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Uną poprzeczną. 
Podany na rysunku wykres mo:te być sto

sowany do wszystkich trzech rodzajów szcze
lin poprzecznych pokazanych obok, to jest 
szczelina z bokami równoległymi, zakończona 
półkolem o promieniu r, szczeLtna wąska, za
kończona kotami o promieniu r i szczelina 
eliptyczna. szczeliny leżą w osi symetrii roz
ciąganego pręta. We wszystkich trze~h rodza
jach szczeLtn maksymalne naprężenia są na 
końcach szczelin i obLicza się je z zależności: 

p 
a= ak • --- kG/cm2 

(b-hl-t 

gdzie: r - promień końca szczeliny, 
h - dtugość szczeLtny, t - grubość płas

kiego pręta, 

K 

b - szerokość płaskiego pręta. 
Rys. 13. Geometryczny współczynnik spiętrze- . 

nta naprężeń ak w okrąg.ej skręcanej rurze 

Maksymalne naprężenie jest tuż kolo 
otworu poprzecznego i oblicza się je 
z zaLeżnoś.:i: 

z okrągłym otworem poprzecznym. 
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ROK XVIII LUTY 1963 R. ZESZYT 2 

Mgr inż. EDWARD ŻMIHORSKI 

Konstrukcie przekładkowe w lotnictwie 
Część II 

Technologia wytwarzania i obróbki wypełniaczy oraz ich łączenie z pokryciami 

1. Wytwarzanie wypełniaczy 

Prowadzone przez różne firmy doświadczenia i prace 
naukowe doprowad,;iły do opracowania dwu metod tech
nologicznych w.ykonywania bloków komórkowych, z któ
rych wytwarzane są wypełniacze. 

Pierwsza metoda polega na klejeniu odpowiednio po
wyginanych uprzednio taśm folii metalowej lub tkanin 
w gotowe bloki komórkowe. Druga - polega na rozcią
ganiu sklejonego i ściśniętego pakietu folii, papieru czy 
tkanin do formy ulowej (metoda „rozciągania"). 

W chwili obecnej najpowszechniej i w największych 
ilościach stosuje się wypełniacze metalowe, dlatego też 
poświęcono im najwięcej uwagi. 

Wytwarzanie wypełniaczy komórkowych niemetalo
wych jest podobne, a ich obróbka nie różni się niczym 

li IO 
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Rys. 14. Schemat automatycznego urządzenia do produkcji wy
pełniaczy metodą klejenia ukształtowanych pasków folii: 1 -
rolka z folią, 2 - odtłuszczanie, 3 - płukanie w wodzie, 
4 - dopływ i odpływ wody, 5 - suszenie sprężonym powie
trzem, 6 - komora do suszenia w +150 °c, 7 - chłodzenie po
wietrza, 8 - wanienka z klejem, 9 - komora do suszenia 
kleju w temp. +180 °C, 10 - chłodzenie powietrzem, 11 - wy
ciskanie kształtu komórek, 12 - nożyce do cięcia, 13 - rynna, 

14 - zasobnik na paski folii ukształtowanej 

od metalowych. W obu metodach materiałem wyjścio
wym do wytwarzania wypełniaczy metalowych są folie 
o grubości od 0,015-0,25 mm i więcej. Najczęściej jed
nak używa się folie o grubości 0,015-0,125 mm. 

Schemat zautomatyzowanego urządzenia wytwarzają
cego bloki wypełniacza komórkowego (ulowego) metodą 
pierwszą, pokazany jest na rys. 14. 

Folia odwija się z bębna i systemem wałków zostaje 
doprowadzona do wanny z kąpielą odtłuszczającą. Na
stępnie taśma przesuwa się do wanny z bieżącą wodą 
w celu spłukania resztek kąpieli odtłuszczającej. Su
szenie przeprowadza się w komorze (6) o temperaturze 
+ 180 °C. W dalszej kolejności taśma jest studzona chłod
nym powietrzem i przepuszczona przez wannę z płyn
nym klejem (8). Usuwanie nadmiernej warstwy kleju 
odbywa się między walcami, których odstęp jest większy 
o 0,2 mm od grubości folii. Kolejnym, dalszym zabie
giem, jest suszenie kleju w temperaturze + 190 °C, a na-

stępnie wyginanie (kształtowanie folii) między kołami 
zębatymi o odpowiednio dobranym profilu zębów (11). 
Zagięcia te odpowiadają połówkom przyszłych sześcio

kątnych komórek. Ostatnim zabiegiem jest ucinanie na 
nożycach gilotynowych (12) odpowiednich długości po
zaginanych taśm i gromadzenia ich w odpowiednim za
sobniku (14). 

Proces klejenia pozaginanych folii przebiega zazwy
czaj w podwyższonych temperaturach. W przypadku sto
sowania klejów z żywic fenolowo-formaldehydowych 
temperaura uwardzania kleju może dochodzić do 
+ 200 °C. Dociskanie w czasie utwardzania kleju prze
prowadzane jest na pi-asach za pomocą odpowiednio 
ukształtowanych foremników, o kształtach odpowiada
jących połówkom fal. W ten sposób otrzymuje się bloki 
komórkowe, z których w dalszych operacjach obróbki 
mechanicznej · wycina się żądane kształty wypełniaczy 
konstrukcji przekładkowych. ~ 

Druga metoda wytwarzania wypełniaczy ulgowych 
(metoda „rozciągania") przedstawiona jest na schemacie 
rysunku 15. Taśma folii odwija się z bębna (1) za po
mocą wałków (2). Nanoszenie kleju odbywa się za po
mocą wałków z kryzami (5). Nadmiar kleju zdejmują 
odpowiednio ustawione zgarniacze (4), regulujące gru
bość warstwy kleju. Następnie tatma z naniesionym 
w odpowiednich miejscach klejem przesuwa się przez 
komorę, w której klej podlega suszeniu (np. za pomocą 

A 

C D 

Rys. 15. Schemat urządzenia do produkcji wypełniaczy metoaą 
rozciągania po klejeniu. A - 1, la - rolka z folią, 2 - walki 
napędzające, 3, 4, 5 - rolki do nanoszenia kleju na folię 
w pewnych odstępach, 6 - komora do suszenia kleju, 7 -
urządzenie do dziurkowania folii, 8 - walki zawalcowujące za
dziory po walcowaniu, 9 - nożyce, 10 - zasobnik na pocięte 
paski folii; B - prasa do klejenia; C - cięcie sklejonych pa
kietów folii na pile taśmowej; D - rozciąganie pociętych 

pakietów 
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, promieni podczerwonych). Po wysuszeniu iasma zostaje 
poddana jednocześnie z taśmą odwijającą śię z bębna 

·- Ua) wykrawaniu otworów (7) (rozstawienie i średnica 
otworów zależne są od średnicy komórek).· Otworki te 
w późniejszych operacjach pozwalają na odprowadzenie 
lotnych części klejów w czasie o.s.tatecznego klejenia wy
pełniaczy z okładzinami oraz wyrównują ciśnienia mię
dzy wnętrzem wypełniaczy a_ otoczeniem. Zadziory po
wstałe przy wykrawaniu otworów są zawalcowywane 
walcami (8). Cięcie taśm na wymiar wykonują nożyce 
gilotynowe (9). 
· W ten sposób pocięte odcinki _taśm gromadzi się w za
sobnikach (10), mieszczących po 300 sztuk takich od-
cinków. . 

Klejenie przeprowadza się na prasach o płaskich pły
tach, ściskając pakiety pociętych w poprzedniej opera
cji folii, jak to przedstawia rys. 15 . B (według danych 
angielskiej firmy Avro Aircraft Ltd), nacisk w czasie 
klejenia wynosi 3,5 kG/cm2, temperatura + 165 °C, a czas 
utwardzania kleju wynosi 35 minut. 

. Sklejony w ten sposób blok przecina się za pomocą 
. pił na plastry odpowiedniej szerokości (rys. 15 C). Do
kładność :wykonania takiego p\astra wynosi ±0,125 mm. 
Plastry te poddaje się obróbce wykańczającej na fre
zarce z dokładnością ±0,05 mm. Rozciąganie takiego 
plastra or:>.:eprowadza się po przyklejeniu do bocznych 
powierzchni obrabianego plastra specjalnych uchwytów, 
jak na rys, 15 D, pozwalających na równomierne roz
ciąganie plastra, aż do uzyskania ulowego kształtu ko
mórek. Poprawny kształt komórek otrzymuje się przez 
odpowiedni dobór . sił rozciągających i prędkość rozcią
gania, które ustala się na drodze doświadczalnej, Me
toda ta pozwala na otrzymywanie bloków komórkowych, 
w których średnice komórek można zmieniać w grani-
cach od 3,2 do 12, 7 mm. . 
. Różnica wydajności produkcyjnej w· obu wyżej opi
sanych metodach jest znaczna. Dla pierwszej metody 
wynosi 0,55 m2/godzinę, dla drugiej - 111,5 m2/godzinę. 
Koszty wykonania przemawiają również na korzyść dru-

; giej metody „rozciągania". Do zalet metody „rozciąga
nia" należy również euża łatwość w magazynowaniu 
i transporcie nie rozciągniętych plastrów wypełniaczy, 

· które posiadają objętość równą tylko ¼o objętości w sta-
• nie rozciągniętym. Metoda „rozciągania" daje większą 

lekkość wypełniacza w stosunku do metody „wygina- · 
nia", w której klej jest nanoszony na całą powierzchnię 

· folii, i dopiero potem wyginanej. Przy metodzie „rozcią-
gania" klej jest naniesiony . tylko na te miejsca gdzie 
jest potrzebny. 

Dla · wypełniaczy pracujących w temperaturach nie 
wyższych niż +90 °C można stosować wiele różnych ro-

• dzajów klejów, przeważnie produkowanych na bazie ży
wic fenolowych, utwardzanych na gorąco. 

Z powyższego wynika, że metoda „rozciągania" jest 
prosta i tania, posiada jednak wadę: jest nią tworzenie 
tak zwanego „siodła" przy próbie kształtowania wypeł-

----Kierunek po'/Jtzeczny 

Rys. 16. Schemat wypełniaczy·: ~. 4 - wykonane metodą zagi
nania 

niacza ulowego przez zginanie. Wada ta powoduje ko
nieczność obróbki mechanicznej w celu nadania żąda
nego kształtu blokowi wypełniacza. 
Powyższe trudności doprowadziły do opracowania no

wych typów wypełniaczy komórkowych, pozwalających 
się kształtować przez zginanie i nie posiadających po-
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p~zednio wymienionej wady. Rys. 16 przedstawia wypeł- . 
macze te~o typu (2a), (2b), (3), (4), przy czym wypełnia
cze (2a) 1 (2b) wykonane są metodą „rozciągania" na-
tomiast (3) i (4) metodą „zaginania". ' 
. ~la wy~ełni_ac~r prac~jących ~ temp_erat!lrach powy
zeJ + 100 C, ilosc nadaJących się kleJow Jest znacznie 
mniejsza. Jako najbardziej typowe i najpowszechniej 
stosowane do tego celu należy wymienić kleje Narmco, 
Metlbond i Hidux. Proces wiązania tych klejów prze
biega zwykle pod ciśnieniem od kilku do kilkunastu 
kG/cm2, w temperaturze + 145 °C, czas utwardzania 
około 20 minut. Przy podwyższeniu temperatury do 
+ 195 °C czas utwardzania skraca się do 2 minut. Stoso
wanie skróconych czasów utwardzania jest korzystniej
sze ze względu na mniejszy wpływ temperatury na zmia
ny strukturalne materiału. 

W przypadku wykonywania wypełniaczy z materiałów 
żaroodpornych, sposób wykonania bloków komórkowych, 
z których wycina się wypełniacze, różni się tylko sposo-

Rys. 17. Specjalna, pozioma piła taśmowa do wycinania kształ
tów wypełniaczy 

hem łą~zenia foli~ ze sobą. P_rzy pro~ukcji żaroodpornych 
wypełma~zy zamiast kleJema stosuJe się lutowanie lub 
zg~zewam~. Zg~z~~an!e nadaje się szczególnie w meto
dz1E; ,,ro~c1ągama , wowczas ·zgrzewa się punktowo lub 
SJ.?Omą ciągłą. Po. zgrzaniu pakiet~ folii (wysokość ta
k~ego pakietu moze dochodzić do 150 mm) jest on obra
biany przez frezowanie z dokładnością do ±o 075 mm 
a następnie rozciągnięty, jak to już wyżej opis~no. ' 

Przed przystąpieniem do wytwarzanfa bloków komór
kowy~h którąkolwiek z opisanych metod, należy zbadać 
materiały na wypełniacz. Sprawdza się wytrzymałość 
materiału, jego odchyłki w ciężarze właściwym i od
chyłki grubości folii. Po wykonaniu bloku komórkowego, 
z. którego następnie wykonany będzie wypełniacz, bada 
się wytrzymałość połączeń klejowych w miejscach styku 
ścianek komórek. Próby te wykonuje się na małym 
klocku, wyciętym z całego bloku komórkowego i określa 
się ją jako próbę „odklejania". Próba ta polega na roz-. 
ciągnięciu klocka za pomocą dwóch rzędów sworzni za
łożonych w otwory (komórki) wypełniacza. Naciąg śru
bowy powoduje równoległe rozsuwanie się sworzni tak 
długo, aż nastąpi zniszczenie połączenia klejowego. Siła 
potrzebna do takiego „odklejania" jest miarą dobroci 
połączenia. · 

2. Obróbka wypełniaczy przez skrawanie 

Produkcja bloków wypełniaczy (które są w zasadzie 
półfabrykatami do wykonywania właściwych wypełnia
czy w konstrukcjach przekładkowych) należy przeważ
nie do wytwórni specjalizujących się w tej dziedzinie, 
które nie wytwarzają konstrukcji przekładkowych. 

Natomiast przeróbka materiałów wypełniających na 
odpowiednie elementy konstrukcji przekładkowych i go
towe wyroby - przeprowadzona jest w wytwórniach 
konstrukcji przekładkowych lub - jak w tym przy
padku - w zakładach produkcji sprzętu lotniczego. 

Wykonywanie wypełniaczy dla elementów płaskich 
nie przedstawia specjalnych trudności, szczególnie, gdy 
blok komórkowy . jest w stanie ściśniętym. Również 
utrzymanie odpowiednich tolerancji nie nastręcza w tym 
przypadku trudności, zwłaszcza przy obróbce wiórowej 
przeprowadzonej na pełnym, nierozciągniętym pakiecie. 
Trudniejszą natomłast obróbkę stanowią wypełniacze 



w stanie rozciągniętym. Tolerancje wykonania Wypeł
niaczy dla elementów o różnych krzywiznach, wykonane 
ze stopów Al, wynoszą okqło ±0,05 mm. Natomiast dla 
wypełniaczy wykonanych ze stali nierdzewnej dokład
ność wykonania jest większa i wynosi ±0,03 mm. Ob
róbkę mechaniczną wypełniaczy przeprowadza się wstęp
nie przeważnie przez cięcie na piłach taśmowych oraz 
wykańczająco przez frezowanie i szlifowanie, co zapew
nia żądaną dokładność. 

Obróbka wiórowa bloków komórkowych (rozciągnię
tych) nastręcza większe trudności z racji niezwykle de
likatnej budowy bloku komórkowego (cienkie ścianki) 
i żądanej wysokiej dokładności wykonania wypełniaczy. 

Delikatna struktura takiego bloku powoduje koniecz
ność usztywniania komórek w czasie skrawania. 

Usztywnianie bloku komórkowego można przepro
wadzić przez zamrażanie go w wodzie lub przez wypeł
nianie komórek woskiem parafinowym, względnie nisko
topliwymi metalami albo tworzywami sztucznymi, a na
wet gipsem. 

Najprostszym sposobem obróbki bloku komórkowego 
jest wycinanie żądanego kształtu na szybkobieżnej pile 
taśmowej, jak na rys. 17. Do wycinania wypełniaczy 
używane są drobnozębne piły taśmowe o dużej prę~
kości skrawania (do 2400 ro/minutę), dające dokładnosć 
wykonania + 0,1 mm. Za pomocą pił taśmowych można 
wycinać wypełniacze nawet bez usztywniania komórek, 
jednak powoduje to powstawanie dość dużych zawinięć 
krawędzi. Najczęściej tego rodzaju obróbkę traktuje się 
jako wstępną, a zawinięcia krawędzi usuwane są w dal
szych operacjach przez szybkościowe frezowanie lub 
szlifowanie. 

Rysunek 18 przedstawia specjalną kopiarkę-frezarkę 
do obróbki wypełniaczy. 

Przeprowadzone próby _ z klejeniem wypełniaczy, które 
miały dość znaczne zawinięcia krawędzi komórek . po 
obróbce skrawaniem - nie wykazały ujemnego wpływu 
tych zawinięć na wytrzymałość połączenia wypełniacza 
z pokryciem przy użyciu kleju „Redux 775", . . 

W związku z tym obróbka ostateczna wygła~zaJąca się 
jest konieczna i odpowiednie kształty wypełniacza mogą 
być obrobione od razu na gotowo. 

Stosując kleje płynne o podstawo~ym składniku _z ży
wic epoksydowych, które wymagaJą małych nacisków 

Rys. 18. Specjalna kopiar
ka-frezarka do obróbki 

kształtów wypełniaczy 

przy utwardzaniu i dobrze nadają się do wypełniania 
przestrzeni i szczelin, można się spodziewać nawet pew
nego podwyższenia wytrzymałości przy zawiniętych kra
wędziach komórek wypełniacza . Firma U. S. Propellers 
stosuje specjalne szybkobieżne obrabiarki do obróbki 
kształtowej wypełniaczy. Narzędzia stosowane do tego 
celu podobne są do piły tarczowej z zębami z węglików 
spiekanych. Prędkości skrawania wynoszą do 3600 m/min. 
Mimo tych specjalnych warunków skrawania stosuje się 
jeszcze usztywnianie wypełniaczy przez zamarzanie wodą 
lub zalewanie woskiem. Ciekawym rozwiązaniem narzę
dzia skrawającego do obróbki wypełniaczy jest specjalny 
okrągły nóż firmy Convair, jak na rys. 19. 
Narzędzie to swoim działaniem i wyglądem przypo

mina nóż do krajania wędlin. Obróbka tym narzędziem 
nie daje zawinięć na ściankach komórek. Można nim 
skrawać zarówno bloki komórkowe wykonane ze sto
pów Al, jak i ze stali nierdzewnej do średnicy komórek 
30,5 mm. 

łnnytn przykładem ob:cóbki Wypełniaczy jest metoda 
stosowana przez firmę Nord American Aviation." Polega 
ona na cięciu piłami taśmowymi ściśniętych bloków wy
pełniacza od razu na odpowiedrti kształt i wymiar, a na
stępnie rozciąganie ich do odpowiedniej długości. W tym 
przypadku prędkość skrawania piły wynosi 600-1200 
ro/minutę przy posuwie 0,2-0,5 ro/minutę. 

Mocowanie bloków komórkowych może być mecha
niczne za pomocą -śrub i zacisków, lub pneumatyczne 
(próżniowo) jak na rys. 20. Polega to na tym, że do 
stołu obrabiarki, zostaje przyssana płyta metalowa, do 
której jest przyklejony za pomocą żywicy blok komór
kowy. Na fYS. 21 jest pokazany przykład obróbki bloku 
komórkowego szybkobieżnym frezem palcowym (o ilości · 
obrotów 18 OOO/min.). 
Najnowszą metodą obróbki metalowych wypełniaczy 

komórkowych jest metoda elektrolityczna stosowana 
przez firmę Anocunt i firmę Carlson Rocford. Metoda ta 
(patent), znajdująca się jeszcze w stadium prób, polega 

,,,.--. e-_ 

' 25 1 

Rys. 19. Specjalny nóż szybkoobrotowy ,do obróbk:i wypełniaczy 

na tym, że materiał obrabiany (wypełniacz) połączony 
jako anoda jest elektrolitycznie strącany. Metoda ta po
żwala na obróbkę (bezwiórową) wypełniaczy, o kształ
tach płaskich i dowolnej krzywiźnie. Dotychczasowe wy
niki z tą metodą są dobre, krawędzie komórek otrzy
muje się bez zawinięć i bez zgniotu, materiał nie do
znaje zmian strukturalnych, ani nie wprowadza się żad-. 
nych naprężeń. 

3. Łączenie wypełniaczy z okładzinami 

Łączenie wypełniacza z okładzinami jest najważniej:.. 
szym procesem przy produkcji elementów · przekładko
wych, gdyż wytrzymałość złącz jest zasadniczą sprawą, -
która decyduje o wartości wykonanych elementów. 
Z tych powodów zagadnienie to zostało szerzej i dokład
niej omówione w nin. pracy. Połączenia muszą być 
pewne i najwyższej jakości. Na dobrą jakość połączeń 
i w konsekwencji tego na wysoką wytrzymałość połą
czeń wypełniaczy z pokryciami, _składa się wiele czyn- -
ników a zwłaszcza: 

a) dobre dopasowanie kształtu pokrycia do kształtu 
wypełniacza, . . 

b) odpowiednie przygotowanie powierzchni przed ich 
łączeniem, 

c) dobra jakość kleju, względnie odpowiedni dobór 
lutowania, 

, --~"'· , 

Rys. 20. Przykład pneuma
tycznego zamocowania wypeł
niacza na stole obrabiarki 

Rys. u. Frezarka z frezem 
palcowym do obróbki wypeł

niacza 
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~d) bąrdzo s1aranne i przepisowe przeprowadzenie 
wszystkich --c~ynności i klejenia, lutowania lub zgrze-
wania, ' 

e) dokładna i stała kont~ola techniczno-odbiorcza „ 
w trakcie przeprowadzania operacji przygotowania, kle-
jenia lutowania lub zgrzewania. · _ 
Pr;ykład dopasowanego i złożonego z kilku części wy

pełniacza, przed przyklejeniem pokrycia, przedstawia 
rys. 22. , 

Opracowano kilka metod łączenia wypełniaczy z okła
dzinami nie wizystkie jednak przyjęły się przy pro
dukcji ~lementów przekładkow~ch. . -

Do najbardziej . znanych riależą: metoda zgrz~wania, 
lutowania i klejenia. 

3a. M e t o d a z g r z e w a n i a e 1 e k t r y c z n e g o po
lega ria łączeniu czołowych krawędzi komórek wypeł
niacza ·z okładzinami przez nadtapianie metali V? miej
scacł) · ich styku. W praktycznym wykonaniu napotyka 
to na wiele trudności w postaci odpowiedniego doboru 
wielkości prądu ·i czasu trwania samego pr~cesu zgrze-

Rys. 22. wypełniacz zło:l:ony z kilku części, w przyrządzie 
przed klejeniem 

wania, co wpływa na możliwość spiętrzania się tempe
ratury, w: niektórych przypadkach na ~kutek małej prze
wodności cieplnej niektórych materiałów lub różnic 
w oporach elektrycznych. Te spiętrzenia temperatury 
powodowały nie tylko niekorzystne zmiany strukturalne, 
lecz również szybkie lokalne i nierównomierne wypala-
nie się materiału w miejscach zgrzewania. . 

Dalsza trudność tej metody to konieczność stosowa.nia 
bardzo równomiernych nacisków w. czasie zgrzewania, 
co wymaga bardzo dokładnego pasowania wypełniaczy 
do okładzin, nawet dla takich elementów, dla których 
jest to konstrukcyjnie niekonieczne. Wyniki zgrzewania 
elektrycznego okładzin z wipełniaczami komórkowym.i 
wskazują jednak na zbyt małe opanowanie tej metody, 
gdyż około 750/o zgrzewanej powierzchni wykazuje Wad
liwe połączenia lub w ogóle nie jest połączona. Z więk
'szym powodzeniem stosowano punktowe zgrzewanie 
elektryczne okładzin z wypełniaczem wykonanym w po
staci blachy falistęj. Stosując tę metodę, można otrzy
mać powierzchnię elementu przekładkowego wysokiej 
•jakości, a występujące wgłębienia po elektrodach nie 
przekraczają 0,025 mm. Angielska firma A. V. Roe, po
siadająca w tej dziedzinie już dość duże doświadczenie, 
wykonuje za pomocą zgrzewania punktowego elementy 

, przekładkowe, mogące pracować w temperaturach d'o 
+~o~. • 
. W ostatnich czasach opracowywana jest nowa metoda 

zgrzewania ultradźwiękami Byłaby to bardzo dobra me
toda do produkcji . aluminiowych konstrukcji przekład
kowych, brak jest jednak dokładniejszych danych o . wy
trzymałości i jakości takiego zgrzewania. 

3b. Lu t o w a n i e zapewnia wysoką wytrzymałość po
łączeń wypełniaczy z . okładzinami. Duźa ilość prób prze
prowadzona przez poszczególne zakłady zajmujące się 
tymi zagadnieniami dowiodła, że . podstawowym proble
mem lutowania jest opracowanie takich stopów lutow-
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niczych, których własności byłyby zbliżone do własności 
materiałów łączonych 
Następnym warunkiem jest zapewnienie w czasie lu

towania dobrego styku na całej powierzchni między wy
pełniaczem, a okładzinami. Z tych powodów wypełniacze 
muszą być poddawane obróbce wiórowej przez frezowa
nie i szlifowanie z dokładnością do około ±0,03 mm. 
Stosowanie większych . szczelin między wypełniaczem 
a pokryciem powoduje większe. zużycie stopów lutow
niczych, co zwiększa ciężar całej konstrukcji oraz zwięk
sza niebezpieczeństwo złego lutowania. Trudnym pro
blemem jest również równomierne i pewne doprowadze
nie materiału lutowniczego w miejsce łączenia. 

Proces lutowania przeprowadza się przeważnie w od
powiednich przyrządach, które zakłada się do odpo
wiednfo dużych pieców. Proces przygotowania do luto-· 
wania jest również bardzo ważny i wymaga starannego 
wykonania, gdyż od tego w dużym stopniu zależy ja
kość połączeń lutowanych. Po przygotowaniu powierzch
ni wypełniacza i okładzin do lutowania nakłada się na 
nie warstwę (folię) lutowia, zakłada się lutowane ele
menty razem (wypełniacz - pokrycia i warstwy luto
wania) do odpowiedniego przyrządu-uchwytu, którego 
zadaniem jest utrzrmanie elementów we właściwym po
łożeniu w cza_sie procesu lutowania. 
Ważne jest, aby w czasie lutowania powierzchnie łą

czone nie były narażone na . utleniające działanie po
wietrza. Z tych względów stosuje się odpowiednio och
ronną neutralną atmosferę oraz różne preparaty top-
nikowe. · · 

Konstrukcja komory . grzejnej powinna umożliwiać 
równomieFne nagrzewanie całego lutowanego elementu 
przekładkowego przez odpowiednie rozmieszczenia grzej
ników i cyrkulację ośrodka grzejnego. Dociski w czasie 
lutowania wywierane mogą być dwoma sposobami:· 

1) mechanicznie (zwykle silniejsze) 
2) pneumatycznie 

a) próżniowe, 
b) nadciśnieniowe. 

