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PRZED M O W A .

Drugie wydanie niniejszego podręeznika „Elemen* 
tam a teo rja  płatow ca“, k tóre oddajem y czytelnikom , 
stanowi jedrią część naszych prac. Całość ich ukazała 
się pod ogólną nazVą „Podręcznik dyplomowanego me* 
chanika“. i d

W  wykładzie i ujęciu poszczególnych rozdziałów sto? 
sowaliśmy jak  najprostsze m etody i zasady, usuwając 
wszelkie zbędne wzory.

W ykład przedm iotu uprościliśm y przez użycie licz? 
nych rysunków, k tóre  streszczają go i w ystarczają, sa? 
me przez się do jego zrozumienia. N a kódńcy każdego 
z rozdziałów umieściliśmy,Nstreszczeriie proste i zwię? 
złe z pominięciem wszelkiego rodzaju  w ^ ró w . Stresz? 
czenia te są dostępne naw et dla najsłiibiej ptzygoło? 
wanych mechaników.

Ci ostatni, stud ju jąc owe streszczenie, mogą przy? 
swoić sobie zaw arte w nich wskazówki, k tóre dopo? 
mogą tym że mechanikom do zrozumienia zjawisk lotu 
płatowca, oraz będą im pom ocą w pracy zawodowej.

W  drugiom wydaniu przyjęliśm y podział rozdzia? 
łów, naszem  zdaniem bardziej p rosty  i logiczny, niż 
w wydaniu poprzedniem .

Szczególnych starań dołożyliśmy w zredagowaniu 
rozdziału, poświęconemu nauce o pow ietrzu i jego 
działaniu na ciała w ruchu.







R O ZD ZIA Ł PIERW SZY.

P O W I E T R Z E .

A. — U W A G I OGÓ LN E.

1) Ogólne własności gazów.

Wspólnie własności 'jwszystkich gazów są następują; 
ce: rozprężliwość, ściśliwość i ciężkość.

a) Rozprężliwość.
Rozprężliwość jest własnością charakterystyczną ga? 

zów. G azy dążą zawsze do zajęcia jak  największej ob; 
jętości i skutkiem  tego, w yw ierają na ściany naczy; 
nia, w którem  się znajdują, pewne ciśnienie, k tóre  jest 
m iarą ich elastyczności.

b) Ściśliwość.
G azy są bardzo ściśliwe; można zmieniać w szero; 

kich granicach objętość pewnej masy gazu. G dy obję; 
tość tej masy się zmniejsza, wówczas ciśnienie gazu 
zwiększa się i odwrotnie, gdy objętość masy zwiększa 
się, gaz się rozpręża, a ciśnienie maleje.

c) Ciężkość.
W szystkie gazy posiadają swój ciężar. W łasność tę 

można udowodnić przy pomocy bardzo prostego do;
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świadczenia, k tóre polega na tern, że waży się naprzód 
balon szklany, napełniony powietrzem , następnie zaś 
ten sam balon po wytw orzeniu w nim próżni zapomocą 
m aszyny pneum atyeznej (patrz rys. 1).

W  rycinie na lewo balon (A) jest napełniony powie# 
trzem . Równbważymy go zapomocą ciężarków.

W  rycinie na prawo, po w ytworzeniu w balonie (B) 
próżni, waga przestaje być w stanie równowagi. Dla 
przyw rócenia równowagi trzeba wpuścić na nowo po# 
wietrze do balonu.

2. Ciśnienie atm osferyczne.

A tm osferą nazywam y warstwę pow ietrza, otaczającą 
kulę ziemską.

Pow ietrze będąc ciężkiem. Wywiera pewien naeisk na 
wszystkie ciała w niem się znajdujące, a nacisk ten 
nazywam y ciśnieniem atm osferycznem .

Posiadam y liczne i przekonyw ujące doświadczenia, 
dowodzące istnienia ciśnienia atmosferycznego.

Z pośród tych doświadczeń przytoczym y jedno.
Doświadczenie z pęcherzem  (rys. 2).
Połączmy jakikolwiek zbiornik z m aszyną pneuma# 

tyczną.
Zbiornik zam ykam y herm etycznie zapomocą błony 

z pęcherza i stopniowo w ytw arzam y w ew nątrz próżnię.
Spostrzegamy, jak  stopniowo błona nadym a się 

w kierunku do dna zbiornika i jeżeli będziem y w dal# 
szym ciągu w ytw arzać próżnię, wówczas błona pęknie.

Jeżeli więc błona pod wpływem rozrzedzenia po# 
wietrzą nadym a się, to  musi na nią działać jakaś siła 
zewnętrzna.

Siła ta  może jedynie być ppWodem ciśnienia atmo# 
sferycznego, możemy zatem  powiedzieć, że:

Ciśnienie atm osferyczne istnieje.
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3) Wartość ciśnienia atmosferycznego.
Doświadczenie Toricelli ego.

Doświadczenie, wykonane w r. 1643 przez fizyka Tos 
ricellego dowodzi istnienia ciśnienia atmosferycznego, 
oraz pozwala mierzyć jego wartość.

N apełniam y rtęcią rurkę szklaną, m ającą w przybli* 
żeniu 1 m etr długości i zam kniętą na jednym  z koń? 
ców. Zatkaw szy rurkę palcem, odwracam y ją  i zanu? 
rzam y otw arty jej koniec W miseczce zawierającej rtęć. 
Po odjęciu palca rtęć w rurce opada i zatrzym uje się 
na wysokości mniej więcej 76 centym etrów  ponad po? 
ziomem rtęci w miseczce (rys. 3).

Jeżeli rtęć w rurce nie opada zupełnie, to powodem 
tego jest peiwna siła zawnętrzna, k tóra  równoważy siu? 
pek w rurce.

Zw róćm y uwagę na płaszczyznę poziomą H H ’, utwo? 
rzoną przez powierzchnię swobodną rtęci w miseczce.

W iemy, że gdy ciecz jest w róWiłOwadze, ciśnienie 
jest jednakow e we wszystkich punktach płaszczyzny 
poziomej i że, ponadto, ciśnienie jest to nacisk wywie? 
rany na 1 centym etr kw adratow y powierzchni.

W ew nątrz rurki, w A, na płaszczyźnie poziomej H H ’, 
ciśnienie jest równe ciężarowi słupka rtęci, mającego 
1 centym etr kw adratow y w  przekroju i 76 centym etrów  
wysokości.

A wdęc: 1 cm^ X  76 cm. X  13,6 gr/cm ^ *) =  1033,6 gr.
N azew nątrz rurki, w B, ciśnienie jest takie same, po? 

rńeważ punkt B leży na tej samej pła.szczyźnie pozio? 
mej, co i A.

A więc nacisk, wywierany przez powietrze na każdy 
centym etr kw adratow y powierzchni swobodnej cieczy, 
rów ny jest ciśnieniu w A, to znaczy 1033,6 gr.

") Ciężar gatunkowy w o d y = l, a rtęci 13,6.
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Z powyższego wynika, że ciśnienie atmosfcrycziiie 
mierzone przy ziemi równe jest średnio 1,033 kg/cm^ 
(na centym etr kw adratow y).
• U w a g a .  — 1) Jeżeli rtęć zastąpim y inną cieczą, nas 
przykład wodą, wówczas ciężar wzniesionego słupa 
wody winien być równy ciężarowi słupka rtęci.

1 cm'' X  1-033 cm. X  1 kg/cm® =  1,033 kg.

2) W  miarę tego, jak  się wznosimy w atm osferze, 
grubość w arstw y pow ietrza zm niejsza się. Jeżeli dos 
świadczenie, opisane powyżej, pow tórzym y naprzykład 
na wierzchołku jak iejś góry, to  przekonam y się, że wys 
sokość słupa rtęci w rurce jcist m niejsza od tej, jaką 
mieliśmy na ziemi czyli, że ciśnienie atm osferyczne 
maleje.

Zm iany ciśnienia atm osferycznego na ziemi i na 
jwysokościach.

Ciśnienie atm osferyczne w pewnym  punkcie ziemi 
nie jest stałem ; zmienia się ono razem ze stanem  atmo« 
sfery (suchość, (wilgotność, tem peratura). Z tych zmian 
ciśnienia, stosunkowo niewielkich zresztą, wysnuwamy 
przewidywania pogody.

Ciśnienie atm osferyczne oblicza się zwykle w centy* 
m etrach słupka rtęci; w ten  sposób ciśnienie normalne 
przy ziemi wynosi 76 centym etrów , czyli 760 milime* 
trów  słupka rtęci.

Jeżeli zmiany ciśnienia atm osferycznego przy ziemi 
są stosunkow o niewielkie, to przeciwnie na wysokoś* 
ci zmiany te  są bardziej znaczne.

Ponieważ ciśnienie w dowolnym punkcie atm osfery 
może być wyrażone przez ciężar słupa pow ietrza, wzno* 
szącego się pionowo nad tym  punktem , i ponieważ wy* 
sokość tego słupa pow ietrza zmniejsza się w miarę tego.
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jak się wznosimy, wynika więc zmniejszenie się eiśnie* 
nia.

W ten sposób znaleziono:
Na ziemi: Ciśnienie atmosferyczne _  1,033 kg/cm* 

w przybliżeniu.
Na wysokości 5.600 metrów: ciśnienie atmosferyczne 

=  0,515 k(?/cm* w przybliżeniu (a zatem mniej więcej 
połowie wartości ciśnienia na ziemi).

Na wysokości 10.000 metrólw: ciśnienie atmosferycz* 
ne 0,269 kji/cm’ w przybliżeniu.

Uwa j i a .  Zmniejszanie się ciśnienia atniosferyez* 
ne^o z wy.sokościn jest dla lotnictwa bardzo ważnem 
zjawiskiem.

Wpływ te^o zmniejszania się ciśnienia daje się od* 
czuć z jeilncj strony na silniku samolotu, z drujtiej 
strony na pilocie.

4. Wpływ ciśnienia atmosferycznego nu gęstość po*
Iwictrza. Zmniejszanie się gęstości z wysokościt|,

.lak wiadomo (patrz kurs fizyki) objętość jednej 
i tej samej masy Kazu może się zmieniać w baialzo 
szerokich j(ranicaeh.

Zamknijmy w naczyniu (rys. 4), zainkidętem |U'zez 
lh»k, który może się w niem poruszać, pewiui masę po? 
wietrzą (n.p. 2 jiramy).

Przypuśćmy, że fidy tłok jest w punkcie A (rys. 4), 
objętość tejto powietrza wytiosi 2 dnr' (decymetry 
sześcienne), (¡ęstość jejto, która jest równa ciężarowi 
jednostki objętości, będzie:d ‘2 dm'' 1 j j ( i ’/ d m ' *

.leżeli teraz uniesiemy tłok do położenia U, w któ* 
rym objętość powietrza wynosi n.p. 4 ilm \ wówczas



powietrze sig rozprijży, a eiśnienie je^o zmniejszy sii*; 
ponieważ jetlnak eiyżar powietrza pozostał niezniiein'io» 
ny, wobee tejio j4i,'stośe jej>o bgdzie:

2 <ii-4 (Im^ =  0,3 ^r/ilm''
W idzimy zatem, że jit;stośe powietrza zawartej»o 

w naezyniu, może przybierać wszystkie wartośei, jakie 
sobie żyezymy.

batwo przekonać si(;, że f4dy sit; zmniejsza objt;tośe, 
ei.śnienie zwiększa się, ezyli zwiększa się także i ĵ ę* 
stoAć.

Jeżeli się wznosimy w atmosferze, cienienie atmosfer 
ryczne zmniejsza się i wskutek tefto ftęstof ć̂ po'wietrzu 
również się zmniejsza.

Owe zmniejszanie się j<ęsto!>ei powietrza ma, jak to 
zobaczymy tlalej, wielki wjilyw na zdolność unoszenia 
się samolotu (koniecznein jest zwiększenie szybko,4ei, 
lub też kipa natarcia).

Zmniejszenie ł̂ ę,‘ to,'̂ ei wpływa r(>wnież na skład mie* 
s/anki jiażnika (koniecznein jest zastosowanie popraw­
ki wysoko.ściowej, albowiem poilezas t̂̂ ly }4ęs|o,ść |nn 
wietrzą zmniejsza się, jtę.sto.ść benzyny pozostaje bez 
zmiany, a zatem mieszanka staje się zbyt bo|4ałi\).

Poprawka wy.soko.śeiowa ma za zatlanie zmniejszenk' 
ilo.śęi Itenzyny, doprowadzanej do silnika, co poeiipja 
znowu za ,soba zmniejszenie się mocy silnika.

3) Zmiany gęstości |«)wletrza /, temperaturii 
I z wysokością.

Przy oj^rzaniu ĵ azy rozszerzajii się, a odwrotnie przy 
oziębieiiiiu śeiskajn .się i objętość ich maleje; widzimy 
stad, że j^ęstośe zmienia się również z temperatura. 

Powietrze jest j,(azem i jako takie podlenia tym sa*
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mym prawom, z czego wynika, że jego gęstość będzie 
się zmieniać z tem peraturą atmosfery.

Przy \vznoszeniu się spostrzegam y, że tem peratura 
spada. Jeżeli n.p. przypuścim y, że na ziemi temperatu* 
ra była +  IP , to na wysokości 5.000 m etrów tempera? 
tu ra  będzie wynosić — 17.5”, (to znaczy 17.5** poniżej 
zera).

Poczynając od 11.000 m etrów  przy jęto  uważać tern? 
peraturę jako stała i wynoszącą — 56.5®, (czyli 56.5® 
poniżej zera).

Z powyższego wynika, że ze wzrostem  wysokości 
gęstość pow ietrza zmienia się i że ta  gęstość zależy zas 
równo od ciśnienia atm osferycznego, jak  i od tempe? 
ratury.

6. W pływ w zrostu wysokości w lotnictiwie.

L W pływ spowodowany zmniejszeniem się ciśnienia,

a) N a silnik.
1) M o c  s i l n i k a .  — W iem y (patrz kurs silnikowy) 

że ciśnienie wybuchowe, od którego zależy moc silni? 
ka (przy danej szybkości obrotow ej) jest funkcją ci? 
śnienia mieszanki zasysanej do cylindra.

Skutkiem tego, podczas wznoszenia się, ciśnienie za? 
sysanej mieszanki, k tóre nie może być wyższe od ci? 
śnienia otaczającego powietrza, będzie się zmniejszać, 
co pociąga za sobą również zmniejszenie się ciśnienia 
wybuchowego, a więc i mocy silnika.

N a wysokości n.p. 5.600 metrów, gdzie ciśnienie at? 
m osferyczne wynosi już tylko połowę ciśnienia przy 
ziemi, moc silnika zm niejszy się w tym  samym sto? 
sunku.

O prócz tego należy wziąć pod uwagę również zmniej? 
szenie się mocy, wynikające z popraw ek wysokościo? 
wych, o k tórem  mówiliśmy w poprzednim  ustępie.



A by zapobiec zmniejszeniu ciśnienia, a więc i mocy 
silnika, używa się „turbo^sprężarki R ateau“.

Przyrząd ten ma na celu sprowadzenie ciśnienia za* 
sysanego pow ietrza atmosferycznego, na wielkieh wyso« 
kościach, do wartości ciśnienia atm osferycznego na 
ziemi.

2) C h ł o d z e n i e .  — W iadom o na mocy odpowied« 
nich doświadczeń fizycznych, że tem peratura wrzenia 
Wody obniża się, gdy ciśnienie atmo-sferyczne maleje; 
zatem, jeśli na ziemi woda wrze przy  tem peraturze 
100°, to na w ierzchołku M ont Blanc, gdzie ciśnienie 
atm osferyczne wynosi zaledwie 0,590 kg/cm^, woda za* 
czyna wrzeć już przy 85". Ażeby więc zapobiec przedi 
wczesnemu Wrzeniu wody, służącej do chłodzenia sil* 
ników przy lotach na wielką wysokość, musimy zasto? 
sować odpowiednie środki zaradcze.

b) N a piat owiec.
Ponieważ ciśnienie atm osferyczne, a skutkiem  tego 

i gęstość pow ietrza zm niejszają się z wysokością, opór 
powietrza na powierzchnie nośne m aleje również.

Zobaczym y nieco dalej, że opór powietrza wobec dos 
wolnej powierzchni jest proporcjonalny do gęstości te* 
go powietrza. Jeżeli więc gęstość pow ietrza maleje, 
opór powietrza, dzięki którem u płatowicc się utrzy? 
inujc w powietrzu, zmniejsza się również.

c) N a pilota.
Jeżeli gęstość pow ietrza zmniejsza się z wysokością, 

to samo dzieje się z ilością tlenu zawartego w tern po# 
wietrzu.

W ynikiem  tego będą zaburzenia w organizmie piło* 
ta, głównie w oddechaniu, k tó re  odbywać się będzie 
w bardzo złych warunkach. Ażeby zapobiec temu, piloi 
ci używ ają na wielkich wysokościach przyrządów  zwa* 
nych inhalatoram i tlenowymi.



—  10 —
II. W pływ obniżenia się tem peratury.

a) N a silnik.
Obniżenie się tem peratury , w ynikające ze zwiększę* 

nia się wysokości jest znaczne, a skutkiem  tego rów* 
nież, w arunki działania silnika ulegają poważnym za* 
burzeniom.

Oliwa, służąca do sm arowania silnika, może zamar* 
znąć i żeby tem u zapobiec, może zajść potrzeba pod* 
grzewania oliwy.

A by uniknąć zaburzeń w składzie mieszanki — prze* 
wody, oraz sam gaźnik zaopatrzone są w podgrzewa* 
cze.

