k -+ oo i jeśli istnieje 
granica szeregu (10) otrzymuje się rozwiązanie ścisłe. 
Dodać należy, że w przypadku belek funkcja Yk (x) 
i jej pierwsza pochodna m uszą być ciągłe, co nakłada 
dodatkowe ograniczenia w doborze funkcji Yn (x). 

Pochodne funkcji (10) mają postać: 

a,, · y/ (x) 
n =  0, 1,2,3 ,  . . .  

Yk" (x) = 2 an • Yr/' (X) 
n =  0 , 1 ,2,3, . . . 
k 

Yk'" (x) = 2 an • Yn"' (X) 
· n = 0 , 1 , 2 .3, . . .  

k 
Y,,rv (x) = 2 an • Yn1V (x) 

n = 0,1 .2,3, . . .  

(11) 

(12) 

(13) 

(14) 



Wstawiając  (10) ,  ( 11 )  i ( 12) do (9) otrzymuje się : 

! 
[

EJ � 11 2 k 
V [y (X)] =  j 2 (.Ę_ a„y 71 ) - q _I; a 11y11 

o n- 0, 1 ,2,3,  n= 0,1 2,3, . . . 

k 1 2 l 
+ �(1,1 a„ yn ) J p dx] dx + 

n = 0,! ,2,3 . . .  X 

+ 

k k u k 1 
- }; [Yi }; a„ y,, (x; ) ] - };  [Mi }; a„ yn (x, )J + 

t=l n=0,1 ,2,3 . .  , i=l n= 0,1 ,2,3 . . .  

u .r - 1  k ' 

� }; [Xi J' 2 (.L a„ Y n)2 dx] (15) 
t-0,1 , 2,3 . . . .  o n=0,1 ,2,3 . . .. 

Jak łatwo zauważyć, funkcjonał (9) przekształcił się 
w wyrażeniu (15) w funkcję współczynników a ,,. 
Ażeby wyrażenie (15) osiągnęło ekstremum, współ­
czy nniki a„ muszą być dobrane z układu równań : 

iJv [Y!, (x) ] ---- = O 
i}o.111 

gdzie m = O, 1 ,  2, 3 . . .  k 

Różniczkując (15) względem am i przyrównując do 
zera pochodne cząstkowe otrzymuje się: 

iJv [y1, (x) ] r k 11 1 1 i 
-- = J [EJ • (}; U11 Y n ) y

m _ qym + (J pdx )  ;< 
iJa111 o n=0,1,2,3. . . x 

1 k u • u r 
X Y m }; a" Y� ] dx - }; [ Yi Y m (.t ;i] � ł; [ Mi Ym (x,) ] + 

n 0,1,2.3, . . i=l i =l 

lub 

U .ri k 1 1 

+ }; [ Xi J (}; a„ Yn ) Ym dx J = O 
i = l  o n=0,1 ,2.3 . . .  

iJv [Y!, (x) ] k I l ,, ,, , l 
---- =}; a„ yn J(EJ Yn • Ym + Yn • y:nJ p dx ) dx + 

iJam ??=0,J ,2,3 . . .  0 X 

l u u u k 
-Jqym dx -}; Y; Y," <-r.> -}; Mi Y,,,'(.r1) + }; (x; }; a„ X 

o ż=l ż=l i=l n=0,1 ,2 .3 . . .  

X .(�� y� dx) = O 
o 

i ostatecznie : 
k l l u x .  

_I;a11 (J( E J  y� y� + y� y� f pdx )dx + };  ( X; j'y� X 
n·=0,1 ,2,3 . . .  o x i=I o 

l u u 
X Y:n dx )J = J qymdx + };  Yi y,,, (x;) + }; i1"i y ',,, <x;>) (16) 

o i=l ż=l 
Na podstawie wyrażenia ( 16) można stwierdzić, że 

poszukiwane współczynniki a „ spełniają układ rów­
nań liniowych: 

a0 A00 + a1 A01  -!- . . .  + a„ Aon + . . .  + ak A01< = Woo 

a0 A10 + a 1 A 1 1  + . . .  + a„ Am + . . .  + Cl1< A 11,; = W10 

Cło Amo + a1 A „1 1 + . . .  + a„ Amn + . . .  + ak Am ,, = Vv'mo 
a0 A1,;0 + a1 Ak1 + . . .  + a„ A1c,, + . . .  + ak Akk = W,,o 

(17) 
gdzie :  

l l u .r, 
Amn = J ( EJ y� y:n + y� y�J pdx )dx + ,2 (  xJ y� y� dx) ( 18) 

o o i=l o 
l u U I 

W mo = f qym dx + }; Yi Y," (r,) + }; Mi Ym(x;) 
o i=l i = l  

n = O, 1, 2 ,  3 . . .  k 
m = O, l, 2, 3 . . .  k 
i =  1, 2, 3 . . .  u 

(19) 

Gdy wyznacznik charakterystyczny układu równań 
( 17) równy jest zeru, otrzymuje się krytyczny stan 
obciążenia. Wyznacznik ten ma postać: 

Aoo 
A10  
Amo 
Ako 

Aon 
A 1„ 
A11111 
Akll 

Aok 
Alk 
Amk 
Akk 

O =  (20) 

Jak widać ze wzoru (18) :  

A m n  == Anm 

Własność powyższa znacznie skraca rachunki. 

Przy odpowiednim doborze funkcj i y„ szeregu ( 10), 
już przy kilku współczynnikach a11 otrzymuje się za­
dowalające przybliżenie. 

Jako funkcje Yk (x) możn a np. przyjmov,;ać ·w ogól­
nym przypadku szereg, którego wyrazami są kombi­
nacje liniowe tzw. funkcji Kryłowa. Wyrazy tego 
s;:eregu mają postać: 

Y11 = C 1 1, • S1 (} . . .  • x) + C�,. • S2 (J.,. • x) + 
+ C3 ,, • S3 (i.,, • x) + C,,, • S4 ().11 • x) (21) 

gdzie: Cn„ C2,,, C3,,, C,,., J. ,. są stałymi, zależnymi od 
warunków brzegowych belki i wskażnika n. 

Natomiast: 
S1 U- 11 x), s� ().,. X) ,  S3 (J. ,. X) ,  s. (J.,, x) 

są wspomnianymi funkcjami Krylowa, przy tym : 
1 

S1 (J.n x) = 2 (cos h i. 11 x + cos J,,, x) 
1 

S2 (J.,. x) = 2 (sin h J. 11 x + sin J.,, x) 

S3 (}.,, x) = - (cos h J.n x - cos J,11 x) 
2 

S, (J.;i x) = - (sin h J.,, :r - sin J. ,. x) • 2 
Funkcje powyższe mają następujące własności :  

s ' = ...!.... · s . s " = ,?. · s ' · - J.,2 · •2 4 J.,11 3 ' 4 11 3 - n ' 
,,, . " 2 ' 3 . S4 = An S 3 = An · s2� ,?.n S1 

(IV) "' 2 .  " 3 ' 4 . S 4 = ,?.n 
• S3 = ).,n 82 = ,?.n · S1 = ,?.n S4 

(IV) "' 
2 '" 3 S' 4 . S 3 = A.n • S2 = ).,n • SI = ,?.n • 4 = A.n S3 

Ponadto : 
S1 (0) = 1 ; S2 (O) = S3 (0) = S4 (0) = O 

Funkcje te są stabelaryzowane *). Łatwo sprawdzić, 
że są one niepełnymi kombinacjami liniowymi roz­
wiązań szczególnych jednorodnego równania różnicz­
kowego czwartego rzędu. W szczególnych przypad­
irnch, wskazane jest stosować' inne, prostsze funkcje. 
Należy przy tym zaznaczyć, że od doboru funkcji za­
leży dokładność i szybkość rozwiązania. Po wyzna­
czeniu, z układu równań (17) współczynników an , 
oblicza się: 

Mq = PJy11 

d ( ") Q = - EJ y 
dx k 

*) Patrz na przykład : 
') J. W. Ananiew: , ,Obliczanie drgań własnych układów 

sprężystych" , Moskwa 1946. 
') R. E. D. Bishop, D. c. Johnson : ,,Vibration anal ysi5 tablc5", 

- Cambridge university press 1956. - podano tu stabc­
laryzowanie wartości pewnej odmiany funkcji (21) dla 
poszczególnych warunków brzegowych i wskaźników n. 
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p 
[Jrx; =const 

I X. 

3 

oraz, o ile nie uczyniono tego wcześniej ,  siły normal­
ne N(x). Mając Mg, Q, N<x) można sprawdzić wytrzy­
małość belki. Zwykle obliczenie Q można pominąć. 
Dla ilustracji metody, niżej rozwiązano belkę na dwu 
podporach. 

Przykład 1 
Wyznaczyć linię ugięcia belki przedstawionej na 

rys. 3 .  

Rozwiązanie 

Zgodnie ze wzorem (10) można przewidzieć rozwią­
zanie w postaci szeregu : 

k 
Yk(x) = .2 an y„ 

n=l 
gdzie : 

. nnx 
Yn = sin - - · ., 1 2 3 k 

l ' ,. = , ' . . . . .  
Tak dobrana funkcja Y1, (x) spełnia wszystkie wa­

runki brzegowe belki, a więc :  
l i  

Yk<0> = O y k (o) = O 

I l i  
Yk (l) = O y k (o) = O 

Korzystając z zależności (18) obliczamy współczyn­
niki Amn : 

l li l i  Amn = J EJy y dx = 
0 m n 

J
l( m2 n2 mnx 

) ( 
n2 n2 nnx

) = EJ 
O 

- -l-2 - sin -l -
. 

- -l2- sin -l- dx = 

m2 n2 n4 rl mnx nnx 
= EJ - - - sin -- sin -- dx = 

l4 0 l l 

= 
{EJ m

4 n4 
gdy m = n 

2 1s 
gdy m *  n 

o 
Zgodnie ze wzorem (19) : 

mna W mo = P • Ym(a) = P · sin - - · 
l ' 

Zatem układ równań (17) w rozpatrywanym przy­
padku zamienia się na układ równań niezależnych: 

skąd : 

1 6  

am · Amn = Wmo gdzie :  m = 1 ,  2, 3 . . .  k 

a = m 
wmo 
Amn 

p . mna 
sin 

l 
am 

= 
__ m_1_n_1_ 

EJ -· -
2 l3 

mna Pł3 sin - ­
l a = - - - - -m n4 

m4 EJ 
2 

Wobec powyższego linia ugięcia rozpatrywanej bel­
ki wyrazi się funkcją; 

Pl3 k 1 . m n a m n x 
y k(X) = -=--4 " - Sill -- sin --

„ _L., m4 l l 
- EJ m=I 
2 

Dla k ->- oo otrzymuje się rozwiązanie ścisłe : 
co 

Pl3 � _1_ . m n a  . rn n x  
Y(x) = -- sin sm 

n4 m4 l l 
- EJ m=l,2.3 .. 
2 

W przypadku: 

2 
1 1 

Ymax = Y (J...) = � ( 1 + -- + - + 
2 n , - EJ 

2 
co 1 

Pl3 � - ; 
= --- L; m

4 

n• m=l,3,5 . . . 
- EJ 
2 
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Jak z powyższego widać, otrzymany szereg jest tak 
szybkobieżny, że wystarczy w rachunkach uwzględnić 
tylko pierwszy człon. 

Uwagi odnośnie metody Ritza 

W rozpatrzo·nym poprzednio przykładzie obliczenie 
współczynników Amn i W mo nie przedstawiało żad­
nych trudności. W ogólnym przypadku należy jednak: 
posługiwać się tabelami i wykresami, analogicznymi 
do podanych w rozdziale traktującym o obliczeniach 
łopaty wirnika śmigłowca. Same rachunki są proste 
i mogą być wykonane przez personel pomocniczy. 

ścisła ocena ilości potrzebnych członów szeregu 
Yk (x) j est na ogól bardzo trudna, jakkolwiek dla pro­
stych funkcjonałów jest znana. Dla oceny dokładno­
ści rezultatów otrzymanych metodą Ritza można jed­
nak posługiwać się następującym, przybliżonym, teo­
retycznie niedoskonałym lecz praktycznie dostatecz­
nie pewnym sposobem : 

po obliczeniu y i.;(x) i Y1<+ 1 (x) porównuje się je mię­
dzy sobą w kilku punktach przedziału (o, !.) .  