Prawidłowy przebieg' 'procesu lutowania wymaga prze
prowadzania tych operacji koniecznie w atmosferze 
gaz\!, obojętnego (zazwyczaj argonu lub azotu) o wy
muszonym równomiernym przepływie w całej komorze 
grzejnej. W czasie tych operacj_i wymagany jest jed
nakowy na całej powierzchni nacisk. Proces lutowania 
przeprowadza się w temperaturach od + 900 do + 1200 °C 
zależnie od rodzaju lutowia. ' 

Do lutowania stalowych wypełniaczy ze stalowymi 
okładzinami (pokryciami) stosowane są lutowia wyko
nane w postaci folii o składzie np.: 92,50/o srebra, 7°/-0. 
miedzi i 0,50/o Li (temp. top. 940 °C) lub 71,80/o srebra, 
280/o miedzi i 0,2 litu (temp.· top. 815 °C) względnie 450/o 
sreora, 300/o. miedzi i 250/o cynku (temp.' top. 730 °C), . 
Wypełniacze używane w konstrukcjach przekładkó- · 

wych lutowanych nie mogą być klejone, lecz zgrzewane 
punktowo lub spoiną ciągłą, względnie lutowane. 

Proces lutowania konstrukcji przekładkowych z po
wodu dużyc.h trudności technicznych opanowany został 
tylko przez nieliczne przodujące zakłady. Dokładnej tech
nologii lutowania konstrukcji przekładkowych nie po
daje literatura techniczna. Procesy te oparte przeważ
nie na dużym doświadczeniu przemy;łowym, stanowią 
do pewnego stopnia· tajemnicę technologiczną poszczegól-

-nych zakładów. Lut_owanie dużych konstrukcji prze
kładkowych należy do trudnych procesów fabrykacyj
nych z uwagi na konieczność lutowania w wysokich 
temperaturach przeważnie od razu całych, dużych po
wierzchni pokryć z delikatnymi wypełniaczami o bardzo 
cienkich ściankach. Po lutowaniu nie tylko spoiny 
muszą być wysokojakościowe, lecz również cała kon
strukcja nie może być zdeformowana i możliwie bez 
naprężeń własnych. 

dok. w nast. zeszycie 
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Oleie syntetyczne do silników turbinowych 

Szybki postęp lotnictwa odrzutowego pociągnął za 
sobą zmiany wymagań w stosunku do olejów dla tych 
silników. Konieczność zmian właściwości olejów zjawiła 
się wraz ze wzrostem prędkości lotu oraz z rozszerze
niem stref działalności lotnictwa i związanego z tym 
zakresu temperatur eksploatacji. 

Szczególnie trudne wymagania stawiane są olejom 
przez lotnictwo wojskowe. Wymagania te dotyczą dal
szego zmniejszenia zależności lepkości od temperatury, 
zwiększenia lepkości w wyższych temperaturach przy 
jednoczesnym zachowaniu płynności olejów w tempera
turach niskich, zwiększenia odporności olejów na utle
nianie w wyższych temperaturach, zwiększenia odpor
ności na obciążenia i zmniejszenia lotności. Wymagania 
te ograniczają zastosowanie olejów mineralnych do sil
ników turbinowych, gdyż nie mogą one sprostać zada
niom przy temperaturach łożysk przewyższających 
180 °C. 

Zapotrzebowanie lotnictwa było dotychczas całkowicie 
pokrywane przez olej lekki (typu transformatorowego), 
stosowany do silników turbinowych (odpowiednik oleju 
amerykańskiego 1010) oraz lotniczy olej ciężki do silni
ków tłokowych, mający lepkość 20 centistokesów w tem
peraturze 100 °C (odpowiednik oleju amerykańskiego 
1100). Zachowanie się oleju typu 1010 w starszych typach 
silników turbinowych było badane szczegółowo przez 
Hunta [1, 2] w warunkach eksploatacji w różnych ty-

. pach silników po różnych okresach pracy. Właściwości 
tego oleju nie wykazywały większych zmian i olej ten 
zabezpieczał całkowicie eksploatację silników starszych 
typów. Temperatura krzepnięcia oraz lepkość i . płyn
ność w niskich temperaturach są wystarczające do za
pewnienia pracy nowszych typów silników turbinowych 
w niskich temperaturach (chodzi głównie o rozruch 
silnika). 

Wadami tego oleju, które zdyskwalifikowały go do 
użytku w nowych typach silników są: za mała lepkość 
w wyższych temperaturach, za duża lotność, brak od
porności na naciski w przekładniach. 

Mineralny olej lotniczy ciężki, typu 1100, w zupeł
ności byłby odpowiedni do pracy w silnikach turbi
nowych w wyższych temperaturach, gdyż odznacza się 
dużą lepkością, bardzo małą lotnością i bardzo dużą od
pornością na naciski, gwarantującą dobre działanie 
i dużą żywotność przekładni, nie może on jednak być 
brany pod uwagę jako olej do pracy w niskich tempe
raturach, gdyż krzepnie w temperaturze około - 15 °C 
i posiada bardzo dużą lepkość nawet w temperaturach 
wyższych od O °C. 

W przypadku silników tłokowych wymieniona tempe
ratura krzepnięcia i duża lepkość nie stanowi przeszkody 
w stosowaniu tego oleju w okresach zimowych, gdyż 
w razie potrzeby rozruchu silnika w niskich tempera
turach olej bywa rozcieńczany benzyną, która następnie 
bardzo szybko odparowuje i olej odzyskuje pierwotne 
właściwości [8 9]. W silniku turbinowym rozcieńczanie 
nie może mieć' miejsca ze względu na małą lotność sto
sowanego paliwa i niemożność odparowania go z oleju 
[9, 10]. 

Oleje mineralne o lepkościach przejściowych pomiędzy 
obydwu omawianymi olejami nie mają dostatecznie za
dowalających właściwości ani w niskich, ani w wyso
kich temperaturach. 
Można do pewnego stopnia regulować właściwości ole

ju mineralnego przez dobór surowców, zastosowanie od
powiedniej rafinacji oraz dodatki, które polepszają te 
lub inne właściwości oleju. 

Produkty smarowe, pochodzące z przeróbki ro~ naft<?
wych stanowią, jak wiadomo, skomplikowane m;esza~~
ny olbrzymiej ilości węglowodorów różnych typow roz
niących się pomiędzy sobą budową, ciężarami cz~stecz
kowymi, temperaturami wrzenia i szeregiem mnych 
właściwości. 

Właściwości użytkowe produktów zależne są od obec
ności w nich przeważających ilości określonych typów 

węglowodorów, co związane jest ze składem chemicz
nym podstawowego surowca - ropy naftowej_ Pewien 
wpływ na skład chemiczny oleju, a za tym na jego 
właściwości, można wywrzeć przez odpowiednią metodę 
rafinacji, usuwając pewne typy związków. Jednakże ani 
przez dobór surowca, ani przez dobór metodyki rafi
nacji nie udaje się uzyskać produktów, które odpowia
dałyby wymaganiom nowoczesnego silnika turbinowego. 

Przez wprowadzenie do oleju mineralnego odpowied
nich dodatków możliwe jest poprawienie niektórych 
właściwości olejów. Znana i uznana jest skuteczność 
dodatków przeciwutleniających [8, 9], jednakże działa
nie tych dodatków oraz ich trwałość w wyższych tem
peraturach jest ograniczona. Jak dotychczas, nie zna
leziono dodatków, które nie ulegałyby same rozkładowi 
w temperaturach wyższych od 200 °c [15], a z takimi 
właśnie temperaturami ma się do czynienia w łożyskach 
nowoczesnych silników turbinowych [9]. ,,Depresatory", 
to jest środki obniżające· temperaturę krzepnięcia ole
jów, szeroko stosowane do olejów samochodowych, nie 
mogą być używane do obniżenia temperatury krzepnię
cia ciężkiego oleju lotniczego typu 1100 lub MS-20, gdyż 
skuteczność ich jest zależna od rodzaju oleju; obniżenie 
temperatury krzepnięcia następuje raczej w olejach 
z rop parafinowych, podczas gdy oleje lotnicze produ
kowane są z rop bezparafinowych. ,,Depresatory" zasto
sowane do olejów z rop parafinowych dają istotne obni
żenie temperatury krzepnięcia, jednak nie takie, aby za
dowalało to wymagania lotnictwa. 

Dodatki wiskozowe, podnoszące lepkość oleju i popra
wiające krzywą lepkościowo-temperaturową, nie mogą 
być zastosowane do oleju typu 1010 w celu podwyższe
nia jego lepkości w wyższych temperaturach, gdyż ko
nieczne do tego celu duże ich ilości wpłynęłyby nieko
rzystnie na inne, istotne właściwości oleju. Były próby 
poprawiania odporności na naciski oleju typu 1010 
przez dodawanie substancji polarnych, których siła ad
sorpcji do powierzchni metalowych jest znacznie więk
sza niż węglowodorów - składników olejów mineral
nych - ze względu na biegunową budowę cząsteczek. 
Substancje polarne tworzą na powierzchni metalu po
włokę organiczną, ściśle do metalu przylegającą i trud
ną do usunięcia; w chwili dużego obciążenia i p;:zerwa
nia powłoki oleju warstwa polarnych substancJ1 orga
nicznych, przylegająca do powierzchni metalu, a często 
chemicznie z nią związana, zaczyna pełnić funkcję oleju 
i nie dopuszcza do wywiązania się tarcia suchego (me
talu o metal). W wysokich jednak temperaturach sub
stancje te najczęściej wykazują działanie korozyjne, po-: 
nadto skuteczność ich jest niekiedy zależna od prędkości 
obrotowej względnie temperatury [7]. Nawet w przy
padku m'ożliwości dobrania odpowiednich substancji 
przeciwnaciskowych wysoka lotnQść · oleju typu 1010 
uniemożliwia stosowanie go przy wyższych tempera
turach. 

W związku z przedstawionymi powyżej względami nie 
udało się do tej pory uzyskać oleju mineralnego ani 
przez selekcję surowców, ani prz~z odpowiednie d_o
datki, które zaspokoiłyby wymagania nowoczesnego sil
nika turbinowego. W łożyskach silników turbinowych 
nowszych typów, stosowanych w szybkich samolot~ch, 
występują wysokie temperatury wywołane wzrostem ilo
czynu d · n 1). 

Najwyższe temperatury w łożysku wywiązują się 
w 30+40 minut po zatrzymaniu silnika, ze względu na 
przerwanie obiegu oleju i przepływu powietrza i zwią
zany z tym brak chłodzenia. 

W tabeli I i na rysunku 1 [2, 8, 9] pokazano typowe 
temperatury łożysk współczesnego silnika turbinowego 
w okresie pracy i po zatrzymaniu. W tabeli II podano 
temperatury oleju w zbiorniku oraz w najgorętszym 

') We współczesnych silnik~ch wartości iloczynu d · "! (gdzie d 
jest średnicą wewnętrzną łozyska w mm, a n pręC!!tosc1ą obro
tową w 1/min) dochodzą do 1,5 • 106 (przyp. redakcJ1). 
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Tabela I 
' (emp[Df:] l\' 

Typow_e tem,Peratury łożysk 

~ 
1:empetatury maksymalne w °C 

·300 ,------.---~---.----.-----------;----,------. 

podczas pracy I po zatrzymaniu , 

Przekładnia śmigła ~ 110 ńo-

,__ Przednie łoiysko sprężarki 110 110 
Tylne łożysko sprężarki . 220 260., 
Łożysko turbiny 260 300. 

280t---H"--t----t----t----+----l 
-łożyskl.l dla · silnik.ów ,sfarszych typów; dla silnik.ów 
WSPółriżesnych samolotów · s.zybldch oraz spodziewane 
temperatury dla .silników._niedalekiej przyszłości. Ko!}
str.uktorzy wyrażają pogląd, że temperatura w łożyskach 270 silników przyszłych samolotów o prędkościach ,naddźwię- r--r-1t---".'--1----1-----1----+---~ 

...... 

kowy~h może osiągnąć 500 °C [15]. Dla takich ~tempe
ratu,r - dobranie odpowiedniego środka smarującego bę
d:i:fe.. bJirdzo trudne: W przypadku turbinowych Śilników 
~igłowych zjawiają się dodatkowe trudności, żwiązane 260 &.------;!;---~-=---~::----~---:L---_; IO. zo 30 :,,,_ 40 50 t [mm] z bardzo wysokimi naciskami r występUjącymi lokalnie --<T1-v)62 ;i. 
bardzo wysokimi temperaturami _na linii zazębienia · · 
w przekładni śmigła. Na skutek tego występują -duże 
zużycia i uszkodzenia- zębów przekładni, w szcz~gólności 
przekładni planetarnych [12, 15]. Odpornoś~- oleju · na 

Rys. 1. 

naciski zależna je§! z jednej strony od lepkości stoso:. 
wanego oleju (rysuµek 2), · z drugiej strony od ..jego wła- _ - i::.
ś-ciwości smarnych, to jest od polarności samęgo ole"jti . .,. ..,. 
względnie dodatków, które zawiera (rys. 3). Sprawa dg.: ~ 36.4 
datów nie j-est dostatecznie opracowana, 'gdyż -;--- jak ~ · 
wspomniano ...:.._ skuteczność.- ich bywa zależna od pręd- :::: 
ko.ści obrotowej przekładni, ponadto mogą one w pod- ~ 
wyższonych temperaturach --Wywoływać zjawiska koro- ~ 27.3 

zyjne. Bardzo dobre właściwości smarne wykazują _cie- " 
cze syntetyczne, nad którymi wiele pracowano w os'tat-' · ~, 
nim dwudziestoleciu. Należy -wym-ienić następujące cie- ~ 18.2 
cze syntetyczne, które wzbudziły po-~szec.hne źalnt~reso- .§ , 
wanie jako środki smarujące [4, 5, 6, ·13, 1~, l,5]: .. 
· l: Estry jedno- lub wi~lozasadowych alkoholi 1 ch"'."u-, 
karboksylo~ch kwasów.efrganicznych, tak zwane dwu-
estry [4, 6] - - -- · · 

9.1 

' 

' ,, 
w łożysku Przebieg temperatury turbiny po zatr"zyma;· 

niu silnika 

-------- -- --
' .... 

-
.., -- - V---- , 

-
/ ... -

- - / . 

./ 

/ 
V 

-
, . 

/ "' -
- I 2RCH20H +-}!(COÓJIJz - lt(COOC!i3RJ:r 

~hol _ kwas dwukarboksylowy· dwuester 
o 

5 . IO 15 20 25 30 cst//OO~C 

2: Estry alkoholi 
karboksylowych 

RCH20H 
alkohol 

jejjnozasa§awych i 15wasów jedno- - Rys. . _.,, - 2. ,·Zależność Obciążenia granicznego przekładni 
od lepkości olej.u 

śmigła' 

· 3. _!i:stry kwasu 
nozasadowych 

-,. ~-.. 
.,§i(()JI)4 

kw~ .hzem~y 

+ RCOOH 
kwas 

' -R.COOCH2R 
~~er 

krzem.owego i wyższych alkoholi jed-

4:-ąon 
alkohol 

,- Sj(OR}4 
ester kwasu krze-

mowego 

- Spośró,d tego typu cieC:łY najobszernieromawiano ester 
kwasu krzemowego powstały z dwu połączonych czą
steczek estru (dimer) jako ·podstawę cieczy do urządzeń 
·hydraulicznych. 

· (RO)a Si--~i (RO)a dimer 

4. Silikony czyli alkilo- 1 arylosiloksany 'stanowią po
_ limery prostych związków alkilo- i ~arylokrzeinowych (si
lanów) o. wzorze ogólnym Si(R)4, w których R może sta
nowić. rodnik alifatyczny (alkilowy) lub aromatyczny 
(arylowy). 

Olejami silikonowymi zostały nazwańe oleje powstałe 
przez kondensację wielu cząste._ćzek elementarnych si-

, Tabela II 

' Wzrost temperatur w łożyskach i zbiornik'.ach oleju w miarę 
postępu w konstru~jach lotniczych 

~ Starsze typy · Współczesne Silńiki I 
silników- ,tYPY silników turbinowe 

turbinowych _turbinow~h przyszłości 

Łożysko 180-0 c 260 °c 310-+370 °C 

ż.biornik 
oleju 65-+80°C 100-+175 °c 170-+230 °c 

Rodzaj 
_,.,,. 

oleju mineralny syntetyczne niewiadomy ~· ,..,._ estrowe 
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- Tabela III 

Zdolność koł!:sowani::,Y-lejów syntetycznego i mineralnego 

Rodzaj olef"u I Ilość koksu w mg .. 
Olę.ie fosforoorganiczne 500 
Oleje alkoksysil<)ks,anowe 450 
Oleje mineralne 250 
Oleje dwuestrowe 20 

' 

/kC/ 
qBJ, 

-.... 
~-

•.-. 3 -~ u 45,.f C: c:, 
a, 

' 2 
Cl> 

~ ,_ .. .,. 
~ 

·i 
<:5 22,7 

0'----3~W~O~--z-6~00~V----9iJOO_O ____ ~JOOO 
~-t1?162·R:3 o/Jr./min _ 

Rys. 3. Wpływ· dQdatków polarnych na odporność. oleju na 
obciążenia: 1. Ojej mineralny o lepkości 45 est w 50 °c. 2. Ten 
sam olej-+ dodatek·· polarny A., 3. Ten sam oJej + dodatek 

· _polarny B • · 



łanów. Od ilości połączonych cząsteczek zależne są wła
ściwości cieczy, a szczególnie jej lepkość. Za najlepsze 
uważane są ciecze polisiloksanowe (silikony) zawierające 
jednocześnie rodniki metylowe i fenylowe (aromatyczne). 

Ogólny wzór polimeru (R)J-Si-O(Si(Rh-O)n-Si-(R) 3 

5. Estry polialkilenoglikoli 
(CH 2OH)i glikol 

ROCH2CH2OH alkilenoglikol 

R(OCH2CH2)n OH polialkilenoglikol 

6. Ciecze fosforoorganiczne jak estry kwasu fosforo
wego i podfosforawego, na przykład: 

O=P(OH)a 
kwas fosforowy krezol ester (trójkrezylo

-fosforan) 

7. Fluoro_ i chloropochodne węglowodorów i estrów, 
to jest węglowodory i estry, w których jedną lub więcej 
cząsteczek wodoru zastąpiono fluorem lub chlorem. 
Każda z wymienionych grup cieczy syntetycznych ma 

swoje zalety i wady. Wspólną ich wadą jest wysoka 
cena. 
Spośród wymienionych cieczy syntetycznych za naj

odpowiedniejsze jako oleje do silników turbinowych 
uznano dwuestry kwasów dwukarboksylowych (poz. 1). 
W okresie drugiej wojny światowej ciecze tego typu 
były produkowane już w skali przemysłowej i stoso
wane jako oleje w połączeniu z syntetycznymi olejami 
typu węglowodorowego. Pionierami w tej dziedzinie były 
Niemcy, gdzie zsyntezowano i przebadano około 3000 pro
duktów estrowych. Estry kwasów sebacynowego i adpi
nowego stanowiły podstawowy olej do sporządzania ole
jów do silników turbinowych i do torped. Występowały 
one w mieszaninach pod handlowymi nazwami oleju 
VS-1 i SS-1631 oraz oleju LTK-12 (do torped). 

Inne, wymienione ciecze syntetyczne w zastosowaniu 
do silników turbinowych, są mniej interesujące. Estry 
alkoholi jednozasadowych i kwasów jednokarboksylo
wych mają stosunkowo wysokie temperatury krzepnięcia 
i niekorzystne krzywe lepkościowo-temperaturowe. Wiele 
spośród estrów tego typu ma niedostateczne właściwości 
smarne i zbyt wysoką lotność. Oleje alkilo- i arylopoli
siloksanowe (silikony) w mniejszym lub większym stop
niu cierpią na niedostateczne właściwości smarne i nie 
mogą pracować w obciążonych łożyskach. 

Estry kwasu krzemowego nie są tak trwałe jak tego 
wymagają silniki turbinowe, ponadto również nie mają 
wystarczającej smarności, aby mogły być zastosowane 
przy wysokich naciskach. Wszystkie oleje krzemoorga
niczne są niebezpieczne w użyciu z uwagi na tendencje 
do tworzenia żelu. Należy tu zaznaczyć, że spośród 
wszystkich cieczy syntetycznych mają one najkorzyst
niejsze krzywe temperaturowo-lepkościowe. 

Oleje fosforoorganiczne i chlorowcopochodne mają 
bardzo dobre właściwości smarne, ale odznaczają się 
wysokimi temperaturami krzepnięcia i niekorzystnymi 
zależnościami lepkości od temperatury. 

Ciecze syntetyczne dwuestrowe, sporządzane z wybra
nych kwasów dwukarboksylowych i alkoholi o budowie 

rozgałęzionej, jak dotychczas uznane są za najodpowied
niejsze ciecze smarne do silnie obciążonych zespołów, 
pracujących w wysokich temperaturach. Tak ze względu 
na korzystne krzywe lepkościowo-temperaturowe, jak 
dostatecznie niskie temperatury krzepnięcia, wysokie 
właściwości smarne i małą lotność; zostały przyjęte jako 
podstawa do sporządzania olejów do nowoczesnych sil
ników turbinowych. Już w roku 1952 oleje na podstawie 
cieczy dwuestrowych zostały wprowadzone do użytku 
w eksploatacji w USA i w Anglii [15]. W tabeli IV po
dano właściwości bardziej interesujących cieczy dwu
estrowych, sporządzonych z wybranych kwasów i alko
holi. W tabeli III podano skłonności do koksowania cie
czy dwuestrowych na tle innych cieczy syntetycznych; 
jak widać, skłonności do koksowania są niewspółmiernie 
niższe niż innych cieczy, co przy eksploatacji w wyso
kich temperaturach nie jest do pogardzenia. Pomiędzy 
Anglią a USA istnieje pewna rozbieżność w poglądach 
na niektóre pożądane właściwości olejów syntetycznych 
qo silników turbinowych [13, 15] . 

USA stosuje do turbinowych silników odrzutowych 
proste dwuestry o lepkości 3 do 3,6 est 98,9 °C, zaś 
do turbinowych silników śmigłowych te same oleje z do
datkami polarnymi. Obydwa typy olejów zawierają po
nadto inhibitor utleniania. Anglia stosuje do wszystkich 
typów silników odrzutowych oleje o znacznie większej 
lepkości - min. 7,5 est w 98,9 °C - motywując to ko
niecznością większych lepkości w przypadku silników 
śmigłowych i wygodą posiadania tylko jednego gatun
ku oleju. Wprawdzie w przypadku turbinowych silni
ków odrzutowych wystarczająca jest lepkość 3 est, lecz 
stosowanie olejów o lepkości 7 est zwiększa znacznie 
okresy pracy łożysk wałkowych (tabela V). 

Uzyskanie olejów o lepkości 7,5 est w 98,9 °C jest bar
dziej trudne niż uzyskanie olejów o lepkości 3+4 est, 
gdyż proste dwuestry mają lepkości od 3 do 4 est 
w 98,9 °C. Aby więc uzyskać większą lepkość, należy 
do dwuestru dodać substancje podnoszące lepkość oleju 
i nie wpływające w widoczny sposób na temperaturę 
krzepnięcia i lepkości w niskich temperaturach. Takimi 
środkami zagęszczającymi były początkowo polimeta
krylany wyższych alkoholi, natomiast obecnie wprowa
dzane są dwuestry kompleksowe, zawierające alkohole 
cykliczne i typu glikoli oraz polialkilenoglikole jako 
trwalsze od polimetakrylanów, ponadto oczywiście inhi
bitory utleniania. Wydaje się, że główną przyczyną, dla 
której USA użytkuje oleje estrowe nie zawierające środ
ków zwiększających lepkość, jest wymagana znacznie 
większa płynność tych olejów w niskich temperaturach 
niż gęściejszych olejów angielskich (patrz tabela IX i X), 
związana z działaniem lotnictwa USA w strefie niskich 
temperatur. 

Natomiast temperatury eksploatacji silników angiel
skich są wyższe, korzystniej jest więc stosować oleje 

Tabela V 

żywotność łożysk w zależności od lepkości oleju 

Lepkość oleju w 100 °c 

3,15 est 
9,00 ,, 

20,00 „ 

Okres pracy łożyska 

20 godzin 
130 
?50 

Tabela IV 

- ------ ---·-- - ·· 
Nazwa estru 

D 2-etyloheksyloglutarynian 
D 3-metylobutyloadypinian 
D 2-etyloheksyloadypinian 
O 1-etylopropyloazelainian 
D 3-metylobutylozelainian 
D 2-etyloheksyloazelainian 
D 1-etylopropylosebacynian 
D 2-etyloheksylosebacynian 
D ester trójetylenoglikolu kwasu 

2-etyloheksylowcgo 
Ester hexametylenoglikolu kwasu 

2-etylollcksylowego 
Ester ctekametylenoglikolu kwasu 

2-etylol1eksylowego 

Niektóre właściwości dwuestrów 

I 
Ciężar I cząsteczkowy 

I I 

356,5 
288,4 
370,6 
328,5 
328,5 
412,5 
242,5 
426,7 

402,5 

370,6 

- 426,6 

Lepkość w est 

I 
Temperatura 

I 
krzepnię,~ia 

98,9 °c -40 °c oc 

2,17 715 -62 
1,73 171 -42 
2,38 807 -67 
2,10 429 -77 
2,20 286 -47 
3,06 1190 -77 
2,28 504 -18 
3,32 1401 -55 

2,41 1890 -52 

2,35 1090 -62 

3,26 1850 -62 
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dające większą gwarancję żywotności łożysk i prze
kładni. Tym bardziej, że w publikacjach [7] przebija 
raczej brak zaufania do środków polarnych zwiększa
jących odporność na naciski. Stanowisko to wydaje się 
uzasadnione, jakkolwiek połączone jest z trudnościami 
produkcyjnymi, gdyż w perspektywie dalszego wzrostu 
temperatur łożysk posiadanie bardziej lepkich olejów 
wydaje sfę racjonalne. 

W najnowszych normach USA [tabela XI], występują 
już typy olejów o większych lepkościach. W nowszych 
normach angielskich wymagana lepkość olejów w tem
peraturze 98,9 °C jest jeszcze większa niż dotychczas 
stosowanych (tabela XI). 