A by zapobiec zbyt silnemu chłodzeniu, chłodnice są 
zaopatrzone w ruchome zasłony (żaluzje).

b) N a pilota.
Ażeby zabezpieczyć się przed zimnem, którego skut* 

ki mogą być poważne, pilot przywdziewa na siebie 
ubranie futrzane, zaopatrzone zazwyczaj w ogrzewacze 
elektryczne.

7. O ruchu cieczy.

a) Zw iązek pom iędzy ciśnieniem a szybkością cieczy 
podczas ruchu.

G dy pewna cieciz. jest w ruchu, zauważymy, że ciśnie* 
nic wewnątrz tej cieczy będzie tern mniejsze, im więk* 
szą będzie szybkość przepływ u danej cieczy.

Weźmy (rys. 5) zbiornik połączony z rurociągiem, 
utworzonym z rur o rozmaitej średnicy, których odpo* 
Wiednie przekroje są Sj, Sj, S3 , S4 i z których każda 
zaopatrzona jest w rurkę wskaźnikową.

G dy kurek R jest zam knięty, w oda wznosi się do 
jednakowej wysokości w każdej z rurek wskaźniko* 
wych.
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Jeżeli otw orzym y kurek R, to zauważymy, żc pozio* 
my wody w rozm aitych rurkach będą różne.

Przypuśćm y teraz, że (wydajność kurka R jest taka, 
iż w odstępie jednej sekundy, w arstw a wody położona 
w punkcie „a“ przesunie się do punktu ,,a’“ ; ilość wody, 
jaka przepłynie w tym  czasie jest S, X  aa’, zważywszy 
zaś że aa‘ jest przemieszczeniem owej w arstw y wody 
w ciągu jednej sekundy, a zatem  aa’ - -  V j czyli szybs 
kości przepływ u w rurze A, o przekroju  Sj, otrzyma# 
my, że ilość wody przepływ ającej na sekundę będzie 
równa Sj X  Vj.

Oczy wistem jest, że ilość wody, k tóra  krąży w każ# 
dej z rur jest ta  sama; wynika stąd, że:

s ,  X  V , =  ,S, X  V , =  S3 X  V 3 =  s ,  X  V ,

Szybkość przepływ u jest tern większa, im przekrój 
rury jest mniejszy.

(hśnienie cieczy Iw rurze A jest równe ciężarowi słui 
pa cieczy hj; podobnież w rurze B, ciśnienie będzie 
równe ciężarowi słupa cieczy h^, itd.

Spostrzegam y w ten sposób, że im większą jest szyb# 
kość przepływu, tern ciśnienie jest mniejsze.

Ciśhienia są odw rotnie proporcjonalne do kw adratu 
ze szybkości.

Jeżeli takie same doświadczenie dokonywam y z ga# 
zem, naprzykład z powietrzem , wówczas zbiornik z wo# 
dą zastępujem y przez zbiornik zaw ierający sprężone 
powietrze, a rurki wskaźnikowe prze m anom etry meta# 
lofwe, jak  na rys. 6.

G dy  kurek R jest otw arty, zjawiska są takie same, 
jak  i poprzednie. Każdy z m anom etrów  w skazuje inne 
ciśnienie; ciśnienie to  jest tern słabsze, im przekrój ru#
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ry jest mniejszy, to znaczy szybkość powietrza, k tóre 
krąży w tej rurze, jest większa; mamy ponownie:

P V -i-i ^  i 
P V  21 2 '  1

t. d.

Związek ten pom iędzy szybkością, a ciśnieniem jest 
rzeczą podstaVową dla dobrego zrozumienia zjawiska 
oporu powietrza, jakiego doznaje ciało pruszające się 
w tym  ośrodku.

Streszczając powyższe powiadamy:
Gdy jakaś ciecz jest w ruchu, wszelka zmiana szybs 

kości pociąga za sobą zmianę ciśnienia i naodwrót, 
zmiana ciśnienia wyWołuje zmianę szybkości cieczy.

8. Mierzenie ciśnień oraz szybkości prądów 
powietrznych.

Do mierzenia szybkości, oraz ciśnień prądu po* 
wietrzą używamy rurki zgiętej pod kątem  prostym , 
zwianej „rurką P IT O T “ (rys. 7), zaopatrzonej w otwór 
0, prostopadły  do kierunku ruchu, oraz połączony z ma« 
nometrem Vodnym .

Jeżełi otwór 0 zostanie umieszczony w prądzie po; 
wietrzą, wówczas różnica h poziomów wody w dwóch 
ramionach rurki Iwskaże nam ciśnienie, k tóre  będzie 
równe ciężarowi, wzniesionego słupa wody.

Ponieważ przez otw ór A  rurki działa ciśnienie atmo? 
sferyczne, przeto .słupek cieczy h mierzyć będzie różni* 
cę pom iędzy ciśnieniem wywieranem przez otw ór 0, 
a ciśnieniem atm osferycznem  P,„ i stosownie do tego, 
czy słupek cieczy będzie się wznosić w jednem  łub dru* 
giem ramieniu rurki, będziemy mieć do czynienia z ci* 
śnieniem w 0 wyższem lub niższem od ciśnienia atmo* 
sferycznego Pj.

Uwaga. Wszelkie ciśnienia niższe od ciśnienia atmo* 
sferycznego nazywamy podciśnieniem (depresja).
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B. — OPÓR PO W IETR ZA .

G dy  jakieś ciało przesuwa się w atm osferze, to musi 
ono torow ać sobie w  pow ietrzu drogę. Cząsteczki po* 
wietrzą w yparte przez ciało, przepływ ają według to? 
rów, zwanych strugam i powietrza.

Ponieważ ciało, posuiwające się w ten sposób, posias 
da pewną szybkość, przeto następuje zderzenie pomięj 
dzy niem i cząsteczkam i powietrza. T e ostatnie sku* 
piają się na przodzie owego ciała, ześlizgują się na bo« 
ki, wywołując pewne tarcie i łączą ponownie ztyłu, 
w ytw arzając przytem  rozrzedzenie pow ietrza, (rys. 8).

T o  skupienie się cząsteczek w ytw arza na przodzie 
ciała nadciśnienie, a rozrzedzenie w tyle w ytw arza pods 
ciśnienie. — N adciśnienie, oraz podciśnienie razem 
wzięte stanow ią tak  zwany opór pclwietrza.

O pór pow ietrza złożony z sumy nadciśnień i pod* 
ciśnień jest siłą określoną przez:

1) Punkt przyłożenia.
2) Kierunek.
3) Zjwrot (wektor).
4) Wielkość.
O pór pow ietrza pow staje jedynie podczas poruszas 

nia się ciała w pojwietrzu, lub też, co w skutkach swych 
jest jednakow e, przy przesuwaniu się pow ietrza wzglę? 
dem dańego ciała. (Przesunięcie to charakteryzuje 
szybkość).

a) Szybkość względna.
G dy ciało jest nieruchome, a powietrze przesuw a się, 

wtenczas szybkość, k tó rą  posiada pow ietrze napłyWa* 
jące na ciało nazywam y szybkością względną powie* 
trza. Kierunkiem  tej szybkości jest kierunek po* 
w ietrzą zbliżającego się do ciała.

G dy pow ietrze jest nieruchome, a ciało się przesuwa, 
w tenczas bierzemy pod ulwagę tor, zakreślony przez
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środek ciężkości tego ciała, oraz szybkość z jaką  się 
ono przesuwa. Szybkość ta  jest szybkością względną 
ciała o kierunku identycznym  do kierunku toru, 
a zwrocie analogicznym do zw rotu (strzałka w ektora) 
ruchu. *

b) Zasada względności.
G dy szybkość prądu powietrza, bądź też szybkość 

ciała są jednakowe, wówezas szybkość względna po? 
między ciałem, a pow ietrzem  jest jednakow a i opór 
powietrza jest identyczny w obu wypadkach. (Patrz 
rys. 8).

Uwaga. O pór pow ietrza zależy hvyłącznie od szyb* 
kości względnej pow ietrza w stosunku do ciała.

C) W YPADEK GDY CIAŁO I PO W IETR ZE 
SĄ W  R U CH U .

G dy ciało i powietrze są jednocześnie w ruchu, wów# 
czas możemy mieć do czynienia z dwoma przypad« 
kami:

1) K ierunki ruchu ciała i pow ietrza są sprzeczne. —
Ciało porusza się z szybkością V j, zaś powietrze po# 
siada szybkość V,, w kierunku odw rotnym  (rys. 10).

Mamy V r =  -j- Y j

Szybkość względna jes t rólwna sumie szybkości ciała 
i powietrza.

2) K ierunki ruchu ciała i pow ietrza są zgodne. —
Mamy tu  do czynienia z trzem a przypadkam i stoso# 

wnie do tego czy szybkość pow ietrza jest mniejsza, 
równa, lub większa od szybkości ciała.

a) Szybkość pow ietrza jest m niejsza od szybkości 
ciała. — N iech będzie Y^ szybkością ciała, a Y , szyb# 
kością powietrza (rys. ll#a).
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Szybkość ^względna jest rów na szybkości ciała mniej 
szybkość pow ietrza, k tóre  ucieka przed ciałem.

V r =  V , -  V ,
b) Szybkość pow ietrza je s t rów na szybkości ciała.

Niech będzie V j szybkością ciała, a V;, szybkością po? 
wietrzą, czyli V , =  V , (rys. llib ).

Będziemy mieć V r =  V j — =  0, albowiem —
V ,

c) Szybkość pow ietrza jest większa od szybkości cias 
ła (rys. llsc).
Niech znowu i V . będą szybkościami ciała i po* 
wietrzą; otrzym am y:

V r =  V . — V,

C. — B A D A N IE O PO RU  PO W IETR ZA .
PraHva, rządzące oporem  pow ietrza napotykanem  

przez ciała w ruchu, są wynikiem doświadczeń.
Doświadczenia te zostały w ykonane według rozmai* 

tych m etod:
1) Powierzchnia poddana próbom , jest nieruchom ą 

i w ystawioną na działanie prądu  polwietrza, pochodzą* 
cego z w entylatora (tunel Eiffla — dmuchawa).

2) Powierzchnia porusza się w masie powietrza, któ* 
re przypuszczam y, że jest spokojne (wózek Insty tu tu  
aerotechnicznego w Saint Cyr).

3) Pofwierzchnia porusza się w pow ietrzu, k tóre róws 
nież jes t w ruchu (próby płatowca w locie).

Doświadczenia powyższe pozwalają określić:
1) Elem enty oporu pow ietrza (natężenie, zwrot, kie* 

runek, punkt przyłożenia) i jego składowe według 
dwóch kierunków. Jed en  z tych kierunków  jest pro* 
stopadły do kierunku szybkości względnej, drugi jest 
doń równoległy.

2) Podział nadciśnień i podciśnień po obu stronach 
danej płaszczyzny.
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M ierzenie w artośei nadciśnień i podciśnień odbywa 
się przy  pomocy rurki PITO T. — (Rys. 7).

3) W idmo aerodynam iczne, zapomocą dymów; albo 
bardzo lekkich nici jedwabnych.

Dymy, jak róKvnież nici jedwabne, układają się pod# 
!ug kierunku i po torach strug powietrznych, k tóre zo? 
sta ją  w ten sposób uwidocznione.

D. — STR ESZCZEN IE
A tm osfera zwana czasami oceanem powietrznym , 

jest w arstw ą pow ietrza o nieograniczonej wysokości, 
k tóra otacza kulę ziemską. Potwietrze atm osferyczne, 
k tóre jest ciężkie, wywiera na wszystkie znajdujące się 
w niem ciała pewne ciśnienie, k tóre  nazywam y ciśnie? 
niem atmosferycznem.

W artość ciśnienia atm osferycznego równa jest ciężą? 
rowi słupa powietrza, sięgającego do granic atm osfery 
i może być (wyrażoną przez ciężar słupka rtęci o wy? 
sokości równej mniej więcej 760 mm.

Jeśli ów słupek rtęci ma w przekroju 1 cm.^, to obli? 
czając jego ciężar, otrzym am y wartość ciśnienia atmo? 
sferycznego na centym etr kw adratow y. Ciśnienie atmo? 
sferyczne równa się 1,033 kg/cm- w przybliżeniu.

Możemy zatem  wyrażać ciśnienie atm osferyczne albo 
w milimetrach wysokości słupka rtęci — 760 m /m . 
w przybliżeniu, albo w m etrach wysokości wody =  
10,33 m. w przybliżeniu, albo w kilogramach na centy? 
m etr kw adratow y =  1,033 kg/cm ^ w przybliżeniu.

Powietrze jest ściśliwem.
W arstw y górne wskutek ciężkości pow ietrza są mniej 

ściśnięte od w arstw  dolnych.
W niosek: ze jwzrostem wysokości, ciśnienie atmosfe? 

ryczne, oraz gęstość pow ietrza zm niejszają się.
T em peratura zmniejsza się również ze w zrostem  wy? 

sokości.
Skutkiem zm niejszenia się ciśnienia atmosferycznego:
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1) Moc silnika m aleje (zachodzi potrzeba turboisprę* 
żacza).

2) T em peratura wrzenia wody niezbędnej do chlos 
dzenia obniża się. (U rządzenia specjalne).

3) Pilot zmuszony jes t zaopatrzyć się w inhalator tle« 
no|«vy.

Skutkiem  obniżenia tem peratury  pow ietrza:
1) Zbiorniki oliwy, oraz przew ody muszą być ogrzes 

wane.
2) Chłodnica musi być zaopatrzona w klapki lub 

osłony ruchome.
3) G ażnik i przew ody ssące powinn 

cjalne ogrzewacze.
4) Pilot musi się ubierać Iw fu tr

w ane elektrycznie. .W . . 02.
OPÓR p o w i e t r :

G dy jakieś ciało porusza się w 
szybkością, tp  napotyka ono na opór, 
konać.

Poruszając się ciało, to ru je  sobie drogę i roztrąca 
cząsteczki powietrza, k tóre płynąc tw orzą t. zw. strugi 
powietrza.

Nadciśnienie na przodzie ciała i podciśnienie w tyle 
stanoiWią opór pow ietrza. —  O pór ten  zależny jest od 
szybkości pow ietrza w stosunku do danego ciała; czyli 
szybkości względnej.

Prawa, rządzące oporem  pow ietrza wobec ciała w rus 
chu, otrzym ane zostały doświadczalnie; ich wyrazem  są:

1) C harak terystyk i ('wielkość, zwrot, kierunek, punkt 
przyłożenia) oporu powietrza.

2) Podział nadciśnieó i podciśnień na powierzchniach 
danego ciała, oraz w jego sąsiedztwie, (w strefie zabus 
rzonej, patrz  dalej).

3) W idm o aerodynam iczne, czyli kształt strug pos 
wietrznych.
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1) Opór proNiopiully
A. llwiiyi oyólnc.

M. ■ W irlkośi' oporu powii f rzu.
(k ZiniaiĄ' K„„ pocił\^ajnco ziiiiany K.

I). Zmionnośi.' V.
i'!. Zmiany S, pocinijaj^cc zmiany K.

2) Opór prostopadły w przypadkach szczc(łólnych. 
1'. — Uwałti oi^ólnc.
Ci. Opór kuli.
H. — Opór walca.
I. — C'ialo kulistoistożkowc.
J. — (Mało o kształcie kroplowym.
K. .,— Opór drutów i ścięgien.
L. — Opór stojaków.
M. — Opór kół nieosłoniętych płótnem.
N. — Opór kadłubów.

3) Streszczenie.
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I. Opór proNtopmlly

A. l I \ \A( ; i  OCOI NI'..

Ciily powiiT/chnia plaska AH poriis/a się prostopaillo 
tío swrj plaszczy/ny, struj î powietr/a skupiaju się i zo- 
staji\ ściśnięto na przoilzie, wvinykaju się następnie ní\ 
boki i ponownie się li\ezn w tyle, twor/.iie przestrzeń 
poileiśnienia i wirów (patrz rys. 12).

Skupianie się cząstek powietrza wytwarza na przodzic 
nadciśnienie. Nadciśnienie to, łącznie z podciśnieniem 
istniejącem  w tyle stawia opór napotykanej płaszczy* 
źnic.

W eźmy pod uwagę cienką płytkę ABCD, k tórą  
zaopatrujem y po obu jej stronach w rurki Pitot, oraz 
wystawiamy na działanie prądu powietrza, napływają* 
cego prostopadle na płytkę i uderzającego w stronę AB 
(rys. 13).

Spostrzegam y wówczas co następuje: rurki umiesz* 
czone na lewej stronie płytki wskazują, źe na stronic 
przedniej AB panują nadciśnienia, k tórych m iarą są 
słupki wody hj, h^, h¡, i t. d.
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Rurki, znajdujące się na praw ej stronie płytki “wykai 
żują istnienie podciśnienia na tylnej stronie CD, a podcii 
śnienia te m ierzone są przez słupki wodne Hg, H,, 
H , i t. d.

W idzim y więc, że nadciśnienia i podciśnienia na po* 
wierzchniach płytek są nierówne i że rosną one, gdy się 
zbliżamy do środka.

Spostrzegam y ponadto, że słupki wody Hj, Ho, 
i t. d. k tóre m ierzą podciśnienia na stronie CD, są sto# 
sunkoVo większe od słupków hj, h^, I13 i t. d. mierzą# 
cych nadciśnienia po stronie AB.

Doświadczenia wykazały, że podciśnienia istniejące 
na tylnej powierzchni cienkiej płytki, umieszczonej 
prostopadle do prądu powietrza, są w przybliżeniu 
3 razy większe od odpowiednich nadciśnień na przed# 
niej powierzchni płytki.

Jeżeli zapomocą wykresu nadciśnienia na stronie AB 
przedstaw im y przez siły P^, P;>, P3 i t. d. proporcjonal# 
ne do słupków wody h^, ha, hg i t. d.; oraz podciśnienia 
na CD przez siły dj, d^, d., i t. d., proporcjonalne do 
słupków Hg, Ha, H 3 i t. d., to  znaczy:

Pj =  hj. Pa =  ha i t. d.

dj ■ Hj, da =  Ha i t. d.

to  otrzym am y rysunek 14, z którego widzimy, jaki jest 
podział nadciśnień i podciśnień w różnych punktach 
płytki.