Jeśli w granicach żądanej dokładności wartości te 
są zgodne, to uważa się, że funkcja Y1<(X) jest roz­
wiązaniem rozpatrywanego zadania wariacyjnego z żą­
daną dokładnością. Jeśli zaś wartości Yk(x) i Yk+1(:r) 
nie są zgodne w ramach wybranej dokładności, to 
oblicza się Yk+ z(x) i porównuje Yk+ 2(x) i Yk+ 1(X) 
w kilku punktach. Proces ten powtarza się tak drugo, 
aż wartości Y1<+u:(x) i Y1<+u: + 1(x) będą zgodne z żą­
daną dokładnością. 

Scisle wyznaczanie ekstremali funkcjonału (9) 

W prowadzenie 

Jak wiadomo z rachunku wariacyjnego funkcjonał: 

v' [y (x)] = "j F(x,u,y,'y") dx + <I> (x0, Yo, y0' Xi ,Y1,y/) ;  (22) 

może osiągnąć ekstremum jedynie na krzywych cał­
kowych równania Eulera - Poissona : 

d d2 
F = - F , + - F 11 = 0 y dx y dx2 Y (23) 



Przytoczone twierdzenie wyprowadzone zostało przy 
następujących założeniach i oznaczeniach : 

1 )  funkcja F jest c zterokrotnie różniczkowalna 
względem wszystkich argumentów, 

2 )  F y, F y', F y", - oznaczają odpowiednia pochod".lc 
cząstkowe funk�ji F względem y, y' i y", 

3) w przypadku nieciągłości funkcj i F równanie (23) 
obowiązuje dla przedżiałów ciągłości. 

W celu otrzymania ścisłego rozwiązania w tym przy­
padku należy jeszcze znać warunki analityczne 
w punktach nieciągłości. Warunki te w ogólnym przy­
padku mogą być uzyskane metodami rachunku wa­
riacyjnego. W przypadku belek można napisać je na 
podstawie wiadomości z klasycznej teorii belek. O za­
gadnieniu tym traktuje przykład 6. 

4) granice x0 i x1 mogą być ruchome. Założenie io 
umożliwia w razie potrzeby określenie linii ugięcia 
belki z uwzględnieniem przemieszczeń podłużnych jed-

y p 
s 

X 

4 

nego z końców. Należałoby wówczas rozpatrywo.ć 
tzw. ekstremum warunkowe funkcjonału (9). 
Jak łatwo zorientować się, równanie (23) umożliwia 
ścisłe wyznaczenie ekstremali funkcjonału (9), czyli 
w rozpatrywanych przypadkach linii ugięcia belek. 

Przykład 2 

Wyznaczyć linię ugięcia i momenty gnące w belce 
przedstawionej na rys. 4. 

Rozwiąza nie 

Dla belki (rys. 4) funkcjonał (9) przyjmuje postać : 
i 

( 
EJ //2 1 ,2

) 
v[y( .x)] = J - y - S ; - y dx - P • y(l) 

0 2 2 

Natomiast równanie Eulera-Poissona (23) , dla po­
wyższego funkcjonału wyraża się zależnością :  

lub: 

d 
( 

'
) 

d2 
- - - S • y  + -, (EJy") = O 

dx dx2 

EJyIV + Sy" = O 

albo przy o znaczeniu :  

V

E

: =
j 

IV 1 ,r 
Y + -:;- · Y  = o  

J 

Otrzymano więc równanie różniczkowe linii ugięcia 
rozpatrywanej belki. Ogólne rozwiązanie tego równa­
nia ma postać : 

X . X 
y = C 1 + C2x + C3 cos - + C4 sm -

j j _ 
Po wykorzystaniu warunków brzegowych:  

Y(o) = O; y'(o) = O; EJy"'<o) = -P; EJy" (l) = O 

otrzymuje się: 

P • j 3 l P Pj 3 l X Pj3 X 
y = -- tg-- - . j2 x - - tg - cos- + - sin-

EJ j EJ EJ j j EJ j 
oraz 

z - x  sin --
j 

Mgx = EJy" = P • j ·  ---­
l 

Przykład 3 

Wyznaczyć krytyczną wartość siły S, jeśli P = O 
belki pokazanej na rys. 4. 

Rozwiązanie 
W przypadku tym równanie Eulera - Poissona i jego 

rozwiązanie ma taką samą postać jak w zadaniu 2. 
Różnica polega tylko na innych warunkach brzego­
wych: 

y(o) = O 
y'(o) = O 
EJy"(L) = O 
EJy"'(l) = O 

Z powyższych warunków otrzymuje się : 

oraz: 
C2 = O; C4 = O 

C1 + C3 = O 
C3 Z 

- - cos - =  O 
j e  j 

Ostatni układ może być spełniony gdy C 1 = C3 � O ;  
c o  odpowiada równowadze w postaci linii prostej, lub 
gdy : 

czyli : 
l n 

cos - = o 

j = (2 n + 1) 2 ; gdzie n =  O, 1 ,  2, 3 . . . .  

z2 n2 - = (2n + 1)2 -
j2 4 
F n2 

- =  (2n + 1)2 -
EJ 4 
s 

(2n + 1)2n2EJ 
4 L2 

co odpowiada równowadze w postaci krzywoliniowej. 
Przy tym C1 =/=- O i C3 =i=- O. Dla n =  O otrzymuje się 
znaną z wytrzymałości najniższą wartość siły kry­
tycznej : 

Skr . min = 
n2 EJ 
4 z2 

Oczywiście, równowaga jest możliwa przy odpo­
wiedniej wytrzymałości pręta. Na ogół, osiągnięcie 
S,-r, prowadzi do zniszczenia pręta. Zadanie powyższe 
można rozwiązać za pomocą wyznacznika (20). Otrzy­
ma się wówczas na ogół przybliżoną wartość siły 
Skr• Wyznacznik (20) jest niezastąpiony w przypadku 
złożonego układu obciążeń i wówczas należy go sto­
sować. 

Nadmienić należy, że założenie w powyższym zada­
niu P = O jest bez znaczenia dla wartości siły kry­
tycznej, ułatwia jednak zrozumienie fizycznej istoty 
krytycznego stanu obciążenia. 

1 7  



Przykład 4 

Wyprowadzić równanie różniczkowe linii ugięcia 
belki pokazanej na rys. 5.  

y 

O ,,__.1....-.1....-.1....-.1....-.1....-.1....-.1....-.1....-.1....-,__-+-..;..S___;.,:.x 

EJ;const 

5 

Funkcjonał (9) i równanie Eulera - Poissona (23) 
maj ą dla rozpatrywanej belki postać odp_owiednio : 

oraz 

l 
(
EJ " 1 1 2

) v[y(x)] = J - y - qy - S • - y dx 
0 2 2 

- q - _!!:_ (- S • .!_ • 2 Y
1 

) + � (
EJ 

• 2 /) = O 
dx 2 dx2 2 

czyli s zukane równanie linii ugięcia będzie: 
-q + Sy" + EJyIV = O 

6 

Przykład 5 

Wyprowadzić równanie różniczkowe linii ugięcia 
belki pokazanej na rys. 6. 

Rozwiązanie 

Funkcjonał (9) dla tej belki ma postać:  
l 

( 
EJ 1 1 2  q 

) 
l l 1 2  

V [y (x)] = J - y - - • X • y dx + s f - . y 
0 2 l O 2 

dx = 

z tym, że musimy uwzględnić dwa przedziały ciągło­
ści funkcji podcałkowej funkcjonału. 

Zatem, ogólne rozwiązanie rozpatrywa'nej belki 
będzie: 

E • Jy1 = C1x3 + C2x2 + C3 • x + C4 dla O �  x � a 
oraz 

EJy2 = C5x3 + C6x2 + C7 • x + C3 dla a � x � l 
Stałe można wyznaczyć z warunków brzegowych : 

1 )  EJy1 /o) = O 
2) EJy1"(0) = O 
3) EJy'"<o) = RA = 

4) EJyjl) = O 
5) EJyz" (O = O 

P ·  b 
, gdzie b = l - a 

P · a  
6) E.Jy,"'(l) = -Ru = -- � - l 
7) EJy1 (a) = E.Jyia) 

8) E.Jy 1 ' (a) = EJy�' (a) 
W celu uniknięcia wyznaczania reakcji można wy­

korzystać dodatkowe warunki dla x = a :  

EJy/'(a) = EJyt(a) 
oraz 

Ey'�' (a) - p = EJY ,�
, (l) 

Wykorzystanie warunków brzegowych daje nastę­
pujące . wartości stałych : 

Pb c = -1 
6! 

P ·  b 
C = - (12 - b2) 3 6 z 

P • a  
C = - -5 6 l 

P • a  c =  -6 2 
P • a  

C = - - - ( a2 + 2 F) 7 6 z 

P · a" 
Cs = - -

6 
Zatem, ścisłe równania linii ugięcia rozpatrywanej 

belki przyjmują postać : 

oraz 

Pb 3 Pb 
EJy = - x - - (!2 - b2)x - dla O � x � a 

1 6 !  1 6 !  
' 

l 
( 

EJ 1 1 2  q 1 1 2

) = J - y - - xy + S - y  dx 
0 2 l 2 

Pa Pa Pa Pa" 
EJy = - - x3 + - x2 - - (a2 + 2Z2)x + - ; dla a �  x ::::;;  Z 

2 6 l  2 6 l  6 
a równanie Eulera - Poissona (23) : 

q d 
( 

1 '
) 

d2 

( 
EJ "

) - - X - - S - 2 Y + - -- 2 y = 0 l dx 2 dx 2 
ostatecznie :  

q - - X - Sy -+- EJyIV - o 
l 

• -

Przykład 6 

Wyznaczyć za pomocą funkcjonału (9) i równania 
Eulera - Poissona (23) linię ugięcia belki pokazanej na 
rys. 3. 

Rozwiązanie 

W przypadku tym funkcjonał (9) przyjmuje postać:  

l EJ 
v[y(x)] = J - y"zdx + p .  y(ct) 

o 2 
Zgodnie z uwagą (3) wprowadzenia, ekstremala jest 

też całką równania (23) 
d2 

dx2 (EJy") = O 

18 

Jak widać z powyższego przykładu i przykładu 1 
ścisłe rozwiązanie przy dwu przydziałach całkowania 

7 

Y, 

Oś obciażonej łopoty = sztywnej 

q, ,8 °' / 
dl "

I.),,,!=,...
_ 

I 
X, 

Przequb poziomy_ rf/o topot{f prze_qubowej 
lub oś mocowamo do pwsly dlr;; ?opaty 
sz(//WflD zamocowane; w 01ośae. 

jest znacznie bardziej pracochłonne niż rozwiązanie 
przybliżone. 

Różnica ta silnie powiększa się w miarę wzrostu 
przedziałów całkowania i przy kilkunastu przedzia-



łach, jedynie sposób przybliżony staje się zdecydo­
wanie najlepszy. 

W następnej części pracy rozpatrzono obliczanie ło­
paty wirnika śmigłowca za pomocą omówionej po­
przednio metody przybliżonej.  

Można przekonać się, że metoda ta jest prostsza 
i s zybsza od metod:  Galerkina, Myklastade'a i kolo­
kacji. 

Zginanie łopat wirnika śmigłowca w zawisie 

Ogólne założenia i oznacze nia 
W c zasie lotu wiszącego, inaczej zwanego zawisem, 

obciążenia łopat nie zależą o-d czasu, są stale dla każ­
dego a zymutu. Rozpatrzono dowolną łopatę wirnika 
śmigłowca w układzie współrzędnych prostokątnych 
xy, (rys. 7), przy następuj ących dodatkowych założe­
niach i oznaczeniach nie wymienionych w ogólnym 
wykazie dotyczącym belek : 

1 )  zmiany rozkładu sił aerodynamicznych i sił od­
środkowych wskutek ugięcia, pomijamy jako małe, 

2) na łopaty wirujące ze stałą prędkością kątową 
działają następujące obciążenia ciągłe (rys. 7) ; 

= _ d'!'Jx1)  + dG (xi )
[ 

kG
] 

od ciągu aerodynamicznego 
qi 

d x1 d Xi cmb i ciężaru własnego 
d Pi (xi) 

[ 
kG

] . , . Pi = - -- - -- - od siły odsrodkoweJ, d x1 cmb 
3) wymienione w punkcie 2 obciążenia dzieli się na : 

a) poprzeczne 
q = q1 cos fJ - P i sin /J � q1 - P1 • fJ 

b) podłużne 
p = P1 cos fJ + q i sin fJ "'  Pi + q i • fJ "'  P1 

We wzorach powyższych przez fi oznaczono kąt wznio­
su łopaty nieskończenie sztywnej ale z przegubem 
poziomym:  

o 
(] =  -

--­
l 
J PiX1dX1 
o 

(24) 

Dla łopaty sztywno zamocowanej w piaście fJ = O. 
4) inne oznaczenia zastosowane w tekście : 
T (xi ) [kG] - ciąg aerodynamiczny odcinka łopat:" 
od x, = X1, do Xi = 1, obliczony dla promieniowa­
nia położenia łopaty, tzn. dla /J=O i łopaty co sztyw­
nej,  

T • [kG] - ciąg aerodynamiczny, całej jednej łopaty, 
P(x 1 ) [kG] - siła odśrodkowa, w przekroju X1 = X1. 

przy promieniowym położeniu łopaty, 
P [kG] - siła odśrodkowa, całej łopaty, przy jej 
promieniowym położeniu, 
G (xi ) = G (x) ciężar odcinka łopaty od X1 = X1 

do X1 = l .  