Normowane są odporności oleju na naciski. Do tego 
celu stosowane są specjalne urządzenia przekładniowe 
o zmiennym obciążeniu, w których badania nowego ole
ju prowadzone są równolegle z badaniem oleju wzorco
wego, przy ustalonej prędkości obrotowej i tempera
turze. Normy angielskie wymieniają maszynę I. A. E. 
jako standartową do tych pomiarów, normy amerykań
skie maszynę Rydera. Wyniki podawane są bądź w pro
centach w stosunku do wyników uzyskanych na oleju 
wzorcowym, którym jest olej 1100 (typu MS-20), bądź 
też w postaci granicznego obciążenia w funtach na cal, 
przy którym zaobserwowano uszkodzenia zębów prze
kładni. 

Badania olejów do silników turbinowych, przepisane 
normami angielskimi DERD, są bogatsze od badań norm 
amerykańskich z uwagi na bardziej skomplikowany 
skład oleju. Obejmują one badanie odporności termicz
nej w atmosferze azotu, co ma na celu wyłączne spraw
dzenie termicznego rozkładu środka zagęszczającego, 
z wyeliminowaniem procesów utleniania. Następnie, ba
dania odporności na ścinanie, co również ma na celu 
sprawdzenie trwałości dodanych środków zagęszczają
cych na działanie mechaniczne, na skutek którego do
dane polimery ulegają mechanicznemu rozrywaniu na 
drobniejsze cząsteczki, w wyniku czego olej traci lep
kość. 

Oleje amerykańskie składają się jedynie z prostego 
estru i inhibitora utleniania, są zupełnie odporne na 
wpływy termiczne w zakresie normowanych temperatur 
(260 °C) oraz niewrażliwe na siły ścinające. 

Próby utlenialności i korozyjności są różnorodne; prócz 
prób przepisanych normami państwowych instytucji, jak 
Ministerstwo Lotnictwa· w Anglii lub Ministerstwo 
Obrony w USA, poszczególne firmy produkujące silniki 
mają opracowane swoje własne metody i wymagania, 
często znacznie ostrzejsze niż normy instytucji państwo
wych. 

Badanie utlenialności połączone jest z jednoczesnym 
badaniem korozyjności. Polega ono na ogrzewaniu oleju 
w obecności przepisanych metali bez przepływu lub 
z małym przepływem powietrza w ustalonej tempera
turze. Czas prowadzenia prób i temperatura są różne. 
Na przykład norma DERD wymaga utleniania bez 
przepływu powietrza w 140 °C przez 22 godziny. Norma 
amerykańska MIL-L-25968 podaje 260 °c i 72 godziny, 
normy MIL-L-7808D i MIL-L-25336 - 175 °C i 72 go
dziny. Te same warunki podaje f-ma Allison. Po próbie 
utleniania sprawdzane są: zmiana lepkości i kwasowości 
oleju oraz wygląd i zmiana ciężaru metalowych płytek, 
które równocześnie badane są na korozję w warunkach 
tej próby. 

F-ma Rolls-Royce wprowadziła dodatkowe badania 
oleju na skłonności do wytwarzania osadów i wyzna
czyła temperaturę graniczną, przy jakiej olej może pra
cować w łożyskach i temperaturę graniczną, jaką może 
mieć olej w zbiorniku. 

Skłonność olejów syntetycznych do ~ytwarzania osa
dów stanowi ich wadę, która jest spowodowana obec
nością antyutleniacza - fenotiazyny. Fenotiazyna chro
niąc olej ulega sama utlenianiu, tworząc smółki nieroz
puszczalne w oleju. Zależnie od konstrukcji łożyska 
smółki bądź nie będą przeszkadzały w eksploatacji, 
względnie w niesprzyjających warunkach łożysko może 
je akumulować i wtedy mogą one powodować usterki 
w pracy silnika. 

Zagadnienie wytwarzania się osadów z fenotiazyny 
jest jednym z ważniejszych, nad którym trwają prace 
na razie nie uwieńczone jeszcze pełnym powodzeniem 
[14, 15). 

Wright Air Dewelopment Center (W ADC) w USA 
opracował aparat znany pod nazwą „Deposition Tester" 
do oceny skłonności olejów do wytwarzania osadów: 
olej jest napowietrzany i cyrkuluje w naczyniu alu
miniowym w temperaturze 310 °C, przechodząc równo
cześnie przez filtr ze stalowej siatki o 100 oczkach na 
cal kwadratowy. Ocenę stanowi suma ciężari>w osadu 
na filtrze i wytworzonego koksu. Najnowsze normy an
gielskie DERD 2497, których opracowanie nie jest jeszcze 
ukończone, wprowadzają badanie utlenialności w 260 °C 
przy przepływie powietrza 12 I/godz. przez 4,5 i 6 go
dzin [15]. 

Istnieje ponadto cały szereg metod badania olejów na 
specjalnych urządzeniach z łożyskami pracującymi w wy
sokich temperaturach. W ADC wymaga próby w łoży
skach w 270 °C, przy temperaturze oleju w zbiorniku 
218 °C, przez 50 godzin. 

W podanych tabelach zestawione są niektóre właści
wości omawianych wyżej olejów mineralnych i olejów 
syntetycznych estrowych [6, 9, 13]. W tabeli VI podano 
lotność olejów estrowych w porównaniu do lotności 
oleju mineralnego 1010, wartość której przyjęto za 100. 

Tabela VI 

Lotność olejów syntetycznych estrowych w stosunku do oleju 
mineralnego 1010 

Olej syntetyczny A 
Olej syntetyczny B 
Olej syntetyczny C 
Olej mineralny 1010 
Olej mineralny 1100 

Lepkość 
w t. 98,9 ce 

w est 

Tabela VII 

7,9 
3,6 
3,1 
2,5 

20,5 

Względna 
lotność 

2 
3 

10 
100 

1 

Graniczna temperatura płynności olejów 

I 
Lepkość 

I 
Temperatura 

w est graniczna 
w 0 c 

Olej dwuestrowy A 7,9 -32 do -43 
Olej dwuestrowy B 3,6 -48 do -61 
Olej dwuestrowy C 3,1 -51 do -59 
Olej mineralny 1010 2,5 -43 do -51 
Olej mineralny 1100 I 20,5 -1 do -15 

Lotność olejów syntetycznych estrowych jest raczej zbli
żona do lotności oleju 1100, chociaż lepkości ich są -dużo 
niższe. 

W tabeli VII przedstawiono graniczne płynności w ni
skich temperaturach; można je porównywać jedynie 
z płynnością oleju 1010, gdyż olej 1100 ma wysoką tem
peraturę krzepnięcia i nie może być brany pod uwagę. 
Pomimo znacznie większych lepkości, temperatury gra-

Tabela VIII 

Względna odporność na obciążenia i utlenialność w porów
naniu do oleju mineralnego 1100 

I 
Syntetyczne 

I I A ·B C 

Lepkość w est w 98,9 °c 7,9 3,6 3,1 
Względne dopuszczalne granice obciążenia 
przekładni zębatych 105 50 45 

Temp. zapłonu oc 232 221 204 
Utlenialność i korozyjność 

stabilne nie koroduje 
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\ 
1010 

\ 
1100 

2,5 20,5 
.• 

15 100 
146 252 

niestabilne koroduje 



Tabela IX 

Wymagania dotyczące olejów syntetycznych do silników turbinowych 

I 

I 
I 
I 

i 

Lepkość w 98,9 °c w est 
Lepkość w 37,8 °c w est 
Lepkość w --40 °c w est 
Lepkość w -54 °c w est 
Temp. zapłonu w oc 
Temp. krzepnięcia w 0 c 
Odporność na obciążenie 
Maszyna I. A. E. 2000 i 6000 

obr/ min 

Mas ~yna Rydera 10000 obrimin 

I 
DERD 2487 
3 wydanie 

r. 1957 

Anglia 
min. 7,5 
max. 39 

max. 13000 
-

min. 215 
-

MIL-L-7808D 
r. 1959 

USA 
min. 3,0 
min. 11,0 

-
max. 13000 
min. 205 

-69 

Allioon 
EMS-35G 

USA 
min. 7,5 

max. 13000 

min. 218 
-54 

temp . oleju 74 °c 

Próba utlenialności 
Temperatura 0 c 
Czas w godz. 

nie mmeJsza niż dla ole
ju wzorcowego w 110 °c 

140 

min. 680/o odporności 
ju wzorcowego 

175 

ole- min. 540 kG/cm 

175 

Lepkość po próbie w temp. 
Zmiana lepkości w 'Io 
Kwasowość w mgKOH/ g 
Odporność na ścinanie 
Zmiana lepkości po próbie w est 
Termiczna odporność w 280 ° c w 
atm. azotu zmiana lepkości po 
próbie w est 

22 
37,8 
:.l: 5 

max. 0,5 

max. 5 

+20 do -10 

72 
37,8 

-5 do -1-15 
max. 2,0 

72 
98,9 

-5 do +12 
max. 1,5 

Tabela X 

Właściwości olejów lotniczych firmy ESSO 

I I 
Syntetyczne I Mineralne 

Lepkość w est 
w 98,9 ° c 7,5 a,6 3,8 3,3 2,5 20,5 
„ 37,8 ° c 38 14 - - 10,0 ok. 249 
., -40,0 °c 12 500 1600-ć-1900 - - 3000 -
,. -54,0 °c - 10000+12000 16 ooo 12 ooo 40 ooo -

Temp. krzepnięcia oc -51 -68 -59 -62 -57 -15 
Temp. zapłonu °C 232 22H-232 221 210 145 250 
Graniczne obciążenie w kG/cm szerokości zęba prze-
kła dni zębatej w maszynie Rydera 576 360 378 332 32 576 
Skłonność do koksowania w 3150/o na metalowej 
płytce - 59 56 21 - -

I 
EATO 

l 
EATO 

I 
EATO 

I 
EATO 

I 
1010 

I 
1100 

35 15 p-16 p-13 
gat. A gat. B 

Tabela XI 

Wymagania dla olejów odpornych na wysokie temperatury 

MIL-L MIL-L MIL-L 
DERD 2497 ; 

9236 9236A 9236B 

Lepkość w 205 °c w est - min. 3,0 min. 1,0 min. 2,0 
Lepkość w t. 98,9 °c w est min. 10 - - 8,5 
Lepkość w 37,8 °c w est min. 35 - - -
Lepkość w -40°C w est - - - max. 13000 
Lepkość w -54 °C w est 13000 - - -
Temp. zapłonu oc min . 288 min . 260 min. 218 min. 260 
Temp. krzepnięcia oc . min. -69 - - -
Temp. samozapłonu oc min. 426,5 - min. 399 min. 379 
Lotność w 'Io 
6 godz. 205 °c max . 5 max. 5 max. 15 -

niczne płynności dla olejów syntetycznych są tego sa
mego rzędu co dla oleju mineralnego 1010. 

W tabeli VIII zestawiono porównawczą odporność na 
naciski (w stosunku do oleju 1100, która została przyjęta 
za 100), temperatury zapłonu, utlenialność i korozyjność 
[9]. Odporność na naciski oleju mineralnego 1010 wy
nosi tylko 150/o odporności oleju 1100. Odporność na na
ciski olejów syntetycznych typu amerykańskiego wy
nosi około 500/o odporności oleju mineralnego 1100, od
porność na naciski angielskiego oleju syntetycznego 
o lepkości 7,9 est w 98,9 °C jest tego samego rzędu co 
oleju mineralnego 1100, stąd zrozumiałe jest zdecydo
wane stanowisko Ministerstwa Lotnictwa utrzymania 
obowiązującej lepkości 7,5 est zarówno dla silników 
śmigłowych, jak i odrzutowych. Utlenialność i korozyj
ność jest korzystniejsza raczej dla olejów syntetycznych 
(inhibitowanych) niż dla olejów mineralnych. 

W tabeli IX podano podstawowe wymagania dla ole
jów syntetycznych do silników turbinowych - angiel
skie i amerykańskie [15]. W tabeli X podano właściwości 
olejów syntetycznych f-my Esso w porównaniu do wła-

ściwości dwu standartowych olejów mineralnych 1010 
i 1100. 

Prace nad dalszym udoskonaleniem olejów syntetycz
nych nadal trwają. Jest mało prawdopodobne, aby na
stąpił powrót do olejów mineralnych, przynajmniej tak 
się wydaje w obecnej chwili. Prace id·ą w kierunku zna
lezienia lepszych antyutleniaczy niż fenotiazyna, które 
nie wydzielałyby osadów na łożyskach. Ponadto trwają 
poszukiwania nowych olejów estrowych, które byłyby 

bardziej odporne na wysokie temperatury niż stosowane 
obecnie. Wyrażany jest pogląd, że oleje typu estrów 
będą mogły pracować w silnikach samolotów o pręd
kościach Ma = 2,5, a być może i Ma = 3,0. Brak jeszcze 
zdefiniowań produktów, natomiast· istnieją już wyma
gania, które podano w tabeli XI [15]. 

Dla temperatur wyższych od 300 °C oleje estrowe będą 
prawdopodobnie musiały być zastąpione innymi, bar
dziej trwałymi cieczami; być może będą to któreś z już 
wymienionych cieczy syntetycznych, względnie zupełnie 
inne, jak na przykład polifenylowe, o których jeszcze 
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niewiele wiadomo i które nie są podane w przytoczo
nym w niniejszym artykule zestawieniu 2). 

') Rozważa się możliwości zastosowania zestalonych i gazo
wych czynników smarujących oraz łożysk gazowych, jak np. 
łożyska powietrzne z zewnętrznym wytwarzaniem ciśnienia 
(przyp. redakcji). 
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Zagadnienie doboru optymalnych parametrów dla przewodów 

lotniczych 

W pracy podano wskazówki dla określania optymalnych parametrów przy pro
jektowaniu przewodów lotniczych. Zbudowano związek pomiędzy mocą straconą 
na pokonanie tarcia i mocą konieczną na wytworzenie siły ciągu a prędkością prze
pływu, i udowodniono, że dowolne przyjmowanie tej prędkości może prowadzić do 
zbytnich nadwyżek energii i ciężarów. Podano sposób określenia optymalnej pręd
kości przepływu, a następnie optymalnej średnicy przewodów lotniczych. 

OZNACZENIA: 

y - ciężar właściwy materiału; 
y - ciężar właściwy cieczy; 
l - długość przewodu; 

D - średnica przewodu; 
G - ciężarowe natężenie przepływu; 

Q - objętościowe natężenie przepływu; 
Llpt - straty ciśnienia na tarcie; 

L'.lpm - straty miejscowe; 
l - współczynnik strat przepływu; 
f - współczynnik strat miejscowych; 
v- prędkość lotu; 

P siła ciągu; 
Q - ciężar samolotu; 
..) - grubość ścianki przewodu; 

kr - dopuszczalne naprężenia na rozerwanie· 
P - ciśnienie cieczy w przewodach; ' 
H - wysokość słupa cieczy; 
W - prędkość przepływu cieczy w przewodach. 

Wprowadzenie 

Współczesne samoloty posiadają dość wyraźnie rozbu
dowaną sie~ instalacji hydraulicznych i pneumatycz
nych. Jak wiadomo, elementy łączące poszczególne agre
~aty-przewody stano"':ią pokaźny procent ogólnego cię
z8:ru samolotu. Szczegolnie w nowoczesnych statkach po
wietrznych, gdzie coraz więcej jest regulatorów i wzmac
niac,z)'." hydraulicznych, trzeba się liczyć z zagadnieniem 
~łasc1weg? doboru przewodów. Ciężar przewodów jest 
Jeszcze . w~ęks~y. "-'." J?rzypa<;łku kiedy w skład napędu 
wchodzi rowniez silnik rakietowy na ciekły środek na
p~dowy. Wówcz_as bowiem, duże zużycie paliwa i utle
n_iacz_a prowadzi <;ło zI:~czn~j rozbudowy instalacji za
silania. Stąd wynika, 1z ogolny procent ciężaru nowo
czesnego samolotu, przypadający na przewody jest po
k:3-źny i należy szczegółowiej zająć się tym 'zagadnie
nie~. _Wyd_aje _si~ pozornie, że sprawa jest prosta, gdyż 
zmn1eJszeme c1ęzaru przewodów można zrealizować po
J?rzez zm_niejsze_nie śred1;1ic. Z drugiej strony wiadomo 
Jednak, ze takie posunięcie prowadzi do zwiększenia 
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prędkości przepływu i wyraźnego powiększenia strat. 
Prowadzi to w konsekwencji do zwiększenia mocy źró
deł energii na pokładzie, co znów zwiększa ogólny cię
żar samolotu. Jeśli na przykład, w przewodzie łączącym 
zbiornik utleniacza z silnikiem rakietowym zmniejszy się 
średnicę, to oczywiście ciężar tego przewodu odpowied
nio spadnie. Ale jednocześnie straty, które są propor
cjonalne do kwadratu prędkości, zwiększą się. Aby więc 
nie naruszyć parametrów obliczeniowych silnika, należy 
zwiększyć ciśnienie gazu wytłaczającego lub moc pompy 
przetłaczającej. Prowadzi to do zwiększenia ene:i;-gii za
sobnika_ lub mocy turbiny napędzającej pompę, a więc 
do zwiększenia zbiornika zasobnika lub układu turbo
pompowego, co z kolei zwiększa ciężar układu zasilania. 
Rzecz jasna, że przy rozpatrywaniu pojedynczych prze
wodów wahania ciężarów i mocy są znikome; jednak 
w skali całego samolotu zagadnienie właściwego doboru 
parametrów przewodów ma duże znaczenie. 

Nasuwa się wniosek, że przewody winny być tak za
projektowane, aby przy małych stratach energii prze
pływu ciężar przewodów był możliwie najmniejszy. 
Z tego wynika, że suma mocy na pokonanie strat 
w przewodach N s i mocy niezbędnej na wytworzenie 
siły ciągu w odniesieniu do ciężaru przewodów Np win
na być minimalna. A więc: 

N= Ns +Np= min. [l] 

Tylko przy spełnieniu tego warunku ma się pewność, 
że parametry przewodów zostały dobrane właściwie. 
W przeciwnym przypadku ma się do czynienia z kon
strukcją mniej lub więcej nieud9ną i przewymiarowa
ną. Parametry wyznaczone z warunku minimalnej mo
cy [l] będą nazywane parametrami optymalnymi. 

Rozwinięcie wzoru na minimum mocy 

Rozpatrzone zostaną kolejno oba człony wchodzące do 
wzoru [l]. Jak wiadomo, jednym z zasadniczych para
metrów przewodów jest prędkość przepływu W; dlate
go zmianę mocy N sprowadza się do badania funkcji 
N = f (W) przy pozostałych stałych parametrach. W tym 



celu zarówno moc na pokonanie strat w przewodach (N~), 
jak i moc niezbędną na wytworzenie siły ciągu w od
niesieniu do przewodów (Np), wyrazi się w zależności 
od prędkości przepływu. Zależność na moc przeznaczo
ną na pokonanie strat tarcia i strat lokalnych w prze
wodach przyjmuje prostą postać: 

n 

[2] 

i = l 

gdzie: n - ilość przewodów. 

Całkowite straty ciśnienia /lp można wyrazić za po
mocą klasycznych zależności z hydrauliki: 

l W' W' 
L1 = L1 t + A m = J. - r - + f r ·- [3] 

P P P D 2g 2g 

Podstawiając wyrażenie [3] do wzoru [2] otrzyma się 
bezpośrednią zależność mocy strat od prędkości przepły
wu cieczy w przewodach w postaci: 

n 

N = ~7 Q 1000 -2'.!.. (x \_ + f.) w~ [41 
s ~ 75 2 g 1 Di 1 i 

i=l 

Ostatni wzór można jeszcze przedstawić w innej po
staci, wyrażając średnicę przewodów D w zależności· od 
innych parametrów za pomocą równania ciągłości: 

/
-
4G D=1 --

rry W 

Wzór [ 4] przyjmie postać: 

lub: 

gdzie: 

Q 1000 Ar I 1/n r 
A=---- - --

1 75 2 g V 4 G 

Q 1000 fr 
A~=~ 2g 

[5] 

[5'] 

[5"] 

[5 "'] 

[5IV] 

Wyrażenie [5"] jest bezpośrednią zależnością pomiędzy 
prędkością przepływu cieczy i mocą straconą na straty 
w przewodach. 

Z kolei zbuduje się zależność Np = f (W). Moc niezbęd
ną na wytworzenie siły ciągu w odniesieniu do ciężaru 
przewodów można wyrazić za pomocą wzoru: 

[6] 

gdzie: PD - siła ciągu przypadająca na napęd ciężaru 
przewodów. 
Zakładając proporcjonalność pomiędzy stosunkami 

z jednej strony ciężaru przewodów Qp do siły ciągu 
przypadającej na napęd ciężaru tych przewodów Pp, 
a z drugiej strony całkowitego ciężaru samolotu Q do 
całkowitego ciągu samolotu P, otrzyma się: 

lub: 

Qp =~ 
p 

Qp 
p =-p 

p Q 

[7] 

[7'] 

Wstawiając wyrażenie [7'] do wzoru [6] otrzymuje się: 

[8] 

Ciężar przewodów można przedstawić za pomocą 
wzoru: 

n -
Qp=.Eli:rr:Di 1•;,5; 

i=l 
lub po uwzględnieniu: 

otrzymuje się: 

n 

21 P-D~ 
- t t 

QP = n liYi Zk ~ 
rt 

i=l 

[9] 

[10] 

[11] 

Korzystając z 
się wyrażenie: 

równania ciągłości strumienia, wstawia 

[12] 

do wzoru na c1ęzar przewodów, wówczas wzór [11] 
przyjmie postać: 

[13] 

Z kolei po wstawieniu zależności na c1ęzar przewo
dów [13] do wzoru [8], otrzyma się bezpośredni związek 
pomiędzy mocą N 11 a prędkością przepływu W, w po
staci: 

lub: 

gdzie: 

p 
N = 2 ··· 

p Q 

Podstawiając zależność na 
leżność na moc niezbędną 
w odniesieniu do ciężaru 
wzoru [l], otrzyma się: 

_ PG 
B 2 = ly-k 

rY 

[14] 

[14'] 

moc strat [wzór 4] oraz za
na wytworzenie siły ciągu 

przewodów [wzór 14'] do 

[15] 

Przewody będą wówczas dobrze zaprojektowane, jeżeli 
ta moc (N) przyjmie wielkość minimalną. W konkret
nym przypadku będzie się rozpatrywać każdy przewód 
osobno i do każdego z nich oddzielnie dobierać parame
try. W takim przypadku wzór [15] przyjmie postać: 

Najmniej mocy na wytworzenie siły ciągu w odnie
sieniu do przewodu i mocy na pokonanie strat w prze
wodzie straci się, jeżeli tylko wyrażenie [16] przyjmie 
wielkość minimalną. To minimum dla N odpowiada 
pewnej prędkości przepływu W, którą będzie się nazy
wać optymalną prędkością przepływu cieczy w prze
wodzie. 

W celu przedstawienia zależności N = f (W), wykonano 
obliczenia mocy N dla zakresu prędkości przepływu od 
O do 6 misek. Wyniki obliczeń przedstawiono na wykre-
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N 
{KM 

90~---l----ł---+----+----t--111r7 

801----+---+---+---t---H,U-----t 

'101---+----+---ł---+-----Hł.f----j 

40 

30 

20 

,o---------------+-

o 

A 1 = 1,05 
A 2 = 0,33 

B
1 

= 5,56 

2 3 4 

Rys. 1 

Tabela 1 

2.92 

P[kG/cm2] 40 

Ff'Q•Q7.5 
l •2m 
'l •0.781<g/dcm' 
f -0,05 
A =qo1 
J' -2/351<r,/dcm1 

G -1O/<IJ/.seli. 
Kr -t000kG/cm' 

4.38 5.84 

60 80 

7.33 

100 

sach 1, 2, 3 i 4 dla prędkości lotu V= 1000 km/h i dłu
gości przewodu l = 2 m. Wpływ ciśnienia w przewodach 
uwzględniony jest na rys. 1, co odpowiada zmianie sta
łej Bz, przy niezmienności A 1, A 2 i B1• Wielkości sta
łej B1, odpowiadającej różnym ciśnieniom, podano w ta
beli 1. Z wykresu wynika, że moc N, w miarę wzrostu 
prędkości przepływu, początkowo spada i osiąga wiel
kość najmniejszą, a następnie wzrasta. Przyjęcie zarów
no małej W (poniżej 1 misek.), jak i dużej (powyżej 3 
misek.) prowadzi do nadmiernej straty mocy. I tak na 
przykład, przejście od prędkości przepływu 2,25 m/sek., 
odpowiadającej najmniejszej mocy dla p = 100 kG/cm2 , 

do prędkości W = 4,25 misek. powoduje prawie dwu
krotne zwiększenie mocy. W przypadku jednego prze
wodu nie jest to istotne, jeśli natomiast uwzględni się 
fakt, że współczesny samolot posiada dość ' dużo prze
wodów, to dochodzi się do wniosku, iż właściwy dobór 
prędkości przepływu w przewodach ma duże znaczenie. 
Wpływ wielkości ciśnienia p jest szczególnie wyraźny 
przy małych W. Przejście od p = 40 kG/cm 2 do p = 100 
kG/cm2, dla W = 1 misek, prowadzi do zwiększenia mocy 
od 18 do 42 KM. Wpływ ciśnienia na przebieg N = f (W) 
przy prędkościach powyżej 3 m/sek. jest niewielki 
i w miarę wzrostu W, ten wpływ staje się mało istot
ny. Należy zauważyć, że interesująca nas prędkość opty
malna przesuwa się od mniejszych do większych wiel
kości w miarę wzrostu ciśnienia w przewodach. 

Na rysunku 2 pokazana jest' zmiana mocy w zależno
ści od prędkości przepływu z uwzględnieniem wpływu 
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wielkości natężenia przepływu G. Wielkości stałych A 1, 

A
2 

i B
2 
odpowiadających różnym G i wielkości stałej B1, 

podane są w tabeli 2. W~ływ natęże~i".1 przepływu jest 
szczególnie istotny dla duzych prędkosc1 przepływu (po_ 
wyżej 3 misek). Jednak nawet w tym zakresie przyrost 
mocy nie jest proporcjonalny do przyrostu G. Na przy
kład czterokrotne zwiększenie natężenia przepływu 
(prz~jście od G = 2 do 8 kG/sek), dla prędkości przepły
wu W = 3 misek, powoduje zwiększenie mocy tylko 
około dwa i pół raza. Ten przyrost mocy jest jeszcze 
mniejszy dla W bliskich prędkości optymalnych. W mia
rę wzrostu G prędkość optymalna przesuwa się od 
wielkości mniejszych do większych. 