Nadciśnienie całkowite na przodzie jest sum.ą nadci# 
śnień panujących w różnych punktach strony AB, 
a podciśnienie całkowite na tyle jest sumą wszystkich 
podciśnień na stronie CD.

Całkowite nadciśnienie na przodzie, oraz całkowite 
podciśnienie na tyle, razem wzięte, stanowią opór pos 
wietrzą względem płytki.

O pór ten nazywam y prostopadłym , albowiem płytka



21

tworzy kąt 90'’ z kierunkiem  powietrza, k tóre  weń udes 
rza, czyli że jest prostopadła do szybkości względnej.

Rysunek 15 podaje również zmiany nadciśnień i pod# 
ciśnień na płaszczyźnie AB, z tern, że w ykreślono tu  
dużą ilość nadciśnień i podciśnień, istniejących w roz# 
maitych punktach jej powierzchni.

O pór R jest siłą określoną przez:
a) Punkt przyłożenia, albo środek wyporu.
W  danym  w ypadku punkt przyłożenia znajduje się 

w środku powierzchni.
b) Kierunek.
Jcstto  kierunek, "w którym  ciało się porusza. Jest on 

prostopadły do powierzchni. Stąd nazwa oporu prosto# 
padłego.

c) Z w rot (jest odw rotny do kierunku ruchu).
d) W ielkość.
W ielkość oporu podaje nam jako wartość bezwzględ# 

ną wzór:
R =  S

Widmo aerodynamiczne.
Celem zbadania, w jaki sposób kierunek ruchu stru# 

mienia pdw ietrza zostaje zakłócony przez zetknięcie się 
z ciałem, umieszczamy dokoła danego ciała bardzo 
lekkie nici jedw abne, bądź też dymy. W idm em  aero# 
dynam icznem  nazywam y obraz utw orzony przez owe 
nici lub dymy, a ich kierunkom , nadajem y miano strug 
powietrznych. W prow adzenie pojęcia strug powietrz# 
nych wielce pomaga w rozumoWaniu.

B. — WIELKOŚĆ O PO RU  PO W IETR ZA .

Jak to widzieliśmy, wielkość oporu pow ietrza określa 
nam wzór R =  Kû , SV^.

Doświadczenia bowiem wykazały, że:
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O pór poiwietrza R zmienia się proporcjonalnie do;
1) W ielkości powierzchni S w m etrach kwadrato# 

wych, co oznacza, że gdy powierzchnia staje się dwa, 
trzy, lub cztery razy większa, opór staje się dwastrzy# 
lub czterokrotny.

2) Kwadratu szybkości Iw metrach na sekundę, to 
znaczy, że gdy szybkość staje się dwa, trzy, lub cztery 
razy większą, opór staje się czterOidzieWięciodub sze* 
snastokrotny.

3) W spółczynnika Kg .̂
Kgo przedstaw ia w kilogramach opór prostopadły 

płaszczyzny równej jednostce powierzchni (1 m*), po# 
ruszającej się z szybkością rów ną jednostce szybkości 
(1 m/sek.) w  powietrzu o tem peraturze 15® C. przy ci* 
śnieniu atm osfcryczncm  760 mm.

Uw^ga. — Liczba 90 postaw iona u dołu wspólczynni? 
ka K oznacza, że dana powierzchnia tw orzy z kierun? 
kiem, w którym  się ciało porusza, kąt 90®.

Istotnie, kładąc V  =  1 m /sek ., S =  1 m. otrzym am y:

R =  Kgg

R =  Kgo X  1 X  (1 m/sek)"

R ■ R90
średnia  w artość Kgg dla p ły ty  wynosi 0,08. Oznacza 

to, że powierzchnia róWna 1 m^ wystawiona na działa? 
nie prądu pow ietrza o szybkości równej 1 m/sek. na? 
po tyka opór R =: 0,08 kg czyli 80 gramów.

Uwaga. —^W artość współczynnika Kgg jest zależna 
od jednostek, w jakich wyrażone są wielkości do któ? 
rych on się odnosi.

W aerodynamice (wszelki współczynnik odnosi się 
zawsze do powierzchni mierzącej 1 metr kwadratowy
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(jednostka powierzchni), poruszającej się z szybkością 
1 metra na sekundę (jednostka szybkości). *)

Przykład.
Obliczyć napotkany opór, oraz moc pochłoniętą przez 

rękę obserw atora w ystawioną z samolotu, podczas lotu 
prostopadle do strug pow ietrza z szybkością 360 
klm /godz.

Poiwierzchnia ręki wynosi: 0,017 m^.
Rozwiązanie.
a) w ystarczy zastosować wzór R =r K^o SV^ w któs 

rym:
V — 360 km/godz lub 100 m /sek .

S =  0,0170 m"

K,,o =  0,08

Po podstawieniu otrzym am y:

R =  0,08 X 0,0170 X 100" =  13,6 kg.

Ręka obserw atora stawia opór równy 13,6 kg.
b) W iem y z fizyki, że moc równa się iloczynowi 

z siły i przebytej drogi w ciągu jednej sekundy.
Droga przebyta w jednej sekuiidzie, jest to szybkość 

ciała w ruchu.

W  =  F X  V.

Moc zużyta wyniesie:
W' =  13,6 kg X  100 m /s  r= 1.360 kgm (kilogramoi 

metrów).
Ponieważ wiemy, że jeden koń parow y wynosi 75 ki? 

logramometrów, zatem moc zużyta w koniach wyniesie:

*) Uwaga tłómacza. Współczynnik 
nowana., a wymiar jego jest kg/m*.

jest liczbą mia«
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18 koni mechan. (K. M.) w przysw .  = 1 1 “
75

bliźeniu.
Uwaga. — Obliczenie analogiczne do poprzedniego 

równie proste wykazałoby również wielkość mocy poi 
chłoniętej przez obserWatora, gdyby ten wyehyłił się 
z kadłuba samolotu podczas lotu.

Stąd wniosek, że nie należy nigdy wychylać się z sa* 
molotu przy odlocie, kiedy wszelki nadm iar mocy jest 
niezbędny do wystartow ania.

Niezależność oporu pow ietrza od kierunku.
O taezająee nas pow ietrze jest we wszystkich kieruns 

kach jednakow o spoiste (izotropowe). *) Skutkiem tego 
opór, k tóry  napotyka ciało,, poruszające się V  powie* 
trzu, przy posuwaniu się będzie jednakow y bez względu 
na kierunek ruchu ciała. (Poziomy, pionowy, lub ukoś* 
ny) (patrz rys. 16).

W  wypadku płytk i płaskiej naprzykład opór ten  za* 
leżeć będzie jedynie od kąta, jaki dana p ły tka tworzyć 
będzie z kierunkiem  ruchu.

W  przypadku szczególnym, gdzie płaszezyzna tw orzy 
stale kąt 90° z kierunkiem  swojego ruehu, opór po* 
wietrzą będzie zawsze ten sam, niezależnie od kierunku 
bezwzględnego, w którym  dana płaszczyzna się posuwa.

C. — ZM IA N Y  PO C IĄ G A JĄ C E  ZA  SOBĄ 
ZM IA N Y  O PO RU  PO W IETR ZA .

W spółczynnik uważany za stały zmienia się 
w pewnyeh wypadkach.

1) Proporcjonalnie do gęstości powietrza.

Izotropowem nazywamy ciało, które zachowuje się jeds 
nakowo we wszystkich kierunkach (przyp. ttomacza).
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Znaczy to, że opór rośnie razem z gęstością po# 
wietrzą.

P izykład. O pór przy ruchu jest większy w wodzie, 
niż w powietrzu.

W niosek. W spółczynnik oporu pow ietrza jest więks 
szy na ziemi niż na peWnej wysokości, gdzie 'gęstość 
jest mniejsza.

Jeżeli współczynnik oporu maleje ze w zrostem  wyso# 
kości, zatem opór pow ietrza m aleje również, a więc 
możemy powiedzieć, że ze wzrostem  wysokości opór 
powietrza maleje.

2) W  stosunku odw rotnie proporcjonalnym  do tems 
peratury.

Przy wzroście tem peratury  t, gęstość maleje, a zatem 
i opór się zmniejsza.

W niosek. O pór pow ietrza jest m niejszy latem niż 
zimą.

D. — ZM IEN N O ŚĆ V.
G dy V zmienia się w granicach od 1 do 100 m etrów  

na sekundę, Ky„ pozostaje prawie bez zmiany.
Szybkości powyższe odpow iadają szybkościom w że# 

gludze pow ietrznej.

E. — ZM IA N Y  S, P O C IĄ G A JĄ C E  ZA  SOBĄ 
ZM IA N Y  R.

1) W ielkość powierzchni.
O pór jest proporcjonalny do powierzchni dopiero 

począwszy od 1 m etra kw adratowego wzwyż.
Dla powierzchni m niejszych od 1 m etra kiwadratowc# 

go wzór R =  K .,0 SV^ ma nadal zastosowanie, jednak 
dla Kyo powinniśm y brać rozm aite wartości, ponieważ 
Kyy rośnie w granicach od 0,065, dla powierzchni wyno» 
szących 1 dm^, do 0,08 dla powierzchni mierzących 1 m^.
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2) Kształt powierzchni.
K90 rośnie ze wzrostem obwodu powierzchni. Koło 

stawia opór m niejszy od kw adratu, mającego tę samą 
powierzchnię, a kw adrat stawia opór m niejszy od pro? 
stokąta o równoważnem polu.

W eźm y jako przykład cztery płytki, każda o po# 
wierzchni 1 m^, oraz m ające kształt pierwsza: koła, drus 
ga kw adratu, trzecia prostokąta, czwarta gwiazdy. Patrz 
rys. 16 bis).
ga kw adratu  trzecia prostokąta, czwarta gwiazdy. 
(Paitiriz rys. 16 bis).

I) =  1 /  —^  =  1 /  =  1,127 m.
y  % y  3,14

l =  X d =  U 27  m X 3,14 =  3,56 m.

Kwadrat o powierzchni 1 m etr kw adratow y ma bok 
równy 1 metroSyi, a więc jego obwód wynosi:

1 =  4 X  1 =  4 metry.
Prostokąt m ający powierzchnię równą 1 metrowi 

kwadratowem u, oraz długość, przypuśćm y, 1,60 m, ma 
szerokość

1 ni- 
l,6m 0,624 m.

a obwód:

ł =  (0,624 +  1,6 m) X  2 =  4,45 m.

P łytka w kształcie gwiazdy o powierzchni 1 m etr 
kw adratow y w danym  przykładzie ma obwód równy 
5,76 m.
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Opór rośnie ze wzrostem  obKvodu: kolo stawia opór 
mniejszy od kw adratu, kw adrat od prostokąta, a pro* 
stokąt opór m niejszy od płaszczyzny gwiaździstej.

W niosek. — Przecięcie części samolotu, wystawio* 
rtych na działanie strug pow ietrza, powinno mieć 
kształt zbliżony do koła, aby w ten sposób zmniejszyć 
opór przy  poruszaniu się. (np.: kadłub, chłodnice typu 
Lamblin, i t. d.).

3) G rubość płytki.
Zwiększenie grubości płytki zm niejsza opór pow ietrza 

przez zmniejszenie 'wirów na tyle. Jeżeli jednak grubość 
zwiększy się zanadto, wówczas, Kgy rośnie wskutek 
zwiększenia się tarć bocznych.

W eźm y pod uwagę płytę bardzo cienką (rys. 17). 
Strugi pow ietrzne są odrzucane na boki i w ytw arzają 
za p ły tką próżnię, skąd wielkie podciśnienie.

G dy grubość e zwiększa się (rys. 18), ciśnienie na 
przodzie pozostaje to samo, natom iast próżnia za płyt* 
ką jest m niejsza, gdyż strugi pow ietrzne miały cza.s, 
połączyć się ponownie; w ynika stąd, że podciśnienie 
jest mniejsze, a zatem  i opór czołowy słabszy niż na 
rysunku poprzednim .

Jeżeli grubość e będzie zwiększać się jeszcze (rys. 19) 
. wówczas ciśnienie przed p ły tką jest nadal to samo, 
natom iast strugi pow ietrza łącząc się w tyle, ocierają 
się wzdłuż ciała i skutkiem  tego dodatkowego tarcia, 
opór czołowy wzrasta.

W niosek. G rubość poWierzchni, ustaw ionych pro* 
stopadle do kierunku ruchu, winna być obierana w ten 
sposób, aby przedstaw iać możliwie najm niejszy opór 
czołowy.
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2) OPÓR PROSTOPADŁY W  PRZY PA D K A CH  
SZCZEG Ó LN Y C H .

F. Uwagi ogólne.
W zór, podający wielkość oporu powietrza, jest:

R =  KSV^
co oznacza, że przyjm ujem y nadal, że natężenie oporu 
pow ietrza jest proporcjonalne:

1) Do kw adratu  szybkości w m etrach na sekundę,
2) Do powierzchni przekroju  głównego,
3) Do w spółczynnika K, k tóry  znam ionuje opór das 

nego ciała i zmienia się przeważnie zależnie do jego 
kształtu.

Przekrojem  główjnym, albo najw iększym  jakiegoś 
ciała nazywam y taki przekrój danego ciała, k tóry  daje 
nam najw iększą powierzchnię prostopadle do toru.

G. Kula.

Kula stajwia opór sześć razy m niejszy od p ły ty  pła* 
skiej o te j samej średnicy, a to w skutek lepszego po* 
działu i lepszego łączenia się strug powietrznych, oraz 
zm niejszania się wirów. (rys. 20)

H. Walec.

O pór walca, poruszającego się wzdłuż swojej osi, 
zmienia się zależnie od długości walca, k tó rą  oblicza 
się w prom ieniach podstawy.

Ze w zrostem  wydłużenia opór się zm niejsza i sta je  
się najm niejszym , gdy długość stanie się równą cztery 
lub pięć razy wziętem u prom ieniowi podstaw y, a pos 
tern znowu rośnie, (rys. 21 bis)

G dy chcemy zmniejszyć opór walca, umieszczamy 
na jego końcu dwie półkule (rys. 21).
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I. Ciało kulistosstożkowe.

Jest to ciało utw orzone z półkuli i stożka.
G dy stożek jest na przodzie, opór jest praw ie dwa 

razy większy, niż gdyby stożek znajdow ał się Iw tyle. 
(rys. 21 bis).

W  tym  drugim wypadku, strugi pow ietrzne są od* 
rzucane regularnie na boki i łączą się ponownie bez 
zderzeń (rys. 22).

J. Ciało o kształcie kroplowem.

Ciałem o kształcie kroplowem  nazyw am y takie ciało, 
którego kształt przedstaw ia najm niejszy opór przy  po? 
su'waniu się. Osiągamy to, zm niejszając nacisk strug 
pow ietrznych na przodzie, oraz pozwalając owym stru; 
gom łączyć się ponownie z ty łu  bez zderzeń, (rys. 23)

Przekrój główny albo najw iększy wypada m niej wię# 
cej w pier^wszej trzeciej, licząc od przodu, długości całi 
kowitej.

Długość całkowita zawiera się w granicach: od trzech 
do pięciu razy średnica największego przekroju, 
(rys. 24).

N iektóre ciała wrzecionowate nie posiadają na przos 
dzie czaszy. Czasza ta  podczas ruchu zostaje zastąpio* 
na przez m ateracyk z pow ietrza, k tó ry  tow arzyszy 
ciału. (rys. 25).

Jeżeli wydłużenie części tylnej, albo rufy, jest zbyt 
wielkie, wówczas zwiększa się tak  tarcie strug powietrz« 
mych, jaki opór. Jeżeli rufa jest izbyt króitka, to  po« 
wstaje pewne rozrzedzenie pow ietrza czyli podciśnie« 
nie, k tóre zwiększa opór. (rys. 26)

W niosek. A by części samolotu, posuwające się w po« 
wietrzu, przedstaw iały jak  najm niejszy opór czołowy, 
nadajem y ich przekrojom  kształt kroplowy. (N p. sto« 
jaki., kadłuby itd.) (rys. 27).
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K. O pór drutó(w i ścięgien.
Drgający dru t stawia taki opór, jaki s tan iałoby  

ciało sztywne takiej objętości, jak ta, k tórą  za* 
kreślą d ru t przez drgania. O pór ten zmniejsza się, gdy 
druty są nachylone do kierunku szybkośei względnej.

L. O pór stojaków  i słupków.
Stojak winien posiadać przekrój kształtu  kroplo? 

wego. gdyż stawia on daleko m niejszy opór niż sto? 
jak walcowaty.

W niosek. Bezwzględnie należy nadawać kształty  kro? 
płowe stojakom  oraz słupkom.

(Jełem nadaw ania kształtu  kroplowego stojakom  
i słupkom  zazwyczaj otaczam y je nakładką z drzeiwa 
odpowiedniego kształtu. N akładka posiada tę zaletę, 
że zwiększa trw ałość danego stojaka.

Przykład sto jaka rurowego o kształcie kroplowym  
otrzymanego zapomocą nakładki z drzewa, podaje 
rys. 28.

M. O pór kół nieosłoniętych płótnem .
O pór ten jest podw ójny w stosunku do oporu kół 

osłoniętych.
N. O pór kadłubów.

Kadłubom, oraz częściom biernym  samolotu, nadaje 
się zazwyezaj kształt eiała sztywnego, przedstawiają? 
cego najm niejszy opór.

Przekrój najw iększy przechodzi bądź przez miejsee 
pilota, bądź też przez miejsce obserwatora.