Wyprowadzenie zasadniczych zależności 
( 

w przypadku łopaty wirnika śmigłowca zgodnie 
z przyjętymi oznaczeniami funkcjonał (9) ma postać : 

ł 
( 

EJ li] 1 12 ! ) 
-

v [y (x>] = J - · y - qy + - y J p dx dx -
O 2 • 2 

X 

l 
[ 

1 1 1 2  l 
] = [ 

E
f y" - (q1 -p if])y + 2 y J p 1dx dx (25) 

Równanie Eulera - Poissona (23) 

d i 
) 

d2 
- (qi -pif:J) - -- (y1 J Pi dx + -

d
, (EJ·y'· ) = O 

dx x x 
d2 l 

- (EJy") - qi + pJI - (y" s PiclX - y'pi) = Q dx2 • x 
ostatecznie : 

d" l 
- (EJy") - q1 + P1 • {J + Pi · y' - y" \'Pi dx = O dx2 ; 

(26) 

Otrzymane równanie (26) jest ścisłe, w sensie wy­
trzymałości materiałów równaniem różniczkowym li­
nie ugięcia łopaty pqy poczynionych założeniach. 
Równanie to w ogólnym przypadku można rozwiązać 
stosując do funkcjonału (25) omówioną poprzednio 
metodą Ritza. 

Otrzymuje się wówczas układ równań (17), przy 
tym: 

� " 'f  f I � 

Amn = .\ (EJy m Y n + Ym Yn J pdx)dx = 
o X 

L , , ,, , I = .f [EJy � Yn + Ym Yn Np(x)]dx 
o 

l l 

(27) 

W mo = J qymdx "' J ( q, - PifJ!Ym
dx (28) 

o o 
Oprócz wspomnianego poprzednio, nadającego się 

do każdej belki, szeregu złożonego z wyrazów będ::t­
cych kombinacją liniową funkcji Kryłowa (21), moż­
na stosować w przypadku łopaty, następujące funk­
cje aproksymujące : 
a) dla łopaty z przegubem poziomym: 

gdzie : 

k 
Yk(x) = };  any,,(x), 

o 
n =  O, 1 ,  2, 3, . . .  k, 

a n - stałe początkowe, nieznane, 

Yo(x ) = L 
y (x) (� ):in (2n - 1) n� + s in  2 n n .E n 2n - 1 l l 

n = O, 1 , 2, 3, . . .  k, 

(29) 

(29' ) 

(29") 

b) do łopaty sztywno zamocowanej w piaście, tj. bez 
przegubu poziomego : 

le 

Yk(x) = 2, anYn(X) 
o 

gdzie: dla n =  1 ,  2, 3, . . . .  k 

= .!_
[

(4n - 3) n] "(�) 2_ 2_
[
(4n - 3) n] (.E) 3+ 

Yn (x) 2 2 l 6 2 l 

(30) 

4n - 3 X - 1 + cos --- n - (30') 
2 l 

S zczególnie przydatna może być funkcja (29), jak­
kolwiek zawsze można stosować, jak już powiedziano, 
szereg złożony z funkcji (21) .  Funkcje (29) i (30) ,,od­
gadnięto" przy założeniu, że w pobliżu końca łopaty 
EJ = const. 

Niżej podano formularze do obliczania wsp·ółczyn­
ników (27) i (28). 

Na podstawie rubryk 3 i 9 buduje się wykresy, 
z których po splanimetrowaniu i uwzględnieniu skali 
otrzymuje się Amn i Amo• 
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UWAGA ! 

Według tablicy 2 oblicza się tylko jedną z wartości 
W mo• Pozostałe współczynniki W mo wymagają oblicze­
nia tylko rubryk 8 i 9, gdyż rubryki poprzedzające 
nie zmieniają się. 

Tat,iir;o r 

Formularz do obliczenia Amn 
' ' 
x , y:ri-y; Hp(Jt) y:,,•':J/i•Np(x) y/:i ·y; fJ y;'n !!% EJ. y;,;,,;,-�H:,-,1,,·EJ 
' ©•1 ObliczOM po-a:,/.(� pcr @ · ©  0Mczon.1»-Oblic,rr,Mpo-T IO tab/iCQ IO fab/.icq .w tablicq 10 tablicQ @ · (Z)  ® ·® 
- [cm) - {kG} [>G} /1/cm'] ffeGcm'} f•G] [kii] 

Tablit:o2 

Formularz do obliczenia Wme-
' ' ' , _ ' . ' 8 . 
x , q, fJ P, /jp, q,p,-/J Ym (q,-p,/J}ym 
, ©•/ ObliczO"ltl'Jpo-llb1aMepcu1 Oblic10n1t f)OIQ 0·@ 0 -@) Obliczone pozo Cv·® T 10 tablicq tablia;+wort tablicą Jiqla tablicq - {c,,; {•G/cm!} {r-adian} ]•o/cm!} /'G/c,,;,] {>G,fmt,J {cm] [>G} 

Po obliczeniu, na podstawie tablicy 1 i 2 oraz od­
powiednich wykresów współczynników Amn i W mo,  

wstawia się je  do układu równań liniowych (17) i wy­
licza współczynniki an. Następnie, poprzez zróżnicz­
kowanie znanej już, przybliżonej linii ugiqcia łopa­
ty, otrzymuje się wartości sił wewnętrznych : 

Mg(x) = EJy,/' (x) 
Siłę w zdłużną N (x) obliczono poprzednio. Obliczone 

wartości sił wewnętrznych umożliwiają sprawdzenie 
wytrzymałości poprzecznych przekrojów łopaty. 
Oczywiście, cały proces obliczania numerycznego mo:�­
na zaprogramować na maszynę cyfrową. 

Na zakończenie artykułu, jeszcze jedno spostrze­
żenie. Mianowicie, gdy w ziąć tylko jeden człon sze­
regu ( 10) ,  to ugięcie łopaty, liczone od położenia ło­
paty nieskończenie sztywnej wyrazi s ię  wzorem : 

f qy1 dx . 
o 

Y (x) 
l 1 12 l 12 

1 

JEJ y dx + f Y N
P

(x) dx 
O l O 1 • 

(31) 

Jak widać z przedstawionego wzoru, poniewRż dla 
łopaty:  

l 1 1 2  ( 12  
j EJ y dx <{ j y N

P
(x) dx (32) 

o 1 o 1 

ta: ugięcie łopaty w locie bardzo mało zależy od  
sztywności giętnej. 

Dowód powyższego stwierdzenia „wzmacnia się", j e­
śli nadmienić, że przy y1(x) można przyjąć rzeczywi­
stą linię ugięcia łopaty przy jednym z rozkładów EJ. 
Oczywiście, w czasie postoju na ziemi, człon zawie­
rający sztywność giętną gra rolę zasadniczą. 

Literatura 

1. L. E. E!sgolc : ,,Rach une!, wariacyjny", Warszawa 1960, 
PWN. 

2. J. Lipka : , ,Wyznaczanie momentów gnących łopaty śmi­
głowca w locie wiszącym", Technika Lotnicza 5 i 6 z 1957 r. 

3. G. K. Susiow: ,,Mechanika teoretyczna", Warszawa, 1960, 
PWN. 

4. A. A.  Iljuszyn, W. S. Lenski : ,,Wytrzymałość materia­
łów", Warszawa, 1963, PWN. 

20 

Dr inż. STEFAN SZCZECIŃSKI 621.431.75.004 

Niektóre problemy 

Od dłuższego już czasu trwa coraz intensywniejsza 
walka o zwiększenie trwałości silników (głównie 
przez wydłużenie okresu międzynaprawczego). Aktu­
alnie osiągane okresy międzynaprawcze turbinowych 
silników odrzutowych wynoszą od kilkuset godzin 
pracy na samolotach bojowych do kil]{u tysięcy go­
dzin pracy na samolotach cywilnych. Najprostszym 
sposobem zwiększenia trwałości prawie każdego urzą­
dzenia mechanicznego j est rezygnacja z j ego maksy­
malnych osiągów. Najwrażliwszy i j ednocześnie naj­
bardziej obciążony zespół lotniczego silnika turbino­
wego to jego turbina. Na każdą łopatkę turbiny 
działa siła rozciągająca kilkunastu lub niekiedy kil­
kudziesięciu ton przy jednoczesnym nagrzewaniu jej 
gazami do bardzo wysokich temperatur. W takich 
warunkach pracy szczególnie wyraźnie rozwija siq 
zjawisko pełzania materiału, a powstałe odkształce­
nie trwałe ogranicza okres międzynaprawczy turbiny. 
Praca turbiny w warunkach nieco zaniżonych w sto­
sunku do maksymalnych znacznie zwiększa jej trwa­
łość zarówno dzięki zmniejszeniu sił odśrodko�ych, 
j ak i obniżeniu temperatury gazów omywających ło­
patki, co obniża odkształcenia trwałe wskutek pełza­
nia. Wprawdzie międzynaprawczy okres eksploata­
cyjny nie w kaźdym silniku musi być ograniczony 
trwałością turbiny, ale zazwyczaj właśnie turbina je:;t 
tym zespołem limitującym. Ewentualne wymiany 
pewnych agregatów lub ich zespołów napqdowych 
w okresie międzynaprawczym całego silnika uważa 
się za normalne zabiegi eksploatacyjne, gdyż czy:1-
ności te nie wymagają demontażu silnfka, a niekiedy 
nie wymagają nawet jego wybudowania z płatowcR.  
Tak pojęty okres między;:iaprawczy, w którym ule­
gają wymianie niektóre agregaty (głównie układu za­
silania), wtryskiwacze paliwowe, czasem rozrusznik, 
niektóre przewody itd., sięga dwunastu i więcej ty­
sięcy godzin w większości współczesnych silników 
turbinowych. Tak duże okresy międzynaprawcze sil­
ników osiąga się wieloma sposobami jednocześnie, 
lecz głównie właściwie dobranymi warunkami pracy 
turbiny. Niniejszy artykuł został opracowany właśn�e 
pod kątem widzenia możli\.vości zwiększenia trwałości 
silników na drodze analizy możliwości polepszenia 
warunków pracy turbiny. 

Warunki temperaturowe pracy łopatek turbin 

Łopatki wirników, a zwłaszcza łopatki nierucho­
mych kiero,vnic turbin poddawane są działaniu wyso­
kich temperatur o stosun],rnwo nierównomiernym 
rozkładzie. Na rys. 1 przedstawiono s zkic łopatki 
kierownicy turbiny silnika typu RD-45, która uległa 
przepaleniu z powodu nadmiernego wzrostu tempe­
ratury gazów przy j ej j ednoczesnym bardzo nierów­
nomiernym rozkładzie, charakterystycznym dla komór 
indywidualnych: W wielu współczesnych silnikach 
z indywidualnymi komorami z uwagi na znaczną 
nierównomierność rozkładu · temperatury w przekroju 



zwiększenia t rwałości si l n ików turb inowych 

wlotowym kierownic dobiera się (właśnie w zależno­
ści od wysokości temperatury w danej strefie) ma­
teriały o odpowiedniej o dporności na ·działanie wy­
sokich temperatur. I tak na przykład w strefie 
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środkowej wylotu z komory spalania (o najwyższej 
temperaturze) umieszcza się kierovvnice wykonane 
ze stopu kobaltowego, a w strefach skrajnych (gdzie 
gazy mają niższe temperatury) umieszcza się kie­
rownice z tańszych stopów typu Nimonic czy El 4:37 .  