Na rysunku 3 pokazany jest wpływ wielkości naprę
żenia dopuszczalnego na rozerwanie (kr) dla materiału 
przewodu, a na rys. 4 wpływ stosunku ciągu do całko
witego ciężaru samolotu na przebieg funkcji N = f (W) . 
Odpowiednie wielkości stałych podane są w tabelach 
3 i 4. Wpływ kr, szczególnie dla W > 3 misek jest mało 
istotny. Natomiast zmiana P!Q dość zasadniczo wpływa 
na zmianę mocy. Przejście od PIQ = 0,5 (co odpowiada 
samolotom) do P!Q = 2 (co odpowiada rakietom), przy 
W = 2 misek, powoduje zwiększenie mocy od 18 do 50 KM. 

Z dotychczasowej analizy wynika, że zarówno mała 
prędkość (W< 1) jak i duża (W > 3) powoduje duże 
straty mocy. Zakres prędkości przepływu, dla którego 
mamy najmniejsze straty N mieści się w przedziale 
1,5::,;;; W::,;;; 2,2. W celu uzyskania minimum mocy należy 

N 
{KM) 

90--------;------ł----+---+------...i 

{5 
20r-----~-----+-------.--+--I-_,_-+--,,~ 

P/Q-0,75 
l -2m 

4 

2 

o 

B 1 = 3,70 

2 3 4 

Rys. 2 

Tabela 2 

;r -a78kg/dcnł 
A -qo1 
f_ -aos 
Y ·2f)Skg/darł 
p -80k6/cm 2 

Kr ·1000k6/cm1 
· 

łV lm/sQkJ 
rL-102/~ R2 

--· 

I I I G[kG/sek] 2 I 4 6 8 

Al 0,470 1 _ _ 0,663 ~ _ 0,930 

A2 0,07 I 0,133 0.200 0,266 - -------- ---
B2 1,170 2,340 3,510 4,680 



N,---r---,----,---.-------.--
KM 

40 

30 

fOt-----+----+-----+-----if-

o 2 3 4 

Rys. 3 

Tabela 3 

A 1 ~ 1,0.5 kr[kG 'cm'] 800 
A 2 -- 0,33 

B 1 = 5,56 B2 7,33 

P/O-Q7{J 
l z2m 
'1 •0,78!r.g/dcni 
A ~O,of 
f-Q05 
f ~2,85fg/dtm' 
p•8,0kG/cm2 

G·fOkg/sek 

W(mjsl'k) 

fi. · IOZ/62 Il J 

1000 1200 I 1400 

5,84 4,90 I 4,16 l 
każdorazowo, przy projektowaniu przewodów, określić 
wielkość prędkości optymalnej W opf. Wpływ takich pa
rametrów, jak p, kr i P/Q jest istotny szczególnie dla 
małych W i średnich - położonych w pobliżu minimum 
funkcji N= f (W). Dla prędkości przepływu powyżej 
W > 3 misek. ten wpływ jest nieistotny. Natężenie 
przepływu w całym zakresie, a w szczególności dla du
żych W, istotnie wpływa na przebieg i wielkość mocy. 

Optymalna prędkość przepływu 

Jak wiadomo, klasyczna metoda poszukiwania ekstre
mum funkcji polega na przyrównaniu pierwszej pochod
nej do zera i zbadaniu rodzaju tego ekstremum za po
mocą znaku drugiej pochodnej. Różniczkując wyrażenie 
[16] i przyrównując do zera, otrzyma się: 

dN 5 ::;2 B 1B2 
dW = A1 2 w + 2A2 w - W'- = o [ 17] 

lub: 

[17'] 

Rozwiązanie tego równania prowadzi do wyznaczenia 
W op/ .. dla której moc N przyjmie wielkość minimalną. 
Jest to jednak typ równania, dla którego dokładnego 
rozwiązania dotychczas nie ma. Trzeba w tym przy
padku uciec się do jednej z metod przybliżonych. W tym 
celu należy znać przede wszystkim z grubsza przybli
żoną wielkość pierwiastka równania [17'], a następnie 
przejść do jednej z metod uściślenia przybliżenia. 

\ 

N 
(KM) 

l·2m 
6 • fO/<qsPk 
~ = 0,78~g/drm• 
;i. •QOf 
f_ = 0,05 

fOt-----+----+----+----f-

r • 2f35kg/dcm• 
p •BOkG/cm' 
kr • 1000k6/cm' 

o 2 

A 1 = 1,05 

B 2 = 5,84 

A 2 = 0,33 

V 

Rys. 5 

3 

Rys. 4 

Tabela 4 

P/Q 0,50 

W fm/se*J 

1,60 2 

A 1=---_ __,__3_, 1_0 _ _ 1_,4_3_-'-_1_1_, 1_0--'-_1_4_,8_0_ 

J{•f(W) 

V,·f(W} 

w 

Jednak wadą wszystkich metod analitycznych przy
bliżonych jest to, że są one bardzo pracochłonne. Można 
również skorzystać z metody wykreślnej, która jest 
w tym przypadku wystarczająco dokładna. W tym celu 
równanie [17] trzeba przedstawić w postaci: 

5 "/2 B 1B2 
2 A1W +2A2W-\V' [18] 

lub: 
[18'] 

gdzie: 

5 \' 2 + B 1B~ 
V 1 (w> -0

- - 2- A1W 2 A2W; V:.l (w) =\V' 
Funkcja V 1 = f (W) przedstawia parabole, a zależność 

V 2 = f (W) odmianę krzywej hiperbolicznej. Przecięcie 
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się na wykresie (rys. 5) obu tych krzywych daje właśnie 
szukaną prędkość przepływu spełniającą równanie (17 
i 17']. Znaleziona w ten sposób prędkość jest prędkością 
optymalną W opf•, przy której moc N przyjmuje wielkość 
minimalną. 

W celu przedstawienia wykreślnej metody określenia 
prędkości W opf., wykonano obliczenia dla obu funkcji 
V1<w> i V2<w>• Wyniki obliczeń przedstawiono na wykre
sach (rys. 6 i 7). Przecięcie się krzywej z rodziny funkcji 
V 1 <w> oraz krzywej z rodziny V2 (w> określa właśnie 
prędkość optymalną W opt• Na rysunku 6 uwzględniono 
wpływ zmiany stałych B 1, B 2 i A 1, przy ustalonej sta
łej A 2 = 1, natomiast na rys. 8 wpływ zmiany stałych 
B1, B2 i A 2 przy niezmiennej wielkości stałej A1 = 1. 

Zakończenie 

W niniejszej pracy wykazano, że dowolne przyjmowa
nie prędkości przepływu w przewodach lotniczych mo
że doprowadzić do nadmiernego rozrzutu energii i cię
żaru. Wystarczy zamiast prędkości W~ 2 m/sek (odpo

· wiadającej minimalnej mocy) przyjąć 5 misek.,_ a już 
moc wtedy wzrasta około trzykrotnie (rys. 3). W kon-
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Rys. 7 

strukcjach lotniczych, gdzie jak wiadomo, walczy się 
o każdy kilogram ciężaru i każdy koń mech~niczny 
mocy, zagadnienie właściwego doboru parametrow dla 
przewodów jest ważne. Rzecz jasna, że w samolotach, 
które mają małą ilość przewodów, przy ciężarowych 
kalkulacjach wstępnych, można by się specjalnie nie 
przejmować ścisłym określeniem W. Jednak we współ
czesnych samolotach, gdzie istnieje coraz więcej ukła
dów automatycznej regulacji oraz wzmacniaczy typu 
hydraulicznego, właściwy dobór parametrów przy pro
jektowaniu przewodów jest chyba wskazany. Szczegól
nie w napędach rakietowych, mających długie przewody 
i zużywających dużo paliwa i utleniacza, to zagadnienie 
winno być osobno potraktowane. 

Zgodnie z wytycznymi w tej pracy, należałoby pod
czas projektowania przewodów ustalić wielkość para-
metrów P/Q, l, y, y, p, G, l, f i V, a następnie określić 
wielkość stałych A 1, A2, B 1 i B2 • Później winno się wy
kreślić na papierze milimetrowym funkcje V1 = fov> 
i V 2 = f (W). Punkt przecięcia tych dwóch krzywych da 
szukaną prędkość optymalną przepływu W opf. Znając 
natężenie przepływu G i ciężar właściwy cieczy y, 
można określić optymalną średnicę przewodu korzysta
jąc przy tym z równania ciągłości strumienia. 
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Inż. ALFONS WOJCIŃSKI 

Hydrauliczne prasy tunelowe do tłoczenia blach przeponą gumową 
Cz. I 

Artykuł omawia początkowo metody formowania gumą. Szczegółowiej porówna
no metodę Guerina i metodę Whe!elona, ich zalety i wady. Po krótkim zapoznaniu 
się z rodzajem stosowanych narzędzi, szerzej ujęto zarys technologii kształtowania 
i cięcia oraz omówiono praktyczne wnioski, wynikające z procesów technologicz
nych. Końcowa część artykułu omawia ekonomię stosowania metody Wheelona, ze 
względu na koszt inwestycji i koszty ruchu maszyny, jej wydajność oraz koszty 
używanych narzędzi. 

W literaturze technicznej spotyka się ogólne dane leżne od osobistego doświadczenia pojedynczych prakty
ków. W przypadku stosowania tej metody, każda zmiana 
narzędzia wymaga kosztownych prób tak, że nie można 
w całej pełni wykorzystać jej ekonomicznych zalet. 

o metodach formowania części z blachy gumą, które nie 
dają technologowi ani konstruktorowi zasadniczych pod
staw prawidłowego konstruowania i wykonania częsc1 
i narzędzi. Głównym powodem jest trudność w anali
tycznym rozpracowaniu powyższych zagadnień. 
Jedyną drogą są żmudne próby doświadcŻalne, które 

prowadzą do wskazówek o znaczeniu empirycznym. Wy
niki badań są zależne od wielu czynników, jak na przy
kład od własności fizycznych i mechanicznych mate
riału, kształtu i wielkości części rodzaju foremnika, ro
dzaju gumy, od smarowania itp. Z tych powodów za
stosowanie metody kształtowania gumą jest obecnie za-

W celu rozpowszechnienia i wykazania ekonomii me
tod kształtowania gumą należy możliwie jednoznacznie 
określić zakres (granice) technologiczny poszczególnych 
metod kształtowania oraz zasady i możliwości ich zasto
sowania. 

Technologia szerokiego asortymentu kształtów elemen
tów blaszanych w produkcji mało i średnio seryjnej, za 
pomocą konwencjonalnego tłoczenia okazała się nieeko
nomiczna. W tych przypadkach stosowane są metody 

Rys. 1. Metody kształtowania blach gumą 
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Rys. 2. Obudowa poduszki ·k· z płytą na forem-
ni 1 dla metody Guerina 

Rys. 3· Konwencjonalna 
prasa hydrauliczna do tło

czenia gumą 
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Rys. 4. Schemat d· · 1 . 
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kiego ciśnienia b yt~orzeniem wyso-

wysokiego· • • 0 . "Yytworzeniu c1snienia 
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tłoczenia, które pozwalają otrzymywać wystarczająco 
dokładne wyroby przy prostym oprzyrządowaniu, z mo
żliwością mechanizacji i o krótkim czasie przygotowania 
produkcji. 

W przemyśle lotniczym mechanizacja procesu kształ
towania blach odgrywa pierwszorzędną rolę. Ze względu 
na to były i są wprowadzone nowe metody, pozwalające 
kształtować części w niewielkich seriach za pomocą 
specjalnych maszyn i urządzeń. 

W chwili obecnej na świecie istnieje szereg metod 
kształtowania gumą. Metody te pokazano na rys. 1. 
W naszym przemyśle zastosowanie znalazły dwie meto
dy: metoda Guerina, znana od lat trzydziestych i obec
nie wprowadzana metoda Wheelona. Pozostałe metody 
na ogół uzupełniają w pewnym sensie i rozszerzają za
kres stosowania możliwości kształtowania gumą. 

Metoda Guerina polega na formowaniu części z blach 
przy użyciu jednego narzędzia (matrycy). Rolę stempla 
spełnia poduszka gumowa. Guma użyta na poduszkę 
składa się z kilku warstw wzajemnie· sklejonych, o na
stępujących własnościach: twardość 70° Shore'a, 
Rr = 120-180 kG/cm2, i A= 350 do 500-0/o (wydłużenie 
sprężyste), maksymalny nacisk do 200 kG/cm2. Obudowa 
gumy w kształcie prostokątnej skrzyni jest elementem 
spawanym lub odlewanym i przy zamocowaniu na ma
szynie należy ją wzajemnie ustawić ze stołem na fo
remniki (rys. 2). Stół może być jeden, dwa lub nawet 
sześć w przypadku dużych pras hydraulicznych (rys. 3). 
Poduszki z obudową zamocowuje się na konwencjonal
nych prasach hydraulicznych, jak również na młotach 
spadowych lub prasach ciernych. 
Dużym postępem było wprowadzenie w roku 1952 

przez Amerykanina O. A. Wheelona, kształtowania za 
pomocą przepony gumowej, na prasie tunelowej. Zasto
sowanie prasy tunelowej pozwoliło na formowanie grub
szych blach gumą, co ma szczególne znaczenie przy pro
dukcji nowoczesnych szybkich samolotów. -

Prasa tunelowa jest znacznie tańsza - mniejszy cię
żar i gabaryty, a ponadto jest bardziej wydajna. Sche
mat pracy prasy tunelowej pokazano na rys. 4. Dętka 
i poduszka eliminują całkowicie takie części jak cylin-
der, tłok, suwak, kolumny. · 
Cechą szczególną metody Wheelona jest użycie gumy 

a) O) C) 
,;<,/>:/,;; 

~·~ 
,/ 0 

C..j 

a) D) 

/,1/ //,// 0;.;¾;// 

C) 

miękkiej o twardości 35° Shore'a i o wydłużeniu sprę
żystym do 7000/o oraz stosowanie znacznie wyższych na
cisków jednostkowych (do 525 kG/cm 2). Miękka guma 
łatwiej się odkształca przenosząc niemal równomiernie 
naciski na pqwierzchnie kształtowanych przedmiotów 

foremników, 
Różnicę między obiema metodami najlepiej przedsta

wia szkic odkształcania i przemieszczenia się gumy. 
Na rys. 5 (a, b, c), pokazano schemat procesu kształ

towania przy metodzie Guerina. W pierwszej chwili 
(rys. 5 b) zachodzi · zginanie blachy według krawędzi 
konturu foremnika. Przy wzroście nacisku guma obsuwa 
się ku podstawie foremnika powodując dalsze zginanie, 
a w zależności kształtu konturu - spęczanie półki lub 
jej rozciąganie. Przy osiągnięciu maksymalnego nacisku 
guma dogniata blachę do foremnika cisnąc również pły
tę stołu. Przemieszczanie gumy ustaje, przy czym nacisk 
jednostkowy jest większy na górze foremnika, mniejszy 
u dołu. Krawędź styku powierzchni foremnika i stołu 
bywa często niezapełniona (rys. 5c). Zależy to przede 
wszystkim od wysokości foremnika, a przy szczelinach -
od ich szerokości (rys. 6 a, b). 

Schemat kształtowania blach za pomocą przepony gu
mowej (rys. 7 a, b, 'c) przebiega nieco inaczej. Przepona 
gumowa odkształca się łatwo pod naporem przyrasta
jącej objętości cieczy w dętce. 

W pierwszym momencie przepona (rys. 7a) wybrzusza
jąc się, przyciska przedmiot do foremnika. W miarę 
Tvzrostu objętości cieczy i ciśnienia w dętce przepona 
podczas rozciągania ugina się wraz z dętką, zaginając 
blachę (rys. 7b). 

Po osiągnięciu wystarczającego ciśnienia, przepona do
ciska blachę do foremnika (rys. 7c), zapełniając równo
cześnie szczelnie wszystkie zakamarki. W ostatniej fazie 
procesu następują dalsze wydłużenia przepony gumowej 
i lokalne przemieszczenia gumy w granicach odkształ
ceń sprężystych. Docisk gumy jest niemal idealny tak, 
że foremnik i część kształtowana dociskana jest równo
miernie. 
Porównując pracę gum w metodzie Gu.erina i Wheelo

na należy stwierdzić, że o wiele lepsze warunki pracy 
ma guma przy metodzie Wheelona, przy czym jej więk
sze wydłużenie sprężyste pozwala na formowanie głębo-

TL·10/6~-R6 
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Rys. 5. Schemat procesu kształtowania 
metodą Guerina 

....L. Rys. 6. Schemat współpracy foremnika 
~ i poduszki gumowej przy metodzie 

Guerina 

al& 
Tl -70/~2-RB 

Rys. 8. Foremnik wypukły (kształt po
zytywowy) 

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

... 
Rys. 7. Schemat procesu kształtowania przeponą gumową na prasie tunelowej 

Rys. 9. Foremnik wklęsły (kształt nega
tywowy) 
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Rys. 10. Foremnik o kształcie negatywowym z przytrzym.)'.wa
czem izolującym bezposredm nacisk przepony gumoweJ. a) 
przytrzymywacz, b) wkładka, c) foremnik, d) wytłoczka, e) pod-

stawa 

kich szczelin i ostrych zagięć wgłębnych, bez ryzyka 
uszkodzenia gumy i z większym powodzeniem wYkona
nia tych operacji. Przemieszczenie się gumy w meto
dzie Guerina, szczególnie przy wysokich foremnikach, 
przekracza czasami własności odkształceń sprężystych 
tak, że guma szybko ulega zniszczeniu. Wadą stosowa
nia miękkiej gumy jest mniejsza zdolność spęczania bla
chy przy zginaniu półek krzywoliniowych wypukłych. 
Również miękką gumę należy dodatkowo chronić przed 
ostrymi krawędziami blach odpowiednimi nakładkami 
z cienkiej twardej gumy. 

Przy tłoczeniu gumą, na foremnikach jednostronnych, 
odróżnia się kształt narzędzia wklęsły i wypukły. Fo
remnik, spełniający rolę stempla, ma kształt wypukły. 
Wówczas przy formowaniu blachy guma spełnia rolę 
matrycy, lub pierścienia ciągowego (rys. 8). 

Foremnik wypukły spełnia rolę pierścienia ciągowe
go, podczas gdy poduszka gumowa spełnia rolę stempla 
i przytrzymywacza (rys. 9). 

Te podstawowe typy narzędzi nie zawsze występują 
w takiej prostej formie. Są konstruowane i wykonane 
w zależności od wymagań poszczególnych części. Pod
czas tłoczenia bardziej skomplikowanych części stosuje 
się dodatkowe elementy narzędzi, na przykład w celu 
uzyskania pełnego wytłoczenia usztywnień, do tłoczenia 
promieni zaokrągleń przy dolnych powierzchniach (płyta 
dociskowa) - płytę stemplową. 

Aby zapobiec pękaniu kształtowanej blachy, nakłada 
się odpowiedni element narzędzia (rys. 10), który odizo-

lowuje nacisk gumy na obrzeżach_ ~sztaltowancj_ blachy. 
Ponadto narzędzia można w_yI?osazyc '!'le :'-'kładki do do
tłaczania krawędzi usztywmaJących, Jak 1 do wykrawa-
nia otworów. 

Foremnik wypukły ma najprostsz_ą budowę, jest naj-
tańszy, lecz jednocze_śnie nadaje ~1ę do wykonywan~a 
najprostszych kształtow. Tam, gdzie_ zawodzi nar~ędz1e 

0 kształcie pozytywowym, zaczyna się zastos_owame fo
remników o kształcie negatywowym. Narzędzia o kształ
cie negatywowym są jednak znacz1_1ic droższe. 

Podczas kształtowania na foremmku wypukłym prze
waża zjawisko gięcia . Jeżeli narzędzie_ po_sia_da prostoli
niowe kontury, wówczas na krawędzi g1ęc1a w blasze 
występuje proces czys~ego ~ginania. Wiclk~ś~ a bs?lutn~ 
pracy zginania jest mezal~zna od ":'ysokos~1 zagmaneJ 
półki. Przy metodzie G1;1enna og~a1.11czona_ Jest wyłącz-. 
nie wysokością poduszki gumoweJ I stopmem deforma-
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Rys. 11. Części o konturze 
wypukłym 

R ys. 12. Czc:sc i o konturze 
wklc;s lym 

Tl-10/6l•R/2 

cji gumy. Natomiast nacisk jednostkowy, który określa 
potrzebną całkowitą siłę nacisku jest uzależniony od 
wysokości półki i grubości zginanej blachy. Powiększe
nie wysokości półki zwiększa moment gnący i odwrot
nie. 

Przy kształtowaniu na foremnikach o krzywolinio
wych obrysach kształtów, na obwodach pólek występuje 
proces rozciągania na wklęsłej krzywiźnie , zaś proces 
spęczania na krzywiźnie wypukłej półki (rys. 11, 12) 
i jednocześnie w jednym drugim wypadku zginanie 
na krawędzi konturu. 

dok. w nast. zeszycie 

NOWOŚCI TECHNICZNE 

SAMOLOT DOŚWIADCZALNY BRISTOL 221 

W zakładach Bristol Aircraft Ltd. w Filton znajduje 
się w budowie samolot doświadczalny Bristol Type 221, 
który ma służyć do badania aerodynamiki wąskich 
skrzydeł trójkątnych przy poddźwiękowych, przydźwię
kowych i naddźwiękowych prędkościach lotu (naddźwię
kowy samolot doświadczalny Bristol T. 188 służy przede 
wszystkim do badania zagadnienia nagrzewania aerody
namicznego pokrycia samolotu i zagadnień związanych 
z napędem, samolot Handley Page H. 115 ma dostar
czyć informacji na temat zachowania się samolotu 
z wąskim skrzydłem „delta" przy małych prędkościach 
lotu). Samolot_ został zaprojektowany w oparciu o sa
molot doświadczalny Fairey „Delta" 2. Ma on przekon
struowane skrzydło - o krawędzi natarcia w kształcie 
litery S - i usterzenie, oraz jest zaopatrzony w nowe 
chwyty powietrza , nowe podwozie i automatyczny układ 
ustateczniający. Kadłub został przedłużony o około 
1,8 m, co pozwoliło na powiększenie zbiorników paliwa 
i zwiększenie dzięki temu zasięgu samolotu. Wprowa
dzono poza tym duże zmiany w wyposażeniu hydraulicz
nym i elektrycznym. Charakterystyczną cechą samolotu 
,,Delta" 2 była opuszczona do dołu przednia część kadłu
ba, co zwiększało widoczność z kabiny pilota w czasie 
startu i lądowania. Podobne urządzenie zastosowano 
również na samolocie Bristol T. 221. W kroplowej owiew:... 
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· ce u nasady statecznika kierunkowego znajduje się spa
dochron, którego zadaniem jest ułatwienie wyprowadze
nia samolotu z korkociągu i skracanie dobiegu przy lą
dowaniu. Jako napęd m a być zastosowany silnik Rolls-

-Royce „Avon" RA 28 o ciągu około 5000 kG i regulo
wanej dyszy wylotowej. Samolot będzie zaopatrzony 
w aparaturę, która umożliwi przeprowadzanie badań 
aerodynamicznych i dynamicznych. 



Wymiary samolotu: 

rozpiętość 
długość 
rozstaw kół 

- 7,62 m 
- 17,56 m 
- 3,26 m. 

Próby w locie mają rozpocząć się w końcu lata 1963 
- roku. W. K. 

SAMOLOT HUNTING H. 126 GOTOWY DO PROB 
W LOCIE 

Gdy ukaże się niniejszy zeszyt, będą już prawdopo
dobnie w toku próby w locie angielskiego samolotu do
świadczalnego z klapami strumieniowymi Hunting H. 126. 
Teoria klap strumieniowych jest obecnie opracowana 
bardzo dokładnie, przeprowadzono również d~żo bad~~ 
tunelowych na modelach. W najbliższym c~as1e. wyn!k1 
tych prac będzie można porównać z wymkam1, ktore 
uzyska się w czasie badań na samolocie Hunting H. 126. 
Poza tym samolot ten pozwoli na zebranie doświadczeń 

z zakresu konstrukcji tego rodzaju samolotów. Na temat 
samolotu H. 126 pisano już w „Nowościach", jednak 
wówczas nie były jeszcze znane szczegóły jego budowy. 
Większa część wydatku gazów wylotowych turbino

wego silnika odrzutowego Bristol Siddeley „Orpheus" -
o ciągu około 2000 kG - jest kierowana do szczelin 
umieszczonych na krawędzi spływu skrzydła wzdłuż ca
łej jego długości. Gazy te uchodzą w postaci cienkiej 
warstwy ponad małymi klapami, które służą jako de
flektor strumienia. Opuszczenie klap powoduje odchy
lenie w dół - na zasadzie zjawiska Coandy - strumie
nia gazów, co zwiększa siłę nośną skrzydła. Przy pozio-

mym kierunku strumienia otrzymuje się tylko ciąg. Po
zostałą część ciągu zapewniają dwie dysze wylotowe 
umieszczone po bokach dolnej części kadłuba, bezpo
średnio za krawędzią spływu skrzydła. Samolot H. 126 
ma konwencjonalny układ usterzenia, natomiast rolę lo
tek spełniają końcowe części klap; poza tym na końcu 
kadłuba znajdują się dysze umożliwiające sterowanie 
wokół osi poprzecznej i pionowej przy bardzo małych 
prędkościach lotu. Podobne dysze sterujące są umiesz
czone na końcach skrzydła - są one uruchamiane za 
· pomocą automatycznego układu ustateczniającego. 

Konstrukcja samolotu nastręczała wiele trudności 
z powodu dużych ilości gorących gazów, które trzeba 
przeprowadzić wewnątrz kadłuba i skrzydła. Mimo wy
sokich temperatur gazów w kanałach, skrzydło i kadłub 
wykonano ze stopu lekkiego jako konstrukcje skorupo
we. Było to możliwe dzięki zastosowaniu skutecznej izo
lacji kanałów i osłon refrakcyjnych wewnątrz kadłuba 
i skrzydła. Poważny problem stanowiła również kon
strukcja klap mechanicznych, ponieważ ich górna po
wierzchnia jest wystawiona na działanie wysokich tem
peratur, podczas gdy dolna jest stosunkowo zimna. Kla
py tak skonstruowano, że możliwa jest różnicowa roz
szerzalność górnej i dolnej części, przy czym profil klap 
zachowuje wymagany kształt. · 

Samolot został wyposażony w bogatą, aut<Jmatyczną 
aparaturę pomiarową, umieszczoną w tylnej części ka-
dłuba. W. K. 

PIERWSZY LOT LATAJĄCEGO DŻWIGU S-64 

Latający dźwig Sikorsky S-64 odbył niedawno swój 
pierwszy lot. Śmigłowiec, wyposażony w dwa turbinowe 
silniki Pratt & Whitney JFTD-12, przeznaczony jest do 

udźwigu ciężaru użytecznego 9,5 ton z prędkością prze
lotową 178 km/h. Ciężar całkowity śmigłowca wynosi 
17 OOO kG. Z. 