3. STRESZCZEN IE.
O pór prostopadły.

G dy powierzehnia płaska porusza się prostopadle 
do swej płaszezyzny, strugi pow ietrza skupiają się na 
przodzie i w ytw arzają nadciśnienie; natom iast na tyle
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powierzchni, pow staje względna próżnia, co w ytw arza 
podciśnienie.

Nadciśnienie na przodzie i podciśnienie na tyle, ra? 
zem wzięte, stanowią opór prostopadły  powierzchni.

Chcąc zbadać opór prostopadły  poiwietrza wobec 
płaszczyzny, musimy wpierw zbadać:

1) Podział nadciśnień i podciśnień na płaszczyźnie.
2) Przebieg strug pow ietrznych (widm aerodynamicz* 

nych), k tóre uwidocznimy zapom ocą dymów, albo lek# 
kich nici jedwabnych.

3) W artość oporu pow ietrza:
a) Kierunek prostopadły  do płaszczyzny.
b) Z w rot — odw rotny do kierunku ruchu.
c) Punkt przyłożenia (środek parcia).
d) W ielkość podaje wzór::

R K,,SV^
Wielkość oporu powietrza.

O pór pow ietrza zmienia się proporcjonalnie do:
1) W ielkości powierzchni w m etrach kw adratow ych.
2) K w adratu szybkości w m etrach na sekundę.
3) W spółczynnika Kg„.
Kgg przedstaw ia w kilogramach, opór prostopadły 

płytki równej jednostce powierzchni (1 m^), poruszają# 
cej się z szybkością rów ną jednostce szybkości 
(1 m/sek.) w pow ietrzu o tem peraturze 15“ Celsjusza, 
przy ciśnieniu 760 mm słupka rtęci.

Średnia wartość Kgy — 0,08.

Zmienność Kgg.
Kgg zmienia się:
1) Z gęstością pow ietrza: Kg„ rośnie ze w zrostem  gę# 

stości.
-) Kyo pozostaje prawie bez zmiany, gdy szybkość V
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zmienia się w granicach od 1 do 100 m etrów na se* 
kundę.

3) Kqo zmienia się:
a) Z wielkością powierzchni: K90 jest m niejszy 

od 0,08 dla powierzchni m niejszych od 1 m etra kwa* 
dratowego.

b) Z  kształtem powierzchni: Kg,, rośnie ze wzro? 
Stern obwodu.

c) Z grubością p łytki: K,jo maleje, gdy grubość 
p ły tk i rośnie, jednak tylko do pewnej określonej war* 
tości tejże, następnie zaś wzrasta, gdy grubość płytki 
rośnie w dalszym ciągu.

O pór pow ietrza wobec ciała o dowolnym kształcie.

Jeżeli pewne ciało porusza się w wodzie, to woda 
sprzeciwia się ruchowi ciała i staw ia mu pewien' opór.

Jeżeli to samo ciało będzie się poruszać w powie« 
trzu, to ró)Winież napotka na opór, gdyż powietrze także 
sprzeciwia się jego ruchowi.

Strugi pow ietrza skupiają się na przodzie ciała na« 
ciskając na się wzajem nie i tw orzą przestrzeń nadci« 
śnienia.

N astępnie strugi ześlizgują się na boki i łączą się 
ponownie z tyłu, w ytW rzając  pewne rozrzedzenie po« 
wietrzą.

Poza ciałem istnieje więc przestrzeń podciśnienia.
Suma nadciśnienia i podciśnenia stanowi opór pos 

w ietrzą względem danego ciała.
A by zmriiejszyć ten  opór, staram y się złagodzić war« 

tość iwytworzonego nadciśnienia i podciśnienia.
A by to  osiągnąć, nadajem y ciału taki kształt, przy 

którym  strugi pow ietrzne rozdzielają się normalnie, 
ześlizgują na boki i łączą się ponownie, nie tw orząc 
wirów.
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N adając stronie czołowej ciała kształt zaokrąglony, 
zmniejszamy nacisk strug powietrza.

W ydłużając tylną część ciała, w ypełniam y przestrzeń 
podciśnienia, a wówczas strum ienie łączą się bez zde? 
rżeń.

Kształt ciała, odpow iadający tym  warunkom , to  zna« 
czy przedstaw iający minimum oporu przy  posuwaniu 
się, nazywam y kształtem  kroplowym.

Doświadczenie poucza, że ciało o kształcie kroplo# 
wym powinno posiadać kształt zbliżony do kształtu  
bryły, k tó rą  otrzym alibyśm y, nakładając podstaw am i 
do siebie półkulę i stożek.

Przekrojem  najw iększym  nazywam y przekrój pro# 
stopadły do kierunku ruchu, posiadający najw iększą 
powierzchnię. N ajw iększy przekrój w ypada dla ciała 
o kształcie kroplow ym  mniej więcej w trzeciej części 
(licząc od przodu) całkowitej długości. Długość ciała 
o kształcie kroplow ym  rów na się mniej więcej trzem  
do pięciu średnicom  przekroju  największego.

O pór części zew nętrznych samolotu.
Z tego, co powiedzieliśmy wyżej, wysnuwam y, że 

części zew nętrzne samolotu powinny posiadać jak  naj* 
m niejszy opór czołowy.

Stojaki, ścięgna itd. w inny mieć kształt kroplowy 
(patrz rys. 28)

Podobnież i silnik zostaje otoczony osłoną o kształ# 
cie kroplow^ym.

Kadłub samolotu ma również kształt kroplowy.
Doświadczenia wykazały, że drgające ścięgno lub 

drut, przedstaw iają taki sam opór, jak  ciało sztywne, 
posiadające objętość zakreśloną przez owe drgania.— 
Celem złagodzenia lub uniknięcia tych drgań, k tóre 
oprócz wad w ykazanych wyżej, w ywołują ponadto 
zmiany w w ewnętrznej budowie metalu, z którego
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R O Z D Z IA Ł  III.

OPÓR P O W IE T R Z A  N A  PŁ A SZ C Z Y Z N Ę  
UKO ŚN Ą .

T R E Ś Ć .
A. — U W A G I O G Ó LN E: 1) K ąt natarcia, 2) prze«

strzeń zakłócona, 3) widmo aerodynam iczne,
4) podział riadciśnień i podciśnień, 5) szybkość 
strug pow ietrznyeh, 6) wniosek.

B. — OPÓR PO W IE T R Z A  N A  PŁA SZ C Z Y Z N Ę
U K O ŚN Ą : 1) opór pow ietrza, 2) zmienność
środka parcia, 3) wielkość oporu powietrza.

C. — SKŁADOW E O PO R U  PO W IETR ZA .
D. — ZM IA N Y  Kx i Kz.
E. — STRESZCZEN IE.



R O ZD ZIA Ł III.

OPÓR PO W IE T R Z A  N A  PŁ A SZC ZY ZN Ę 
UKOŚNĄ.

A. U W A G I OGÓLNE.

1. K ąt natarcia:

W  rozdziale poprzednim  (opór prostopadły) widzie^ 
liśmy, że płaszczyzna posuwała się zachowując poło? 
żenie prostopadłe do kierunku swojego ruchu.

Jeżeli natom iast, strona czołowa owej płaszczyzny, 
tw orzy pewien kąt, (zwykle niewielki) inny niż 90'̂  
z kierunkiem  ruchu płaszczyzny, (rys. 29) mówimy 
wówczas, że owa płaszczyzna porusza się ukośnie.

Kątem  natarcia nazywam y kąt, utw orzony przez 
płaszczyznę z torem , po którym  posuwa się środek 
ciężkości tej płaszczyzny. K ąt ten  oznaczamy zwykle 
literą i.

Określony w ten sposób kąt natarcia jes t niezależny 
od kierunku bezwzględnego, przybieranego przez płyts 
kę, zależy on jedynie od pochylenia płaszczyzny 
względem swego toru.

Uwaga ta jest zasadnicza dla teorji płatowców (patrz 
rys. 30, a, b, c).
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, K ąt natarcia dodatni i ką t natarcia ujem ny.

G dy położenie norm alne pewnej płaszczyzny nie* 
wiele się różni od poziomego, mówimy wówczas:

1) że kąt natarcia jest dodatni, jeżeli pow ietrze ude^ 
rza w stronę dolną płaszczyzny.

Przykład (rys. 31) kąt -|- i u tw orzony przez płaszs 
czyznę AB z torem  x’x;

2) że k ą t natarcia jest ujem nym , jeżeli powietrze 
uderza w płaszczyznę po stronic górnej.

Przykład (rys. 31) kąt — i utw orzony przez płasz* 
czyznę A ’B’ z torem  x’x.

Uwaga. — W  przypadku szczególnym, gdy płaszczvi 
zna jest nieruchoma, za kąt hatarcia uiważamy kąt, 
utworzony przez stronę czołową płaszczyzny i kierus 
nek powietrza, k tóre  weń uderza.

W  szczególności, jeżeli kierunek pow ietrza jest rów# 
rioległy do domniemanego toru  płaszczyzny, kąt natar# 
cia jest ten  sam, a wyniki pod względem oporu po* 
wietrzą są identyczne.

2) Przestrzeń pow ietrza zakłócona.
(patrz rys. 32),

W yobraźm y sobie płaszczyznę umie.szczoną wzglę* 
dem kierunku powietrza, k tóre  jest w ruchu.

Jeżeli do stron tej płaszczyzny zbliżymy czuły ma* 
nometr, to przekonam y się o istnieniu przestrzeni za« 
kłóconej.

Przestrzeń ta  leży w sąsiedztwie płaszczyzny i roz* 
ciąga się do pewnej głębokości.

Ciśnienia panujące w pobliżu płaszczyzny różnią się 
od ciśnienia pow ietrza otaczającego.

Przestrzeń, w k tórej pow ietrze jest zakłócone obec# 
nością płaszczyzny, nie może być ściśle określoną, po* 
nieważ ciśnienia stale m aleją i wskutek tego mogą być
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uważane za fale coraz to  bardziej słabnące. — Możemy 
jednak, zapomocą urojonej linji, ograniczyć przestrzeń, 
w której istnieją ciśnienia, odmienne od ciśnień po* 
w ietrzą otaczającego, i k tóre mogą być jeszcze spos 
strzeżone.

N a rysunku punkty  położone na krzyw ej, mogą być 
uważane, jako posiadające to samo ciśnienie, co i po? 
iwietrze otaczające, zaś punk ty  leżące niżej, należą do 
strefy pow ietrza zakłóconego.

3) W idm o aerodynam iczne 
(patrz rys. 34).

Jeżeli do danej p ły tk i zbliżymy riitki jedwabne, to 
p rzy jm ują one kierunki odtw arzające ruch strug po? 
w ietrznych w przestrzeni zakłóconej.

Ten sam w ynik można otrzym ać, przez wprowadzę? 
nie dymów do prądu powietrza.

Zapom ocą widma aerodynam icznego w ykazujem y, 
że strugi pow ietrzne zostają przez p ły tkę częściowo 
odchylone, oraz przesunięte równolegle do płasz? 
czyzny.

1) Małe kąty  natarcia:
W idzim y również, że gdy kąt natarcia jest niewielki 

(kilka stopni), strugi pow ietrza zostają odchylone bez 
zderzeń i przepłytwają swobodnie po obu stronach 
płaszczyzny nie wywołując wirów. (Rys. 33).

2) Duże kąty- natarcia;
Przeciwnie, gdy k ą t natarcia jest duży, odchylenie 

strug pow ietrznych jest gwałtowniejsze, przepływ  po? 
Wietrzą staje się mniej regularny i pow stają wiry.

N a rysunku 34, w miejscu M strugi pow ietrzne roz? 
chodzą się, jest to znakiem sfery podciśnienia; w N  
strugi się zgęszczają, jest to  znakiem sfery nad? 
ciśnienia.
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4) Krzywa podziału nadciśnień i podciśnień.
Z widma aerodynam icznego widzimy, że gdy płasz# 

czyzna znajduje się w położeniu, zbliżonem do pozio* 
mego, oraz tw orzy z kierunkiem  pow ietrza dodatni 
kąt natarcia, jwówczas strugi powietrza, napływ ające 
pod płaszczyzną, zostają przez tę ostatn ią wstrzym ane 
i ulegają odchyleniu. W ysnuw am y stąd wniosek, że pOi 
wietrze wywierać będzie pewne nadeiśnienie na dolną 
stronę płaszczyzny.

N aodw rót, strugi powietrzne, przepływ ające ponad 
płaszczyzną, zostają przesunięte nazew nątrz płaszczy* 
zny i s ta ra ją  się od niej oddalić, i wskutek tego wytwa* 
rzają pewne rozrzedzenie pow ietrza czyli podciśnienie 
na stronie górnej płaszczyzny.

Owe nadeiśnienia i podciśnienia są nierównom iernie 
rozmieszczone na płaszczyźnie.

G dybyśm y na naszej płaszczyznę umieścili rurki 
Pitot, jak  to uczyniliśmy (rys. 13) dla płaszczyzny pro* 
stokątnej, moglibyśmy wówczas zmierzyć rozm aite 
nadciśnienia i podciśnienia na obydwóch stronach 
płaszczyzny (patrz. rys. 35).

Pj, Pj, P3, P4, . . . . w yobrażają nadciśnienia m ierzone 
na stronie CD.

dj, d^, da, . . .  . w yobrażają podciśnienia mierzone 
na stronie AB.

Jeżeli końce strzałek połąezym y zapomoeą ciągłej 
linji, to  otrzym am y dwie krzywe: krzyw ą nadciśnień 
i krzyiwą podeiśnień.

Krzywe te, wykreślone, w dowolnej podziałce poda* 
ją  w artość nadeiśnienia albo podciśnienia, istniejącego 
w danym  punkcie na powierzchni p ły tk i (rys. 36).

Nic nam  nie mówią natom iast, ani o kształcie strug 
pow ietrznych (Iwidmo aerodynam iczne), ani też o war* 
tości nadciśnienia, lub podciśnienia panującego w po* 
bliżu powierzchni w przestrzeni zakłóconej.
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Krzywe takie dotyczyć mogą tylko pewnej określo* 
nej płytki, o określonym  kącie natarcia i, i szybkości 
(kąt natarcia: ką t utw orzony przez powierzchnię z kie* 
runkiem ruchu).

W danym  w ypadku mamy:
Podciśnienie w A  =  AD 
Nadciśnienie w B =  BC.

5) Szybkość strug powietrznych.
Do p łytk i zbliżamy bardzo czuły szybkościomierz, 

naprzykład szybkościomierz Badin.
Spostrzegamy, że szybkość pow ietrza dokoła naszej 

płytki jest bardzo rozm aita (patrz rys. 37).
Stwierdzam y mianowicie, że

Vi <  V <  ; V3 i V, ^  V
W  przestrzeni, objętej podciśnieniem, szybkość po? 

w ietrzą V¡, zwiększyła się.
N aodw rót, w przestrzeni objętej nadciśnieniem, 

szybkość zmalała.
6) W nioski.

Jeżeli pewna p ły tka płaska zostaje ustawiona ukoś* 
nie względem strug powietrza, stw ierdzam y wówczas 
że:

a) Istnieje przestrzeń zakłócona, w k tó re j ciśnienie 
pow ietrza jest różne od ciśnienia pow ietrza zewnętrz* 
nego.

b) Strugi pow ietrza odchylają się i zostają przesuą 
nięte równolegle do płaszczyzny.

W ynikające stąd przeciwdziałanie wywołuje wypar« 
cie płytki w kierunku odw rotnym  do kierunku odchy* 
lenia strug powietrznych.

Ruch pow ietrza staje się widocznym przy użyciu ni* 
ci jedwabnych, lub dymów (widmo aerodynamiczne).

c) W zdłuż całej powierzchni danej płytki, znajduje^ 
my różne w artości nadciśnienia i podciśnienia. (War*
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tości te mogą być przedstaiwione wykreślm e zapomocą 
krzywych).

d) Szybkość strug powietrznych w rozmaitych punks 
tach wziętych dokoła płytki jest różna.

Szybkość ta  w zrasta tam, gdzie panuje podciśnienie, 
oraz m aleje w przestrzeni, gdzie panuje nadciśnienie.

B. — OPÓR PO W IE T R Z A  N A  PŁA SZ C Z Y Z N Ę  
UKOŚNĄ.

1) Opór powietrza.
Jeżeli weźmiemy cienką p ły tkę płaską i ustawim y ją 

ukośnie 'względem jej toru, lub też względem kierunku 
powietrza, k tóre  weń uderza, wówczas ta  strona płytki, 
k tóra przy jm uje na się i odchyla strugi powietrzne, 
poddana będzie pewnemu nadciśnieniu, a nadciśnienie 
to będzie skierowane ku powierzchni spodniej to  zna« 
czy w kierunku od)wrotnym do kierunku odchylenia 
strug powietrznych.

N adciśnienie to  jest równe sumie nadciśnień, za# 
chodzących w różnych puriktach powierzchni (patrz 
rys. 35):

p =  P, +  P , +  Pa +  . . .
Druga strona płytki, od k tórej strugi pow ietrzne 

usiłują się oddalić, poddana jest podciśnieniu, k tó re  
jest skierowane od powierzchni górnej, to znaczy 
w tym  kierunku jak  nadciśnienie. (Rys. 35).

D =  dl +  dj -f" "ł* • • •
O pór p<Ąvietrz.a wobec płaszczyzny 

równy sumie 
czyźnie:

R =  p 4- D
(patrz rys. 38).

ukośnej jest 
nadciśnień i podciśnień na tej płasz*
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O pór pow ietrza jest siłą, dla k tórej konieczną jest 
znajom ość:

1) Punktu  przyłożenia, czyli środka wyporu, k tóry  
w ypada zawsze bliżej krawędzi natarcia, niż krawędzi 
ujścia i którego położenie zmienia się z kątem  natarcia.