Oczywiście, łopatki wirnikowe pracują w korzyst­
niejszych warunkach temperaturowych, gdyż przeci­
nając strefy o różnych temperaturach nagrzewają się 
do średniej temperatury niezależnej od równomier­
ności rozkładu. Nierówność pola rozkładu tempera­
tury w przekroju poprzecznym kanału turbiny powo­
duje jedynie bardziej nierównomierny rozkład . 
temperatury wzdłuż łopatki, jednakowy zresztą dla 
wszystkich łopatek wirnika. Na rys. 2a pokazano 
przykładowo rozkłady · temperatur w płaszczyżnie 
wlotu do kierownic turbiny, typowe dla komór indy­
widualnych. Rys. 2b przedstawia rozkład pola tem­
peratur przed kierownicą turbiny silnika Rolls-Royce 
, ,Spey". Otrzymane prawie równomierne pole tempe­
ratur jest wynikiem szczególnej troski konstruk­
torów tej firmy. Uzyskiwany w silnikach równomier­
ny rozkład temperatur na wlocie do turbiny jest 
jednym z głównych czynników zwiększających okres 
eksploatacji silników jako całości, a turbin w szcze­
gólności. 

Coraz większa ilość obecnie produkowanych i eks­
ploatowanych silników ma chłódzone powiet�zem 
łopatki zarówno kierownic, jak i wirników turb!n. 
Na rys. 3 podano kilka przykładów różnych rozwią­
zań konstrukcyjnych i sposobów realizacji chłodze­
nia kierownic. Rys. 3a przedstawia schemat kon­
strukcji łopatki kierownicy silnika Jumo 004. Do 
wnętrza łopatki wdmuchiwane jest powietrze, rozpro­
wadzane w j ej wnętrzu specjalnie ukształtowanym 
elementem. Wypływ powietrza chłodzącego z kierow­
nicy następuje szczeliną w jej krawędzi spływu. 
Rys. 3b oraz 3c przedstawiają konstrukcję ko?al:o­
wych łopatek kierowniczych turbinowego silnika 
śmigłowego R. R. Dart oraz jednego ze współczesnych 
radzieckich silników odrzutowych. W obu przypad­
kach powietrze chłodzące przepływa kanałem, 

we 
wnętrzu łopatki przy czym nie jest ono bezposred­
nio wyprowadz;ne do k anału przepływowego silnika 

w strefie turbiny. Bardzo oryginalne i skuteczne roz• 
wiązanie konstrukcyjne jest widcczne na rys. 3d; 
zostało ono opracowane w firmie Rolls-Royce i jest 
stosowane z powodzeniem w silniku „Spey" i „Con-

a b) I 

C) d� 
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way". We wnętrzu łopatek rozpro,vadzane jest po­
wietrze chłodzące odpowiednio ukształtowanym prze­
wodem, podobnie jak w silniku Jumo 004, lecz 
wyprowadzane jest nic krawędzią spływu, lecz sze­
regiem otworów wykonanych w ściance łopatki na 
jej wklęsłej stronie w pobliżu krawqdzi spływu. Tak 
umieszczone otwory pozwaiają na izolowanie ma­
teriału łopatek od gorącyc_h gazów warstwą chłodzą­
cego powietrza. W ten sposób chłodzone łopatki 
z powodzeniem wytrzymują trzystugodzinny okres 
pracy w temperaturze gazów wynoszącej przeszło 
1 100 °C. 

Daleko bardziej trudne, zarówno pod względem 
konstrukcyjnym jak i technologicznym, jest opraco­
wanie chłodzenia łopatek wirnikowych. Aerodyna­
mika przepływu gazów przez palisadę wymaga odpo­
wiedniego kształtu zewnętrznego profilu łopatek wir­
nikowych, a wytrzymałość dyktuje odpowiedni prze­
bieg wielkości przekrojów poprzecznych łopatki 
wzdłuż jej pióra. Wszystkie wymienione warunki 
musi spełnić właściwie opracowana technologia wy­
konania łopatek przy jednoczesnym zapewnieniu 
możliwości chłodzenia pióra strumieniem powietrza 
przepływającego kanałami we wnętrzu łopatki wzdłuż 
jej pióra. Rys. 4 . przedstawia dwie główne formy 
konstrukcyjne łopatek wirnikowych (rys. 4a i b) oraz 
różne warianty kształtów ka.nałów w przekrojach po­
przecznych łopatek (rys. 4c). Chłodzone łopatki są wy­
konywane przy zastosowaniu bardzo rozmaitych me-

b) C) 
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tod technologicznych : pierwszy profil od góry rys. 4c 
jest wykonywany metodą zespawania z odpowiednio 
wytłoczonej blachy, drugi i trzeci profil wykonany 
jest metodą odkucia i dalszej obróbki wiórowej prze­
prowadzonej „klasycznymi metodami", a otwory 
wzdłuż pióra - metodą wiercenia ;  wykonanie łopatki 
o profilu pokazanym na dole rysunku zmusza do za­
stosowania specjalnych metoq technologicznych. Ło­
patkę z piórem o takim „kesonowym" profilu wyko­
nuje się przez wprasowanie do otworów, wykonanych 
w półfabrykatowej odkuwce, prętów z niskotopliwego 
metalu, na przykład kadmu, stanowiącego wypełniacz 
technologiczny ; po całkowitym zakończeniu obróbki 
plastycznej oraz wiórowej metal ten wytapia się, co 
pozostawia w piórze kanały o odpowiednim kształcie. 
Według analogicznego schematu produkcyjnego wy­
konuje się łopatki kierownicze, które pokazano na 
rys. 3d. 

Powietrze chłodzące łopatki wirnikowe doprowa­
dzane jest do nich w strefie zamka, a wyprowadzane 
otworami w profilu końcowym łopatki, co zaznaczono 
na rys. 4a i b. Powietrze chłodzące łopatki kierownic 

6 
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może być doprowadzane zarówno z kierunku odśrod­
kowego (rys. 3a), j ak i dośrodkowego (rys. 3d), w za­
leżności od możliwości konstrukcyjnych. Na rys. 5 
pokazano schemat chłodzenia łopatek turbiny jednego 
z silników firmy Rolls-Royce. W tym przypadku 
łopatki wirnikowe chłodzone są powietrzem o odśrod­
kowym kierunku przepływu, a łopatki kierownic -
powietrzem wtórnym z komory spalania o dośrodko­
wym kierunku przepłyvrn. 

Jak dalece może obniżyć średnią temperaturę ło­
patki właściwie opracowane chłodzenie łopatki wir­
nika turbiny, widać wyraźnie z rys. 6. Na wykresacli 
tego rysunku przedstawiono rozkład średnich tem­
peratur gazów wzdłuż pióra łopatki n ie chłodzonej 
i łopatki odpowiednio chłodzonej strumieniem po­
wietrza. Wykresy te sporządzono na podstawie opu­
blikowanych wyników badań silnika R. R. ,,Spey". 
W przypadku łopatki nie chłodzonej ciepło j est od­
prowadzane od pióra łopatki przez jej zamek do 
chłodzonej powietrzem tarczy turbiny. Wskutek tego 
zaznacza się znaczny spadek temperatury p1ora 
w pobliżu strefy zamkowej, tj. bliżej chłodniejszej 
tarczy. Przebieg temperatur wzdłuż piora łopatki 
chłodzonej jest znacznie równomierniejszy. 

Rys. 7 wyja.śnia, jak dalece korzystne jest umiesz­
czenie łopatek wentylatorowych bezpośrednio na 
łopatkach turbiny, jak to ma miejsce w amerykań­
skim silniku dwuprzepływowym CJ-805-23 firmy 
General Electric. Łopatki wentylatorowe spełniają 
rolę żeber chłodzących łopatki turbinowe, a średnia 
temperatura przekroju poprzecznego u wierzchołka 
łopatki turbinowej jest nawet niższu niż przekroju 
podstawy łopatki przy tarczy turbiny. 

Specyfika obciążeń łopatek wirników turbin 

Charakter obciążeń temperaturowych łopatek kie­
rownic i łopatek wirnikowych jest bardzo zbliżony 
do siebie, jednakże jedynie łopatki wirnikowe znaj­
dują się w polu działania ogromnych sił odśrodko ­
wych, co powoduje powstanie znacznych naprężeń 
w ich przekroju poprzecznym. Występowanie dużych 
naprężeń przy jednoczesnych wysokich temperaturach 
nie tylko �mmeJsza współczynniki bezpieczeństwa 
względem wytrzymałości doraźnej , ale również 
zwiększa odkształcenia trwałe wskutek pełzania ma-
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teriału. Na rys. 8 pokazano typowe wykresy rozcią­
gających naprężeń rzeczywistych panujących w po­
szczególnych przekrojach poprzecznych pióra łopatki 
oraz wykresy naprężeń ·dopuszczalnych dla warun­
ków temperaturowych łopatki z chłodzeniem i bez 
chłodzenia. Odległość między krzywymi o wp i luzy­
wym i Or jest miernikiem istniejącego zapasu wy­
trzymałości. Korzyści uzyskane z chłodzenia łopatek, 
w idoczne na rys. 8, są oczywiste. Na rysunku tym 
widać również, że zastosowanie w łopatce półki po­
woduje wprawdzie znaczny wzrost naprężeń śn,d­
nich, co ma istotny wpływ na odkształcenie wzdłużne 
pióra łopatki, przy jednoczesnym nieznacznym wzro­
ście naprężeń maksymalnych (przyrost napręzen 
w łopatce od sił odśrodkowych działających na półkę 
jest  tym mniejszy, im większy jest przekrój po­
przeczny pióra łopatki), zwiększa jednak odprowa­
dzenie ciepła z łopatki (i tłumi drgania). 

Wpływ wartości naprężeń i temperatury materiału 
na jego pełzanie jest w idoczny na rys. 9 .  R ys. 9a 
przedstawia zależność odkształcenia trwałego LIL [O/u] 
w materiale typu Nimonic 80, szeroko stosowanym 
do wykonywania łopatek \'llirników turbiny, od tem­
peratury t [°C]  i czasu działania obciążenia -r: (godz. ) .  
Wykresy zestawiono dla warunków stałych napręż.eń 
w materiale (o = const). Na wykresach tych wyraź­
nie widać, jak gwałtownie maleje odporność na peł­
zanie  ze wzrostem temperatury. W przypadku zało­
żenia wartości odkształcenia trwałego równego na 
przykład 0,2ł/o, przyrost temperatury zaledwie o 30 "C 
(z 720 do 750 °C) powoduje skrócenie dopuszczalne�o 
czasu trwania obciążenia z ~ 1 000 godz. do zaledwie 
300 godz.. Wzrost temperatury o dalsze 30 °c (do 
780 °C) powoduje skrócenie c zasu trwania obciążenia 
do ~ 100  godz. Podawane tu czasy działania obciążenia 
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są prawie równoznaczne z trwałością turbiny i okre­
�em międzynaprawczym silnika. Rys. 9b ilustruje, 
Jak dopuszczalny czas działania różnych obciążeń 
zależy od wielkości tych obciążeń, wyrażonych róż­
nymi wartościami naprężeń o, oraz od temperatury. 
W)kresy te opracowane dla warunków stałej do­
puszczalnej wartości odkształcenia trwałego równego 
0,20/o. Znajomość zależności tego typu dla materiału 
przewidywanego w konstrukcji turbiny pozwala na 
określenie czasu jej eksploatacji oraz pozwala na 
określenie luzu promieniowego między końcami ło­
patki turbiny a pierścieniem nieruchomego korpusu. 

Dobór luzu promieniowego na końcu łopatki turbiny 

Dobranie właściwego luzu między końcami łopatek 
wirnika turbiny a jej nieruchomym korpusem sta­
nowi jeden z trudniejszych, a jednocześnie odpo­
wiedzialniejszych problemów konstrukcyjnych i eks­
ploatacyjnych. Ze względu na powstające przy nad­
miernym luzie przecieki gazów z jednej strony profilu 
łopatki na drugą, luz ten powinien być jak najmniej­
szy. Jednak zbyt mały luz nie daje możliwości uzy­
skania dostatecznie dużej trwałości turb.iny z po\vodu 
stałego zmniejszania luzu w wyniku pełzania m:-1.­
teriału łopatek. Przy doborze tego luzu (mierzonego 
na zimnym silniku) w oparciu o obliczenia należy 
pamiętać, że luz ten jest zmienny w bardzo szerokich 
granicach w zależności od temperaturowych warun­
ków pracy poszczególnych elementów turbiny oraz 
w zależ,1ości Qd ich obciążeń mechanicznych powo­
dujących powstawanie odkształceń zarówno sprę­
żystych, jak i trwałych. Przedstawiony sposób 
obliczenia tego luzu uj:nuje główne przyczyny po­
wstawania odkształceń promieniowych zarówno wir­
nik;,. turbiny, jak i jej nieruchomej obudowy, pozwa­
lając jednocześnie na przeprowadzenie tych obliczeń 
dla różnych warunków pracy turbiny, zależnych prze­
de wszystkim od prędkości obrotowej jej wirnika. 
Wyznaczony na podstawie obliczenia luz promienio­
wy ó r jest wynikiem odpowiedniego zsumowania 
odkształceń promieniowych poszczególnych elementów 
turbiny. 