NOWE KONSTRUKCJE Z TWORZYW SZTUCZNYCH 

Tworzywa sztuczne, wzmocnione włóknem szklanym, 
znajdują coraz szersze zastosowanie. Ich zaletą jest du
ża wytrzymałość przy małym ciężarze, małe przewod
nictwo cieplne, dobre właściwości elektryczne i odpor
ność na korozję. W roku 1961 produkcja zbrojonych 
tworzyw sztucznych w Stanach Zjednoczonych wyniosła 
150 OOO ton z czego 14°/o zużyło lotnictwo w postaci la
minatów ~liestrowych i epoksydowych wzmocnionych 
niedoprzędem, matami lub tkaniną z włókna szklanego. 

Nowy amerykański, dwumiejscowy samolot turystycz
ny Piper Pa-29 „Papoose" jest wykonany prawie całko
wicie z tworzyw sztucznych, przy czym na skrzydło, ka
dłub i usterzenie zastosowano trzywarstwowe laminaty 

wzmocnione włóknem szklanym. Koszt tego samolotu, 
który ukaże się na rynku w roku 1963, ma wynosić 
4995 dolarów. 
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Trzeba tu nadmienić, że również do budowy nowego 
polskiego śmigłowca „Łątka" użyto tworzyw sztucz
nych - prawie cała trzyosobowa kabina (rysunek) zo-

stała wykonana z laminatu. Podobny materiał zastoso
wano także w konstrukcji łopat wirnika nośnego. Z. 

RADZIECKI MOTOSZYBOWIEC Z NAPĘDEM 
ODRZUTOWYM 

W Związku Radzieckim zbudowano ostatnio moto
szybowiec An-13 z turbinowym napędem odrzutowym. 
Szybowiec ten, konstrukcji Antonowa, zdobył dwa świa
towe rekordy prędkości: na 3 kilometrach - średnio 
196 km/h i na 15 km - 186 km/h. Osiągnięte rekordy 
dotyczą sportowych samolotów z napędem odrzutowym 

w 1 klasie ciężaru, to jest do 500 kG. Silnik, o ciągu 
55 kG, zabudowany jest na kadłubie za kabiną pilota; 
,ciężar silnika wynosi 23 kG. Usterzenie Rudlickiego 
(motylkowe). Z. 

URZĄDZENIE UMOŻLIWIAJĄCE ZAMIANĘ ENERGII 
ELEKTRYCZNEJ W MECHANICZNĄ 

. BEZ STOSOWANIA SILNIKÓW ELEKTRYCZNYCH 

Konwencjonalne silniki elektryczne odznaczają się ma
łym stosunkiem mocy do ciężaru, co ·jest wynikiem sto
sowania w ich konstrukcji materiałów ferromagnetycz-

, Proces etektroli2v 

nautycznych. Jednym z tych sposobów jest wykorzysta
nie gazów powstających w czas~e elektrolizy. 

Jak wiadomo, prąd przepływaJący przez elektrolit wy
dziela wodór i tlen. Gazy te mogą być użyte do napędu 
turbin a następnie - po rozprężeniu w turbinach _ 
służą do wytworzenia napięcia w akumulatorze o ogni
wach specjalnego typu. W akum_ulatorze wodór i tlen 
przekształcają się w wodę, która Jest przepompowywana 
do elektrolizera. 

w przypadku układu zamkniętego o sprawności prze
pływu prądu 1000/o i przy istnieniu równowagi między 
ilością gazów wytwarzanych w czasie elektrolizy i ilo
ścią g!l,zów zużywanych w akumulatorze otrzymuje się 
zgodnie z prawami Faradaya 

1 
H + +Q-+ 2 H2 

1 1 + 1 1 
2H20 -+ 402 + H + Q =-402 + TH2 

co oznacza, że każdy farad elektryczności wytwarza a/_. 
mola gazu. 

Jeżeli bieguny ogniw akumulatora połączy się z prze
ciwnymi biegunami ogniw elektrolizera, różnica napięć 
między tymi biegunami będzie funkcj ą stosunku ciśnie
nia na wlocie do ciśnienia na wylocie z turbin: 

3 RT p 
AU=- - ln-

4 F p
0 

gdzie R jest stałą gazową, F - stałą Faradaya, T - tem
peraturą absolutną. Założono przy tym, że wodór i tlen 
wytwarzane są przy tym samym ciśnieniu p i uchodzą 
z turbin przy tym samym ciśnieniu p o. Gdy przyjmie 
się, że T równa się temperaturze pokojowej i Po = 1 ata 
otrzymuje się 

,1 U = 0,0444' lg p 

W · przypadku izotermicznego rozprężania w turbinach 
praca mechaniczna wynosiłaby 

3 
L = 4 RT ln p = F • .1U 

a ogólna sprawność układu 1000/o. 
Ze względu na różny od izotermicznego proces roz

prężania w turbinach, straty na pompowanie wody, 
straty wewnętrzne w akumulatorze i elektrolizerze - -
sprawność układu jest znacznie mniejsza od 1000/o i przy 
założeniu napięcia poszczególnych ogniw akumulatora 
E = 1 V wyraża się wzorem 

0,0444 lg p 
'1Jo = '1}2 1-'1J1 '1}2 

gdzie 171 jest sprawnością elektrolizera, 11 2 - sprawnością 
akumulatora. Z przytoczonego wykresu widać, że dla 
osiągnięcia dużej sprawności układu należy stosować 
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nych. Skłoniło to naukowców do poszukiwania innych 
sposobów zamiany energii elektrycznej w mechaniczną, 
które mogą być szczególnie przydatne do celów astro-
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duże stosunki ciśnień, oraz że duży wpływ na sprawność 
ogólną ma sprawność akumulatora i elektrolizera. 

W.K. 



RAKIETA „TITAN" III 

Na zlecenie amerykańskiego 
ministerstwa obrony zakłady 
Martin projektują nową wersję 
rakiety „Titan" - rakietę „Ti
tan" III. Pierwszy stopień tej 
rakiety otrzyma, obok silnika na 
paliwo ciekłe, dwa silni.ki na 
paliwo stałe o średnicy około 
3 m i ciągu ponad 45 OOO kG 
każdy; łączny ciąg pierwszego 
stopnia będzie wynosił 1 215 OOO 
kG. Drugi stopień będzie napę
dzany silnikiem na paliwo ciekłe 
o ciągu 195 OOO kG, trzeci sto
pień - również silnikiem na 
paliwo ciekłe o ciągu 45 OOO kG . . 

Rakieta „Titan" III ma być 
użyta m. in. do wyniesienia na 
orbitę załogowego, uskrzydlonego 
statku kosmicznego X-20 „Dyna
-Soar". 

W.K. 

SWIECA ZAPŁONOWA O 'I'RWAŁOSCI 1200 H 

W turbinowych silnikach odrzutowych Pratt and 
Whitney JT-4 zastosowano świece zapłonowe Champion 
AA-635. świece te odznaczają się bardzo dużą trwało
ścią wynoszącą 1200 h, dzięki czemu w wielu przy
padkach wymagana jest tylko jednorazowa wymiana 
świec w czasie między głównymi przeglądami silnika. 

Tak dużą trwałość osiągnięto przez zastosowanie chło
dzenia wnętrza świecy powietrzem, doprowadzanym 
z kanału wtórnego komory spalania silnika. 

W.K. 

PROJEKTY NOWYCH SILNIKÓW RAKIETOWYCH 
NA PALWO STAŁE 

Zakłady Boeing rozpoczęły prace badawcze w dzie
dzinie silników rakietowych na paliwo stałe, przezna
czonych do napędu nośnych rakiet załogowych statków 
kosmicznych. Jest mowa Ó rakietach zaopatrzonych 
w segmentowe silniki o średnicy 3,96 m, umożliwiające 
umieszczenie na orbicie okołoziemskiej obiektu o cię
żarze 56 600 kG. Inny projekt przewiduje budowę ukła
du silników, z · których ·każdy miałby pojedynczy, odle
wany ładunek paliwowy i średnicę 6,6 m. Rakieta z ta
kim układem silnikowym będzie mogła wynieść na or
bitę ciężar 225 OOO kG. 

W.K. 

GIROSKOPY BEZ MECHANICZNEGO ZAWIESZENIA 
WIRNIKA 

Amerykańska wytwórnia Humphrey Inc. zbudowała 
giroskop (ma on oznaczenie RG-28), którego wirnik jest 

pozbawiony mechanicznego zawieszenia. Dzięki temu 
giroskop wytrzymuje bęz szkody przyspieszenia wyno
szące 200 g. Pewność pracy giroskopu zwiększa również 
fakt, że ma on tylko dwie części ruchome, co obniża 
poza tym koszty produkcji. Brak sprężyn eliminuje pro
blemy rezonansu. 

W giroskopie bezwładnościowego układu nawigacyj
nego firmy Honeywell zastosowano jako wirnik pustą 

kulę wykonaną z berylu z dokładnością do 1/10 OOO mm 
i zawieszoną w próżni za pomocą pola elektrostatycz
nego. 

W. K. 

UDOSKONALONA RAKIETA „POLARIS" 

Przeprowadzono już pierwsze próby rakiety Lockheed 
,,Polaris" A-3 będącej wersją rozwojową rakiety „Pola
ris" A-2. Główne wymiary rakiety pozostały nie zmie
nione, jakkolwiek drugi stopień otrzymał inny kształt 
(zdjęcie prawe). Poważnym zmianom uległy urządzenia 
zdalnego kierowania, zajmując obecnie tylko trzecią 
część przestrzeni potrzebnej do pomieszczenia analogicz
nych urządzeń poprzedniej wersji. Obudowa silnika 
pierwszego stopnia jest wykonana z laminatu wzmocnio
nego włóknem szklanym. Do sterowania wektora ciągu 
tego stopnia, zastosowano, w miejsce pierścieni odchyla-

- jących strumień gazów, przechylne dysze, a drugiego 
stopnia - wtrysk cieczy do strumienia wylotowego. 
Dzięki nowemu rodzajowi stałego paliwa o większym 
impulsie jednost;kowym zasięg rakiety ma wynosić 
4600 km, to jest o 1850 km więcej niż w przypadku 
rakiety ,,Polaris" A-2. · W. K. 
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PROJEKT SILNIKA NOŚNEGO O STOSUNKU CIĄGU 
DO CIĘŻARU 19 : 1 

W College of Aeronautics w Cranfield (Ar:1gl~a). za
projektowano silnik nośny o ciągu 1814 kG 1 c1ęzarze 
93.9 kG, co odpowiada stosunkowi ciągu do ciężaru 
19,:3 : 1. 

Silnik ma sześciostopniową sprężarkę, pierścieniową 
komorę spalania i jednostopniową turbinę. Zespół wiru-
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jący jest osadzony w dwóch łożyskach, przy czym ło
żysko tylne - wałkowe - jest umieszczone za turbiną. 
Wirnik sprężarki, o konstrukcji bębnowa-tarczowej, jest 
spawany z tytanu i ma łopatki wykonane ze stopu alu
miniowego i mocowane za pomocą sworzni. Odlewane, 
puste wewnątrz łopatki wirnika turbiny są mocowane 
między dwoma tarczami, które są połączone ze sobą 
śrubami. Łopatki kierownicze turbiny są odlewane w se
gmentach. Jak widać z rysunku, w komorze spalania 
zastosowano, prawdopodobnie w celu jej skrócenia, dwa 
zespoły wtryskiwaczy, umieszczone w dwóch rozdzielo
nych, współśrodkowych częściach strefy spalania. Pompa 
paliwowa układu zasilania silnika znajduje się w kołpa
ku wlotowym. Rozruch silnika odbywa się za pomocą 
sprężonego powietrza kierowanego na łopatki wirnika 
turbiny. 

W przeciwieństwie do silnika Rolls-Royce RB 162 
(o stosunku ciągu do ciężaru 16: 1), w konstrukcji opi
sanego silnika nie zastosowano, za wyjątkiem wlotu, 
tworzyw sztucznych. 

Pozostałe dane silnika: 

spręż - 4,35 : 1 
wydatek powietrza - 26,9 kG/sek. 
temperatura przed turbiną 927 °C 
prędkość obrotowa 16 650 obr/min. 
średnica 538,5 mm 
długość 1122,7 mm. 

W.K. 

TUNEL AERODYNAMICZNY DO BADANIA 
ZESPOŁÓW SILNIKÓW NADDŻWIĘKOWYCH 

Zakłady General Dynamics Convair kończą budowę 
w San Diego tunelu aerodynamicznego, jednego z nie-
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licznych, umożliwiających bad_anil' zespołów silników 
naddźwiękowych. Tune_l ten, ktorcFo_ koszt budowy wy
nosi 3,5 miliona dolarow, ma sluzyc_ p_ncde wszystkim 
do badania dysz wy~oto~ych s1lm~ow odrzutowych 
w warunkach odpowiadaJących duzym prędkościom 
lotu, sięgającym 320.0 km/h (Ma = 3). _Dysze będą mo
cowane na wsporniku o aerodynamicznym kształcie 
w przestrzeni pomiarowej o wymiarach 1,23 X 1,23 m. 
Powietrze będzie doprowadzane do dysz kanałami wew
nątrz stalowych zastrzałów, mocujących. wspornik. Ciąg 
będzie mierzony za pomocą wagi, umieszczonej wew
nątrz wspornika. 

Tunel pozwoli na wybór najkorzystniejszego rodzaju 
dyszy wylotowej, dającej r:iajwiększ~· _ciąg przy naj
mniejszym oporze. Urządzeme do badama dysz daje się 
wymontować, co pozwoli na przeprowadzenie w tunelu 
również innych badań . 

W tu!l~lu zasto~o.wano ~talową prostown_icę ulową 
o grubosc1 9,2 m; JeJ zadanie polega na wyrownywaniu 
strumienia przy mniejszych prędkościach przepływu 
(Ma 0,5). Prostownica ma ,.oczka„ o wymiarach 
7,6 X 7,6 m i średnicę 4,25 m . 

w. K. 

FORMOWANIE IMPULSOWO-MAGNETYCZNE 

Firma amerykańska General Dynamics Corporation 
opracowała nową metodę formowania. Polega ona na 
wykorzystaniu energii pola magnetycznego przy rów
noczesnym wprowadzeniu elementu kształtującego stru
mień dla koncentrowania lub redukowania energii, 
zgodnie z kształtem wykonywanego przedmiotu. Na za
mieszczonym rysunku brak obwodu wzbudzającego, 
w którym powinny znajdować się konden sator i wyłącz
nik. Poza tym na rysunku pokaz ano: 1) cewkę; 2) ele
ment kształtujący pole; 3) przedmiot formowany; 
4) miejsce wielkiego nacisku. Na skutek rozładowania 
kondensaorów, elekromagnes wytwarza w ciągu kilku 
mikrosekund natężenie pola magnetycznego rzędu 300 OOO 
gausów. Natężenie to odpowiada ciśnieniu około 
3500 kG/cm2, a jeden cm'1 takiego pola zdolny jest do 
wykonania pracy rzędu 1000 kGm. Strumień ten nadaje 
się wyśmienicie do procesów formowania i to w bardzo 
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szerokim zakresie. Energię pola magnetycznego wytwo
rzonego przy rozładowaniu kon.densatorów można obli
czyć ze wzoru: 

gdzie 

Em - energia pola magnetycznego [joule] 
V c - objętość całkowita przestrzeni roboczej [cm~] 

B - gęstość pola magnetycznego [gausJ 

Z dotychczasowych danych wynika, że istnieje możli
wość budowania urządzeń zdolnych do wytworzenia pola 



· tnagnetycznego rzędu 1 mil:Ona gausów lub ~iś~ik~1a 
około 35 OOO kG/cm2• Sam proces formowania trwa kilka 
mikrosekund, natomiast cykl ładowania kondensatorów 
do 2 sekund. 

Podstawowe zalety nowej metody to:· . 
· a) brak ruchomych części w samym urządzeniu 

b) duża pewność działania 
c) wielkie możliwości sterowania procesem i wynika-

mi, z pełną i łatwą preselekcją parametrów. · , 
Początkowe prace przeprowadzone przez wynalazcow 

pozwalają sądzić o wielkich potencjalnych możliwościach 
tej metody. Rozwiąże ona szereg problemów konstruk-
cyjnych i technologicznych. fti!l,!., f~ { A. G. 

SPAWANIE STRUMIENIEM ELEKTRONÓW 

Proces spawania strumieniem elektronów jest w isto
cie procesem cieplnym, polegającym na bombardowaniu 
przedmiotu elektronami, wyrzucanymi w. formie stru
mienia przez działko elektronowe. Strumień rozpędzo
nych elektronów, przechodząc przez układ soczewek 
magnetycznych, zostaje skupiony do średnicy rzędu 
0,1 mm. W ten sposób uzyskuje się skupienie moc_y s~r~
mienia do wartości nawet 108W/cm2• Dotychczas 1stmeJą 
dwie zasadnicze grupy wyposażenia: 

1. Z niskonapięciowym generatorem strumienia (Firma 
Sciaky). 

2. Z wysokonapięciowym generatorem strumienia 
(Zeiss). 

W pierwszej grupie budowane jest wyposażenie w dwu 
zakresach napięcia generującego strumień: a) zakres 
15-30 kV i b) zakres 50-70 kV. W grupie drugiej na
tomiast 100-150 kV. W obu grupach urządzenia, ope
rując olbrzymim skupieniem energii, pozwalają na to
pienie i odparowywanie metali i stopów w miejscu zo
gniskowania strumienia. Oba systemy zdały praktyczny 
egzamin w przemyśle lotniczym przy produkcji rakiet 
i w innych pokrewnych . gałęziach. System wysokona
pięciowy ma .wyższą sprawność użytkową, lepszą ste
rowność procesu i bardzo czyste warunki spawania. Na
tomiast system niskonapi~ciowy redukuje niebezpieczeń
swo promieniowania, istniejące w systemie drugim. Spa
wanie metodą strumienia ·odbywa się drogą topienia sty
kających się metali w komorze próżniowej. Próżnia 
w komorze wynosi około 5 X 10-• mm Hg. Osiągalna 
przenikliwość strumienia (stosunek głębokości szwu do 
jego szerokości) wynosi 12 : 1, a niekiedy nawet 22 : 1. 

_Zakres zastos~wania: tej metody jest niezmiernie sze
roki: od bardzo cienkich folii do blach gruboścf 25 mm, 
od stopów ·aluminiowych, poprzez tytanowe, na bazie 
niklu i żaroodporne - do stopów specjalnych, od cynku 
do wolframu, od zbiorników ciśnieniowych do filtrów 
paliwowych. Obecnie wiele firm lotniczych przeprowadza 
kompleksowe badania porównawcie · spawania nową me- , 
tod,ą i- metodami konw~ncjonalnymi. ~ 

Na rysunku przedstawiono nowy model urządzenia do 
spawania strumieniem elektronów firmy Zeiss. Na pra

. wo widać komorę próżniową z wystającą kolumną dział
ka elektronowego, na lewo drugą pokrywę konior y 
z przymocowanymi d,o niej zespołami mocującymi i prze-. 
suwnymi oraz zespołem napędowym wszystkich ruchów 
i układem sterowania. Zespół ten wysuwa się z komory 
na prowadnicach szynowych. Wymiary komory wynoszą: 
średnica 90 cm, długość 120 cm. Ruch wzdłużny stołu 
w komorze do 50 cm, z prędkością od 9,6 cm/min do 

· 572 cm/min. Stół może poruszać się również w płasz
czyźnie pionowej i na boki, a przedmiot- może się także 
obracać. W tym urządzeniu można spawać przedmioty 
o ciężarze do 60 kG. Obserwacja samego procesu spa
wania następuje przez binokular wbudowany w ko-
morę układ oświetleniowy. · 

A. G. 

NOWOŚCI PATENTOWE 

Patent polski nr 41035 
Klasa 67 a, 31/30 

ELEKTROEROZYJNA OBRABIARKA 
DO SZLIFOWANIA ,I WYGŁADZANIA 
PRZEDMIOTÓW METALOWYCH 

Inż. Janusz Dobrowolski, Warsza_wa, Polska 

Patent · trwa od qnia 28 listopada 1957 r. 
Opublikowany dnia 10 czerwca 1958 r. 

Dotychczas szlifowanie i dogładzanie przedmiotów me
talowych metodą elektroerozyjną odbywało · się przy 
użyciu jednej tarczy metalowej. 
Według omawianego patentu obróbkę przeprowadza 

się kolejno w dwóch elektrolitach, przy jednym uzys
kuje się wysoką wydajność szlifowania, przy drugim ~ 
zaś - bardzo wysoką gładkość. Wykorzystanie projektu 
najkorzystniejsze jest w metalografii przy sporządzaniu 
szlifów. _ 

Obrabiarka jest zaopatrzona w dwie poziome tarcze 
metalowe (1) i (2) znajdujące się każda we własnej 
szczelnej komorze roboczej' (3) i (4) .. W płaszczyźnie tarcz 
znajdują się dwie komory (5) i · (6) z urządzeniami słu
żącymi do oczyszczania przedmiotów z elektrolitu oraz 
jedna komora nieobudowana (7) służąca do nastawiania 

- tych przedmiotów w uchwytach i do kontroli. Imak (9) 

osadzony obrotowo w osi Óbrabiarki posiada nie poka
zane na rysunku uchwyty na każdym ramieniu. Komory 
pośrednie (8) , umożliwiają przejście ramion imaka (9) , 

, 
' 

przez poszczególne komory bez stykania się z rozbryz
giem w tych komorach. Każda - tarcza jest podłączona 
do oddzielnych obwodów elektrycznych i zasilana każda 
innym elektrolitem. 
Każda próbka przeznaczona 'do szlifowania po obsa-
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dzeniu w uchwycie imaka w komorze (7) przechodzi -
po przekręceniu imaka o odpowiedni kąt - kolejno na 
tarczę (1), potem przez komorę pośrednią (8) dostaje się 
do komory (5), gdzie zostaje opłukana z elektrolitu 
i przechodzi dalej przez komorę pośrednią (8) do komo
ry (4) na tarczę (2), skąd po wygładzeniu przez komorę 
pośrednią (8) przechodzi na płukanie do komory (6), aby 
w nieobudowanej komorze (7) dotrzeć pod kontrolę. 
Odpowiednio rozstawione inne próbki odbywają podobną 
wędrówkę i obróbkę. 

Patent polski nr 39567 
Klasa 38 c, 2/02 

DWUTARCZOWA SZLIFIERKA STOLARSKA 

Wojewódzki Związek Spółdzielni Pracy, Wrocław, Polska 
Twórca: Dawid Szor 

Patent trwa od dnia 29 listopada 1955 r. 
Opublikowany dnia 20 lutego 1957 r. 

Szlifierka według omawianego patentu przeznaczona 
jest do obróbki wykończającej powierzchni gotowych 
wyrobów z drewna, zwłaszcza do równania płyt. 

Przedmiot obrabiany (1) jest przesuwany między dwo
ma tarczami przeciwbieżnymi (2) i (3), zaopatrzonymi 
w dające się wymieniać obłogi ścierne (29) i (30) wyko
nane z papieru ściernego. Tarcze te są osadzone na wa
łach (4) i (5) ułożyskowanych w łożyskach tocznych (6). 
Są one napędzane indywidualnie silnikami elektryczny
mi. Tarcza (3) jest osadzona na podstawie (9) bez poosio
wego posuwu, tarcza (2) zaś - na suporcie (14) ustawia
nym dokładnie za pomocą śruby (15) i korby (16) w pod
stawie (10). Obydwie te podstawy posiadają rolki (11) 
umożliwiające przesuwanie ich przy ustawianiu zgrub
nym na szynach (12), przy czym do ustalania ustawie-

24 

,7 ,s l 28 ,-
/ 

2//\1\\'o) 
\ 

' , ~ , / 

I .. 
\ 

I \ 
Ug_ \.!..!.. 

30 

... 
I'! a i5. ll.lk g n 

I 
g fTll'1 

' 

.J .2..; 
/:: 

4 3 / 
,, 

fO 
~; 

g_,/ 26 

/ ~ r1•4B/~2 1141 

L '. 27 

:c--}-so -------
nia podstaw służą zaciski (13), zakleszczające się na szy
nach. Do przesuwania przedmiotu obrabianego służy łań
cuch bez końca (19), zawieszony na dwóch kołach pęd
nych (20), napędzanych silnikiem elektrycznym (21) po-
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przez reduktor (22), układ kół zębatych (23), umożliwia
jących zmianę położenia i zmianę prędkości posuwu 
łańcucha. Przedmiot jest dociskany do stołu (27) sprę
żyną (24). Urządzenie wentylacyjne (25) i (28) jest wspól
ne dla obydwu tarcz. 

Patent polski nr 39726 
Klasa 67 a, 5 

ANODOWO-MECHANICZNY SPOSÓB OSTRZENIA 
NARZĘDZI ORAZ OBRABIARKA DO WYKONYWANIA 
TEGO SPOSOBU 

Inż. Janusz Dobrowolski, Warszawa, Polska 

Patent trwa od dnia 9 marcca 1956 r. 
Opublikowany dnia 15 czerwca 1957 r. 

Znane dotychczas ostrzarki anodowo-mechaniczne wy
kazują szereg wad, do których należy zaliczyć: trudność 
prawidłowego ustawiania i zamocowania narzędzia, 
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umieszczonego wewnątrz komory i przykrytego szczelną 
pokrywą zabezpieczającą przed rozbryzgiem elektrolitu; 
niemożność obserwacji i kontroli między poszczególnymi 
fazami obróbki, ponieważ przechodzenie z jednego stop
nia na drugi odbywa się na wyczucie; niemożność zmia
ny parametrów mechanicznych; mała wydajność ostrze
nia. 

Obrabiarka według omawianego patentu usuwa wy
mienione wady znanych ostrzarek. Przy ostrzeniu na
rzędzi za pomocą trójstopniowej obróbki, otrzymywanej 
przez zmianę warunków elektrycznych, zmianie podlega 
jednocześnie docisk narzędzia do pierścienia tarczy 
i szybkość obwodowa szlifowania w trzech stopniach. 

W kadłubie (1) mieści się silnik napędowy, prostownik 
prądu oraz mechanizmy dodatkowe. W górnej części 
znajduje się wanna (2), w której ze stalą prędkością 
obraca się tarcza (9) z trzema odizolowanymi elektrycz
nie pierścieniami (3) ustawionymi schodkowo, posiada
jącymi na górnych płaszczyznach nacięte skośne rowki. 
Umieszczenie narzędzia ostrzonego na jednym pierście
niu zapewnia spełnienie określonych warunków elek
trycznych, szybkości i docisku. Elektrolit, zgromadzony 
we wklęsłośq (8) pod działaniem siły odśrodkowej, 
przechodzi rowkami na pierścieniach, powraca zaś przez 
wannę (2), czteroramienny wysięgnik (4) z uchwytami 
(6) dla narzędzi, przy czym tylko jedno jego ramię może 
być odsłaniane ruchomymi osłonami bocznymi (7), pozo
stałe są zasłonięte pokrywami (5) i pomostem (10). Pra-
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Rys. 19. Geometryczny wspótczynnlk spiętrzenia naprężeń ak 
w rozciqganym wale z rowkiem naciętym na wale . . 