2) Kierunku, k tóry  jest w przybliżeniu prostopadły 
do płytki.

3) Zw rotu, k tó ry  jest zaWsze odw rotny do kierunku 
odchylenia strug powietrznych.

4) W ielkości, k tó ra  zmieriia się proporcjonalnie do 
powierzchni, do kąta  natarcia i do kw adratu szybkości, 
a k tó rą  określa M^zór:

R =  Ki SV^
Uwaga. — Ponieważ zwrot oporu pow ietrza jest 

odw rotny do kierunku odchylenia strug powietrznych, 
przeto jeżeli będziemy przesuwać daną pły tkę i jeżeli 
ponadto ta  p ły tka będzie tw orzyć dodatni kąt natarć 
cia ze swym torem , strugi pow ietrzne będą odchylone 
ku dołowi, a opór pdw ietrza skierow any będzie ku 
górze. (Patrz rys. 39).

Dzięki te j własności, opór pow ietrza R może służyć 
do zró^wnoważenia ciężaru P płytki, k tó ra  w ten  spo« 
sób będzie mogła utrzym ać się w powietrzu.

Spostrzeżenia powyższe wyzyskuje się przy budowie 
płatowców.

2) Zm iany środka parcia.

Położenie środka parcia zmienia się z kątem  natais 
cia. (Patrz rys. 40).

Położenie środka parcia pozostaje prawie bez zmia*. 
ny dla danego kąta  natarcia przy  wzroście, jak  rójw# 
nież przy  zmniejszaniu się szybkości, natom iast zmie» 
nia się razem z kątem  natarcia.
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Rysunek 40 przedstaw ia różne położenia p ły tk i przy 
zmianach kątów  natarcia od 90** do 0“ i p rzy  stałym  
kierunku szybkości.

0 jest środkiem  parcia wówczas, kiedy powierzchnia 
jest prostopadła do kierunku szybkości.

Przyglądając się rysunkowi zauważymy, że dła kąs 
tów od 90° do 15°, środek parcia zbliża się zlwołna do 
krawędzi natarcia (do jednfej trzeciej mniej więcej) 
i że od 15° do 0° zbliża się doń szybko, do jednej 
czwartej mniej więcej.

Uwaga. — N ależy zaznaczyć, że kąty  natareia, użys 
wane w lotnictwie, zaWierają się w granicach od 0° 
do 20°.

W N IOSEK, Przy płytkach płaskich środek parcia 
przy zmianach kąta natarcia od 90° do 15°, zbliża się 
zwolna do kraw ędzi natarcia do jednej trzeciej, mniej 
więcej, natom iast zbliża się doń szybko, gdy kąt na^ 
tarcia zmienia się od 15° do 0°.

3) W ielkość oporu powietrza.

W ielkość oporu pow ietrza otrzym am y stosując wzór: 
Ri =  Ki SV^. — W  rzeczy samej, doświadczenia wys 
kazały, że opór pow ietrza zmienia się proporcjonalnie 
do:

1) W ielkość powierzchni S (w m etrach kwadratos 
wych).

1) K w adratu szybkości (V^) (w m etrach na sekundę).
3) Do współczynnika Ki, lub współczynnika oporu 

dla danego kąta  natarcia i.
W spółczynnik Ki (Definicja).
Ki jest (współczynnikiem, którego w artość zależy 

równocześnie od kształtu  danej płaszczyzny i od kąta  
natarcia.

Dla płaszczyzny prostokątnej Ki rośnie z wydłużę#
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niem, to znaczy z w artością stosunku b/a, czyli rozpięs 
tości do głębokości.

Rozpiętością b nazywam y długość kraw ędzi natarcia, 
w k tó rą  uderza powietrze, zaś szerokością łub głębo# 
kością zowie się rozległość płaszczyzny w kierunku 
szybkości.

Różnica (w oporze pow ietrza pochodzi stąd, że stras 
ty  ciśnienia na bokach, czyli s tra ty  marginesowe (patrz 
rys. 41) są m niejsze w w ypadku 1 niż w w ypadku 2.

W ysnuw am y stąd wniosek, że jeżeli chcemy otrzy* 
mać wielki opór pow ietrza dla p ły tk i o danej polwierz* 
chni, powinniśm y nadać jej jak  najw iększą rozpiętość 
kosztem  zmniejszenia głębokości.

Zm iany Ki
W spółczynnik Ki zmienia się:
a) Jak współczynnik K^o (patrz rozdział o oporze 

prostopadłym ).
b) Z  kątem  natarcia i
Ki rośnie ze wzrostem  kąta  natarcia dla wartości te* 

go kąta, stosowanych Iw lotnictwie.
Ki osiąga maximum, k tóre  jest większe od maximum 

Kgo przy kącie natarcia około 38”.
Jeżeli we wzorze Ri =  Ki SV^, powierzchnia S 

1 m etr kw adratow y i V  =  1 m/sek., wówczas otrzys 
mamy:

Ri =  Ki X  1 X  (1 m /seky

lub: Ri Ki
Oznacza to, że Ki przedstaw ia )w kilogramach wars 

tość oporu pow ietrza względem płaszezyzny, mierzącej 
1 m etr kw adratow y o danem wydłużeniu, .tiwo^rzącej kąt 
natarcia i ze swym torem  i poruszającej się z szybko* 
ścią 1 m etra na sekundę.
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Przykład. K15“ przedstaw ia opór płaszczyzny o po* 
wierzchni 1 m etr kw adratow y i o określonym  wydłu* 
żeniu, k tó ra  tw orzy kąt natarcia rów ny 15” i porusza 
się z szybkością 1 m etra na sekundę.

C. SKŁADOW E O PO R U  PO W IETR ZA .

Niech będzie Ri wypadkow ą działania pow ietrza na 
płytkę, tw orzącą pewien kąt i z kierunkiem  szybkości 
Vvzględnej (gdy kierunek ten jest poziomy).

Rozkładam y tę  w ypadkow ą Ri ¡według kierunków, 
przechodzących przez jej punkt przyłożenia, przyczem  
pierwszy z tych kierunków  będzie równoległy do kie* 
runku szybkości wzgłędnej, drugi prostopadły  do tego 
kierunku. (Rys. 42).

O trzym ujem y w ten  sposób dwie składowe: P  ̂ oraz
T .  ^

Składową P,, skierow aną prostopadłe do szybkości 
względnej, zwiemy oporem  użytecznym  lub wyporem. 
Siła ta  zapewnia unoszenie.

Składową skierowaną równoległe do szybkości 
wzgłędnej, zwiemy oporem  szkodlifwym. Siła ta  stawia 
opór przy poruszaniu się płaszczyzny.

Usprawiedliwm y teraz ten sposób rozkładania opo* 
ru powietrza.

W iemy, że aby pow ietrze stawiało opór pewnej pła? 
szczyźnie, trzeba by było ono w stanie ruchu 
względem płaszczyzny łub, co w skutkach swych jest 
jednakowe, by płaszczyzna była w stanie ruchu wzglęs 
dem powietrza.

W  tym  ostatnim  wypądku, trzeba więc poruszać 
płaszczyznę, do czego potrzebna jest pewna siła po? 
ciągowa.

G dy rozkładam y opór pow ietrza według dwóch kie? 
runków: równoległego, oraz prostopadłego do toru, 
składowa równoległa do toru  przedstaw iać będzie je?
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dynie i całkowicie siłę, k tó rą  należy pokonać, aby pos 
ruszać płaszczyznę, czyli ciągnąć ją  w powietrzu, skąd 
nazwa oporu szkodliwego nadana tej składowej.

Składowa prostopadła do toru  nie sprzeciwia się ru* 
cho!wi, ponieważ jest ona doń prostopadła.

Składowa prostopadła dąży do wyparcia płaszczyzny 
prostopadle do jej to ru  i zwana jest wyporem.

Uwaga. — W ypór i opór szkodliwy będą zawsze, 
pierwsfzy — prostoipaidły, drugii — rówmoiległy do toru, 
bez względu na kierunek tego toru  w przestrzeni.

W ielkości tych składowych zm ieniają się tak, jak 
wielkość wypadkow ej działania pow ietrza na płaszczys 
znę, — a zatem  obydwie są proporcjonalne:

1) — Do wielkości powierzchni (w m etrach kwadra* 
towych).

2) — Do kw adratu  szybkości (w m etrach na se* 
kundę).

3) — Do współczynników jednostkow ych (użyteczs 
nego Kz oraz szkodliwego Kx), odpow iadających 
współczynnikowi Ki.

W  ten sposób otrzym am y analogiczne do wzoru po* 
dającego wielkość w ypadkowej:

Ri =  Ki SV^

stosunki następujące:

iPi =  KizSV^
T , =  Kx SV^

Podobnie jak  poprzednio mieliśmy:
Ki =  współczynnik oporu jednostkowego, 

będziemy mieć:
Kz =  współczynnik w yporu jednostkowego, i 

Kx współczynnik oporu szkodliwego jednostkowego.
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Kz =  współczynnik w yporu jednostkow ego przedstas
wia w kilogramach i dla pdwnego kąta  natarcia, wars 
tość wyporu, (lub siłę uiiośną), jakiego doznaje pla* 
szczyzna o 1 m etrze kw adratow ym  powierzchni, pod* 
dana działaniu prądu pow ietrza o szybkości 1 m etr na 
sekundę.

Kąt natarcia jest stały podług założenia.
Kx, współczynnik jednostkow ego oporu szkodIi|wego,

przedstaw ia w kilogramach i przy  pewnym  kącie nas 
tarcia, w artość oporu szkodliwego, jakiego doznaje 
płaszezyzna o powierzchni 1 m etra kwadratowego, pods 
dana działaniu prądu pow ietrza o szybkości 1 m/sek.

Kąt natarcia jest stały  podług założenia.
Uwaga. —  Jeżeli w yobrazim y sobie płaszczyznę 

1 m etra kwadratowego, poddaną działaniu prądu po? 
wietrzą o szybkości 1 m etra na sekundę, to będziemy 
mieć: (rys. 43).

O pór pow ietrza =  Ki, Współczynnik oporu jednost? 
kowego.

Składowa prostopadła do kierunku szybkości i w da? 
nym wypadku, pionowa =  Kz, współczynnik oporu 
użytecznego jednostkowego.

Składowa róHvnoległa do kierunku szybkości i w da? 
nym 'w^ypadku poziom a=K x, współczynnik oporu szko? 
dliwego jednostkowego.

D. — ZM IEN N O ŚĆ Kx i Kz<

Z dwóch sił T j i Pj, jedna jest dla nas szczególnie 
ważną. — Jest nią wypór, czyli składowa użyteczna.

Jednak, ponidważ w ypór nie możć istnieć J ^ z  oporu 
szkodłiwego, stjjifaęiiYo^się nwi%(̂  -uayą^ąć rówmo; :ześnie 
wielki wypór pilzy ¿»tóliwie hajmoiejś^żym‘ópófz i szko? ’ ^  
dliwym. ~

Dzi
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Mianowicie staram y się uzyskać jak  najm niejszą war* 
tość dla stosunku;

opór szkodliwy __Kx SV  ̂ Kx
wypór Kz SV2

KxStosunek nazyHvamy lotnością danej płaszczyzny.

Lotność znam ionuje pewien określony typ  pof 
wierzchni.

Im m niejszy jest ten  stosunek, tern m niejszym  jest 
opór szkodliwy przy danym  wyporze.

Jeżeli wykreślim y krzywą, przedstaw iającą zmiany
Kx

lotności jyr- w zależności od kąta  natarcia i, to c-trzys 
Kz

mamy: (rys. 44).
Krzywa C, posiada minimum M. przy  pewnej war? 

tości kąta  natarcia. Ten ką t natarcia zowiemy kątem  
optimum.

Kąt optim um  i. odpowiada więc wartości minimum 
Kxstosunku Jest to najlepszy k ą t użycia powierzchni.

Średnia w artość kąta  î  dla powierzchni płaskich, uży# 
wanych w lotnictwie, wynosi mniej więcej 6'’

KxW niosek. — Stosunek nazywam y lotnością. Lot#
Kz

Kx
ność jest maximum, gdy stosunek jest minimum.i\Z
Kąt natarcia, p rzy  którym  stosunek

opór szkodliwy
wypór

jest minimum, nazywa się „kątem  optim um ", (kątem  
najlepszym). Kąt optim um  jest najlepszym  kątem  uży# 
cia powierzchni.
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E. — STRESZCZEN IE.

a) Działanie pow ietrza na powierzchnię ukośną.

G dy jakieś ciało, a w szczególności powierzchnia 
plaska lub krzyw a ustaw iona jest ukośnie w stosunku 
do przepływ ających strug pow ietrza, to stwierdzam y, 
że

a) dokoła powierzchni istnieje przestrzeń pow ietrza 
zakłóconego, w k tórej ciśnienie pow ietrza jest najwy« 
raźniej odm ienne od ciśnienia pow ietrza otaczającego.

b) Strugi pow ietrza ulegają odchyleniu przez pos 
wierzchnią. W  rzeczy samej, strugi pow ietrza, przepły* 
wając, zostają odchylone przez powierzchnię. Wyni# 
kające stąd  przeciwdziałanie dąży do odsunięcia po? 
Wierzchni w przeciwnym  kierunku.

Kierunek strug pow ietrza może być uwidoczniony 
przez zastosowanie bardzo lekkich nici jedw abnych, 
albo zapomocą dymów.—O braz utw orzony przez owe 
nitki, lub przez dym y zowie się widmem aerodynamiczs 
nem.

b) O różnych wartościach nadciśnienia, oraz podciśnie#
nia wzdłuż powierzchni.

O trzym ane w sposób doświadczalne krzyw e pozwala# 
ją  zdać sobie sprawę z wnrtości tych ciśnień oraz wycią# 
gnąć stąd odpowiednie wnioski.

c) O różnych wartościach szybkości strug pow ietrznych
dokoła powierzchni.

Zapom ocą odpowiednich doświadczeń stw ierdzona, 
że szybkość pow ietrza w przestrzeni objętej podciśnie# 
niem, jest większa, niż W przestrzeni, w k tó re j panuje 
nadciśnienie.
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d) W ypadkow a działania pow ietrza na płaszczyznę
ukośną.

N a polwierzchni płaskiej, ustawionej ukośnie wzglę* 
dem strug powietrznych, w ypadkowa nadciśnień, ists 
niejących na stronie dolnej płaszczyzny, oraz podci« 
śnień, istniejących na stronie górnej, stanoKvi, jak  to 
w ykazaliśm y poprzednio, opór powietrza, napotykany 
przez płaszczyznę.

O pór ten, czyli siła, jest określony przez; kierunek, 
zwrot, punk t przyłożenia, wielkość.

e) Zmienność punktu  przyłożenia oporu powietrza,
albo środka wyporu.

Stwierdzamy, że dla powierzchni płaskich, przy zmia? 
nie wartości kąta natarcia w  granicach od 90° do 15°— 
środek wyporu zbliża się powoli do krawędzi natarcia.

W  dalszym ciągu, od 15° do 0°, środek wyporu zbliża 
się już szybko do tejże kraw ędzi natarcia.

W łaściwość ta  zapewnia powierzchniom płaskim 
własną stateczność podłużną (patrz rozdział „statecz* 
riość‘ ).

f) S traty boczne (marginesowe).
W  powierzchni płaskiej, umieszczonej ukośnie wzglę# 

dem strug powietrznych, stw ierdzam y na krawędziach 
bocznych pewne osłabienie ciśnienia, znam ionujące tak  
zwane „straty  boczne“, albo marginesowe.

A by zmniejszyć s tra ty  boczne, iwypada dawać po* 
wierzchni dużą rozpiętość, zm niejszając jej głębokość.

g) Składowe oporu powietrza.
A by ułatwić poznanie oporu powietrza, rozkładam y 

ten  ostatn i na dwie składowe.
Jedna z nich ma kierunek równoległy do toru, — drus 

ga, — kierunek doń prostopadły.
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Składowa prostopadła zoiwie się „wyporefn“ ; jest to 
sita użyteczna, k tó ra  zapewnia unoszenie, oraz równo# 
waży ciężar płytki.

Składowa pozioma, k tó ra  jes t równoległą do toru 
zowie się oporem  szkodliwym. Stanowi ona siłę szko# 
dliwą i przeciwdziała w posuwaniu się, musi ona być 
zrównoważona siłą ciągu śmigła.

h) Zm ienność oporu pow ietrza i jego składowych.
Zarów no w ypadkow y opór powietrza, jako też oby# 

dwie jego składowe zm ieniają się z kątem  natarcia.
W  locie norm alnym  szukam y takiego kąta natareia, 

dla którego moglibyśmy otrzym ać równocześnie naj# 
większy wypór, p rzy  najm niejszym  opotze szkodli# 
wym.

To znaczy, że poszukujem y minimalnej wartości sto# 
opór szkodliwy.

sunku:

Stosunek

wypór.
opór szkodliwy

wypór

Kąt natarcia, dla którego stosunek

zo“wie się lotnością.

zkodliwyopor
wypór

osiąga swoje minimum, nazywa się kątem  optimum. 
Jest on najlepszym  kątem  zużytkow ania powierzchni.

Średnia w artość tego ką ta  dla polwierzchni płaskich, 
używanych w lotnictwie, wynosi około ó”.
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R O ZD ZIA Ł IV.

PO W IE R Z C H N IE  KRZYW E
oraz

PŁATY N OŚNE.

TREŚĆ.
A. — Uwagi ogólne.
B. — Działanie pow ietrza na powierzchnie krzywe: 

1) przestrzeń zakłócona, 2) widmo aerodynam iczne, 3) 
podział nadcisnień i podciśnień (depresji), 4) szybkość 
strug powietrznych.