Odkształcenie promieniowe piersc1enia korpusu 
turbiny · jest wynikiem zarówno odkształceń ciepl­
nych, jak i sprężystych wynikających z obciążenia 
różnicą ciśnień Lip między ciśnieniem wewnątrz ka­
nału silnika oraz ciśnieniem panującym w gondoli na 
zewnątrz silnika. Różnica ciśnień Llp jest zależna od 
prędkości obrotowej wirnika n oraz prędkości lo­
tu v: i wysokości lotu H. Promien iowe odkształcenie 
cieplne pierścienia- korpusu wynosi :  

gdzie :  
Rk - średni promie11. pierścienia, 

(Jk[t (n)] - współczynnik rozszerzalności cieplnej za­
leżny od temperatury t (zmiennej . wraz 
ze zmianą prędkości obrotowej wirnika), 

11 t,, (n) - przyrost temperatury w warunkach obli­
czeniowych w stosunku do stanu zim.:.. 
nego. 

Promieniowe odkształcenie sprężyste wynikające 
z różnicy ciśnień w przypadku pierścienia swobod­
nego (tj .  nie połączonego z jakimś bardzo sztywnym 
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korpusem, j ak to ma miejsce na przykład w silniku 
RD-45 czy WK-1 wyraża się wzorem : 

gdzie : 

a [Li p  (n, v H)] 
Lf Rk2 = Rk ----Ek [ t  (n)] 

c; [ Li p  (n, v H)] obwodowe naprężenia rozciągające 
w pierścieniu zależne od różnicy 
ciśnień Lip (zależnej od n, v oraz H), 

E1. [t (n)] -- moduł sprężystości podłużnej za­
leżny od temperatury pi�rścienia 
(zmiennej głównie wraz ze zmianą 
prędkości obrotowej turbiny). 

Całkowity przyrost promienia pierścienia korpusu 
w stosunku do promienia w warunkach wyłączonego 
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silnika w stanie zimnym j est sumą obydwóch od­
kształceń zaznaczony jest linią przerywaną na 
rys. 1 0. 

Przyrost długości łopatki turbiny wynikły z od­
kształcenia cieplnego wynosi : 

gdzie : 

Pr [ t  (n, Z ) ]  

ił t (n, l) 

ł=L 
Lf L3 = J /31 [t (n, O] L'.lt1 (n ,  l )  d Z l=o 

współczynnik rozszerzalności cieplnej  
materiału łopatki zależny od tempera­
tury zmier�ncj wraz ze zmianą pręd­
kości obrotowej n i wzdłuż pióra ło­
patki Z (rys. 6), 
przyrost temperatury w bieżącym prze­
kroju łopatki w stosunku do stanu 
,,zimnego" turbiny. 

Ten przyrost długości łopatki zależy w największym 
stopniu od tego czy łopat.ka j est chłodzona, czy też 
nie. 
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Przyrost długości łopatki powstały od działania na 
j ej pióro sił odśrodkowych można wyznaczyć z za­
leżności :  

g dzie : 

ł = L a (n, l) 
JL4 = f --- dl l = O  Ex [ t  (n, Z)] 

r ;  (n, Z) - naprężenia w przekroju bieżącym ło­
patki zależne od prędkości obrotowej 
wirnika n oraz zmienne wzdłuż pióra, 

E, [t (n, l}] - moduł sprężystości podłużnej zależny 
od prędkości obrotowej wirnika oraz 
temperatur wzdłuż pióra. Typowy 
przebieg zmiany temperatury gazów 
przepływaj ących przez turbinę ,,., za­
leżności od prędkości obrotowej wir-

n 
nika n = -- przedstawia rys. 1 1a. nmax 

Na rys. llb pokazano zmianę modu­
łów sprężystości podłużnej w funkcji 
temperatury kilku typowych stopów 
używanych w procesie łopatek wi1·­
nikowych turbin. 

Odkształcenie trwałe pióra łopatki, stanowiące sku­
tek pełzania materiału, należy w opisywanych roz­
ważaniach przy jmować lub wyznaczać w oparciu 
o statystykę godzinową warunków pracy w okresie 
eksploatacji, gdyż powstałe odkształcen ie zależy od 
występujących w materiale naprężeń o, czasu ich 
trwania 1: oraz od temperatury t (co wyraźnie jest 
widoczne na rys. 9) . Ogólnie można zapisać, że od­
kształcenie to wy nos i :  

Lf L3 = L • _ifC(o, 1: ,  t) 
Zmniejszenie się luzu między końcami łopatek tur­

biny a korpusem jest spowodowane nie tylko od­
kształceniami pierścienia korpusu i pióra łopatki, 
lecz również w bardzo dużym stopniu odkształcenia­
mi tarczy turbiny, na  której osadzone są łopatki wir­
nika. Na zwiększenie promienia zewnętrznego tarczy 
składa się jej odkształcenie sprężyste oraz odkształ­
cenie cieplne. 

Odkształcenie sprężyste tarczy turbiny można obli­
czyć na podstawie następującej zależności : 

LIR ' =  t6 r=R 
J 

r = O  

R r=R 
J au (r,n) rdr + 

Et [ t (r,n ]r dr r = O  
R r=R 

- r=R J ar (r, n)  rdr 
J Et[t (r, n)] rdr r=o 

r = O  
gdzie : 

Ei [t ( r, n)]  - moduł sprężystości podłużn1::j 
materiału tarczy zależny od tem­
peratury t różnej na  różnych 
promieniach r i przy róinycll 
prędkościach obrotowych · n, 

o,, (r,n), Or ( r, n) - odpowiednio napręzenia obwodo­
we i promieniowe w tarczy za­
leżne od promienia bieżącego r 

oraz prędkości obrotowej wirni ­
ka n, 

v - stała Poissona. 



P_rom!eniowe odkształcenie cieplne tarczy można 
obhczyc na podstawie stosunkowo prostej zależności :  

1 
J

r=R 
L1 Rt1 = R --2 2n /3t [t (r,n)] Ll t (r,n) rdr = 

n R  r=O 

gdzie : 

2 
J

r=R = - /3t [t (r, n)] Ll t (r, n) rdr 
R T=O 

/3t [t (r, n)] - współczynnik rozszerzalności cieplne] 
materiału tarczy zależny od jego tem­
peratury, która z kolei zależy od pro­
mienia bieżącego oraz o·d prędkości 
obrotowej wirnika, 

Li t  (r, n) - przyrost temperatury tarczy od stanu 
,,zimnego" do warunków przy pręd­
kości obrotowej rz ,  zależny od promie­
nia r na tarczy. 

Luz promieniowy Or między końcami łopatek a kor­
pusem w stanie „zimnym" silnika oolicza się na 
podstawie odpowi,edniego zsumowania uprzednio wy­
znaczonych odkształceń promieniowych: 
Or = Ll R1q + LlRk2 - L1 L3 - L1 L4 - Ll L5 - LlLR i6 - Ll Ri7 

Luz promieniowy należy tak dobrać w oparciu 
o obliczenia poszczególnych odkształceń w różnych 
warunkach obliczeniowych (n, v, H), aby zapewnic: 
możliwość swobodnego obracania się wirnika w każ­
dych warunkach pracy silnika i lotu samolotu bez 
obawy zaczepienia koiiców łopatek wirnika o nieru­
chomy pierścień korpusu w przewidywanym_ okresie 
eksploatacj i. Poszczególne odkształcenia w oblicze­
niach wstępnych należy wyznaczyć w oparciu o uśred ­
nione w artości naprężeń, temperatur, modułów sprG­
żystości itd. Ze względu na złożony przebieg rozkładu 
t emperatur, naprężeń oraz konieczność dokon ywania 
obliczeń dla różnych warunków pracy . silnika (głó·N­
nie przy r óżnych prędkościach obrotowych wirnika) ,  
celowe jest stosowanie do rozwiazania powyższych 
zależności numerycznych lub analogowych maszyn 
liczących. Obliczony w powyższy sposób luz or nale­
ży powiększyć ze względu na wzrastający podczas 
eksploatacji luz promieniowy w łożyskach, ze względu 
n a  ewentualne ugięcia wirnika podczas przecho­
dzenia przez krytyczne prędkości obrotowe wirnika 
i ze względu na ugięcia korpusów i wirnika podczas 
przec1ązen w czasie lotu samolotu po torach krzywo­
liniowych. Niestety, wielkość tych luzów i odkształ­
ceń można określić z dostateczną dokładnością do­
piero po przeprowadzeniu badań prototypowych w 
hamowni lub przynajmniej po badaniach statycznych 
i dynamicznych wykonanych j uż elementów oraz ze • 
spolów wirnika i korpusów. 

Wnioski konstrukcyjne i eksploatacyjne 

Analizując otrzymane z obliczeń wartości poszcze­
gólnych odkształceń zestawione na rys. 10 dla czterech 
różnych wariantów form konstrukcyjnych (łopatki 
bez półek i łopatki z półkami w wersji chłodzonej 
i nie chłodzonej), wyraźnie jest v.ridoczna korzy §:': 
wynikająca z chłodzenia łopatek - w łopatkach 
chłodzonych można dopuścić blisko dwukrotnie mniej­
sze luzy promieniowe, co w łopatkach bez półek 
zmmeJsza przecieki na ich końcach podwyższając 
sprawność turbiny. Widać również, że obecność półki 

G =const 
C 

8 

A 

Dopuszcza/n 
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zmusza do powiększania luzu w bardzo nieznaczny 
sposób, co jest zupełnie jasne po przeanalizowaniu 
wykresów o '.l) dla łopatek na rys. 8. 

Jedyne ciągle wzrastające w okresie eksploatacji 
odkształcenie L'.l L5 , wynikłe z pełzania materiału ło­
patki, dla konkretnych warunków pracy turbiny 
jest funkcją czasu, co widać wyrażnie na rys. 12. 
Taki charakter krzywej pełzania  ma doniosłe zna­
czenie i wpływ na zasady eksploatacji turbin. Na 
odcinku AB w pierwszym okresie eksploatacji od­
kształcenie silnie wzrasta, następnie na całym od­
cinku AB prędkość narastania odkształcenia jest 
stała - odkształcenie wzrasta proporcjonalnie do 
liczby godzin pracy turbiny. Okres eksplo3tacji ło­
patek można uważać za zakończony po przekrn­
czeniu punktu C na krzywej pełzania. Dalsza eksploa­
tacja turbiny, po przekroczeniu punktu C, może 
prowadzić do uszkodzenia turbiny przez zaczepie­
nie końcami łopatek o nieruchomy korpus. W wie­
lu. silnikach turbinowych zakres eksploatacyjny (do 
punktu C) nie może być w pełni wykorzystywany 
ze wZll,lędu na niemożliwość stosowania nadmiernych 
luzów ]Promieniowych w pierwszym okresie eksploa­
tacji. W celu wykorzystania pełnego okresu eksploa­
tacyjnego można stosować do montażu silnika łopatki, 
które. już przeszły na innym silniku okres eksploata­
cji AB (rys. 12) . Inna możliwość, to stosowanie półek, 
które prawie zupełnie eliminują przecieki bez wzglę­
du na pozostawioną wielkość luzu promieniowego, 
oraz przede wszystkim stosowanie chłodzenia łopatek, 
co zmniejsza pełzanie materiału (rys. 9). 