Maksymalne naprężenie jest na dnie rowka I oblicza się je 
z zależności: 

4 · P 
a = ak . n. (D - 2h)' kG/cm~ 

Gdzie: D - średnica watu, h - wysokość naciętego na wale 
rowka , r - promień rowka. 

4,D.----.------,-------,-----, 

Rys. 20. Geometryczny wspótczynnik spiętrzenia naprężeń ak 
w zginanym wale z rowkiem naciętym na wale. . 

Maksymalne naprężenie jest na dnie rowka i ob. teza. szę je 
z za , eżności: 

Oznaczenia wymiarów jak na rys. 19. 

Rys. 21. Geometryczny współczynnik spiętrzenia naprężeń ak 
w skręcanym wale z rowkiem naciętym na_ wale. . , . 

Maksymalne naprężenie tnqce jest na dnie rowka i obucza 
się je z zależności: 

16 . Ms kG 'cm~ 1 = ak . n • (D - 2h)8 

Oznaczenia wymiarów jak na rys . 19. 

25~---,-----,-----r-----, 

Rys. 22 . Geometryczny wspótczynnlk spiętrzenia naprężeń ak 
w ztqczu sworzniowym. 

Wielkości wspótczynnika 11.k podano dla dwu stosunków ~ 

a 
Wielkości współczynnika ak dla stosunku~

0
- = 1 mogq być sto-

a 
sowane dla wartości O > 1. 

Podany wykres jest ważny dla przypadku, gdy sworzeń i na
kładki majq ten sam modut Younga, ten sam współczynnik 
Poissone'a oraz sq wykonane z materiału izotropowego. Podany 
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wykres jeet d i a przypadku, gdy sworzeń jest pasowany na 
w.:isk w otworze i wt ~dy maksymalne naprężenie jest na kra
w~dzi otworu i obli...:za się je z zależnoś.:i : 

p • 
a= ak · (D--:_ d): t kG cm· 

Wymiary geometryczne sq przedstawione na rysunku. 
W przypadku, gdy mi~dzy sworzniem i otworem jest . paso

wanie ru..:howe, to geometryczny wspótczynnik sptętrze!lia na
prężeń ak w zrasta. Również, gdy modut Younga sworznia wzra-
sta w porównaniu z modułem Younga nakładki, to uk wzrasta. 



·, 
rowane wodzikiem (10) i układem .elektronowym (16). 
Pr.zy zbyt dużej odległości wodzika od wzornika (17) 
'Większe napięcie uzyskuje sprzęgło pierwsze, co powo
duje opadanie pinoli (7) ku dołowi i frez, odtwarza 
w przedmiocie (19) zamocowanym na stole (18) kształty 
wzornika. 

Patent pałskl nr 41036 . 
Klasa 87 a, 10 

KLESZCZOWY KLUCZ NASTAWNY DO NAKRĘTEK 

Bydgoskie Zakłady Metalowe 
nr 1, Bydgoszcz, Polska 
Twórca: Michał Zieliński_ 

Przemysłu Terenowego 

Patent tTwa od dnia 6 wTześnia 1957 r. 
Opublikowany dnia 10 czerwca 1958 r . 

:.. 

. Klucz nastawny według omawianego patentu posiada 
szczęki wyłożone płytkami ze stali narzędziowej, nacię
tymi w ząbki , na płaszczyźnie roboczej, poddanymi 
obróbce cieplnej i przytwierdzonymi do szczęk :,;a po-
mocą nitów. , , -

.,, 

' :<-:: ' Do szczęki ~talej (1) jest umocowana na n~c1e (7) ru- ~ 
choma szczęka (2) zaopatrzona w nit (lł), ~okół kt~rego 

-daje się obracać rączka (3). Rącz~a ta sluzy do doci~ka- , 
nia obydwu szczęk do ~ieb_ie. Os. (9) ?brotu rączki (3) 
umieszczona jest na dźw1gm (4) oparteJ w znany sposób -
na końcu śruby nastawne_j (5), wkręcanej w : dolną część 

szczęki stałej (1). W ten sposób_ można. zmi~niać _granice 
· rozwarcia obydwu szczęk. Pomiędzy mtami (7) i (8) do 
szczęki (2) jest zaczepiona sprężyna (6), drugim końcem 
obsadzona w otworku szczęki stałej (1). 

N~ P~ŁKACH KSIĘGARSKICH 

Awi11eion11yJe giroskopiczieskije pribory, G. o. Fr1dlendier„ czalne metody badania konstrukcji w wysokich temperatu-
M; ś, _ l{C>złow.,. Oborongiz. Moskwa, 1961 r., stro~ :391, cena rach i R. R. Heldenfels - Modele -i analogie. Treść uzupełniają 
llli. kop. rysunki, wykresy, tabele, fotografie oraz wykaz literatury. 

w J)odręczniku tym przedstawiono teoretyczne podstawy oraz Książka przeznaczona jest dla inżynierów, konstruktorów 
/l[~skukcyjne i schematowe własności nowoczesnych lotni- technologów przemysłu ~tniczego. L. S. 

·cey~h- przyrządów żyroskopowych. Rozpatrzono zasady, na pod-
stawie których opracowuje się najbardziej dokładne układy Aero-gidrouprugost, ried. J. N. Goodsief, N. J . Hoff, pierie-

· ·żyroskopowe, b~zwładn~ściowe żyroskopowe . wskatniki pionu, wod E. I. Grigoluka i A. I. Smirnowa, Izdatielstwo Inostran-
. pływakowe ż'yroskopy całkujące z korekcją bezwładnościową. noj Litieratury, Moskwa, 1961 r., stron 102, cena 35 kop. Tłuma-
W kolejnych rozdziałach rozpatrzono sztuczne horyzonty cha- czenie wykonano z oryginału angielskiego wydanego w roku 
rakterystykami korekcji, kompensację - ich błędów oraz ich - . 1960. 
konstrukcję i metody _ obliczeń; lotnicze żyroskopowe półkom- Zbiór ten zawiera dwie prace z zakresu aerohydrosprężysto-
·pasy wraz z zasadami ich obliczania i urządzeń korekcyjnych, ści; Pierwsza ·z nich, napisana przez A. H . Flaxa, omawia sta-
busole odległościowe, żyroskopowe wskatniki '· prędkości , kąto- . tyczną i dynamiczną aerosprężystość skrzydeł skośnych, . siły 
weJ. •Przedstawiono też _' zasady pracy układów siłowej stabili- aerodynamicżne występujące w flaterze oraz dwuwymiarową 

• -zacJf ź)'l'.oskopowej oraz układy żyroskopowe niezakłócane si- analizę giętnoskrętnego flatteru. Druga praca H. H. Bleicha 
iami. bezwładności. Dano opisy najc7.ęściej stosowanycłi i waż- omawia wzajemne dynamiczne oddziaływanie między konstruk-

, nych 'przyrządów, ich przeznaczenie i zakres stosowania, za- cją i cieczą, problemy uderzenia hydrodynamicznego na sztyw-
chowanie się ich na · ziemi °i .w locie oraz analizę błędów' dyna- ną konstrukcję, zachowanie się konstrukcji zanurzonej w aku-
:mtcznych i błędów w I.ocie, spowodowanych zakłóceniami ze- stycznej cieczy, . oddziaływanie sprężyst~go cylindra cienko-

wn~trznynii. Treść uzupełniono licznymi rrsunkami, schernata- ściennego na płaską falę uderzeniową oraz zagadnienia drgań 
mi, :wykresami i fotografiami. Książka przeznaczona jest dla wzbudzonych i rozpraszania dtwięku. Prace te przeznaczone 
st!,ldentów_ wyższych technicznych szkól lotniczych oraz infy- są dla specjalistów mechaniki i inżynierów budowy okrętów 

nl~rów przemysłu lotniczego.: . ' . L. S. i samolotów. L. S. 

WliJanje wysokich tiempieratur na awiacionnyje konstrukcii, 
- Sbornik · statiej pieriew, I. M. Griaznowa i s.-· A. Szlestierikowa, 
Oborongł.z, Moskwa, 1961 r., . stron 416, cena 1, rb 99 kop. 
Tłumacze11ie wykonano · z oryginalnego wydania amerykań

skiego -z roku 1958, opracowanego przez N. J. Hoffa. Książka 

jest zbiorem prac z zakresu wpływu wysokich temperatur na 
konstrukcje lotnicze, własności materiałów lotniczych w- wy
sokich 'temperaturach, pełzania i relaksacji metali i mas pJa::
stycznych, wytrzymałości zmęczeniowej. w skład zbioru wcho-

. dzi piętnaście · prac znanych specjalistów z krajów zachod- · 
"' nich: M .. H. Bloonia - zewnętrzne źródło ciepła, F. V. Pohle -

Przepływ ciepła w konstrukcja~h, P. Duwez - Materiały dla 
konstrukcji lotniczych poddanych działaniu wysokich tempe
ratur, C. Gurney Materiały konstrukcyjne niemetalowe 
'?{ wysokich temperaturach, I. Peyches - Zachowanie się ma
teriałów i;zklanych w wysokich temperaturach, N. P. Allon -
Pełzanie i relaksacja metali, W. N. Findley - Pełzanie i relaksa
cja mas plastycznych pod naprężeniem, B. J. Lazan - wytrzyma
łość zmęczeniowa materiałów konstruk-cyjnych w wysokich tem
peraturach, L. Broglio, P. Santin.i - Naprężenie temperaturowe, 
A. Van der Neut - utrata stateczności spowodowana napręże
niami od temperatury, N. J. Hoff - Rozkład naprężeń przy 
•pełzaniu, B. Fracijs de Venbeke . - Pęcznienie przy pełzaniu, 

R. L. Bisplinghoff, J. · Dugundji - Wpływ nagrzewania aero
dynamicznego na zjawiska aerosprężyste, J. Teylor - Dośw.Jad-
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Awiacja wiertikalnowo wzlota, w. Zacharin, Izdatielstwo 
DOSAAF, Moskwa, 1961 r ., stron 72, cena 10 kop. 

Broszura o lotnictwie pionowego startu popularyzuje zagad
nienia aparatów startujących i lądujących pionowo. Na wstępie 
wyjaśniono podstawowe zagadnienia lotu i pracę profilu skrzy
dłowego. Następnie opisano skrzydła szczelinowe, powstanie 
pierwszych śmigłQwców, śmigłowce ,radzieckie, aparaty uno
szące się na poduszce powieltznej, rotodyny, konwertoplany, 
aparaty ze sterowanym strumieniem zaśmigłowym, samoloty 
śmigłowe st.artujące z pionowego ustawienia, latające silniki 
odrzutowe, aparaty z silnikami ustawianymi oraz koleoptery -
pierścieniopłaty. Treść uzupełniono poglądowymi rysunkami 
w opisach podano w prostej popularnej formie opisy budowy, 
konstrukcji i - własności lotne, wyjaśniając również na jakie 
trudności natrafiali konstruktorzy przy tworzeniu i budowie 
tego typu aparatów Iatającrch. zaznajomiono też czytelnika 
z . perspektywami użytkowania · takich maszyn w różnych dzie
dzinach gospodarki narodowej. L. S. 

Sojedinienje elemientow konstrukcij iz aluminiowych spla
. wow, Sbornik trudow izdanje Nauczno-Issledowatielskawo Insti

tuta, Leningrad, 1961., stron 198, cena 94 kop. 
W zbiorze prac podano wyniki badań Instytutu w zakresie 

technologii wykonania, wytrzymałości doraźnej i zmęczenio

wej połączeń nitowych konstrukcji ze stopów aluminiowych. 



w poszczególnych pracach · omówiono krajowe stopy_ aluminio
•We i własności elementów połącze_µ konstrukcji z nic):l wyko:. 
nanych, połączenia nitowane w konstrukcjach ze stopów alu

. miniowych stosowanych za granicą, .technologię wykonania mo- · 
stowych konstrukcji ze stopów aluminiowych, statyczną wy
trzymałość połącze11 ze stopów aluminiowych przy nitowaniu 
na zimno, wytrzymało.ść zmęczeniową połączeń nitowych ze 
stopów aluminiowych, połączenia wykonane z nitów składa

nych, nitowanie duraluminu na gorąco, połączenia konstrukcji 
ze stopów aluminiowych za pomocą sworzni o wysokiej wy
trzymałości. Treść uzupełniono licznymi tabelami, wykresami, 
rysunkami i fotografiami przekrojów nitów. Zbiór prac prze
znaczony jest dla pracowników .instytutów i inżynierów pracu-
jących w zakresie projektowania, wykonywania eksploatacji 
konstrukcji z połączeniami nitow_ymi. L. S. 

Wiertolot, w. A. zacharin, Obbrongiz, Moskwa, 1961 r., stron· 
116, cena 36 kop. 

Jest to książka popularyzująca wiadomości .o śmigłowcach. 

Dlatego w pierwszym rozdziale wyjaśniono w przystępnej for
mie dlaczego śmigłowiec lata, wyjaśniając zagadnienia te na 
poglądowych rysunkach. Dalszy opis śmigłowców przeprowa
dzono za pomocą wycieczki na lotnisko. W opisach zwrócono 
specjalną uwagę na zagadnienie sterowania I pilotowania śmi

głowcami, dając rysunki kilku schematów sterownic oraz ry
sunki, wyjaśniające zasady działania podstawowych przyrządów 
pokładowych. Opisano też niespotykane własności wirników 
i ich łopat, zachowanie się śmigłowców w locie, historyczny 
przegląd rozwoju śmigłowców z uwzględnieniem śmigłowców 
radzieckich, przykłady praktycznych zastosowań śmigłowców 
oraz rozważania na temat ich przyszłości. Szereg poglądowych 
rysunków uzupełnia treść. L. S. 

Projektirowanje samolotow, N. A. Fomin, Oborongiz, Moskwa, 
1961 r ., stron 363, oena 30 kop. 
w książce rozpatrzono podstawowe zagadnienia . projektowa

nia samolotów. Przedstawiono zasady ogólnego projektowania 
samolotów, krótki przegląd historyczny rozwoju pÓdstawowych 
charakterystyk w locie, parametrów i układów samolotów, roz
patrzono układy samolotów i analizę wyboru układu, metody 
określenia podstawowych parametrów samolotów, zasady wy

boru silników dla zespołów silnikowych samolotu, zasady za
projektowania układu samolotu wraz z jego wyważeniem i. wy
konaniem ogólnych widol{ÓW samolotu oraz problemy ekono
miki zaprojektowania i budowy samolotu. W drugiej części 

książki przedstawiono zasady projektowania zespołów samolotu, 
omaw1aJąc ogólne zasady, rozpatrzono parametry zespołów, 
metody ustalenia rozwiązań konstrukcyjnych, ciężarów zespołów, 
układu przejmującego obciążenia i doboru materiałów dla po
szczególnych elementów. Omówiono szczegółowo zasady projek
towania skrzydeł, ich mechanizacji, kadłuba wraz z podstawo
wym jego wyposażeniem, usterzeń, podwozia wraz z mechaniz
mami chowania oraz sterownic. Przedstawiono zadania stojące 

na drodze do dalszego rozwoju współczesnych samolotów i udo
skonalenie metod ich projektowania. W dodatkach dano typo
we rozqicie pełnego ciężaru samolotu na zespoły i podzespoły, 

zestawienie wzorów obliczeniowych stosowanych przy wyzna
czaniu podstawowych parametrów samąlotów odrzutowych 
oraz dane statyczne ciekawszych samolotów współczesnych. 

Treść uzupełniono licznymi rysunkami, schematami, wykresami 
i tabelami, załączono też wykaz literatury. Książka przeznaczo
na jest dla studentów instytutów lotniczych, może być też wy
korzystana przez inżynierów biur konstrukcyjnych. L. S. 

Rascziot na procznost obołocziek w samolotostrojenii, P. Kuhn, 
Oborongiz, Moskwa, 1961 r., stron 307, cena l rb 35 kop. 
Książka tłumaczona jest pod redakcją S. Ja. Makarowa z wy

dania amerykańskiego z roku 1956. Przedstawione są w niej 
metody obliczania najbardziej korzystnych dla konstruktora ze
społów samolotu - konstrukcji skorupowych, w zastosowaniu 
przede wszystkim do zespołów skrzydeł i kadłubów. W wiado
mościach wstępnych podano terminologię, typy konstrukcji 
idealnej i układy zastępcze. Rozpatrzono teorie podstawowe, 
omawiające skręcanie przekrojów jedno- i wieloobwodowych, 
typy konstrukcji skorupowych wielopodłużnicowych otwartych 

i zamkniętych, przekątne pola rozciągania w przypadkach pra
cy ścianki płaskiej, jak i układów ze ściankami_ krzywolinio
wymi, oraz wyznaczanie dodatkowych naprężeń normalnych 
przy ścinaniu . Przedstawiono metody obliczania konstrukcji 
dwudźwigarowych, obliczenie skręcania konstrukcji skorupowej 
czteropodłużnicowej oraz konstrukcji skorupowej jednoobwodo
wej wielopodh.tżnicowej. Podano metody obliczeń konstrukcji 

skorupowych z wycięciami, · a w szczególności płyt ·płaskich 

poddanych obciążeniu ·osiowemu, płyt płaskich obciążony~h ści
naniem, płyt płaskich obciążonych momentem zginającym_ oraz 
kesonów zamkniętych z wycięciami w pokryciu. Osobno po
dano . metody obliczeń cylindrów okrągłych z wycięctami, 

a w szczególności cylindrów skon,ipowych czteropoclłużnicowych 
i bezpodłmimicowych obciążonych zginaniem, skręcaniem lub 
ścinaniem poprzecznym. Treść uzupełniono licznymi rysunkami,_ 
schematami, wykresami, tabelami fotografiami. Wszystkie 
wzory -Obliczeniowe doprowadzone są do układu roboczego, 
a gdzie to wymagane - uzupełnione są wykresami. Książka 

przeznaczona jest dla inżynierów-obliczenio~ców oraz kon-· 
struktorów. L. s. 

Sowriemiennyje mietody rascziota slożnych staticzieski nieo
priedielimycl.t sistiem, sbornik statiej, pieriewod Ł. I. FUinoj, 
Sudpromgiz, Leningrad, 1961, r., stron 876, cena 5 rb 4 kop. 
Książka zaw·iera zbiór prac napisanych przez angielskich 

autorów i rozpatrujących metody obliczania złożonych układów 
wielokrotnie statycznie niewyznaczalnych takich, jak kad~uby 
okrętów, kadłuby i skrzydła samolotów, z zastosowaniem _ma
szyn liczbowych elektronowych. Ogólna teoria, przedstawiona 
w układzie matrycowym, przystosowana jest do obliczania do
wolnych przestrzennych konstrukcji prętowych oraz do cienko0 

ściennych konstrukcji skorupowych i płytowych. Obliczeni<!, 
rozpatrzone są w kolejnych ich stadiach, rozpoczynając od 
upraszczających układów konstrukcji, oddziaływania na nie 
obciążeń, sporządzania matryc dla danych wyjściowych i koń
cząc zagadnieniami programowania wszystkich operacji obli
czeniowych. Podano uniwersalne programy dla metody sił i dla 
metody odkształceń. W skład książki wchądzą następujące pra-' 

. ce: J. H. Argyris - Obliczenie złożonych konstrukcji spręży

stych, J. H. Argyris. - Energetyczne metody obliczania kon
strukcji, _cz. I i II, P. M. Hun.t - zastosowanie elektronowej 
cyfrowej maszyny obliczeniowej przy obliczaniu konstrukcji 
lotniczych, J. H. Argyris ,- Matrycowa teoria statyki kon- · 
strukcji, J. H. Argyr!s, s. Kesley,- Obliczanie konstrukcji me
todą sił w układzie matrycowym i nowe zastosowania tej me
tody, J. H. Argyris, s. Kesley - Obliczanie kadłubów o do
wolnym przekroju poprzecznym i dowolnej zmianie przekroju 
wzdłuż osi, A. L. M. Grzędzielski - Zastosowanie metody ·su 
w matrycowej formie do obliczania konstrukcji. J. H. Argyris, 
s. Kesley - Odkształcenia wstępne przy obliczaniu konstrukcji 
metodą sił w układzie matrycowym, I. M. Juille, L. B. Wilson -
Poprzeczna wytrzymałość statków jednokadłubowych, obliczenia 
w stadium sprężystości metodą odkształceń · z zastosowaniem 
elektronowym maszyn liczących, oraz - A. P. Filin - Niektóre 
elementarne : wiadomości .z algebry liniowej z uwzględnieniem 

zagadnień matryc. Książka przeznaczona jest dla specjalistów, 
zajmujących się obliczeniami wytrzymałościowymi w zakresie 
budowy okrętów i samolotów. 

L. S. 

Lotczik i samolo~, W. G. Diemisow, R. N. Łopatin, 9boron
giz, Moskwa, 1962, r., stron 703, cena 54 kop. 

Autorzy przedstawili w przystępnej i wystarczająco ścisłej 

naukowo formie różne zależności istniejące między pilotem 
i sterowanym przez niego samolotem oraz rolę i znac~nie 
psychicznych i fozjologicznych czynników człowieka w stero
waniu współczesnym samolotem. W książce rozpatrzono pod
stawowe własności samolotu jako obiektu sterowania, różne . 
przyrządy i automaty jako źródła informacji oraz właściwości 
człowieka przyjmującego i przetwarzającego informacje w pro
cesie sterowania samolotem. Rozpatrzono też techniczne środki 
zapewniające niezbędne warunki życiowe dla załogi samolotu 
w lotach na dużych wysokościach i z dużymi prędkościami 

oraz w lotach w przestrzeni kosmicznej. Całość· treści ujęto· 

w rozdziałach odpowiadających kolejnym sytuacjom i fazom_ 
lotu. Przedstawiono więc pilota w układzie sterowania samo
lotem, pilota sterującego według przyrządów, pilota wspoma
ganego przez au.tomaty, pilota zastąpionego przez automaty, 
pilota latającego na ziemi przy stosowaniu do szkolenia sy
mulatorów, fazę odrywania się samolotu od ziemi, stan samo
lotu lecącego według trasy, warunki samolotu lecącego do 
stratosfery, pilota w sytuacjach awaryjnych oraz fazę samo
lotu lądującego. Treść uzupełniono licznymi rysunkami, wykre~ 
sami, schematami i fotografiami. Książka przeznaczona 'jest 
dla młodzieży i czytelników dorosłych, członków aeroklubów, 
.dla załóg latających i inżynierów nadzorujących sprzęt oraz 
dla inżynierów przemysłu lotniczego. 

L, S. 
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Pribory dla lzmierienja dawlenja, tiempieratury i napraw
lenja potoka w komprieąsorach,-:N..__ F. Piesziechonow, Oboron
giz, Moskwa, 1962 r ., stron 184, cena 72 kop. 

w pracy tej przedstawiono wyniki szeregu ba~aµ doświad
czalnych prototypowych przyrządów dla pomiarów ciśnienia. 
temperatury ,i kierunku strumienia w sprężarkach. · Opisano 
zwężki (Ila pomiaru pełnego 'ciśnien_ia i kierunku strumienia, 
elektryczne przyrządy do pomiaru temperatury strumienia, 
termopary, łermometry- oporowe i termistory oraz stat~czne 
wzorcowanie termopar w wannach z olejem i piecach elek
trycznych; Opisano też tunele aerodynamiczne i metody wzor
-cowania przyrządów w tych tunelach oraz ogólne wskazówki 
metodyczne pomiarów w tunelach aerodynamicznych i w sprę
::!:arkach. W dodatku do książki dano wskazówki- z zakresu 
projektowania i technologii wykonania przyrządów. Podano 

• też konstrukcyjne schematy elementów l>omiarowych z. p9d
stawowymi wymiarami i .• typowymi wymiarami wzorcow;;inia, 
zakresy zastosowania. Książka przeznaczona jest dla inżynierów 
i technologów budowy przyrządów, wykładowców i studentów 
wyższych szkół technicznych. 

L. s. 

Borba z korozjej dwigatielej wnutrienniewo sgoranja I gazo
turbinnych ustanowok, ried. D. S. Abramson, R . . A. Lipsztiej_n; 
B. W. Losikow, Maszgiz, Moskwa, 1962 r., stron 296, cena 1 rb. 
3 kop. " 

J'est to zbiór referatów z zakresu ochrony przeciwkorozyjnej 
silników tłokowych i odrzutowych. Treść referatów oparta jest 

• n~ najnowszych· osiągnięciach zagranicznych i•, badaniach · prze
prowadzonych w Związku Radzieckim. Na wstępie podano 
własności paliw i olejów 'i ich oddziaływanie na silniki. w cźę
,ści pierwszej książki omówiono w referatach · zwalcżanie ko
rozji silników tłdkowych. Rozpatrzono wpływ si~rki na zu
życie cylindrów, wpływ teinperat.ury cylindrów. na ich.. zu
życie koroz_yjne, wpływ dodatków przeciwkorozyjnych do ole
jów i paliw, korozję stali azotowanych przy spalaniu paliw, 
wyniki badań paliw z d_omieszkami związków siarkowych, 
prę,dkość korozji stopów ·aluminiowych w gazach ze związkami 
sfarkowymi. W grupie referatów, _omawiających zwalczanie 
korozji silników odrzutowych, rozpatrzono korozję stopów ::!:a
roodpornych spowodowaną dodatkiem wanadu, spalanie paliw 
w silnikach odrzutowych i wpływ dodatków zabezpieczających 
·przed .odkł~daniem soli \ przed korozją wanad_ową, dyfuzyjne 
pokrycia stopów żaroodpornych przed· korozją w obecności 

pięciotlenku wanadu. Treść referatów uzupełniona jest liczny
mi rysunkami, wykresami, tabelami oraz mik.ro.skopowymi fotp
grafiami przekrojów materiałów. Książka przeznaczona jest dla 
inżynierów konstruktorów, metalurgów oraz chemików paliw 
i eksploatatorów silników. 

L, S. 

Gazowaja diJ].amika dwigatielej, A. I. BorJ.sienko, Oborongiz, 
Moskwa, 1962 r ., stron 794, cena 1 rb. 77 kop. 