C. — W ypadkow y opór pow ietrza wzglgdem po# 
wierzchni krzywych.

D. — Zmienność położenia środka parcia.
E. — W ielkość wypadkowego oporu powietrza.
F. — Składowe w ypadkowej.
G. — Powierzchnie o różnych przekrojach.
H. — Zmienność Kx i Kz.
I. — Powierzchnie używane w lotnictwie.
J. — ̂ O skrzydłach płatowców wogóle.
K. — K ąt natarcia i nastawienia.
Ł. — Próby skrzydeł płatowcowych Biegunowa.

Streszczenie.



R O Z D Z IA Ł  IV.

P O W IE R Z C H N IE  KRZY W E I PŁA TY  N OŚNE.

A. Uwagi ogólne.

Powierzchnią krzyw ą nazywam y powierzchnię o pe« 
wnej grubości, k tórej przekrój (profil) otrzym any w ja« 
kimkolwiek bądź przecięciu poprzecznym , przedstaw ia 
linję krzyw ą (rys. 45).

Powierzchnia krzyw a posiada z jednej strony po* 
wierzchnię wgiętą, k tó rą  nazywam y stroną spodnią lub 
spodem.

Druga strona zwie się stroną wierzchnią, albo wierzs 
chem. Cięciwą przekro ju  (profilu) zowie się prosta 
styczna do skrajnych kraw ędzi powierzchni krzyw ej.

G rubością nazywam y najw iększą wysokość, zaw artą 
pomiędzy cięciwą przekroju  i krzyw ą wierzchu.

P łaty  nośne (zwane także skrzydłam i) płatowców są 
zwykle powierzchniami krzylwemi (uzasadnienie tego 
znajdujem y nieco dalej).

Płat nośny będzie zatem  schąrakteryzow any przez, 
krzywiznę, oraz przez grubość.

Skrzydła płatow ców  nowoczesnych posiadają zwy’̂# 
kle grubość zaw artą pomiędzy a /̂ao głębokości 
skrzydła.
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K ąt natarcia.
W  pdwierzchni krzyw ej, lub w skrzydle platowco* 

wem kąt natarcia jest to  kąt utw orzony przez cięciwę 
skrzydła z torem , po którym  porusza się środek cięż* 
kości skrzydła (rys. 46).

K ąt natarcia może być dodatnim , ujem nym  lub zerOí 
wym, podobnie jak  to mieliśmy w w ypadku płaszczy* 
zny (patriz roizidz. ILI, sitrona 37).

B. Działanie pow ietrza na powierzchnie krzywe.
Rozpatrzm y punkty  następujące:
1) P rzestrzeń zakłócona (rys. 47).
Jeżeli do powierzchni krzyw ej, poddanej działaniu 

prądu powietrza, zbliżymy bardzo czuły m anom etr, to 
zauważymy, że ciśnienia, panujące wokół tej powierzch# 
ni, są różne od ciśnienia otaczającego powietrza. — 
Przestrzeń, w której zachodzi owa różnica ciśnień, 
zwiemy przestrzenią zakłóconą.

Zapom ocą tego samego m anom etru, stwierdzam y, że 
po stronie spodniej istnieje przestrzeń, objęta nadci* 
śnieniem, po stronie wierzchniej podciśnieniem.

Zakłócona przestrzeń, praktycznie biorąc, jest nie* 
ograniczona. W artość nadciśnień i podciśnień spowo* 
dowanych obecnością powierzchni, sta je  się coraz 
mniejsza, w miarę jak  oddalam y się od powierzchni. 
Całą tę przestrzeń m ożnaby ograniczyć lin ją urojoną, 
obejm ującą wszystkie te miejsca, w których nadciśnie* 
nia lub podciśnienia dają  się zauważyć (patrz rys. 47).

W  całej tej przestrzeni w artości ciśnień są różne od 
wartości ciśnień pow ietrza otaczającego.

2. W idm o aerodynam iczne, (rys. 48 i 49).
Jeżeli ruch strug pow ietrznych uwidocznimy zapo# 

mocą dymów, lub nitek jedwabnych, to zauważymy, 
że strugi te ulegają pewnemu odchyleniu. Odchylenia 
te  są większe niż w w ypadku powierzchni płaskich.
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Ponieważ odchylenie masy powietrza, spowodowane 
przez powierzchnie krzywe, jest większe, niż odchylę» 
nie, wywołane przez powierzchnie płaskie, możemy za# 
tern powiedzieć, (patrz rys. 49):

Prz> równości powierzchni, powierzchnie krzyw e są 
nośniejsze od powierzchni płaskich.

a) W ypadek dużego kąta  natarcia, (rys. 50).
¡Przy dużym  kącie natarcia strugi pow ietrza ulegają 

gwałtownemu odchyleniu.
O pór pow ietrza względem powierzchni jest zatem  

duży.
W niosek: G dy kąt natarcia rośnie, opór pow ietrza 

rośnie również.
G dy  w artość kąta  natarcia jest znaczna, pow stają 

wiry powietrza.
W iry  te  jednak są mniejsze, niż te, którebyśm y zaob# 

serwoS^ali, przeprow adzając to samo doświadczenie 
i w takich samych w arunkach z powierzchnią płaską. 
Przy powierzchniach krzywych, strugi pow ietrza są 
niejako kierowane przez przekrój p łata  (profil) i łączą 
iię ponownie przy krawędzi ujścia, nie w ywołując zde­
rzeń. (rys. 51).

b) W ypadek małego kąta  natarcia, (rys. 51).
G dy kąt natarcia jest niewielki fnawet gdy jest on 

rów ny zeru), lub posiada niewielką wartość ujemną, 
spostrzegam y, że strugi pow ietrzne są w. dalszym ciągu 
kierowane ku dołoiWi, a w skutek tego w ywołują prze# 
ciwdziałanie, k tóre usiłuje unosić powierzchnię.

Uwaga. — K ąt natarcia jest dodatni, gdy kąt, utwo# 
rzony przez cięciwę przekroju z kierunkiem  strug po# 
wiietrz;ny:ch wypada nad  kierunkiem szybkośdv lub to# 
ru. (patrz rys. 54).

K ąt natarcia jest ujem ny, gdy kąt utw orzony przez
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cíqcÍ'wq przekroju  z kierunkiem  strug pow ietrznych 
w ypada pod kierunkiem  szybkości, lub toru. (patrz 
rys. 54).

K ąt natarcia je s t zerowym, gdy kąt, u tw orzony przez 
cięciwę przekroju, pokryw a się z kierunkiem  szybkości 
lub toru. (patrz rys. 54).

M ożemy zatem  powiedzieć, że:
Pdwierzchnie krzyw e są jeszcze nośne przy  ujems 

nych kątach natarcia (patrz rys. 52 i .53).
W artość kąta natarcia, p rzy  którym  wypór staje się 

równym  zeru, zmienia się zależnie od kształtu  profilu.
3. Rozkład nadciśnień i podciśnień, (rys. 55).

Jeżeli po powierzchni będziem y przesuwać mano« 
m etr, to  zauważymy, że w różnych punktach profilu, 
wartości nadciśnień i podciśnień są różne.

W artości te Są przedstaw ione wykreślnie na ryś. 55. 
O trzym ane krzyfwe pouczają nas o wielkości nadciśnie? 
nia, lub podciśnienia, panującego w określonym  punk* 
cie przekroju  dla pewnego kąta natarcia.

4. Szybkość strug powietrznych, (rys. 56).
W  podobny sposób przy pom ocy czułego szybkościos 

mierzą można się przekonać, że w sąsiedztwie po? 
wierzchni szybkość stiug  pow ietrznych jest różna.

Zauważymy, że w przestrzeni, gdzie panuje podci? 
śnienie, szybkość staje się większa. N atom iast w prze? 
strzeni, gdzie panuje nadciśnienie, szybkość ta  jsię 
zmniejsza.

5. W nioski.
Jeżeli pewną powierzchnię krzyw ą poddać działaniu 

prądu powietrza, to zauważymy: 
a) że istnieje przestrzeń zakłócona, w k tórej c’śnies 

nie pow ietrza jest różne od ciśnienia pow ietrza zes 
wnętrznego;
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b) że zachodzi odchylenie strug powietrznych, wys 
wołane obecnością powierzchni.

Strugi powietrza zostają wówczas gwałtownie odchys 
lone przez powierzchnię.

Przeciwdziałanie, k tóre  stąd  pow staje, wywołuje par? 
cie p łata W odw rotnym  kierunku.

Z rozważań tych m ożnaby wyciągnąć następujące 
wnioski:

1) Przy równości powierzchni, powierzchnie profilos 
we są nośniejsze od płaskich.

2) Powierzchnie profilowe są jeszcze nośne dla kąa 
tów natarcia ujemnych.

3) Wartości nadciśnień, albo podciśnień, panujących 
wzdłuż przekroju płata, są różne.

4) Szybkości strug powietrznych w sąsiedztwie pos 
wierzchni są różne.

ę .  — Opór powietrza względem powierzchni 
krzywych.

Jeżeli p rąd  pow ietrza uderza w jakąś pówierzchnię 
krzywą, a cięciwa przekroju  tw orzy z kierunkiem  szybs 
kości względnej pewien kąt natarcia stały, wówczas 
zauważymy, co następuje:

Strugi pow ietrza zostają rozdzielone przez krawędź 
inatareia, a jedma ich część uderiza w  spód, k tóry  je 
ham uje. W yw ołuje to skupienie .się tych strug, przez 
co pow.staje tak  zwana przestrzeń nadciśnienia.

Druga część strug pow ietrznych posuwa się Iw dah 
szym ciągu i w ytw arza po stronie wierzchniej, przez 
rozrzedzenie powietrza, przestrzeń podciśnienia, nie 
pozbawioną często wirów.

W ypadkow a tego nadciśnienia i podciśnienia stanowi 
opór pow ietrza R, względem powierzchni krzyw ej, 
(patrz rys. 58).

W ypadkow a ta  jest określona przez:
1) Punkt przyłożenia 0, lub środek parcia. Punkt
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przyłożenia leży w punkcie spotkania siły R z cięciwą 
przekroju  powierzchni.

Środek parcia przesuwa się wzdłuż przekroju, zależ* 
nie od kąta  natarcia.

1) Kierunek, lub Iłnję działania. — Kierunek zmienia 
się zależnie od wartości kąta  natarcia, oraz kształtu 
przekroju.

Jednak, aby ułatwić opisy i wykresy, k tóre zamiesz* 
czarny poniżej, przypuszczam y, że kierunek wypadkos 
wego oporu pojwietrza jes t prostopadły do cięciwy 
przekroju  badanej powierzchni.

3) Zw rot. — O d spodu ku wierzchowi profilu dla 
powierzchni i kątów  natarcia, używanych norm alnie 
w lotnictwie.

4) — W ielkość oporu podaje wzór: Ri =  Ki S V^,

D. Zm ienność położenia środka parcia.
Położenie środka parcia zmienia się z kątem  natarcia. 

Położenie to pozostaje jednak bez zmiany dla danego 
kąta natarcia, skoro zmienia się ty lko sama szybkość.

Zmienność położenia środka parcia otrzym ujem y dos 
świadczalnie, poddając dany płat nośny działaniu prą* 
du pow ietrza i zmieniając k ą t natarcia.

N a rysunku 57 badany płat obraca się dokoła A jako 
środka i przybiera kolejno wartości kątów  natarcia od 
90® do 0®, przyczem  kierunek szybkości pozostaje nieś 
zmienny.

G dy kąt natarcia maleje od 90® do 20®, środek parcia 
zbliża się zwolna do krawędzi natarcia, w dalszym zaś 
ciągu przy kątach od 20® do 15® zbliża się doń szybciej.

W reszcie od 15® do 0®, środek parcia wraca dosyć 
szybko do kraw ędzi ujścia.

W niosek. D la kątóiw natarcia, używanych w lotni* 
ctwie, to znaczy dla powierzchni krzy>wych, przy
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zm niejszaniu się tego kąta, w przybliżeniu od 15® do 0®, 
środek pareia oddala się od krawędzi natarcia.

O dw rotne zjawisko zauważyliśmy w w ypadku po? 
wierzchni płaskich.

E. W ielkość wypadkow ej.

Jak to widzieliśmy, wielkość wypadkow ej oporu po? 
wietrzą podaje nam  wzór:

Ri =  KiSV=*

Uwaga. W zór ten podaje opór jedynie w przybliżę? 
niu. Mimo to przyjm ujem y, że opór Ri jest proporcjo? 
nalny:

1) Do wielkości powierzchni S (w m etrach kwadrato? 
wych).

2) Do kw adratu szybkości (w m etrach na sekundę).
3) Do w spółczynnika Ki, czyli 'współczynnika oporu 

jednostkowego.
W spółczynnik Ki przedstaw ia w kilogramach, opór 

pow ietrza na płat o powierzchni 1 m etra kwadratowe? 
go o pewnym określonym  profilu i poddanym  działaniu 
prądu pow ietrza o szybkości równej 1 m etrowi na se? 
kundę, przy danym  kącie natarcia (i).

Ki zmienia się:
a) jak  Koo (patrz opór prostopadły)
b) z kątem  natarcia.
(Zm iany te są większe, niż zmiany płaszczyzn cień? 

kich).
d) z krzyw izną (profilem)
d) z wydłużeniem.

F. Rozkładanie oporu powietrza.
A by ułatwić badanie oporu pow ietrza rozkładam y 

go na dwie siły (rys. 58).
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Jedna z tych sił skierowana jest równolegle do kie* 
runku toru. Druga siła prostopadle do tego toru.

Składolwa prostopadła do toru zowie się wyporem. 
Jest to siła użyteczna Pj.

Składowa skierowana równolegle do toru zowie się 
oporem  szkodliwym. Jest to siła szkodliwa T^.

W ielkości tych dwóch składowych zm ieniają się po# 
dobnie jak  wielkość ich w ypadowej, a mianowicie:

1) z wielkością powierzchni S (w m etrach kwadrato# 
wych)

2) z kw adratem  szybkości (w  m etrach na se# 
kundę).

3) ze współczynnikam i jednostko‘wymi Kx i Kz.
W spółczynniki Kz dla w yporu i Kx dla oporu szko# 

dliwego są składowemi Ki podług dwóch danych kie# 
runków.

Zależą one dla p łata  o danym  profilu i wydłużeniu, 
od wartości współczynnika Ki przy różnych kątach na# 
tarcia.

Możemy zatem  napisać:
Wypór: P, =  KzSV^
O pór szkodliwy: =  KxSV^
Uwaga. W  tró jkącie prostokątnym  ORiP^ (rys. 58): 

boki P i i Pj Ri są przyprostokątnem i. P^ Ri jest równy 
Tj, a zatem  możemy napisać:

Ri== =  Pj=* +  T /
Podstaw iając zamiast Ri, Pj i ich wartości, otrzy# 

mamy: (KiSV=̂ )=* =  (KzSV=*)=‘ +  (KxSV^^
Dzieląc to przez (SV^)^, otrzym am y:

Ki^ =  K^z +  KW.
W spółczynnik Kz, lub współczynnik jednostkow y 

wyporu, przedstaw ia Kv kilogramach wypór, jakiego do? 
znaje płat nośny o pewnym  określonym  profilu i wy# 
dłużeniu, powierzchni 1 m etra kw adratowego posuwa#
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jącej się z szybkością 1 m etra na sekundę, przyczem  
cięciwa przekro ju  tiworzy z kierunkiem  toru stały  kąt 
natarcia i.

W spółczynnik Kx, lub współczynnik jednostkow y Os 
poru szkodliwego przedstaw ia w kilogramach opór pos 
w ietrzą przy  posuwaniu się, doznaw any przez p łat no# 
śny o danym  profilu i [wydłużeniu; powierzchni l#go 
m etra kwadratow ego posuwającej się z szybkością l#go 
m etra na sekundę, przyczem  cięciwa przekroju  tworzy 
z kierunkiem  toru stały  kąt natarcia i.

G. Płaty nośne o różnych profilach.
Definicje.

W ydłużeniem  p łata nazywam y stosunek, jaki zacho# 
dzi pom iędzy jego rozpiętością, a głębokością.

Jeżeli rozpiętość jest b, a głębokość a, wówczas 
mamy;

W ydłużenie =  ™ .

W wypadku p łata  prostokątnego mówimy również, 
że wydłużenie jest stosunkiem  kw adratu rozpiętości 
p łata do jego powierzchni.

Mamy:
b 2

W ydłużenie =
8

lecz:

W ypór i opór szkodliwy dwóch płatów  nośnych, po# 
siadających jednakow e wydłużenie, lecz o różnych pro# 
filach: W ypory i P i” oraz opory szkodliwe i T ,’ 
jakich doznają dwa płaty  nośne o jednakow ej rozpięs
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łości i jednakow em  wydłużeniu, lecz o różnych profis 
lach, pomimo, że oba p łaty  poruszają się w jednakoi 
wych w arunkach (to znaczy z jednakow ą szybkością 
i przy jednakow ym  kąeie natareia) nie są sobie równe.

A zatem  można zmienić nośność p łata nośnego zmie# 
niająe jego profil.

Płatowce, posiadające p łaty  nośne o jednakow ej po? 
wierzehni i jednakow em  wydłużeniu, leeź o różnych 
profilach, nie posiadają więc jednakow ych właściwości 
lotnych.

H. Zm ienność Kx i Kz.

Podobnie, jak  przy rozważaniu p ły tk i płaskiej, sto?

, opór szkodliwy KxSV^ Kx sunek — -------7—-̂ —  =
wypór KzSV2 “  Kz

nazywa się lot?

nością i znam ionuje pewien określony typ  powierzchni.
Im mniejsza jest w artość stosunku Kx, tern opór 

szkodliwy jest mniejszy, przy równocześnie większym 
wyporze, oraz tern lepszy jest dany płat.