Jednakże należy zwrócić uwagę na ścisłe powiąza-­
nie ze sobą właściwości konstrukcyjnych, eksploata­
cyjnych i dynamicznych silnika. Na przykład obni­
żenie temperatury łopatki przez zastosowanie chło­
dzenia powoduje jednocześnie wzrost statycznej cz�­
stotliwości drgań własnych, co widać z poniższej za­
leżności :  

gdzie :  
f = cy Ei [ t  (n, l)] 

c - stała zależna od kształtu geometrycz­
negcl łopatki, 

Ei [t (n, l)] - moduł sprqżystości podłużnej w funk­
cji temperatury zależnej od prędkości 
obrotowej turbiny oraz różnej dla róż­
nych punktów wzdłuź pióra łopatki 
(rys. 6). 

Wprowadzenie do konstrukcji łopatek półek powo­
duje z kolei obniżenie statycznej częstotliwości drgań 
w'łasnych wskutek wzrostu i zmiany rozkładu masy 
łopatki. Jednocześnie wzrasta znacznie człon dyna-
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w wartościach w zględnych odniesionych do warun­
ków statycznych (przy n =  O). Z wykresu widać, ze 
przyrost częstotliwości drgań własnych ze wzrostem 
prędkości obrotowej turbiny jest dla łopatki z półką 
znacznie większy niż dla łopatki bez polki. 

Reasumując, należy podkreślić występującą w za­
gadnieniach konstrukcji i eksploatacji współzależność 
wielu zjawisk, których gruntowne poznanie pozwoli 
na wprowadzenie stałego postępu w rozwiązaniach 
konstrukcyjnych, metodach obliczeniowych oraz me­
todach eksploatacji. 
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miczny częstotliwości drgań własnych będących wy­
nikiem usztywniaj ącego działania masy samego pióra 
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tliwość dynamiczną drgań własnych łopatek wyraża 
się następująco : 
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1964. 

fct =--= V f1 + A (m, L) n2 

gdzie :  

4 .  J .  Kruschik : ,,Die Gasturbine", Wien, 1960. 
5. G. Kużmin : , ,Konstrukcja awiacjonnych dwigatielej" ,  

Moskwa, 1D62. 

f ct 

A (m, L) 

statyczna czqstotliwość drgat'1 własnych 
(przy nie obracającym się wirniku), 
wartość stała dla danej łopatki. Jest 
ona zależna przede wszystkim od masy 

6 .  G .  Skubaczews1<:i : , ,Awiacjonnyje gazoturbinnyje dwiga­
tieli", Moskwa, 1965. 

7. Il. StodoLa : , ,Dampf und Gasturbinen", Berlin, 1924. 
8.  S. Szczeciński : , ,Lotnicze silniki turbinowe", Warszawa, 

1965. 
9. A. Sztoda i inni : , ,Konstrukcja awiacjonnych gazoturbin­

nych dwigatielej ",  Mo$wa, 1962. łopatki m oraz od j ej długości L. Dla 
łopatek z półkami wartość stałej 11 
jest większa niż dla łopatki bez półki. 

10 .  S. Timoszenko : , , Teoria kolebanji w inżyniernom diele" ,  
Moskwa, 1959. 

Wpływ temperatury na częstotliwość drgań włas­
nych, statyczną i dynamiczną, dla łopatek bez pólek 
i z półkami jest widoczny na rys. 1 3a. Wpływ półki 
na dynamiczną częstotliwość drgań własnych znacznie 
wyraźniej widać na rys. 1 3b. Wykres przedstawiono 

1 1 .  W. Tiutiunow, S. Lowinski: , ,Awiacjonnyje dwigatieli", 

W czerwcu br. odbyły się trzy zebra­
nia, których przebieg żywo zaintereso­
wał wielu byłych i obecnych pracowni­
ków lotnictwa. Relacji o tych zebraniach 
nie może zabraknąć na naszych lamach. 

1 

Klub Seniorów Lotnictwa, który od 
kilim lat przejawia dużą i pożyteczną 
dzialalr,ość, odbył swoje walne, spra­
wozdawczo-wyborcze zgromadzenie w 
Dęblinie, gdzie niedawno „Szkoła Orląt" 
obchodziła 40-letni j ubileusz. Redaktor 
działowy TLiA - również senior lot­
nictwa - znalazł się po południu dn. 
4 czerwca wśród 250 przybyłych osób, 
w tym 200 członków KSL, w sali balo­
wej dęblińskiego kasyna oficerskiego 
na walnym zgromadzeniu Klubu. Dzięki 
inicjatywie i poparciu głównego inspek­
tora lotnictwa, gen. dyw. piJ .  J. Racz­
kowskiego, wytrwałym staraniom i dzia­
łalności Zarządu Klubu Seniorów z pre­
zesem ppłk. M. Koniecznym na czele 
oraz zarzadu warszawskiego ZBoWiD, 
wreszcie nieocenionej gościnności i 
świetne.i organizacji okazanej przez kie­
rownictwo Oficerskiej Szkoły Lotnictwa 
im. Janka Krasickiego w Dęblinie i jej  
komendanta płk.  J .  KowaLskiego - wi­
zyta w Dęblinie stała się dla seniorów 
lotnictwa niezapomnianym i wzruszaj ą­
cym przeżyciem. 

Trzeba tu nadmienić, że walne zebra­
nie czlon;ków Klubu Seniorów dało spo­
sobność spotkania się lotników z I i II 
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Moskwa, 1964. 
12. P. Witt : , ,Gasturbincn", Berlin, 1964. 
Luftfahrtechnik - Raumfahrtechnilc, 1963-1965. 
FLugwe!t, 1963-1965. 
F!igth, 1963-1965. 
Interavia, 1963-1965. 

Trzy zebrania 

wojny światowej, weteranów powstań 
tiląskich i wielkopolskiego, znanych pilo­
tów z walk na zachodzie i wsc!1odzie. 
Na zjazd przybyli m .in. : Scipio de! 
..:ampo, Nagórski, Mroczl,owski, Zo!otow 
1 Szyszkows1,i; SkaLski, Łokuciewski, 
J-'eterek, Duryasz, Jakubik, C hromy i 
Czownicld; Meissner, P!onczyński, Cho­
rzewski, BarteL, Burzyński i Janik. 
W prezydium zasiedli generałowie : Racz­
kows1d, Paszkowsld, Jagie!!o ; . pułkow­
nicy Szwarc, Miszczuk i Kowalski ;  pre­
zes Antosiewicz, dyrektorzy : Zwierzyń­
ski i PawuLski, przedstawiciel ZBoWiD 
i in. 

Już przebieg \J\Talnego Zgromadzenia 
dostarczy! obecnym niecodziennych wra­
żeń. z wielką uwagą wyslucha..-10 listu 
Ministra Obrony Narodowej, przemó­
wienia Głównego Inspektora Lotnictwa, 
powitania przedstawiciela miejscowego 
społeczeństwa oraz sprawozdania preze­
sa KSL; z głębokim wzruszeniem przy­
jęto kwiaty od młodzieży Dęblina, de­
legację podchorążych, wystąpienie pry­
musa Szkoły Orląt oraz deklamację Ani 
z Sobieszyna. 

W wyniku wyborów prezesem został 
ppłk. Medard Konieczny, zaś do Zarzą­
du Klubu weszli R. Bartei, Z. Burzyń­
ski, W. Dzięciołowski, K. Haber, W. Jen­
sen, K. Gaszyn, A. Kurowski, A. Mrocz­
kowski, E. Paszkowski, L. Szulc i G. Si­
dorowicz. 

Członkowie 
16 wniosków, 
podaj emy : 

Klubu Seniorów zgłosili 
z których naj ważniejsze 

- Zgromadzeni apel ują w sprawie 
przelrnzywania pamiątcl, do Muzeum 
Lotnictwa. 

- Zgromadzeni zwracaj ą  się do pra­
cowników lotnictwa, kończących czynną 
służbę, z apelem o wstępowanie do KS. 

- Zgromadzeni zwracają się o wyda­
nie Księgi Pamiątkowej Lotnictwa 

- Zgromadzeni postulują budowie; Do­
mu Lotnika i odbudowę Pomni,ka Lot­
nika 

- Zgromadzeni stawiają  wnim:ek o 
poszerzenie w pilnym trybie prac Ko­
misji Historycznej . 

Drugi dzień zjazdu rozpoc;:ąl 1"iokaz 
katapultowania, po czym odbyło się 
zwiedzanie bazy szkoleniowej, sal wy­
kładowych i doslrnnale wyposażonych 
pracowni Wydziału Szkolenia OSL. Po 
zakończeniu zwiedzania zorganizowano 
pokaz gimnastyki w s.11i WF. Obecni 
mogli przyjrzeć się wszecllstrormym ćwi­
czeniom podchorążych : 0d padów na 
siatkę - do żyra, kola reńskiego i wi­
rówki. 

Na lotnisku zorganizowana została wy­
stawa sprzętu lotniczego, lnórą zwiedzili 
goście Szkoły Orląt udając się na wiec 
z ludnością powiatu Ryki i miasta Dęb­
lina. Miasto i lotnislrn udekorowano 
flagami oraz transparentanii witającymi 
zjazd Seniorów Lotnictwa. I znów se­
niorzy przeżywają chwile wzruszenia, 
gdy witani są przez przedstawicieli �po­
łeczeństwa, gdy kilkadziesiąt dzieci 
obdarza ich kwiatami, gdy zespół estra­
dowy Wojsk Lotniczych - dla upamięt-



nienia spotkania - daje występ na dobrym poziomie. Po wiecu ocl t,yły się emocjo nujące pokazy lotnicze (z udz ia­łem pilotów A PRL i OSL) olJejmujące �koki spa dochronowe, lot  skocGka • za sm1glowcem, a krobacj e pojedyneze i ze­społowe na sa molotach, . ,Z lin-26" i na szybowcu „J astrząb" oraz demor-.st1·ację p1lotazu _na sm1głowcu SM.I ,  samolo;;ie Iskra" 1 Lim-2" " Uroczystóici zja;,dowe uświetni ta de­koracja . zasłużonych seniorów mec.lałem , . z a  u
_dzial _w wall,ach o Berlin", c•clzna­ką „ Zas!uzonego Działacza Lot,1ictwa Sportowego " _oraz pa miątkową odznaką OSL w_ Dęblrn1e.  Złotą plakietkę KSL z olrnzJ1  50-lecia uzyskania clyplomu pi­lota o trzymalt : Jan Ncigórski i Sc i.pio de_t Campo. Zjazd zalrnńczył siq żołnier­skim 0';>1a dem w stołówce pod;;IH>1·ążych. Doda c n alezy, ze w związku ;�e zjaz­dem członkowie KS nie Donieśli żad­

nych wydatków, gdyż dzięki  stara niom Zarzą d u  KlL:bu seniorzy midi zapew­n 10 ne przeJazd y  autokarem l u b  zwrot 
kosztów podróży koleją.  

Trzy pokolenia lotników p rzeżyły 
wspólnie . w Dęblinie piękne, n iez::ipom­
n1ane dm. 

2 
Również w czerwcu br.  o dbyło się 

walne zebran ie Delegatów Sekcji Lot­
niczej ,  na którym dokonano wyboru 
nowego zarządu SL oraz uchwalono p ro­
gra m prac y  Sekcj i .  

Na zebranie p rzybyło 21 delegatów 
reprezentujących 12 kół zakładowych. 
W charakterze gościa przybył n .� zebra­
nie p rzedstawiciel Sekcji G łównej Ko­
munikac j i  Lotniczej SITKom. Obradom 
p rzysłuchiwał się sekretarz • !śenc:·alny 
Zarząd u  Głównego SIMP kol .  R .  Gdu­
łewski. Zebranie otworzy! v1 icE:p:·ezes 
Zarzą_du Sekcji kol. J . Staszek, a prze­
wodmczyl obradom kol. T. Kostia.  
Zebrani uczcil i  minutą ciszy pamięć 
tragicznie zmarłego przewodniczącego 
Zarządu Sel,cji  Lotniczej kol . J. Paczo­
skiego. 

W skład nowego zarządu SL weszli 
koledzy:  Tadeusz Kostia (z Instytutu 
L_otnictwa) - jalrn przewodniczący,' Ma­
rum Mikluszka (z WSK Rzeszów) - jako 
zastępca przewodniczącego, Wacław Za­
remba (z WSK Wa rszawa II )  - jako 
sekretarz ora z koledzy :  J. Staszek (dy­
rektor techniczny ZPL), St. Orczykow­
ski (Z WSK Mielec),  J. Łazińsl�i (Z In­
stytutu Lotmctwa ) ,  S tefcm Suli!wu·ski 
(red.  naczelny TLiA) i F .  Borodzik 
(z WSK Okęcie) - jako członkowie. 