W książce rozpatrzono podstawowe zagadnienia dynamiki 
gazów silników lotniczych, przede ~szystkim turbóodrzuto
wych. Przedstawiono wyprowadzenia i analizę równań mecha
niki ośrodka ciągłego dla cieczy i ·gazów, rozkłady ogólnych 
ruchów na składowe oraz rucoy potencjalne i wirowe. Ómó
wiono zasady zachowania masy, zasadę zachowania ilości ruchu 
i zachowania energii, ,układy ró~ań aerohydrodynamiki·, teorię 
podobieństwa, metody rozwiązywania równań mechaniki dla 
nieś~iśliwej cieczy lepkiej oraz podstawowe zagadnienia dyna
miki gazów. W dalszych rozdziałach Tozpatrzono potencjalne 
pr~epływy ':ieściśli-j cieczy idealnej, siły i momenty sił dzia
łaJące na ~1ało w przepływie płaskim, teorię profilu skrzydła, 
OP!}'Wy wirowe oraz przepł3:1WY przestrzenne. · Następne roz
działy omawiają przepływy w rurach i kanałach, oddziaływa
ni_a tarcia, ciepła, płaski potencjalny ruch gazów, opływ po-
wierzchni falistej, skrzydło płaskie w' strumieniu naddźwięko-

~wym, _odbicie i przecięcie się fal; pr~epływy okoJodźwiękowe 
i naddźwiękowe, równania ruchu w w·arstwie przyściennej, zja..._ 
wiska warstwy przyściennej i fal uderzeniowych, nagrzewanie 
a~r?~~amlczne, skrzydło o skończonej rozpiętości w cieczy 
mesc1Shwej i w strumieniu naddźwięł<:owyiń, chwyty powie
trza i dysze, ciąg silników odrzutowych, osłony opływowe, 
dysze odrzutowe, przepływy w kanałach zakrzywionych oraz 
zasadę ~rac! eżektorów. Rozpatrzo~o też hydrodynamiczne pa
i_!sady profilów, opływy potencjalne około palisady cienkich 
profilów, odwzorowanie palisad na o'bwodzie kręgu na teore
tycżne r<;>zwinięte, uwzględnienie wpływu lepkości przy roz
patrywaniu palisad profilów oraz zachowanie się palisad pro
filów w strumieniu naddźwiękowym. w . ostatnim rozdziale 
omówiono zagadnienia specjalne, jak zjawisko kawitacji, roz
pylan,ie ci4;czy, mec~anlkę rozrzedzonyeh gazów oraz gazody-
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"namik!l magnetyczną. W dodatku podano oznaczenia podsta
wowy:ch wieUcości, fizyczne charal!:terystyki przestrzeni w po
bliżu ziemi, funkcje gazodynamiczne, tablice parametrów pro
stopadłe~ t:ali spiętrzenia, parametry przepływów Prandtla-Me
yera oraz wykresy ukośnych fal spiętrzenia. Treść uzupełnion<> 
licznymi rysunkami,. schematami i wykresami oraz obszernymi 
wykazami liter31tury do każdego rozdziału. Książka jest prze
znaczona dla słuchaczy lotniczych szkół technicznych oraz dla 
konstruktorów biur proje~towych silników turboodrzutowych. 

L. S. 

Ispytanja wozduszno-rieaktiwnych dwigatielej, w. M. Doro
fiejew, W . .Ta. Le'/ł'ln, Oborongiz, Moskwa, 1961 r., stron 220, 
cena 62 kop. · ' · 

W książce om'ówiono różne rodzaje badań silników odrzuto
wych i .turbośmigłowych, ro;i:różniając pomiary naukowo-ba
dawcze, doświadczalne i seryjne. Omówiono podstawy metro
logii, błędy pomiarów•. i zasady -opracowania danych doświad
czalnych. Szczegółowo opisano przyrządy i urządzenia pomia
rowe do pomia~u ' ciśnienia, temperatur, przepływu strumienia, 
przyrządy do analizy gazów, urządzenia do pomiaru ciągu, 

momentu obrotowego, prędkości obrotowej. Podano też opisy 
_ n_?woczesnych metod pomiaru szybko zmieniających się . wiel
'kości,_ pomiaru drgań oraz pomiaru temperatur szybko obra- · 
cających się części. Dalsze -rozdziały zawierają opisy labora'
toriów bada_nia silników, ich zespołów i agregatów oraz wy
sokościowych badań silników. Opisano też stacje badawcze 
silników oraz poszczególne ich urządzenia, jak kabiny sterow
nicze, stanowiska silników, stanowiska badawcze i ich roz
miesz.czenie oraz .stanowiska i metody pomiaru momentu skrę-

-·cającego _ 'i mocy . równowaźnej silników odrzutowych. Rozpa
trzono też zagadnienie walki z hałasem ·na stacjach badaw
czych oraz zasady bezpiecżeństwa. Ostatnie dwa rozdziały oma
wlają technologię seryjnych badań · silników i badań długo
trwałych oraz badań w locie na samolotach wraz z metodami 
pomiarów. W treści darto dużą liczbę rysunków, schematów 
i fotografii stanowisk - laboratoriów, urządzeń i przyrządów. 

Podano też wykaz literatury. Książka przeznaczona jest dla 
studentów wyższych szkół technicznych. Może być też _wyk_o
rzystana przez inżynierów przemysłu. 

L : S. 

Osnowy slediaszcziewo gidrawliczieskawo priwoda, N. s. Ga
mynin, Oboronglz, Moskwa, · 1962 r., stron 294, · cena 93 kop. 

W książce przedstawiono podstawy teorii i metodykę obli
czeń hydraulicznych napędów śledzących oraz zasady oblicza
ni~ statycznych i dynamicznych · charakterystyk elementów -
przekładńic hydraulicznych, · jak pomp, silników hydraulicz
nych,- suwaków · sterującyc·h i wzmacniaczy hydraulicznych. 
Omówiono ogólne zagadnienia układów i działania _ napędów 

hydraulicznych, elementy napędóVf - hydraulicznych - ciecz, 
przewody, opory przepływów, maszyny hydrauliczne, lch moc 
i sprawność, pompy zębate 1 paletkowe, mechanizmy suwako
we, ich charakterystyki i schematy konśtrukcyjne, wzmacnia
·cze hydrauliczne strumieniowe, w układzie dysza-zasłona, 
z dławieniem igłowym, z dlawienlem tulejowym oraz typu 
suwakowego. Podano opisy napęd~ hydraulicznych z regulacją 
pojemnościową i elektromechanicznym sterowaniem, napędów 
hydraulicznych z regulacją d,ławieniem, ich charakterystyki, 
metody obliczania dynamicznych schematów oraz elektrohy
drauliczny napęd śled-zący z dławieniem. w każdym z roz
działów podano przykłady obliczeń kilku typowych układów 

i agregatów. Omówiono głównie agregaty mające zastosowanie 
.w układach automatycznego sterowarila nowoczesnymi samolo
tami i śmigłowcami. Treść uźupeiniono licznymi rysunkami, 
sch1:matami i wykresami. Książka przeznaczona jest dla inży
nierów. wy:konuj~cych oblic-zenia, projektowanie badanie na
pędó)V hydraulicznych automatyki -lotniczej . . 

L. S. 

K-0nstruk1:ii s zapołnitielami iz pienopłastow, A. .ra. Alek
sandrow, M . .Ta. Borodin, ,·W. w. Pawłow, Oborongiz, Moskwa, 
1962 -r., stron 188, ceną 69 kop. 

W książc_e- przedstawionó specyficzne warunki pracy kon
strukcji z wypełniaczami z mas plastycznych spienionych, me
tody projektowania, wykona~la, obliczania i badań wytrzyma
łośc_iowych tych konstrukcji:' Omówiono własno.ści mas pla
~tycznych spienionyc~, ich strukturę, m~ody otrzymywania 
1 podstawy tech?ologn, charakterystyki wyti::zymałościowe, od
porność cieplną, zachowywanie się w cieczach i rozpuszczal
nikach, odporność korozyjną, własności tłumienia dźwięku 
~- elektroizolacyjne. Rozdziąl: drugi daje _opis przedmiotów wy
konywanych ze i.pienionych mas metodami prasowania, for-

· (d. c. str. 63) 
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HYDROAEROMECHANIKA. MECHANIKA LOTU 

533.6.071 IL ot 
Jungowski w.: Metoda obliczania temperatury spiętrzenia 
w hiperdźwiękowym tu~elu aer?dynamic_znym z ruchomym 
Uokiem i uwagi o proJek t owamu tuneh tego typu. Arch. 
Bud ., Ma szyn, 1962, t . 9, nr 3, s . 399-411, rys . 8, od_s. 41. . 

Opis m etody obliczania tempe ratury spiętrzema w hiper
dźwiękowym tunelu z ru_cho mym_ tłokiem. _Metoda została 
opracowana w wyniku anahzy zJawisk występuJącycl1 w t~ne)u 
i w ykona n ia sze r egu wariantów oblicze ń przy uwzględmei:iu 
różn ych czynników mających wpływ na temperaturę spię
trzeni.a. 

Zastosowanie metody przy projektow_aniu tun e li z tłokiem. 
Wyciągnięto wnioski dotyczące s prawnosci tune ll tego typu. (a) 

533.652 :533.6.015.112 

Gates s . B., Gnggs c. F .: An analy~1s of som~ VTOL tra n
sition motion s. Analiza pewnych ruchow przy p10nowym sta r
cie i lądowaniu. ARC, R. a. M., 1958 , 17-r 3251, s . 37, _ry~. 19. 
Większość wlaściwycl1 ruchów przy pio nowy!? starcie_ i lądo

waniu nie może być u stalona w wyniku prob w locie, lecz 
w drodze wstępnej analizy. . . 

w ninie jsze j notatce j ed na klasa tak1~h _ruchow Z?~tala prze 
s tudiowana a mianowicie taka , w ktoreJ wysokosc , kąt na
tarcia i pÓchylcnic ciągu są stale tak, że to~ lotu . jest linią 
prostą w nieruchomym powietrzu i zapewmony Jest . t)'lko 
przez zmianę j e dnej z wielkości s terowanych za pomocą silnika. 
Pomysły t e prowadzą do startu, w któr:y17-1 płatowiec unosi 

się pionowo, zatrzymuj e i wte dy - po chwili lotu wiszące150 -
zostaj e zmieniony lderunek ci.ągu, a. _ płatowiec ~rzyspie s~a 
w ce lu osi ą gnięcia właściwej prędkosc1 postępowe J w locie 
poziomym. Analogic zne jes t lądowanie , czynności manewru są 
odwrotne w kolejności, lecz trudniejsze. Podano pewi:i-e roz
ważania odnośnie ruchów korekcyjnych . W schemacie tym 
w cza sie lotu wiszącego zachodzi nie potrzebne zużycie pali~a. 
Podano s ugestie zmod y fikowania podstawowych ruchów, mia
nowicie płynne przej ście od lotu pionowe_go do ~o~iomego 
przy w znoszeniu i przy starcie (w odwrotneJ koleJnosci). 

Z uwagi na to, że jes t korzystne wykonywa17-ie manewrów 
w czasie wiatru, podan o poprawki na wiatr poz10my. Obllcz?
no zużyc ie paliwa. Zużycie paliwa okreslone na pods tawie 
te.i analizy wynosi nie więcej niż 1 °/, ciężaru dla j e dnego 
startu i lądowania . Wartości t e są przybliżone wymagają 
oJcrcślenia w drodze prób. A. K. 

533.6.0ll. 35 :533.6.013.422 ILot 

Boadbent E. G., Hartle y E . V . : Some possible e ffects of transo
nic sp eeds on wing-aileron flutter. Pewne możliwe wpływy 
prędkości przydźwiękowych na flatter układu skrzydło-lotka. 
ARC, R. a . M., 1959, nr 3258, s. 14 , rys. 9, ods . 3. 
Wzięto p od uwagę typowy układ skrzydło-lotka i opisano 

potrójny stan odkształcenia skrzydła wskutek flatt eru spowo
dowanego zginaniem, rozciąganiem i obrote m . Wyniki przedsta
wiono w postaci wylcresów prędkości flatteru w funkcji często
tliwości drgań lotki; zbadano także zmia ny pochodnych aero
dynamicznyc h, które mogą pojawić się przy prędkościach 
przydźwięlrnwych . Zmiany tych pochodnych są następujące : 

1) zmniejszenie się najpie rw (- h(J), a następnie wszystkich 
pochodnych po (J , 2) przesunięci e się do tylu aerody n amicznego 
środka wyporu skrzydła i lotki , każdego z osobn a i razem. A. K. 

533.6.013.422 :533.662.6 :629.135.4 ILot 

Ham N . D. An experimental investigation of stall flutter. 
Doświadczalne badanie flatteru od przeciągnięcia. J. Amer. 
Helicop. Soc., 1962, t. 7, nr 1, s . 3-16, rys. 22, f ot. 2. 

Na mode lu wirnika śmigłowca wykonano studium doświad
czalne flatteru od przeciągnięcia w warunkach symulowanego 
lotu do przodu. Stwierdzono, że flatter od przeciągnięcia 
występuje we wszys tkich przypadkach lotu do przodu, w któ
r y ch !opata pracuje na kątach nadkrytycznych i że zjawisku 
towarzyszy niemal wyłącznie skrętny ruch !opaty. 

Stwierdzono ponadt o , że amplituda fl a tteru od przeciągnięcia 
zależna jest od takich parame trów jak pełzanie środka cięż
kości łopaty n a cięciwie, tłumienie skrętne łopaty, częstotliwość 
drgań skrętnych !opaty i zakres występowania oderwania na 
tarczy wirnika . 

Wyniki studium wskazują na konieczność dysponowania 
większą ilością informacji na temat skrętnego tłumienia aero
dynamicznego obracającej się łopaty, na której występuje prze 
ciągnięcie. R. W . 

533. 6.054 .629 .135.4 ILot 

Nie haus O. Q . : Army-navy instrumentation program Rli-1 
flight test r esults. Wyniki badań w locie przeprowadzonych 
przez armię i flotę w ramach programu lotów przyrządowych 
na śmigłowcu RH-1. J . Amer. Helicop . Soc., 1962, t. 7, nr 1, 
s. 24-32, rys. 32, od s. 8. 

znana trudność z wykonywanie m lotów b ez widoczności na 
śmigłowcach, zwłaszcza lotów wiszących, skłoniła lotnictwo 
a rmii i floty USA do. podjęcia wspólnych _pr·ac, cel em których 

winno być umożliwienie takich lotów pilotom b ez większego 
zaawansowania w lotach przyrządowych. 

Wobe c stwierdzenia, iź śledzenie wskazań 18 przyrządów kon
trolujących wszys tkie stopnie swobody i przyspieszenia śmi
głowca stanowi fizyczną n iemożliwość, opracowano przyrząd 
widokowy, który naśladować miał widok z kabiny śmigłowca, 
umożliwiając ocenę przemieszczeń podłużnych i poprzecznych 
oraz obrotów wokół głównych osi. Uzupełnieniem przyrządu 
był wysokościomierz radiowy specjalnego typu, wskazujący 
z dużą d okładnością wysokość nad ziemią. 

Przed przystąpieniem do prób zbadano z wynikiem pozy
tywnym zdolność pilotów do wykonywania prawidłowych 
startów, lądowań i zawisów z ograniczonym do 30° polem 
widzenia przy obse rwacji jednoocznej. Następnie przystąpiono 
do prób na śmigłowcu RH-1, porównując na drodze obserwacji 
z ziemi błędy, popełnione przez pilotów w lotach wykonywa
nych z widocznością i przy użyciu opracowanego przyrządu. 

Analiza błędów wykazała, że przy użyciu przyrządu widoko
wego zaawansowany pilot śmigłowcowy zdolny jest do wyko
nywania startów, lądowań i zawisów bez widoczności ziemi -
bez zagrożenia bezpiecze ństwa śmigłowca. Błędy malały w mia
rę nabywania wprawy w obsłudze śmigłowca z oprzyrządowa-
nie m do lotów ślepych. R. W . 

AERODYNY, ICH WŁASNOŚCI I WYPOSAŻENIE 

658.51 :629.13 ILot 
Heinke l He 211. Ein Beispiel erfolgreicher Projektentwicklung. 
Przykład rozwoju projektu - zakończonego sukcesem samo
lotu He 211. Luftfahrttechnik, 1962, nr 4, s. 112-116, rys. 5, tabl. 1. 

w arty\i:ule omówiono fazy rozwoju poszczególnych wersji 
samolotu pasażerskiego H einkel H e 211 krótkiego zas\ęgu .. P<?
czątkowy projekt He 211 A w 1958 r. bazował na dwoch s ilm.
lrnch turbinowo-śmiglowych Lycoming T-55 i klasycznych ich 
umie jscowieniu na piatach . He 211 A-1 z r. 1961 nie zawiera! 
większych zmian, poza zwiększeniem mocy zasięgu i niewiel
kimi zmianami wymiarowymi. He 211 B z r. 1958 - bazował na 
trzech silnikach turboodrzutowych J85 (General Electric) 
umocowanych do tylnej części kadłuba . I wreszcie He 211 B-1 
(1961 r.) jest nowoczesnym samolotem pasażerskim z dwoma 
silnikami turbinowymi CF 700, mocowanymi w tylnej części 
kadłuba, z usterzeniem w układzie V. 
Artykuł zawiera zestawienia osiągów i danych wszystkich 

wersji. A. G, 

656. 7 :629,135.4 :533.6.054 !Lot 

Sabo J. A., Dumont T. E.: FAA certification of turbine trans-· 
port h e licopters. Dopuszczanie do ruchu transportowych śmi
głowców turbinowych przez Federalną Agencję Lotniczą F AA. 
J. Amer. Helic. Soc. 1962, t. 7, nr 1, s. 40-51, rys. 

Przedstawienie przez firmę Sikorsky Aircraft do próby zdat
ności w Federalnej Agencji Lotniczej (FAA) dwóch turbino
wych śmigłowców transportowych (S-62A i S-61L) stało się oka
zją do ujawnienia szeregu braków w treści przepisów regu
lujących zakres prób i budowę śmigłowców cywilnych. Prze
pisy te, opracowane po raz pierwszy w r. 1946 - mimo kilka
krotnego uwspółcześnienia - nie pokrywają zagadnień wyła
niających się w czasie badań śmigłowców turbinowych. 

W pracy podane są przykładowo zagadnienia nie ujęte ostat 
nim wydaniem przepisów (CAR 10), jak np. obciążenia od mo
mentów giroskopowych silników, ochrona na wypadek urwania 
się łopatek sprężarki i turbiny, obladzanie filtrów paliwowych, 
minimalne wymagane osiągi zawisu itp. Prócz tego zestawio
ne są zagadnienia ujęte dotychczasowymi przepisami, ale wy
magające szczegółowego przemyślenia w związku z wprowa
dzanie m śmigłowców turbinowych w służbę cywilną. 
Artykuł opracowany jest z pozycji przedstawicieli przemysłu, 

napotykającego na trudności w uzyskaniu z F AA świadectwa 
zdatności do lotu dla nowocze snych typów śmigłowców turbi-
nowych. R. W. 

629.13.015 :629.135.4 !Lot 

Chernoff M . : Analysis and design of skid gears for level lan
ding. Analiza i projekt podwozia saniowego dla lądowań po
ziomych. J . Amer. Helicop. Soc., 1962, t. 7, nr 1, s. 33-39, rys. 11. 

Rozpatrzona jest zdolność pochłaniania energii podwozia sa
niowego, w "którym obciążenia od uderzenia o ziemię są przej
mowane przez człony odkształcalne. Przedstawiono liczbowy 
przykład obliczenia energii od zgina nia w członach poprzecz
nych, gdy są one częściowo odkształcone trwale. Wyprowadzo
no krzywe giętnej sztywności rur przekroju kolow~go dla przy
padku stosowania materiałów sprężystych . 

. Pokazany jest również liczbowy przykład obliczania ugięć 
belki sprężysto-plastycznej. Krzywej ugięcia w funkcji obcią
żenia wypadkowego nadano kształt wyidealizowany,- który 
umożliwia przeprowadzenie analizy dla otrzymania wyrażeń 
analityczny ch na energię zginania układu jednego stopnia 
swobody, obciążanego dynamicznie. Wyniki analizy istniejącego 
podwozia wykazują dużą zgodność z danymi z prób opado
wych, realizowanych z obciążeniem w środku ciężkości. 

Przeprowadzono porównanie alternatywnych konstrukcji, 
w których zastosowano materiały idealnie sprężyste i doskonale 
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plastyczne. Wyłożono również metodę postępowania przy ana
lizowaniu układów o dwóch stopniach swobody. uwzględniono 
w niej nieliniowe zależności ugi~cia od obciążenia, występu-
jące w przypadkach sprężysto-plastycznych. R. W. 

SILNIKI LOTNICZE, ICH CZ~CI I WYPOSAŻENIE 

621.438.056 !Lot 
Wójcicki S. : Modelowanie komór spalania turbin spalinowych 
ze wstępnym odparowaniem mieszanki palnej. Arch. Bud. Ma
szyn, 1962, t. 9, nr 3, s. 393-398, rys. 5, tabl. 1, ods. 4. 

zasady modelowania komór spalania ze wstępnym odparowa
niem mieszanki palnej w postaci: 

w/pd ~ Gp•d• = idem 

Przytoczono badanie trzech kbmór modelowych, potwierdza
jących wynik analizy teoretycznej. Przedstawiony sposób mo
delowania u1!1ożliw_ia_ przepro_wadzanie badania modelowy_ch 
komór spalania wyzeJ wymienionego rodzaju przy niskich c1s
nieniach powietrza, doprowadzanego do komory. 

621.454 :536.46 !Lot 
Jermołajew W. M., Tałantow A. W.: Issledowanje wlijanja 
dawlenja na dlinu zory gorienja W zakrystom turbulentnom 
potokie ·oonorodnoj smiesi. Badanie wpływu ciśnienia na dłu
gość strefy spalania w zakrytym turbulentnym strumieniu jed
norodnej mieszaniny. Izw. Wys. Uczeb. Zaw., Awiacionnaja 
Tiechnika, 1962, nr 3, s. 143-153, rys. 14, . ods. 8. 

Wyniki badań W1?lywu ciśnienia na długość strefy spalania 
dla zakresu prędkosci 20-80 m/sek przy różnych składach mie
szaniny a ~ 1+1,5. Ciśnienie zmieniano w przedziale O 35-1 4 
kG/cm•. Badania przeprowadzono w komorze o wym'iarach 
50 X 50 X (1500-2000) mm. Wykazano, że zmianę długości strefy 
spalania w funkcji ciśnienia można przedstawić zależnością 
L ~ P-'"· 
Wielkość i charakter zależności czasu spalania strumienia 

ograniczonego ściankami okazują się takie same, jak dla spa
lania w swobodnym strumieniu. Wyniki badań zgadzają się 
z wnioskami, opartymi na teorii „powierzc.hniowego" mecha-
nizmu spalania. R. Ł. 

MATERIAŁY 

669.14.018.4:539.434 ILot 
Reichel K.: Warmfeste und hochwarmfeste Stahle. Stale odpor
ne na wysokie i bardzo wysokie temperatury. Luftfahrttechnik. 
1962, t. 8, nr 4, s. 102-104, rys. 4. 

Autor omawia materiały pod kątem odporności na wysokie 
temperatury, ich podział, oraz niektóre metody • badawcze. 
Zależnie od składu chemicznego i temperatury pracy, autor 
dzieli materiały na 4 grupy. 1) ;;tale normalne - do tempera
tury pracy do 350 °c, 2) stale żaroodporne - 350-540 °c, 3) stale 
o wysokiej żaroodporności - 600-750 °c, 4) stopy żaroodporne 
7S0-1100 °C. Na wykresach zobrazowano wytrzymałość na peł-
zanie dla szeregu stali i stopów Ż'aroodpornych. A. G. 

WYTWARZANIE SPRZĘTU WTNICZEGO 

629.13(061.4) :621.9 ILot 
Farnborough 1962. Wystawa Farnborough 1962. Aircr. Prod., 
t. 24, nr 10, s. 362-372, rys. 15, tab. 2. 

Doroczna wystawa w Farnborough, poza ekpozycją konstruk
cyjną, zawierała również wiele elementów technologicznych. 
Wystawa obejmowała także następujące tematy: stopy źaro
odporne, laminaty odporne na podwyższone temperatury, kleje, 
trawienie, zgrzewanie, materiały o wysokiej wytrzymałości, 
spawanie strumieniem elektronów, nanoszenie pokryć na 
oprzyrządowanie, nowe stopy odlewnicze, plastyki w konstruk
cji narzędzi i oprzyrządowania, szablony, płazy i inne. W arty-
kule omówiono techniczną stronę tych tematów. A. G. 

621.45 :658.51 !Lot 
Allen J. R.: Fertigung eines neuzeitlichen strahltriebwerks. 
Wytwarzanie nowoczesnego silnika odrzutowego. Luftfahrt
technik, 1962, t. 8, nr 4, s. 98-102, rys. 10. 

Qpanowywanie licencyjnej technologii wytwarzania silnika 
odrzutowego General Electric J79 pozwoliło technologom 
z NRF na bliższe zetknięcie się z zagadnieniami obróbki sto
pów żaroodpornych i innymi problemami nowoczesnej tech
nologii lotniczej. Autor omawia i ilustruje takie zagadnienia. 
jak: wiercenie, nacinanie gwintu, · szlifowanie, toczenie i spa
wanie elementów silnika turbinowego. 
Jednocześnie zapoznaję z przyrządami i wyposaźeniem do 

produkcji silnika, m.in. omawia obrabiarkę sterowaną progra-
mowo. A. G. 

621,71 :744 !Lot 
Numerically-controlled drafting. Szkicowanie sterowane nume
rycznie. Aircr. Prod., 1962, t. 24, nr 10, s. 359-360, rys. 2. 

w celu umożliwienia wykonania rysunków i rozrysowań 
wprost z danych liczbowych, opracowano maszynę sterowaną 
numerycznie, która zakodowane dane generuje na kalce, lub 
materiale pokrytym plastykiem. Odtworzenie kształtów może 
występować w skali l :4, 1 :2, lub 2:1, lub też w formie od
wróconej (lustrzane odbicie). Wielkość rysunku 1524 X 3657 mm. 

Wysoka dokładnośc i d_uża prqdkość W)'.konania li n ii, pozwaia 
na szerokie zastosowanie do rozrysowan wymiarowych, krzy-
wek, wzorników itp. J\. G. 

539,431 :629.13.lj()2 :621.884 !Lot 
Hoffmann G.: Technologische Probleme der_ Nietung und ihr<· 
Auswirkung auf die D.auerfestigkeit., _Techmcz~e problemy ni
towania i ich wpływ na wytrzymałosc zmęczemową. Luftfahrt
technik 1962, t. 8, nr 4, s. 90-98, rys. 22, tab. 2. 

zagad'nienia pozorniE: opanowane jak ni~owanie, z uwagi na 
nowe trudne warunki pracy, muszą byc poddane badaniom 
uzupJłniającym. W tym przypadku chodziło o zbadanie wpły
wu czynników ~echnologicznych na v.:ytrzymałość zmęczeniową 
połączenia. Br~i:l.o tu P?d u_wag~- takie el~menty, jak popraw
ność wykonania otworow, Jakosc wypełnienia otworu, sposób 
zakucia rodzaje materiałów łączonych itp. Wykresy wytrzy
małości~we, zdjęcia stoiska i próbek stanowią wraz z tabelami 
ciekawy materiał informacyjny. A. G. 