Stosunek ^  zmienia się z kątem  natareia.
Kz

Stosunek ten  jest minimum, przy  pewnej iwartości 
kąta natarcia, zwanego wówczas kątem  optim um  (ką? 
tern najlepszej lotności).

K ąt optimum, k tó ry  odpowiada minimum stosunku, 
jest najlepszym  kątem  użycia płata (patrz rys. 44).

Lotność jest maximum, gdy stosunek jest mini? 

mum.
I. P łaty nośne używane w lotnictwie.

Z tego, co powiedzieliśmy poprzednio, wynika, że 
płaty  nośne, jakich się używa w lotnictwie, posiadają 
powierzchnie krzywe.
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Powierzchnie te  posiadają pefwną grubość niezbędną 
do ich budowy i dla ich trwałości, (rys. 57)

Krzywizna płaszczyzny wierzchniej jest większa na 
przedzie, niż w  tyle, a to  w celu prawidłowego od* 
chylania strug pow ietrznych i ułatw iania powstawania 
podciśnienia.

Krzywizna powierzchni spodniej jest słabsza i może 
być Wklęsła lub wypukła. Czasami powierzchnia spod* 
nia bywa zupełnie płaska.

Profile są w ykreślane w ten sposób, aby strugi po* 
wietrzą wierzchu łączyły się ze strugam i spodu z jedna? 
kową szybkością, a to  w celu zm niejszenia wirów na 
tyle skrzydła, W sąsiedztwie kraw ędzi ujścia (rys. 59).

Krzywizna krawędzi natarcia jest znaczna, gdyż win? 
na ona rozdzielać strugi powietrzne. K rzywizna ta  przy? 
biera kształty  dosyć różne, zależnie od przekroju.

Naogół możemy powiedzieć, że w ykreślając profil 
p łata nośnego dążym y do osiągnięcia następujących 
własności:

1) Żeby dwa pasm a pow ietrza opływ ające p łat roz? 
dzielały się wyraźnie i łączyły ponow nie bez zderzeń 
i wirów.

2) Żeby w ypór był jak  największy.
3) Żeby opór szkodliwy był możliwie najm niejszy.

J. O ogólnej budowie skrzydła.
W  większości wypadków  skrzydło płatowca składa 

się z następujących części (rys. 61):
1) Dźwigarów, najczęściej dwóch, z k tórych  pierw? 

szy jest umieszczony mniej więcej w (przedniej) ćwiart? 
ce głębokości skrzydła.

2) Żeberek, k tó re  n ada ją  płatowi żądany profil. Są 
one nawleczone na dźwigary i rozmieszczone na nich 
w regularnych odstępach. Żeberka połączone są, na
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przedzie listwą czołową A, zwaną kraw ędzią natarcia, 
a w tyle kraw ędzią ujścia B (rys. 60).

Krawędź ujścia, może być zrobiona z drutu stalos 
wego.

3) U sztyw nienia międzydźwigaro'wego, k tóre  utrzyj 
muje stały rozstęp między dźwigarami.

Usztywnienia te  tw orzą rozpórki i ścięgna wewnętrz? 
ne z drutów  stalowych (patrz rys. 61).

Dźwigary oraz usztywnienie międzydźwigarowe two# 
rzą razem  tak  zwany „Vięzar skrzydłow y“..

4) Pokrycie. Do pokrycia płatów  używa się płótna 
lnianego lub bawełnianego, k tórem  obciąga się szkielet 
skrzydła.

Ponieważ pokrycie to w ytrzym uje bezpośrednio 
wszystkie nadciśnienia i podciśnienia, powinno więc 
być dobrze naprężone i odpowiednio przym ocowane 
do żeberek.

N ależy unikać worków (wklęśnięcia lub wydęcia) 
oraz falowania, k tóreby  mogły utworzyć się Wskutek 
rozciągnięcia się pokrycia.

Celem zm niejszenia po obu stronach skrzydła tarć 
powietrza, k tóre zwiększają opór szkodliwy płótno po? 
kryw a się cellonem, a często jeszcze lakierem.

Cellon ma również na celu zwiększenie napięcia płót« 
na i jego wytrzym ałości, jakoteż uczynić je nieprzenii 
kliWem dla pow ietrza i płynów  (woda, benzyna, oliwa).

K. K ąt nastawienia.

1) K ąt nastawienia. Jest to  kąt, k tó ry  cięciwa profilu 
p łata tw orzy z dowolnie obraną lin ją  na samolocie, na? 
przykład: osią podłużną płatowca, kierunkiem  górnych 
podłużnie kadłuba, lub kierunkiem  dźwigara silnikoi 
wego.

Zasadniczo winien to  być kąt, k tóry  cięciwa profilu 
skrzydła tw orzy z kierunkiem  ciągu śmigła.
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W skutek tego obieram y zwykle na danym  samolocie 
jedną z linij, określonych poprzednio, tak, aby była ona 
równoległą do kierunku ciągu śmigła.

Kąt, utw orzony przez cięciwę profilu skrzydła z ową 
obraną linją, będzie równy kąto\vi, utworzonem u przez 
cięciwę profilu z kierunkiem  ciągu śmigła.

Kąt ten nadany zostaje płatom  nośnym  przy budo« 
wie samolotu. Jest on wynikiem obliczeń aerodynamiczs 
nych. (rys. 62)

2) K ąt natarcia (i). Jest to kąt, jaki cięciwa profilu 
skrzydła tw orzy z kierunkiem  szybkości względnej.

Uwaga. N ależy odróżniać kąt nastawienia od kąta 
natarcia i nie mieszać ich ze sobą. W locie, kąt natarcia 
płatów bywa najczęściej różny od kąta nastawienia, 
nadanego przy regulacji.

L. Próby skrzydeł. Biegunowa.

A by zaprojektow ać płatowiec, niezbędnem  jest po* 
siadanie dla profilu piatów  szeregu wartości składo* 
wych oporu powietrza, a więc w yporu i oporu szkodlis 
wcgo dla różnych kątów  natarcia.

W  tym  celu, model płata, którego właściwości chce* 
my ustalić, poddajem y działaniu prądu pow ietrza i u> 
stawicznie zmieniamy kąty  natarcia, (dmuchawa, tunel 
aerodynam iczny) (patrz rys. 63).

Każdej wartości kąta natarcia, odpow iadają różneKxwartości Ki, Kx, Kz i k tóre zapisujem y jak wska#Kz
żuje tabelka
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U
>» ro 

X, c
—6 —4 — 2 0 2

i

4 i 6
!

8 10 16

0,0168 0,004890,00:640,0194 0,0294 0,0379 |o,0460 0,0532 0,0,99 0 9692

K x 0,00476jo,033160,00251
1

0.00;64|0,00224|0,0017/ 0,002 90,003670,004780,01205
K x

K z
—0,283:—0,649| 1,55 0,85 |0,06 0,059 jo,062 j0,069 0,079 0,174

Tabelka powyższa podaje natężenie składowych Kx

i Kz oraz ich stosunku .
Kz

W artości te służą do wykreślenia krzywej charakte« 
rystycznej p łata o danym  profilu, zwanej: „bieguno? 
wą“.

K rzywa biegunowa posiada podw ójną zaletę; ułatiwia 
czytanie podanej wyżej tabelki, oraz pozwala na na# 
tychm iastowe porówanie ze sobą rozm aitych profili 
w celu jak  najlepszego wyzyskania tychże.

Możemy zatem powiedzieć:
Biegunowa jest krzyw ą przedstaw iającą wartości Kx 

i Kz dla różnych kątów  natarcia i dla p łata o danym 
profilu i wydłużeniu.

Krzywa biegunowa podaje nadto różne wartości lot* 
ności oraz w artość kąta optimum.

Biegunowa.
W yobraźm y sobie dwie osie prostokątne. N a osi od> 

ciętych (oś pozioma) odnosimy wartości Kx. N a  osi 
rzędnych (oś pionowa) zaznaczamy wartość Kz.

A by krzywa była wyraźną, bierzem y dla wartości 
Kx podziałkę dziesięć razy większą, niż dla Kz.

N astępnie wykreślam y krzywą, znajdując jej pun^ 
k ty  zapomocą podanej powyżej tabelki.
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Kąty natarcia będą również uwidocznione na krzy? 
wej.

A by uskutecznić w ykres biegunowej, bierzem y dla 
każdego kąta natarcia odpowiednie wartości wy^poru, 
oraz oporu szkodliwego.

Przenosim y te w artości na odpowiednie osie i przez 
otrzym ane punkty  prowadzim y równoległe do Ox i do 
Oz. Przeeięcia się tych prostych dają  nam  punkty  
szukanej krzyw ej. O bok każdego z nich, zapisujem y 
w artość kąta, k tó ry  dostarczył ntim współrzędne danes 
go punktu.

N astępnie, aby otrzym ać biegunową, łączymy razem 
wszystkie otrzym ane punkty.

N a biegunowej, przedstaw ionej na rysunku 64, mas 
my:

Oa w yobraża w ypór i O a’ opór szkodliwy dla ką ta  1°. 
Ob wyobraża wypór i O b’ opór szkodliwy dla kąta  2“.
Oc w yobraża wypór i O c’ opór szkodliwy dla kąta  3®
Od wyobraża wypór i O d’ opór szkodliwy dla kąta  4”
Oe wyobraża w>’pór i O e’ opór szkodliwy dla kąta 5'̂ .

Każdemu kątow i natarcia odpow iada jeden punkt na 
biegunowej i różnym punktom  na biegunowej odpowia# 
dają  różne kąty  natarcia.

W artości Kz sięgają na biegunowej do 0,1. Przez 
punkt ten przeprow adzam y równoległą do osi odcię? 
tych i na tej równoległej Wyznaczamy wartości sto? 

Kxsunku TT- czvli lotność.Kz *
W  rzeczy samej, dla kąta 

(rys. 65) Kxl® o d  ac _Kzl" cd oa ”
1” m amy lotność:
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Lecz OA =  0,1, , Oe Oe ^ V. , .u a  =  o;t =  0 " X ' “ -
A więc lotność C jest równa wartości Kx w e 

mnożonej przez 10.
W ystarczy zatem  ustopniować prostą OD, kładąc 

wartości dziesięć razy większe, niż odpowiednie war* 
tości Kx.

Przykład: jeżeli Oe =  0,0054, będziemy mieć A C  =

pOs

0,054 skąd lotność dla kąta V  =  0,054 54
1000

A by otrzym ać na biegunowej lotność, odpow iadającą 
danemu kątowi, w ystarczy wykreślić z początku wspób 
rzędnych O, prostą, przechodzącą przez pu ik t na krzy« 
wej, k tóry  odpowiada wartości danego kąta. (rys. 65).

Punkt spotkania się tej prostej z AD, daje na AD 
wartość lotności. W artość ta będzie naprzykład równa 
AB dla kąta 2“.

Dla kąta 4*̂ mielibyśmy wartość lotności podaną 
przez odcinek AC.

W  miarę tego, jak punkty  D i C zbliżają się do A, 
wartości lotności maleją.

W A lotność równa się zeru, albowiem mamy:
opór szkodliwy zero— — -------- ;— - - zero

wypór wypór
Kąt optim um  odpow iadający minimum wartości sto*

, Kx opór szkodliwy . , „
sunku czyli , ------ * jest określony przez

Kz wypór
prostą, wyprow adzoną z O i styezną do krzywej.

Kąt ten w wypadku podanym  na rys. 65 jest rów# 
ny 2°.

Lotność równa jest AB.
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Rysunek 66 i 66^a przedstaw ia biegunową pewnego 
skrzydła płatowcowego (skrzydło Sopwith), iwypróbo* 
wanego w łaboratorjum  Eiffel‘a

Uwaga. Mówimy czasem, że pewien płatowiec lub 
pewien profil skrzydłow y posiadają „wielką“ lotność.

N ależy przez to  rozumieć, że dany profil lub płato# 
wiec posiadają przy kącie natarcia optim um  w artość

, opór szkodliwy ,
stosunku: — -----1  ̂ bardzo małą.

w ypór

STR ESZCZEN IE 

Powierzchnie krzywe.

Powierzchnią krzyw ą nazywam y taką powierzchnię, 
k tórej przekrój (profil) jest linją krzywą.

Spód powierzchni zowie się „stroną spodnią“ lub 
„spodem “, wierzch: „stroną wierzchnią“ lub „wierz? 
chem“.

Kątem  natarcia nazywam y kąt, utw orzony przez cię? 
ciwę profilu z kierunkiem  szybkości względnej.

Kątem  nastawienia nazywam y kąt, utw orzony przez 
cięciwę profilu z linją dowolnie obraną na samolocie: 
oś podłużna samolotu, dźwigary.

Uwaga: N ależy odróżniać ką t natarcia od kąta  na? 
stawienia.

Podczas lotu, ką t natarcia bywa prawie zawsze róż? 
ny od kąta  nastawienia, (patrz rys. 62)

Zalety: P łaty  nośne m ają profile utw orzone w ten 
sposób, aby kształt ieh mógł zapewnić praw idłow y ruch 
strug powietrznych, wywołując jednocześnie znaczne 
ich odchylenie ku dołowi bez wytw orzenia wirów.

Przeciwdziałanie, wynikające z tego odchylania, dą? 
ży do uniesienia powierzchni przez wypchnięcie jej ku 
górze.
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Przy jednakow ym  kącie natarcia i przy równości po* 
wierzchni zauważymy, że płaty  o powierzchniach krzy? 
wych są bardziej nośne od płytek płaskich.

O pór pow ietrza na powierzchniach krzywych.

Jeżełi pewna powierzchnia krzyw a zostaje poddana 
działaniu prądu powietrza, to’ przeciwdziałanie, wyni? 
kające ze znacznego odchylenia strug powietrznych, 
dąży do uniesienia powierzchni.

Powiadamy Wówczas, że siła nośna skrzydeł jest wys 
nikiem działania siły zwanej: „oporem pow ietrza wzgłę* 
dem pow ierzchni“.

Przyjm ujem y, że punkt przyłożenia owego oporu 
leży w pewnym  punkcie cięciwy przekroju, ziwanym 
środkiem  parcia.

Zmienność oporu powietrza.

W zór podający wielkość oporu pow ietrza względem 
powierzchni krzyw ej wykazuje, że siła ta  rośnie, jak 
kw adrat szybkości.

A  więc jeżeli szybkość zostaje zdwojona, opór po* 
wietrzą stanie się cztery razy większy. Podobnie opór 
pow ietrza zmniejsza się i staje się dziewięć razy mniej* 
szy, jeżełi szybkość zm niejszy się trzy  razy.

W reszcie opór powietrza rośnie również z kątem  na* 
tarcia i rozpiętością powierzchni.

G dy zatem  ma być zwiększona wielkość oporu po* 
wietrzą, mamy do wyboru dwa sposoby: albo

a) Zwiększyć szybkość, albo
b) Zwiększyć kąt natarcia.
Próby, przeprow adzone nad płatam i, k tóre mogłyby 

podczas lotu zmieniać swój kształt, nie dały dotych? 
czas pozytyw nych wyników.
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Zm ienność położenia środka parcia.

Położenie punktu przyłożenia oporu powietrza (lub 
środek parcia) zmienia się z kątem  natarcia.

Jeżeli dany p łat nośny ustawiony jest prostopadle 
do kierunku ruchu, środek parcia znajduje się mniej 
więcej w pośrodku głębokości płata. G dy kąt natarcia 
zmienia się od 90° do 15°, mniej więcej, środek parcia 
zbliża się do kraw ędzi natarcia. Przy zmianach od 15" 
do 0° oddala się odeń.

W lotnictwie wartości, przybierane przez kąt natar# 
cia, zm ieniają się zazwyczaj w granicach od —3° do 
+  15°.

Przesunięcia środka parcia dla kątów , używanych 
w lotnictwie, czynią p łat nośny niestatecznym .

A by zaradzić owej niestateczności płatów  nośnych 
zaopatrujem y sam oloty w pewne dodatkow e powierz* 
chnie, tak  zwane opierzenie.

Składowe oporu powietrza.

Ponieważ opór pow ietrza jest siłą o kierunku zmień* 
nym, zależnym od profilu płata, oraz wartości kąta 
natarcia, przeto dla zapoznania się z tą  zmiennością, 
badać należy jego dwie składowe:

a) składowa T j, skierowaną zgodnie z kierunkiem  
szybkości względnej lub toru,

b) składową Pj, prostopadłą do tego kieruriku.
Siła T l, czyli opór szkodliwy przeciwsta-wia się ru* 

chowi płatow ca i musi być zrównoważona przez siłę 
pociągową śmigła.

Siła Pi czyli wypór, jest siłą unoszącą płatowiec.

Lotność.

W  każdym  płatoiwcu zależy nam  na tern, aby mieć 
równocześnie znaczny wypór przy jaknajm niejszym
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oporze szkodliwym. Staram y się zatem otrzym ać mo»
. . . .  . . .  , opór szkodliwy,zliwie najm niejszy stosunek—

opór szkodliwy
wypór

zowie się „lotnością
wypór

Dla każdego profilu płatów  istnieje taki kąt natars 
T

cia, dla którego s t o s u n e k j e s t  minimum.

Taki kąt natarcia albo kąt optim um  jest oczywiście 
najlepszym  kątem  wyzyskania danego płata.

Lotność danego skrzydła okreśła jego wydajność 
oraz charakteryzuje dany profił.

Skrzydła płatowców.

Profiłe skrzydeł płatowców przedstaw iają wiełką 
rozmaitość.

Strona wierzchnia jest wypukłą.
Strona spodnia może być wypukłą, płaską, ałbo 

wkłęską.
Profiłe płatów  w ykreśla się w ten sposób, aby moi 

gły one rozchylać i kierować strugi poMuetrzne, nie 
wywołując wirów.