3 
Zarówno Za rząd Sekcj i Lotniczej SIMP 

j ak również Za rząd Sekcji Głównej Ko� 
muni)rncji  Lotniczej SITK postawiły so­
bie zadanie wzajemnego zbliżenia i 
współpracy. Realizując ten program za­
rząd SL SIMP wyznaczył stałego :Jrzed­
stawiciela na zelJranla SGKL SITK w 
osobie 1,ol. W. Za remby, 

W tymże charakterze kol. Zaremba 
uczestniczy! na pierwszym posiedzeniu 
SITK w czerwcu IJr. Na zebraniu tym 
powzięto clecyzję w sprawie wspólnego 
zorganizowania fachowej konferencj i pn. 
„Ogólnokrajowa naukowo - techniczna 
Irnnferencja lotnicza".  Konferencj a bę­
clzie miała na celu omówienie obecneJ 
sytuacji ,  perspektyw rozwojowych, po­
stęp u i doroblrn o�tatnich lat w podsta­
wowych clziedzinach produl,cji lotniczej ,  
użytkowani u sprzętu lotniczego i zasto­
sowaniu lotnictwa w różnych dziedzi­
nach gospodarki narodowej . 

Konferencja trzydniowa odbędzie się 
w \'larszawie, w pażdziernil,u 1967 r .  Zo­
stanie wygłoszony referat wprowadza­
j ący pt. , ,Aktualne kierunki rozwoju lot­
nictwa (cywilnego) na świecie i w Pol­
sce". Ponaclto zostaną opracowane refe­
raty dla następujących zagadnień:  

1 .  Proj ektowanie i budowa statków po-
wietrznych 

2. Użyłkowanie statków powietrznych 
3. Zabezpieczenie ruchu lotniczego 
4. Lotniska 

5. El,onomia w lotnictwie. 
Powstaje Komitet Organizacyjny Kon­

ferencji ,  w sklacl którego wej dą przed­
stawiciele obydwóch Sel,cj i Lotniczych. 

Sekcja Lotnicza SIMP powinna - w 
pierwszym rzędzie - podjąć się dostar­
czer.ia re feratów ujmują cych w.w. za­
gad nienia nr l i 2, Referaty te będą 
mogły ul,ązać się na szpaltach TLiA, 

O W O Ś C l � C H N I C Z N E  

SAMOLOT PA.SAŻERSKI DOUGLAS DC-8 SUPER 61 

14 marca 1 966 roku rozpoczęto 
próby w locie nowej wersj i samo­
lotu Douglas DC-8 nazwanej Super 
6 1 .  Jest to obecnie największy i naj­
bardziej e konomiczny pasażerski sa­
molot odrzutowy. Po raz pierwszy 
w historii komunikacji lotniczej sa­
molot Super 6 1  ma umożliwić 
zmniej szenie bezpośrednich kosztów 
jednostkowych eksploatacj i  poniżej 
jednego centa za pasażeromilę. Teo­
rytycznie rzecz biorąc koszty bez­
pośrednie mają być pokrywane 
przez towary przewożone w ładow­
ni umieszczonej pod kabiną pasa­
żerską. 

Samolot Super 61  zapoczątkowuje 
rodzinę samolotów serii 60 różnią­
cych się od samolotów podstawo­
wych DC-8 serii 50 zwiE;kszoną ilo­
ścią miejsc pasażerskich. Samolot 
Super 61  (i 63) ma przedłużony ka-

l 

dłub za pomocą dwóch dodatko­
wych segmentów : jednego o długo­
ści 6 , 10  m wstawionego przed skrzy­
dłem i drugiego) o długośd 5,08 m 
wstawionego za skrzydłem. Upro­
szczenie konstrukcji  podwozia głóv,;­
nego - nie zastosowano samostero­
wania tylnych kół - pozwoliło za ­
oszczędzić na ciężarze 90, 7 kG. 
Wszystkie wersje serii 60 mają być 
wyposażone w urządzenie zapobie­
gające blokowaniu kół przy hamo­
waniu Hytrol Mk. f I ,  które we 
wszystkich warunkach atmosfe­
rycznych zapewnia optymalne - ze 
względu na skutek hamowania -­
ciśnienie w układzie hamulcowym ; 
osiągana w ten sposób maksymalna 
siła hamowania jest dodatkowo 
zwiększana przez spoilery (przery­
wacze strug), które wysuwają się 
automatycznie w chwili zetknięcia 

. .. I 

się kół z ziemią. Oba zespoły pod­
wozia głównego są wzajemnie wy­
mienialne, co zmniejsza koszty ob­
sługi i magazynowania części za­
miennych. Na uwagę zasługuje ko­
rzystniejsze pod względem przepły­
wowym - w porównaniu z samolo­

' tami serii 50 rozmieszczenie 
dwuszczelinowych klap, co powo­
duje zmniejszenie oporu szkodliwe­
go i zwiększenie siły nośnej w cza­
sie startu i lądowania. Ładownia 
towarowa została zwiE;kszona z 0,91 >, 
X 1 , 12  m na 1 ,42 X 1 ,45 m, a jej na 
zewnątrz otwierane drzwi zastąpio­
ne drzwiami przesuwanymi. Do na­
pędu samolotu zastosowano cztery 

27 
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dwuprzepływowe silniki Pratt and 
Whitney JT3D-3B o ciągu 8 160 kG. 

Samolot Super 6 1  jest przeznaczo­
ny na trasy o średniej długości, 
głównie na cieszące się dużą frek­
wencją wewnętrzne trasy amery­
kańskie. Przy pełnym wykorzysta­
niu miejsc pasażerskich jego za­
sięg wynosi 6200 km, a przy mak­
symalnym ciężarze handlowym -
4580 km. Rys. 3 przedstawia bez­
;pośrednie koszty jednostkowe po­
szczególnych wersj i samolotów 
DC-8 w zależności od zasięgu. Na 
rys. 4 pokazano rozmieszczenie 
miejsc pasażerskich w układzie mie­
szanym (na górze rysunku), obej­
mującym 44 miejsca w kabinie luk­
susowej i 1 64 miejsca w kabinie 
turystycznej oraz w układzie turys­
tycznym (na dole rysunku) dla 251  
pasażerów. 

Z uwagi na stosunkowo nieduże 
zmiany wprowadzone do samolotu 
Super 61 w porównaniu z wer'sjami 
podstawowymi przewiduje się, że 
świadectwo zdatności samolotu we-

Budowa statkóN kosmicznych wy­
maga materiałów o wysokiej wy­
trzymałości, odporności na wysokie 
temperatury, korozję i utlenianie. 
Odnosi się· to szczególnie do mate­
riałów przeznaczonych na łożyska i 
inne elementy trące, które pracują 
na sucho w podwyższonych tempe­
ra turach. Ponadto materiał taki po­
wi nien być kujny, skrawalny, utwar­
dzalny obróbką cieplną i odporny na 
ścieranie i zatarcia. W poszukiwaniu 
takiego materiału metalurgowie fir­
my Pratt and Whitney Aircraft przy 
współpracy z atomistami do spraw 
metali opracowali nową stal nie­
rdzewną wykonaną z proszków. No­
minalny skład jej wygląda nastę­
pująco : 17 ,50/o Cr ; 10,50/o W ;  9,5�/o 
Co ; 1 ,25�/o C ;  0,75°/n V i reszta Fe. 
Odmienność i nietypowość materia­
łu zawarta jest w technologii wy­
twarzania, która obejmuje utwo-

OECA 

dług przepisów FAA zostanie wy­
dane po 425 godzinach prób w lo­
cie, dzięki czemu w październiku br. 
pierwszy samolot Super 61 zostanie 

., DC-8-62 DC-8-55 
I I 

� 
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przekazany liniom lotniczym United 
Airlines. Zainteresowani_e samolo­
tem jest bardzo duże, czego dowo­
dem, że jeszcze przed rozpoczęciem 
jego prób firma Douglas otrzymała 
zamówienia na 23 samoloty Su­
per 61 .  

STAL NIERDZEWNA Z PROSZKOW 

rzenie proszków, wstępne utworze­
nie stopu, wyciskanie go i wreszcie 
zestaw obróbek końcowych. Na dro­
dze tworzenia nowego materiału 
wykorzystano, a nawet udoskonalo­
no najnowsze dostępne środki jak : 
zmodyfikowany atomizacyjny pro­
ces tworzenia sproszkowanego sto­
pu, specjalne procesy oczyszczania 
od wtrąceń niemetalicznych, wycis­
kanie sproszkowanego materiału za­
mkniętego w metalowej szczelnej 
osłonie i oprócz tego w atmosferach 
obojętnych itd .  Wynikiem tego 
skomplikowanego procesu jest stop 
NM-100 o strukturze bardziej dro­
bnoziarnistej i jednolitej o d  struk­
tur stali nierdzewnych otrzymywa­
nych procesami tradycyjnymi, z te­
go wzgl ędu istnieje znacznie mniej­
sze niebezpieczeiistwo uszkodzeń 
przy zastosowaniach na elementy 
wysokoobciążone przy pracy tocz-

Własności mechaniczne stali NM-100 

Tempera- Granica pła- Wytrzymałość W ytrzymalość 
.tura Styczn:)ŚCi doraźna na ścisl<�nie Wydłużenie 
oc Re (kG/mm') Rm (kG/mm') Re (kG/mm') ('/o) 

' 
20 172 194 192 1 ,5 

300 154 188 164 2,0 
550 128 170 122 3,7 
650 56 78 50 11,2 

- -
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Opracowano poza tym towarową 
odmianę samolotu Super 61, która 
ma pomieszczenie ładunkowe o obję­
tości 357 m 3• 

Dane techniczne samolotu Super.61 

rozpiętość 
długość 
wysokość 
powierzchnia skrzydła 
objętość kabiny 

pasażerskiej 
objętość ładowni 
ciężar własny 
maksymalny ciężar 

kołowania 
maksymalny ciężar 

startowy 
maksymalny ciężar 

lądowania 
pojem ność zbiorni­

ków paliwowych 
maksymalny ciężar 

handlowy 
długość pasa do startu 

wg F AA, przy maks. 
ciężarze startowym 

długość pasa do lądo­
wania wg F AA przy 
maks. ciężarze lądo­
wania 

prędkość wznoszenia 
n .p.m. przy maks. 

ciężarze startowym 
prędkość lotu przy 

maks. ciągu przelo­
towym, przy ciężarze 
99 790 kG i na wy­
sokości 9150 m 

43,4 m 
57 , 1  m 
12,9 m 

2 67,93 m2 

285,5 m3 

71 ,5  m3 

67 540 kG 

148 780 kG 

147  420 kG 

108  860  kG 

88 600  1 

35 200 kG 

3220 m 

1870 m 

1 1 ,53 misek 

933 km/h. 

W.K. 

nej czy ślizgowej. Poza tym mate­
riał wykazuje wybitne własności 
użytkowe zgodne z założeniami po­
czątkowymi. Materiał nie mięknie 
w wysokich temperaturach (po 200 
godz. w temperaturze 550 °C twar­
dość jego w temperaturze pokojo­
wej wynosi 59 HR0). Przetrzymanie 
materiału w ciągu 100 godz. w tem­
peraturze 550 °C nie spowodowało 
zauważalnych zmian ciężarowych od 
utleniania, co świadczy o dużej od­
porności na korozję. Inne własności 
wytrzymałościowe podaje tablica. 

A.G. 

POMOCNICZE URZĄDZENIE 
OPTYCZNE DO LĄDOWANIA 

I STARTU 

Na samolotach „Caravelle" ma być 
stosowane pomocnicze urządzenie 
optyczne, które w celu ułatwienia 
startu i lądowania w złych warun­
kach atmosferycznych rzutuje w 
polu widzenia pilota za pomocą 
znaków świetlnych dane na temat 
sygnałów określających położenie 
samolotu i tor podchodzenia lub 
startu oraz wysokości i prędkości 
lotu. Jasność znaków świetlnych jest 
regulowana w sposób samoczynny. 
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Zebrali opracowali :  mgr inż. Andrzej Ciszewski mgr inż. TaJeusz Radomski 

Tablica 4 zawiera własności mech;i­
n iczne, technologiczne oraz przyklacly 
zastosowania polskich i radzieckich mo­
si ądzów odlewniczych, a tablica 5 -

sl,lad chemiczny odlewniczych m'.)Si']­
dzów amerykańskich.  