621.97.07 :662.21 :629.13· ILot 
Kursetz E.: Die Hochenergie-formung in der Luft- und Raum
fahrtindustrie: Lichtbogenumformung und Dynapakverfahren. 
Kształtowanie energetyczne w przemyśle lotniczym i pojazdów 
kosmicznych. Formowanie elektrohydrauliczne metodą Dynapak. 
Luftfahrttechnik, 1962, t. 8, nr 4. s. 104-111, rys. 14. 

w przemyśle lotniczym i rakietowym istnieje konieczność 
formowania złożonych cienkościennych kształtów. Stąd coraz 
to nowsze i lepsze metody formowania szybkiego, dużymi ła
dunkami energii. Autor opisuje dwa z nich: elektrohydraulicz
ne i metodę Dynapak. Poza opisem tych metod pokazano sze
reg konkretnych zastosowań ich do elementów typu rurowego 
i płaskiego. Zastosowanie metody Dynapak obrazują odkuwki 
stalowe i ze stopów tytanowych o wybitnie złożonych kształ
tach i niekorzystnych stosunkach wymiarów w tych przed-
miotach. A. G. 

621.91.07 ILot 
Danielian A. M., Bobrik P. J.: Niekotoryjc woprosy fizilci rie
zanja żaroprocznych spławow. Niektóre zagadnienia z fizyki 
skrawania stopów żaroodpornych. Issledowanje w obłosti mie
chaniczeskoj obrabotki mietałłow. Trudy MATI, Moskwa, 1962, 
nr 53, s. 8-22, rys. 23, tab. 2. 

Autorzy podają szerokie informacje z dziedziny podstawo
wych badań w procesie skrawania stopów żarood parnych na 
osnowie niklu, chromu i aluminium. Określono współczynniki 
i wykładniki we wzorach na siły skrawania . Zbadano wpływ 
deformacji w czasie skrawania na miejscowe utwardzenie. 

Zbadanie temperatur procesu zmusza do obniżenia prędkości 
skrawania. Duża ilość ciepła przechodzi do przedmiotu. Ogólna 
ilość ciepła wyzwalanego w procesie rośnie gwałtownie ze 
wzrostem prqdkości skrawania i posuwu. Tabele i wykresy ilu-
strują wyniki badań. A. G. 

6.21.924.7 IL ot 
Uspienskij N. B .: Puti rozwitja tiechnologiczeskich processow 
oczistki powierchnostiej dietalej. Drogi rozwoju procesów tech
nologicznych· oczyszczenia powierzchni detali. Issledowanje 
w obłasti miechniczeskoj obrabotki mietallow, Trudy MATI, 
Moskwa, 1962, nr 53, s. 114-124, rys. 10. 

Problem oczyszczania i wykańczania części jest trudny z uwa
gi na gotowe wymiary i kształty przedmiotów poddane zabie
gowi i z uwagi na masowość zjawiska. W artykule dokonano 
przeglądu metod i urządzeń dla tych procesów poczynając od 
bębnowania na sucho, poprzez bębnowanie wibracyjne i na 
mokro - do obróbki strumieniowej ścierniwem, połączonej 
z normalnym procesem bębnowania. Obecne urządzenia pozwa
lają na zastosowanie procesu nie tylko do oczyszczania przed
miotów, ale również do nadania pewnych, określonych wła-
sności użytkowych, jak zgniot powierzchniowy. A. G. 

621.923. 7:621-253.5 !Lot 
Szaskolskij B. W.: Woprosy kinietostatiki polirowanja Jopatok 
s bolszoj głubinoj profila. zagadnienia kinetostatyki polerowa
nia łopatek z dużym wygięciem profilu. Issleclowanje w obła
sti miechaniczeskoj obrabotki mietallow. Trudy MAT!, 1962, 
nr 53, s. 23-46, rys. 26. . 

Autor analizuje kinematyki obrabiarki WPŁ-2 i WPŁ-3 _przy 
zastosowaniu ich do polerowania łopatek o duzym wyg1ęcrn 
profilu. Przeprowadzone rozważania wykreślno-analityczne_ po
zwoliły na określenie mechanizmu zużycia poduszek docisko
wych i znalezienie sposobów przeciwdziałania temu zjawisku. 
Gruntowna analiza przemieszczeń oparta jest na wszech_stron
_nym rozpatrzeniu zjawisk elementarnych, występuJącycl1 
w miejscu pracy. A. G. 

621.9 :621.357 .8 IL ot 
Wieroman w. Ju.: sposoby umiensze_nja iznC?sa elektro~a-instru
menta pri wysokoczastotnoj elektr01skr_owoJ obrabotk1e. Sposo
by obmżenia zużycia elektr~dy:n_arzędzia _pny obróbc_e elektro
iskrowej wysokiej częstotllwosc1. Stanki 1 Instrum1ent, 1962, 
r. 33, nr 6, s. 20-22, rys. 2, tab. 4. 

w obróbkach elektrycznych dużo tr_udności i podstaW?WY 
mankament stanowi szybkie zuźycie się elekt_rod. sz1:zegolnc 
znaczenie ma to przy obróbce ~lektroiski:oweJ wysok1eJ_ czę
stotliwości, gdzie osiąga się duze gładkosc1 pow1erzchrn, ale 
zużycie elektrod w stosunku do usuniętego metalu z przedmio
tu wynosi 50-1000/o. Autor podaje o_pis doświadcze11 z zas_toso
waniem elektrolitów, jako cieczy d1elektryczneJ 1 tych cieczy 
na procentowe zużycie elektrod. A. G. 

Przegląd Dokumentacyjny Lotnictwa zaWiera jedynie część analiz dokumentacyjnych z zakresu lotn!ctwa. Pełna dok1.;1men~ 
tacja ukazuje się w postaci kart dokumentacyjnych wydawanych przez centralny Instytut InformacJ1 N~ukowo-Te_chmczn~J 
i Ekonomicznej (Warszawa, Al. NiepOdległości 188). CIINTE przyjmuje prenumeratę kart dokum~ntacyJnych_. ~to_ra moze 
obejmować zarówno całą dokumentację naukowo-techniczną jak i oddzielne jej działy lub poszczegolne zagadnienia 1 tematy. 
CIINTE wykonuje odpłatnie (wg cennika ZUD) fotokopie i mikrofilmy publikacji objętych zarówno przeglądem dolrnmcnta-

cyjnym, jak i kartami dokumentacyjnymi. 

62 TECHNIKA LOTNICZA Nr 2/1963 



(c.d ze str. 60) 
mowania oraz płyty trzywarstwowe, narty lotnic.:;.e 1 skrzydła. 
Dalszy rozdział omawia zasady obliczania konstrukcji z wy
pełniaczami, ich stateczność, zginanie poprzeczne, wyboczenie 
podłużne, stateczność miejscową warstwy ściskanej, wszystkie 
przypadki wytrzymałości płyt trzywarstwowych oraz sprężyste 
parametry wypełniaczy zbrojonych. W ostatnieJ części podano 
wiadomości z zakresu badań elementów konstrukcji z wypeł
niaczami, badania samych wypełniaczy, ich wytrzymałości 
i modułów sprężystości oraz badanie płyt trzyw,irstwowych 
i zespołów konstrukcji. w treści podano liczne rysunki, ta
bele wykresy i fotografie. Dołączono też wykaz literatury. 
Książka przeznaczona jest dla inżynierów obliczeniowców, kon
struktorów, technologów studentów wyższych szkól tech
nicznych. 

L. ·s. 
Niekotoryje woprosy rascziota i konstruirowanja awiacionnych 

gidrawliczieskich sistiem, Ju. A. Nosow, D. N. Popow, S. N. 
Roźdiestwienskii, Oborongiz, Moskwa, 1962 r., stron 232, cena 
1 rb 7 kop. 
Książka napisana została na podstawie zagranicznej literatury 

ostatnich lat (1957-1960), przedstawiającej współczesny stan ob
liczania układów hydraulicznych. Część tych materiałów dano 
w pełnym przekładzie, pozostałe materiały dano w stanie prze
pracowanym i uzupełnionym. Opisano ciecze stosowane w hy
draulicznych układach samolotów, ogólne zagadnienia hydrau
liki wraz z obliczaniem przepływów laminarnych i burzliwych, 
układy hydrauliczne dla trzech pozycyjnych ruchów cylindrów, 
założonych kolejności ruchów cylindrów, układy śledzące i awa
ryjne oraz dla hamulców, układy hydrauliczne sterujące dla 
lotek i usterzeń, dynamikę hydraulicznych układów sterując!ch 
i serwomechanizmów, uszczelnienia w agregatach hydrauhcz
nych, metody badania układów hydraulicznych oraz niektóre 
zagadnienia projektowania układów hydraulicznych dla wyso
kich temperatur. Książka jest podręcznikiem, zawierającym 
materia! niezbędny dla rozwiązywania konkretnych zagadnień. 
Książka może być przydatna dla inżynierów-konstruktorów 
projektujących układy i agregaty hydrauliczne. 

L. S. 

Dinamiczeskoje urawnowiesziwanje rotorow giroskopiczieskich 
sistiem, M. P. Kowalew, S. P. Morżakow, K. S. Tieriechowa, 
.Oborongiz, Moskwa, 1962 r., stron 259, cena 98 kop. 

W książce przedstawiono podstawy teorii i technologii dy
namicznego wyważania wirników giroskopowych motorów ma
łych wymiarów. Dano opis nowszych typów wyposażenia do 
wyważania, metodykę regulacji maszyn do wyważania oraz 
podstawowe wiadomości o konstrukcji i technologii składania 

typowych podpór giroskopowych przyrządów i urządzeń. Opi
sano też zasady regulacji podpór przyrządów, przyczyny drgań 
przyrządów giroskopowych, schematy pomiarowe maszyn do 
wyważania, statyczne wyważanie części i zespołów przyrządów 
giroskopowych, oraz sprawdzanie drgań giroskopowych mo
torów. Treść uzupełniono licznymi rysunkami, schematami, 
wykresami, tabelami i fotografiami. Książka przeznaczona jest 
dla konstruktorów i technologów przemysłu budowy przyrzą

dów, inżynierów i techników zajmujących się konstruowaniem 
i eksploatacją urządzeń do wyważania, może być też wyko
rzystana przez studentów wyższych szkól technicznych. 

L. S. 

Motornyje, rieaktiwnyje i rakietnyJe topliwa, red. K. K. Pa
pok, Je. G. Siemienido, Gostoptiechizdat, Moskwa, 1962 r., 
stron 742, cena 2 rb. 58 kop. 

Jest to czwarte wydanie książki o paliwach silnikowych, 
przy czym większość rozdziałów została gruntownie przero
biona lub napisana na nowo. Trzydzieści rozdziałów książki 
zostało napisanych przez zespól siedemnastu autorów. Rozpa
trzono szczegółowo zagadnienia technologii paliw ciekłych, 
ocenę fizyko-chemicznych własności paliw, .ocenę detonacyjnej 
odporności i palności paliw, parowania i tworzenia mieszanki 
w silnikach, spalania paliw w silnikach, ciepła spalania węglo
wodorowych paliw, własności paliw tworzenia nagaru i laków, 
domieszek niewęglowodorowych, tworzenia smól i osadów 
w mieszaninach węglowodorowych, własności paliw w niskich 
temperaturach, korozyjnych własności paliw, składów i włas

ności podstawowych paliw i składników, dodatków do paliw 
silnikowych, dodatków antydetonacyjnych. Opisano też paliwa 
do tłokowych silników lotniczych, benzyny samochodowe, pa
liwa dieslowe, paliwa kotłowe, paliwa dla silników odrzuto
wych, stateczność cieplną paliw odrzutowych, przyszłe paliwa 
dla silników odrzutowych, paliwa ciekłe dla silników rakieto
wych, utleniacze dla silników rakietowych na paliwo ciekłe, 

jednoskladowe paliwa ciekłe dla silników rakietowych, zagad
nienia filtracji paliw oraz zagadnienia jadowitości paliw. 
Treść uzupełniono dwustu dziewięćdziesięciu sześcioma rysun
kami, schematami, wykresami i fotografiami oraz dwustu 
trzydziestu sześciu tabelami. Każdy rozdział uzupełniono wy
kazami literatury. Książka przeznaczona jest dla inżynierów 

i techników pracujących w przemyśle paliw w z;aikresie 
eksploatacji silników. 

L. S. 

Sowmiestnyje kolebanja w gazoturbinnych dwigatielach, A. 
F. Gurow, Oborongiz, Moskwa, 1962 r., stron 143, cena 72 kop. 

Jest to 144 zeszyt prac Moskiewskiego Instytutu Lotni
czego. W pracy tej omówiono zagadnienia obliczania krytycz
nych liczb obrotów i rezonansowych zakresów pracy silników 
odrzutbwych, z uwzględnieniem podatności zespołów wirnika, 
podpór oraz korpusu, łoża i skrzydła. Dano też przykład obli
czenia rezonansowych stanów zwykłego silnika odrzutowego 
z uwzględnieniem niesztywności i drgań własnych poszczegól
nych zespołów. Jako drugi przykład dano podobne obliczenia 
rezonansowych stanów silnika odrzutowego złożonego posiada
jącego trzy wały. Obliczenia stanów rezonansowych wykonano 
metodą dynamicznej podatności. Praca przeznaczona jest dla 
konstruktorów i obliczeniowców biur konstrukcyjnych projek
tujących silniki odrzutowe. 

L. S. 

Lotnictwo bez lotnisk, sz. Pilecki, Wydawn. MON., Warszawa 
1962 r., str. 183, rys. 100, cena zł 9.-. 

Książka ukazała się w serii „Sowy". Autor w sposób popu
larny zaznajamia z technicznymi środkami, które wpływają na 
zmniejszenie pola startów i lądowań statków powietrznych. 
Od konstrukcji mechanizacji skrzydła, przez budowę śmigłow
ców, autor przechodzi do problemów aerodyn, pionowego 
startu i lądowania (APSL). zwraca uwagę na staranne wy
danie tej interesującej pozycji. z. 

KRONIKA 

* Koło SIMP przy Zjednoczeniu Przemysłu Lotniczego zorga
nizowało na jesieni kilka zebrań sprawozdawczo-informacyj
nych. 

Pokazom w Farnborough poświęcono spotkanie konstrukto
rów samolotów, śmigłowców, silników i osprzętu, na którym 
inżynierowie T. Sołtyk, J. Kotliński, M. Ziomek i R. Sobczak 
zreferowali swoje spostrzeżenia, ilustrowane zdjęciami i pro
spektami. W zebraniu wzięło udział 50 osób z Warszawy 
i głównych ośrodków przemysłu lotniczego. Po referatach 
odbyła się dyskusja. Reportaże z pobytu w Anglii w.w. kole
gów zamieścimy na lamach T.L. 

W WSK Grochów spotkali się przedstawiciele zakładów 
osprzętowych, aby wysłuchać uwag inż. Czarnego, Jeżo, 
Jurkiewicza, Morawskiego i Szeląga o lotniczym wyposażeniu 
pokładowym produkcji czeskiej: 

Z inicjatywy Kola SIMP przy ZPLot. dyrektor Departamentu 
Lotnictwa Cywilnego Min. Komunikacji, inż. J. Zwierzyński, 
wygłosił w gmachu Zjednoczenia dla 6 miejscowych instytucji 
oraz przedstawicieli przemysłu lotniczego referat pt. ,,Stan 

dzisiejszy i perspektywy polskiego lotnictwa komunikacyjnego". 
Po referacie prelegent odpowiadał na liczne zapytania słu
chaczy. Dyr. Zwierzyński na wymieniony temat opracował 
dla naszego czasopisma specjalny artykuł, który ukaże się 
w jednym z najbliższych zeszytów. 

• We wrześniu ub. r. bawił w Polsce przez 10 dni Technical 
Manager IATA (przed wojną dyrektor techniczny Polskich 
Linii Lotniczych „Lot") mgr inż. Stanisław Krzyczkowski. 
Podczas pobytu w kraju dyr. Krzyczkowski przeprowadził 
rozmowy na tematy eksploatacyjne i techniczne z dyrektorem 
„Lotu" inż. Krzywickim oraz był przyjęty przez ministra 
Popielasa. Oczywiście miały miejsce liczne spotkania prywat
ne z przedwojennymi pracownikami „Lotu" i PZL oraz wieczór 
koleżeński w Klubie seniorów Lotnictwa. 
Wrześniowy numer „Interavii" zawiera artykti.1 inż. Krzycz

kowskiego poświęcony zagadnieniom unowocześniania parku 
linii lotniczych oraz komunikacji naddźwiękowej. 

z. 
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(ciąg dalszy z II str. ok!.) • 

R11s. · 14. Geometryczny współczynnik spłętrzenła napręteń "k «j 
w okrągłej zginanej rurze z okrągłym otworem poprzecznym. 

Maksymalne naprężenie jest tuż kolo - otworu popr;ecznego zqL------+----'---,4---- --,,,"""-+-----~ 
i oblłcza się je z. zależności: 

32·114-g · Dz 
u = ak • ---,--!<....---'~ kG,·crn• 

· n•(o4 -o4 ) . . z w 

Momenty gnące są przyłożone w płaszczyźnie osi podłużnej {6L----..J:..--,,ll~-.,,,e::_--+,-""""'=----=.J--===------1 
otworu poprzecznego. Oznaczenia wymiarów jak na rys. 12. 

5.0•----~-----r------,-----;-----, 
°'A: 

4.0 

a, (J2 QJ 

\ 
or, 

I.O 2.0 10 

Rys. lS. Geometryczny współczynnik spiętrzenia naprężeń ak 
w okrągłej rozciąganej rurze z odsadzeniem. 

Maksymalne naprę:!:enłe jest na przejściu zaokrąglonym odsa
dzenia bltżej części rury o mniejszej średnicy i oblicza się je 
z zale:!:ności: 

P . kG ' ' u= ak. ir . t<d+t) . cm 

Gdzie: d - średnic.a wewnętrzna rury, t- grubość ścianki rury 
w cżęści rury o mniejszej średnicy , 

h - wysokość odsadzenia, .r - promień przejścia odsa- · 
dzenia. 

2.0'l------~---..3\,-+-------1 
rfd 

t2 
{0 

tOa,I · as 

. WQ4 O.i as 
fL·JIIVD Ił-. 

Rys. 18. Geom,.etr~czny współczynnik spiętrzenia naprę:!:i!ń ak 
w rozciąganym wale z odsadzeniem. ._ . 

, Maksymalne naprężenie jest na przej§ciu średnicy walu bliżej 
mniejszej średnicy i oblicza się je z zależności: . . . • · 

4·P 
a = ak · ~ kG/c~ -; 

Gdzie: D - większa średnica walu, d -mniejsza średnica walu, 
r - pramteń przejścia odsadzenia. 

· Rys. 17. Geometryczny współczynnik __spiętrzenia naprężeń ak 
'W.... zginanym waie z odsadzeniem. 
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f.6 .----------------
~ 

as 

.aa d/1} to 
,.,..,.,, 

Maksymalne nap~ężenie jest na przejściu średnicy walu bli
:!:ej mniejszej średnicy i oblicza się je z zależności: 

32·Mg 
a= ak. --;i-:-ds . kG,'cm.2 

_ Oznaczenia wymiarów jak na rys. 16. 

Rys. 18 Geometryczny ·współczynnik sptętrzenia naprężeń ak 
w skręcanym wale z odsadzeniem. 

Maksymalne naprężenie tnące jest na przejściu średnicy ·wa
lu blt:!:ej mniejszej średnicy i . oblicza się je z zaLe:!:ności: 

16 ·Ms 
~ = ak•~ kG/cm• 

Oznaczenia wymiarów jak na rys. 16. 



I.O 2,0 3.0 o/r 4,0 
r1.-i6,'f2 ,.. 

Rys. 19. Geometryczny współczynnik spiętrzenia naprężeń ak 
w rozciąganym wale z rowkiem naciętym na wale. . 

Maksymalne naprężenie jest na dnte rowka i oblicza się je 
z zależności: 

f ·P 
o= ak ·n. CD-- 211.)' kG/cm• 

Gdzie : D - średnica wału, h - wysokość naciętego na wale 
rowka, r - promień rowka. 

Q40 

f,O 2.0 3.0 h/r 40 
r1.·9ti/U I-Jl 

Rys. 20. Geometryczny współczynnik spiętrzenia naprężeń ak 
w zginanym wale z rowkiem naciętym na wa!e. 

Maksymal n e naprężenie jest na dnie rowka i ob.icza się je 
z ZaL- eżności: 

Oznaczenia wymiarów jak na rys. 19. 

Rys. 21. Geometryczny współczynnik spiętrzenia naprężeń ak 
w skręcanym wale z rowki em naciętym na_ wale. . . . 

Maksymalne naprężenie tnące jest na dme rowka i obn..-:za 
się je z za!eżności: 

16. Ms kG'cm~ 
i = ak. ,,- . (D - 211.)8 

Oznaczenia wymiarów jak na rys. 19. 

25--------~---...------, 

Rys. 22. Geometryczny wspótczynnik spiętrzenia naprężeń ak 
w złączu sworzniowym. 

Wielkości współczynnika u.k podano dla dwu stosunków ~ 
D 

Wielkości wspótczynnika ak d!a stosunku - a_ = 1 mogą być sto
D 

a 
sowane dla wartości D > 1. 

Podany wykres jest waźny d!a przypadku, gdy swo:zeń i na
kładki mają ten sam moduł Younga, ten sam wspołczynmk 
Potssone'a oraz są wykonane z materiału izotropowego. Podany 

4.0·--~-~--,-----,------------, 

a, p 

2._0'1-----<---+----+----+ P/2 P/2 

toL_-1-__ L.__..L._-cł-::--...1---a±a=--.1-:-:11.-~to 
0,2 G4 G6 d;f) . 

wykres jett d.a przypadku, gdy sworzeń jest pasowany na 
w ~isk w otworze i wt edy maksymalne naprężenie jest na kra
w.:dzi otworu i obli.:za się je z za L eżnoś.:i: 

p • 
a = "k · (D--=.. d) ~ t kG cm· 

Wymiary geometryczne sq przedstawione na rysunku. 
W przypadku, gdy mi~dzy sworznie!71 i ot!-'-'orem jest . paso

wanie ru.:howe, to geometryczny wspotczynmk spiętrze!?ia na
prężeń uk wzrasta . Również, gdy modut Younga sworznia wzra-
sta w po,-ównaniu z modułem Younga nakładki, to uk wzrasta. 
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POMOCE KONSTRUKTORSKIE 11TECHNII"-• LOTNICZEJ 11 

Opory tarcia 

(dokoflczenle z nr 1/63) 

W11kre1 Z.li. przedstawia zale:!:ność wsp6tczynnłka oporu pro
filowego od liczby Reynoldsa przy Ma .,, o,a dla ró:l:nych liczb 
Reynoldsa, w• zale:!:no,fol . od stanu powierzchni malowanych. 

Wykresy 1.10, 2.11 i z.tz obrc&Zujq przeliczone wzrosty oporów 
spowodowanych malowaniem powierzchni przy ró:l:nych 1zyb
kośclach oraz wysokoścłach lotu; uwzględniono równie:!: ró:!:nq 
długość cięcłWJI (lub dlugofć kadłuba). 

8 001 

c. 
ao/6 

Q0f4 

DJ)f2 

aoos 

Q006 

~ 

i...--

--..: 
. 

I 
I 

t--,;...__ - r--: ------r---.. 

I -7 
s I 

I I . : I~,] 
"' ~' 
' -- -

~ l...-/ 
vJ 

2 --, 
-6 

7 

4-JO• 6-106 8-fOS ~ , 'O . l7 (210 7 (4,10 (6 IO'Pe 
l'!-łlllCI •I& 

Rys. Z.9. Zale:!:ność współczynnika oporu od lłczby Reynoldsa 
dla ró:1:nych lłczb Macha 

" (4·.-----------------------~ 
l(m)-dt1.1gosć ciota w metrach 

.JUL. _ .. _"_ .. Holowanie Nrl 
--C-,- - Notowanie Nr2 

-·-·-· Matowanie Nr~ 
t2 -----· Holowanie Nr4 

- Matowanie Nr5 

30,0 

-------

6,0 t,5 

U2}----+----+---....J.-3Q...:•~O~:!:;,:j;-:",.;... __ -.,.:F-'-'----l 
._.... ·--·-· •.-:::. 
.__... • 3QO 

500 700 800 V(km/h} 
11••/lt Ili.IO 

Zebrała ł opracowalci mgr łnt. E. Lewalska 

Rys. z.to. Zale:l:nojć 1q= gl dnego przyrostu oporu plaskłej p t tkł 
wskutek szordkoścł enchni od prędkości powietrza 11 

plywajqcego, dl4 ró nych rodza jów malowa,t ł rótnych P~fe-
gościach bruly rozpatrywane; na pułapie H - o (m) u-

12r---;, (.;:m:-;l}"- a::'f1.1:--ą::o::s;:.t:-:c:::io~fa=-lfll--=m::e:-;-:tr,::o::cń-=-----.----,-.--
H=600D{m) - ·MOIOWOnle Nrl 

~,c. ---Matowanie Nr2 
-·-·-· Matowania Nr3 

(0 ••··••Molowan,e Nr4 
- Motowame Nr5 

400 500 600 700 

Rys. 2.11. Zale:!:ność względnego przyrostu oporu płaskiej płytkł 
w skutek ~zorstkości powierzchni - od prędkości powietrza 
przeptywa1qcego, dLa ró:!:nych rodzajów matowań i ró:!:nych 

dtugościach. bryty rozpatrywane; na pułapie H = 11000 (m) 

w.-------------.-:':___ ________ _ 
l(m)-dfuqosc cioto w metrach -1 

~ce, -··-··-·· Motowame Nrf l-ł=t1'2000(m
1 

-·-·- Matowani@ /1/rJ ~ 
- - -- - · Hatowan,e Nr4 
--- Molowan,e Nr .li 

-·-· 300 ~00 500 61)0 

R y s. 2.12. Zale:!:ność względnego przyrostu wspótczynntka oporu 
wsk utek szorstkośct powlerzchnt od prędkości przeptywajqcego 
powtetrza dLa ró:!:nych rodzajów matowań ł ró:!:nych dtugo-

ścłach. br yty rozpatrywanej na putapie H = 12 OOO (m) · 
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