Kolejne tablice zawierają dane o mo­
siądzach do przeróbki plastycznej. Tab-

l ica 6 podaje sldacl chemiczny i włas­
ności fizyczne stopów polskich i radziec­
kich,  tablica 7 skład chemiczny 
polskich mosiąrlzów specjalnych. 

T a  b l i c  a 4 .  Własności mechaniczne, technolo,giczne przyk!acly zastosowania polskich radzieckich mosiądzów odlewniczych 

Oznaczenie 
stopu 

M M47 

MM5a 

MM58 

M A58 

MO59 

I MA67 

I M K8D 
I 

- - - --
Własności mechaniczne, min 

-� I własności tcclmologicznc Przyl< lacl y  zastosowania  � Ol Rm Re Orientacyjne 
•O ;: A, 

(fl (kG/mm'>i (kG/mm') HB 
o (l) ¾ 
Q. 'C I rJJ o 

I LP 
I 35,0 I i 6,0 

/ 
110 i 

/
L
i

<
1 - Odporny na �cieranie i pcclwyższonc I Wszelkiego roclzaju części masz 

w.o �w/ 
yn, nil-

LP I 
40, O I temp. cło 230 °C. Lejność mała. pędy, łożyska i armatury. 

45,0 I 15,0 I 100 Odporny na ścieranie, śrnclnio odporny N ieskompli kowane i duże odlewy 

50,0 I 10,0 I 100 ne temp. do 250 °C. Lej ność mała. 
, - �zvn o ·ilzdów olffetów i sil 

, części 
ników. 

I-LK
--

1 
• -- - r--- 1  na korozJę 01::iz kawrtacJę 1 podwyzszo I ma, ., , p J 

/ ' \-----,- - I I 
Dobrze skrawalny, odporny na ściera-

I 

Części maszyn i armatury, pojazdów 

I 

LP ·

1 

___ 2_5_,o__ 
24,0 1

�- __ 70_ nie
_,

_ l<a rozję i obciążenia statyczne. Lej - i ol,rętów. LK 35,0 10,0 
s

o nosc mała . 

l I I I I 
Dobra lejnofć i skrawalność. Odporny I Części maszyn i silników w przemyśle 

L

L

K

P 35,o 
� __ g

_o_ na działanie wod y  morsldcj ,  ścieranie komunikacyjnym, lotniczym i olffęto-
40,0 18,0 100 i wysokie obciążenia statyczne. wym. 

I I I I 
I ·, Bardzo do bra lc

.

jność i sJ<rawalność. I Armatura hyclraulicz�a, -�azov-:a, budo-
LP 2o, o �i -�-- Odporny na korozję i ścieranie oraz wlana itp., zwy)da 1 c1sn1emowa (do I- LK �- --

15'0 
20,0 I 100 niewielki-� obciążenia dyn;imiczne. , 30 atm), części maszyn. 

I_LP / __ 3_o_, o 
__ l 

1 � 1
-

-
s
_

o

_

l 
Dobra lejność i �kr�\�alność._ Bardzo I Części maszyn i _ _  armatury szczególnie 

LK J 40,0 15,0 90 odporny na lrnrozJę 1 sc1erame. odporne na korozJę wody morslneJ . 

/ I I 
I I 

I 

Spawalny, odporny na korozję wo

. 

dy I Armatura i osprzęt oraz częś;::i maszyn 
l_:'._P _ �_!!____ 1 �  _ __:'._� morsldej, ścierani'", temperaturę cło w przemyśle lrnmunikacyjnym, maszy-

1 
16 ,0 

LK , _ _  3_o ,o__ 15,0 110  j 100 °c.  Lejność i skrawalność dobre. nowym , morskim i cl1em1ezn_y_m_. _ _  _ 
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I I 
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Ta blica s zna.jcl uje się na TI str. ald., a tabt-ice 6 7 na IV str.  nl, l .  
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T a b I i c a 6 .  Skład chemiczny wlasnos�i fizyczne polskich i radzieckich mosiądzów cło przeróbl<i plastycznej 

Gatunek 
mosiądzu 

wg 
PN-58/H-87025 

-------- - - ,  
I 

cecha I znak 

CuZn38Al2-

Cecha 
wg 

rocT 

1019-47 

-MnFe MA 58 (jlA}K 60- 1- 1) 
- ---- -- ---M58 ( ,IJ C  59- lB) 

Cu 

56,0-60,0 

56,5-59,5 CuZn40Pb2 
CuZn39Pbl -M-59- - -(:-, c-·, -5-9--

-1-)- --5
-

7 ;o---61-,-o­
(.7 C 60-1) 

Sklacl chemiczny w O/o 

Pb Mn Al I Sn 

. I 
1 ,0  -2 ,0 1 ,5 - 2,5 

1,0-3,0 

Ir,ne 

0,5.=--1 ,5  Fe 

Zn 

reszta 2,0 

w••�otor <łt,�n, '> I 

reszta 1,5 - -- --- -
--

- -- - - --- 1 - ---- 1 - --- - -- -- -
-

-
reszta o, 75 

-
- - --- ---0,5 -1,9 

C uZn40Mn MM59 
-,1-1-,-

U,-
58 ___ 

2
_1 _5_7

-,0
---6-0,..,.0- --_-- -1-,0---2,-0

- 1·--_-- --_- - - --- :_- -- reszta 1,2 --- - -- --- - --
CuZn40 M60 

_ _ 59,0-61,0 

0 , 7 - 1, 1  

reszta 0,9 • --
-- - - -- ---

CuZn37Sn M- C-5-2
- -- _;(-06_2 

___ 1
_

_ 61,0-63,0 

---- ----
reszta 0,3 8,50 906 19,3 � 

c_ �n37_ __ --M-5-3- - - -(-,1-62-)-- --6-2-,-0-6--4,-0
- 1. ____ -

res7::'._ 0,5 8,43 905 20 ,6 � · -
1
-
,0
-

-
-

2-,0- - --_-- --_-- --_-- ----_---l ·-reszta 0,3 
--

- --- --- ---CuZn36Pb 
CuZn29Ni6 

_M_0_6_3
_

, _
_ 

(_Jl
_C_6_3 ___ 3_) _ 62,0-64,0 

MN65 :1tt -65-5 64,0-67,0 --_
--I 5,0-6,5 Ni reszta o ,3 

-- - - --
--- --

-

CuZn32 __
_

_ M_6_8 - Jl 68 67,0-70,0 --_--I- -_--- ---- --- - - -- -- - -- --- - --- --- --- ---- reszta 0,3 8,60 938 19,0 0,28 
CuZn30 _

M_7_0_ ---
J1_7_0 _

_
_ ,-•--:-::69,0-72,0 

C_u_Z_n_2
_
9S_n 

_
_ -MC-70- - �(J�l -0

-70---1-) --1- 69,0-71,0 

,---- ---- ----, - - -
-

-- -_ _ -___ __ -__ __ -__ _ ____ 
, 
reszta 0,2 8,62 950 18,9 0,29 

1_
0

_
, 0

_
2
_
-
_

o_,0_6_P_1 _
r_e_s_z_ta

_ 
--

0-,3- !l.50 -93-5- -19-,7- -o,-22-0 ,9  -1 , 3 
- ---1 - --- -- - --- - --- - - -- -- ---

---CuZn21Al2 MA77 (,1 A 77-'-2) 76,0-79,0 1 ,75 -2 ,5 o,oz-o,o5 P reszta 0,3 
CuZ-n

-
16-'S_i_3 

__ 
-M-K-80_A

_ -�Jl�K-8_0 ___ 3 
_

_ 1--;;7:;;-9 ,-;;-0-81-;,o:- I--_-- -- _-- --_-- -- _--il -2
-
,5--4
-- ,-c-O-cS. i - reszta 1,5 --- ---

-
-- ---

-C_u_Z_n-20 
- _M_8

_
0
-I ---

JI
�8-0 

_
_ _ --;,g,o-81,0

-
reszt:1 0,3 8,66 1000 � - 0-34 -

-- - -- ----M85 .-, 85 
CuZnlO - - -M-90- - --

_.
1-9_0 

__ 
reszta 0 ,3 

reszta 0,2 

8,75 1025 18,7 0,36 
8, 78 1045 17,0 0,40 

-c{iz-n-lO_S_n __ -M-C-90 , - -
JI-0

-90--
-l-

84,0-86,0 

88,0-91 ,0 

88,0-91,0 - --,e---- 1-- -- - -- --- - --
0 ,25 -0,75 reszta 0 ,2  

reszta 0,2 

8,80 
8,85 

1015 18,4 0,30 
1070 17,0 0,58 

_
c_u

_
ź

_
n
_
4 ___ 

1
_-=M==9=6= _ __ Jl

_
9
_

6 __ 

1

i: 95,0-97,0 
- --

- -
--

- ---- -
- - - -- -- - --- - -- - -- -

-
- ---- - Jl 060-1 59,0-61,0 1 ,0  -1,5 reszta 8,40 900 21,4 0,24 

') wg danych radzieckich. Uwaga: gatunki wg l 'OCT podane w nawiasach wylrnzują odchylenia w składzie chemicznym od 
gatunków wg_P

_
N
_

. -- - -------- - - -- -- - ----- --- --- ----------- - ------ -----
· 

T a b  I i c a  7. Sklacl chemiczny polskich mosiądzów specjalnych cło przeróbki plastycznej 

Gatunek mosiądzu c�clla 

I 
Sl{ład chemiczny w O/o 

- -

I I / 
I cecha 

wg 

I I I I znak l 'OCT Cu Pb Mn Fe Al Sn Ni Inne 
10 19-47 I I 

CuZn38AIFeMn MA60 fJIA'/K 60 - 1 - 1 58,0-61,0 - 0,1  - o,6 lo,75 - 1 ,5\0,75 - 1,5  -

_ ' 2 , 0=3.0\ 

-
-· - - -

-
- - ---

CuZn36Al3Ni2 MA59 .il AH 59 - 3 - 2 57,0-60 ,0 - - - 2,5 - 3,5 - -
- ------

- -
- --

---- ---
CuZn40FeMnSn Al MM57 il tltM U, 59 - 1 - 1 57,0-60,0 - 0 ,5  - 0 ,8  0, 6  - 1,2  0 , 1  - 0, 2 0,3- 0,7 - -- - - -- -- -

-
- ---- -

-
- ---

---CuZn39Mn3Al MM56 .1 Ml�A - 57 - 3 - 1 55,0-58,5 - 2,5 - 3,5 - 0,5 - 1 ,5  - - -
--

- --- - --
- --

- - ---
CuZn39Sn MC60 .Tl 060 - 1 59,0-61,0 - - - - 1,0 - 1,5 -

-
- - -- --- - -- -- -

- --
-

CuZn34Pb2 M065 .n C64 - 2 63,0-66,0 1 ,5 - 2,0 -
-- --- - - - - -- - - --- ·-

CuZn34Pb3 M064 :1 C63 - 3 62,0-65,0 2,4 - 3,0 - - - - - ---- -- - --
CuZn40Pb M060 Il C60 - 1 59,0-61,0 0,6 - 1,0 - - - - - ----

---CuZn32P MF68 - 66,0-70,0 - I - - - - - 0,25-0,35 P - - -
MŻ57 0,7 = 1,3 - 1 ---CuZn41PbFe - 56,0-58,0 - 0 ,7 - 1 ,3  - - - ----

---
-- - --

CuZn28Si2 MK70 - 68,0- 71,0 - - - - - 1,5-2,0 Si 

' )  wg RN-61/MPC-MN-3923; ') wg ZN-GO/MPC-MN-01209. 
-

Prenumerata zapewnia regularne otrzymywanie pisma. Opłatę 
1 zamówienia na rok 1967 przyjmuje jeszcze Zakład Kolportażu 
WCT NOT, Warszawa, ul. Mazowiecka 12.  

Przypominamy, że członkowie SIMP 
prenumeraty ulgowej , która wynosi 70 

korzystają ze specjalnej 
złotych rocznie. 

--- I Suma za- .bil 

I Zn n1eczysz- "' 
czeń :: 

maks. :J 

re;zta 
I 

0 ,70 

reszt::i 0,90 

reszta 0,25 o --- -
--- o 

reszta 1,30 
i 1 

reszta 1 ,00 � I - ---reszta 0,30 

-
--

reszta 0,25 "' 
- -- z 
reszta 0,50 p; 

-
-- -- --reszta 0,30 � 

- -- --- -
reszta 0,50 l) 

-
-- -- - -

reszta 2,80 ") 
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