Skrzydło płatbwcowe składa się zwykłe z;
1) Dwóch, lub więcej dźwigarów,
2) Żeberek, tworzących prpfił skrzydła,
3) Usztywnienia międzydźwigarowego, stanowiącego 

razem z dźwigarami tak  zwany „wewnętrzny więzar 
skrzydłow y“.

Usztywnienie to składa się z rozpórek, połączonych 
ze sobą krzyżowo zapomocą ścięgien, a zapewnia ono 
stały  odstęp pom iędzy dźwigarami.

W ięzar skrzydłow y stanow i całość sztywną.
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4) Pokrycie skrzydła.
Płótno jest przymocolwane do żeberek zapomocą 

specjalnego szwu i zeszyte na krawędzi ujścia.
Przybijanie p łó tna gwoździami jest nieodpowiednie. 

Obecność gwoździ w płótnie wywołuje zazwyczaj przes 
darcie łub wyrwanie tegoż skutkiem  braku ełastyczno* 
ści pokrycia.

Takie przedarcie może podczas lotu mieć bardzo 
poważne następstwa.

Płótno zostaje następnie nasycone cełłonem i powłe^ 
czone specjalnym  lakierem.

Powłoka z cełłonu napina płótno, czyni je nieprzenis 
kłiwem i zwdększa jego wytrzymałość.

Lakier również zwiększa nieprzenikliKvość czyniąc 
jednocześnie powierzchnię gładką.





R O ZD ZIA Ł V.

OPÓR PO W IE T R Z A  W ZG LĘD EM  PLA TO W C A . 

1, O pór pow ietrza względem kom ory dwupłatow ej.

A) U W A G I  O G Ó L N E .

Jeśli zachodzi potrzeba zwiększenia powierzchni nos 
śnej jednopłata, możemy powiększyć wym iary płata, 
przyczem  korzystniej jest polwiększać jego rozpiętość 
niż głębokość.

Zwiększenie rozpiętości pociąga jednak za sobą truds 
ności konstrukcyjne, oraz zm niejszenie wytrzym ałości.

A by więc zachować odpowiednią w ytrzym ałość stos 
sujem y dwa płaty, umieszczone jedna nad drugą.

Płaty te  łączymy pom iędzy sobą zapomocą słupków 
pionowych, zwanych stojakam i, usztywnionych zapo# 
mocą szeregu krzyżujących się ścięgien (rys. 67. do 69).

Zespół utw orzony przez dźwigary przednie, górny 
i dolny, oraz odpowiednie stojaki i ścięgna, nazywa się 
„przednim  więzarem pionowym “ lub poprostu więzas 
rem przednim.

Podobnie mamy więzar piónojwy tylny, lub krócej 
mówiąc więzar tylny.
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Całość złożona z płatów, oraz dwóch więzarów pio? 
nowych, przedniego i tylnego, tw orzy kom orę dlwu* 
płata.

B) W I D M O  A E R O D Y N A M I C Z N E .

Jeżeli porów nam y wypór jednopłata i dw upłata o je? 
dnakow ej powierzchni, to widzimy, że wypór dJwupła# 
ta  w odniesieniu do jednostki powierzchni, jest mniej# 
szy od wyporu jednopłata.

To zmniejszanie się w yporu W dwupłacie, spowodo# 
wane jest wzajemnem oddziaływaniem  płatów  na sie# 
bie.

W eźmy kom orę dwupłatową, utw orzoną przez dwa 
płaty A i B (rys. 70). Jeżeli dla każdego z płatóW ozna# 
czymy jego przestrzeń zakłóconą, to  zobaczymy, że 
przestrzenie te przenikają się wzajem w obszarze 
M NOL.

O znaczając szybkość ruchu przez V, a ciśnienie ota# 
czającego pow ietrza przez Po, otrzym am y:

Dla p łata  A:
N ad płatem : V, >  V  i Pj <( Po 
Pod płatem : V i P, >  Po
Dla p łata  B:
N ad płatem : V ’i >  V  i P \  Po 
Pod płatem : V ’2 V  i P ’2 >  Po
W ynika stąd, że w obszarze M N O L powinnibyśmy 

mieć równocześnie: 
wpływ p łata  A, w yrażony przez:

Y^ <  V  i P2 >  Po 
wpływ płata B wyrażony przez

Y ,’ >  W  i P i’ <  Po
co jest niemożliwem; oddziaływanie wzajem ne płatów 
A i B wywoła zatem  zmniejszenie nadciśnienia na stro#
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nie spodniej A, oraz zmniejszenie podciśnienia na stros 
nie wierzchniej B, co znajdzie swój wyraz w zmniej# 
szeniu się oporu pow ietrza, a wskutek tego w zmniej* 
szeniu się siły unośnej kom ory płatowej.

Ponadto spostrzegam y obecność łicznych wirów, któ? 
re, zwiększając opór szkodliwy kom ory, zm niejszają 
tern samem jej w artość pod względem aerodynamicz* 
nym.

C) S P O S O B Y  P O L E P S Z E N I A  
W Ł A S N O Ś C I  A E R O D Y N A M I C Z N Y C H  

D W U P Ł A T A .
Zm niejszenie się wyporu skutkiem  wzajemnego od^ 

działywauia płatów  jest dość znaczne. W ynosi ono 10 
do 2.5% wartości wyporu pojedyńczego płata o tej sa« 
mej powierzchni.

A by tę niekorzystną różnicę możliwi« zmniejszyć, 
staram y się o polepszenie własności aerodynam icznych 
dwupłata, (rys. 71)

D w upłaty bowiem, aczkolwiek m ają własności aeroi 
dynamiczne gorsze od jednopłatów , posiadają jednak 
liczne zalety, k tóre często dają im przewagę nad terni 
ostathiemi.

Z alety te są następujące:
1) W iększa wytrzymałość.
2) Z ajm ują mniej miejsca.
3) Łatwiejsza konstrukcja.
Odległość pomiędzy płatam i równa się w przybliżę« 

niu głębokości skrzydeł.
Dla poprawienia własności aerodynam icznych dwu« 

płata, stosuje się następujące środki:
a) Zwiększenie wyporu piata dolnego; zwiększa się 

albo krzywiznę profilu, albo kąt nastawienia, łub też 
stosuje się oba te środki równocześnie;
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b) Zm niejszenie oddziaływania wzajemnego dwóch 
płatów; w tym  celu wysuwa się płat dolny naprzód, lub 
odsuwa się go w tył. Można też stosować przodowanie 
p łata łącznie ze środkam i podanym i w a.

Przodowanie płatów  względem siebie nie powinno 
przekroczyć jednej trzeciej głębokości płata.

2. O pór pow ietrza względem płatowca.
A) K L A S Y F I K A C J A  C Z Ę Ś C I .

Części składowe płatow ca dzielimy na:
1) Części czynne, k tórych zadaniem jest zapewnić 

unoszenie;
2) Części bierne, k tóre nie biorą żadnego udziału 

w unoszeniu.

B) L O T N O Ś Ć  P Ł A T O W C A .

Lotność płatowca jest stosunkiem, jaki istnieje poi 
między całkowitym  oporem  szkodliwym, a całkowitym 
wyporem.

opór szkodliwy całkowity
Lotność płatowca 

a) Całkowity wypór.

wypór całkowity

Całkowity wypór składa się z sumy wyporów wszysts 
kich płatów  nośnych płatowca, to znaczy: P;^=Kz SV^.

W  niektórych typach płatowców kadłub, osłona pod« 
wozia, opierzenie poziome przyczyniają się w nieznaczs 
nej mierze do unoszenia.

b) Całkowity opór szkodliwy.

Całkowity opór szkodliwy składa się:
1) z oporu szkodliwego płatów, spowodowanego po* 

ruszaniem się płatowca, które w yrażam y przez wzór: 
T , =  KxSV^
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2) z oporu szkodliwego pozostałych części płatowca, 
jako to: kadłuba, podwozia, stojaków, ścięgien, itd. Ów 
opór szkodliwy oznaczam y przez Tg.

c) Różnica zachodząca pom iędzy lotnością płatów* 
ca, a lotnością płatów.

opór szkodliwy
Stosunek jest większy dla płatowca.

wypór
jeśli bowiem wypór płatow ea jest zawsze wyporem  je* 
go płatów, to jednak całkowity opór szkodliwy płatów* 
ca jest większy, ponielważ do oporu szkodliwego pła* 
tów należy dodać opór szkodliwy T„ pozostałych czę* 
ści płatowca,

A zatem  będziem y mieć:
opór szkodliwy całk. płatowca opór szkodł. skrzydła

w ypór całk. płatowca wypór skrzydła
albo

Tl +  T,

Uwaga. Przypuszczam  oczywiście, że jedynie wypór 
płatów  zapewnia unószenie. W  pewnych typach pła* 
towców kadłub oraz podwozie przyczyniają się w nie* 
znacznej mierze do unoszenia.

d) Obliczanie lotności płatowca. (rys. 72)

Aby otrzym ać w artość lotności płatowców należy li* 
czyć się z oporem  szkodliwym Tg jego ezęści biernych, 
Przyjm ując, że wypór płatów  jest wyporem całkowi* 
tym  płatowca, otrzym am y:

opór szkodłiw^y całkowity
Lotność płatowca

w ypór całkowity
_ Tl +  T,— p
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N a biegunowej opór szkodliwy jest sprow adzony do 
jednostki szybkości i powierzchni.

Mamy: T , =  Kx SV^
T.stąd: Kx SV 2

Musimy zatem  sprowadzić również i opór szkodliw'y 
do jednostki powierzchni i szybkości, jeżeli chcemy 

określić lotność płatowca podług biegunow^cj skrzydeł. 
W tym  celu oznaczamy:

T,MA = SV
Kąt optimum, k tóry  przedtem  był określony przez 

punkt styczności x, prostej AC z biegunową, będzie 
teraz określony przez punkt styczności y prostej MB 
z biegunową.

A by otrzym ać lotność maximum (stosunek 
opór szkodliwy

minimum), odpow iadającą kątowi optu

mum, winniśmy przedewszystkiem  przesunąć oś Kz?ów 
o odcinek 00’ w kierunku 0’ w taki sposób, aby w ar­
tość zerow’’a podziałki Kx wypadła w 0’.

W edług podziałki p rzy jętej poprzednio, lotność ma* 
ximum będzie teraz wyrażona przez w aitość odcinka 
0 ’B.

Rozmaite wartości lotności platow'ca określone są na 
0 ’B przez proste, w yprowadzone z M i przechodzące 
przez punkty  na biegunowej, naprzyklad x i y, które 
odpow iadają rozm aitym  kątom  natarcia.

Obliczenie całkowitego oporu szkodliwego.
Całkowity opór szkodliwy rówma się: 

T =  Tj +  T ,
lub

T =  KxSV" +  T ,
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Jeżeli przyjm iem y, że może być zastąpiony przez 

opór pewnej powierzchni s, k tóra  poruszałaby się pro* 
stopadle do strug pow ietrznych i była równą T^, lwów* 
czas mielibyśmy:

T , =  0,08sV^
w którym  s nazywam y powierzchnią równoważną; da* 
lej będziemy mieli:

T  Kx +  0,08sV=*
T  =  V M K x S +  0,08 s)

Uwaga. 1) W  płatowcach współczesnych, powierzchi 
nia równoważna s m ierzy od 0,5 m® do 1,5 m^.

2) Równoważną powierzchnią szkodliwą nazywam y 
powierzchnię płaską, k tó ra  umieszczona prostopadle 
do strug pow ietrznych staw iałaby opór szkodliwy rós 
wny oporowi szkodliwemu części biernych platowca 
(koła, kadłub itd.). Czynniki w nawiasach zastępujem y 
przez Rx.

Rx oznacza całkowity opór szkodliwy płatow ca 
w jednostce szybkości;

Będziemy więc mieli:
Całkow ity opór szkodliwy:

T  =  Rx

Obliczanie całkowitego wyporu.

Całkowity wypór płatowca jest:
P =  Kz SV^

Z astępując Kz S przez Rz, otrzym am y:
P =  RzV2

(Rz oznacza wypór, jakiego doznaje płatowiec w jeds 
nostce szybkości).
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Obliczanie lotności płatowca.

Lotność płatowca równa się stosunkowi; 

Mamy:
Rx V 2 _  Rx 
Rz V2 ~  Rz

opór szkodl. 
wypór

Lotność =

Lotność płatowca
opór szkodliwy całkowity

i'L wypór całk. w jedn, szyb 
Jeżeli mówimy, że u danego płatowca

Rz 0,12

to oznacza to, że przy  wyporze 100 kg mamy pokonać 
opór szkodliwy:

Rx =  0,12 X  100 =  12 kilogramów.

W danym  w ypadku opór ten można byłoby rozło« 
żyć w ten sposób, iż na płaty  w ypadłoby mniej 'więcej 
5 kilogramów, a na części bierne samolotu 7 kilogr.

Uwaga. W  samolotach współczesnych lotność waha 
się średnio od 0,10 do 0,12.

3) STRESZCZEN IE.

Opór powietrza względem dwupłatów.

Chcąc zwiększyć powierzchnię nośną płatowców, 
spiętrzam y ich płaty  (umieszczamy je jedne nad dru* 
giemi). Robimy to w tym  celu, aby uniknąć nadmierne* 
go zwiększenia rozpiętości, co wpływałoby szkodliwie 
na wytrzymałość.

W ten sposób otrzym ujem y kom ory dwupłatowe, 
trzypłatow e, lub wielopłatowe.
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Poszczególne p łaty  połączone są pom iędzy sobą za* 
pomocą stojaków. Sztywność całości uzyskujem y przez 
ściągnięcie węzłów krzyżujących się ścięgnami stało? 
wemi.

Ponieważ płaty  znajdują  się dosyć blisko siebie (od? 
łegłość między płatam i winna być jednak rów na przy? 
najm niej głębokości skrzydeł), więc przeszkadzają so? 
bie wzajemnie. W ynika stąd, że zdolność unośna dwu? 
płata jest mniejsza, niż zdolności unośne jednopłata 
o tej samej powierzchni.

Oczywistem jest, że zmniejszenie zdolności unośnej 
mogłoby być złagodzone przez zwiększenie odległości 
między płatami. Jednak nie możemy powiększać odłe? 
głości tej bezgranicznie, ze względu na stojaki, k tóre 
będąc zbyt długie, byłyby narażone na wyboczenie, 
gdyż pracują na ściskanie.

S trata w w yporze przy komorze dwupłatowej, może 
osiągnąć 10 do 2 5 ^  siły unośnej w stosunku do wypo? 
ru jednopłata o równoważnych powierzchniach.

Polepszenie właściwości aerodynam icznych kom ór 
dwupłatowych.

W  celu polepszenia właściwości unośnych dwupłatów 
możemy albo;

1) Zwiększyć w ypór p łata dolnego, przez odpowied? 
nią zmianę profilu, lub przez nadanie odmiennych war? 
tości kątowi nastawienia każdego z płatów, bądź też 
stosując oba środki równocześnie, albo też

2) Zm niejszyć oddziaływanie w zajem ne płatów  wy? 
suwając górny płat naprzód, lub też odsuwając go 
w tył, w stosunku do płatu dolnego.

Przodowanie płatów  nie przekracza zwykle trzeciej 
części głębokości.
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Lotność płatowców.

Podczas lotu płatowca, należy wziąć pod uwagę, że:
1) do oporu szkodlLyego płatów  dodają się opory 

szkodliwe, wywołane przez części bierne samolotu, to 
znaczy, nie przyczyniające się do unoszenia (stojaki, 
ścięgna, podwozie, kadłub itd.)-

Całkow ity opór szkodliwy T  płatowca jest wówczas 
rów ny sumie wszystkich oporów.

2) Do w yporu skrzydeł należy dodać wypory, zresztą 
bardzo nieznaczne, wywołane przez pewne części noś* 
ne płatowca, np. podwozie, osłona osi podwozia, opie* 
rżenie, kadłub.

W ypór całkowity P płatowca stanowi suma tych 
wszystkich wyporów.

Podobnie, jak  to powiedzieliśmy o lotności skrzydła, 
możemy powiedzieć, że lotność płatow ca jest równa 
stosunkowi:

opór szkodli^vy całkowity T
wypór całkowity P

Powinniśmy dążyć do osiągnięcia możliwie najw ięki 
szej lotności płatowca, to  znaczy, że wartości stosunku 
winny być możliwie najm niejsze.

W  tym  celu nadajem y wszystkim  częściom płatowca 
(poza płatam i) kształty  możliwie zbliżone do kształtu 
najm niejszego oporu dla pow ietrza (kształt kroplowy) 
oraz lakierujem y wszystkie powierzchnie, wystawione 
na działanie strug powietrznych.

Zm niejszam y w ten  sposób opór szkodliwy płatów? 
ca, a więc popraw iam y przez to lotność płatowca.



R O ZD ZIA Ł VI.

ŚMIGŁA.

r e s c:

A. Potrzeba śmigła.
B. Linja śrubowa.
C. Studjum o śmigle. Uwagi ogólne.

1) Śmigło o skoku stałym.
2) Skok względny.
3) Działanie śmigła w miejscu.
4) Działanie śmigła w locie.
5) Poślizg.
6) Śmigło o skoku zmiennym.
8) Określenie skoku konstrukcyjnego prze*

kro ju  śmigi odległej o dany promień.
9) »wydajność śmigła.
10) Mierzenie w ydajności śmigła.

D. Budowa śmigieł.
E. Siły przyłożone do śmigła. Równoważenie.
F. Zakładanie i sprawdzanie śmigła.
G. Streszczenie.



R O ZD ZIA Ł VI.

ŚMIGŁA.

A) P O T R Z E B N A  Ś M I G Ł A .

O pór użyteczny, czyli Wypór, którego doznaje sa* 
molot, jest wynikiem oporu pow ietrza działającego na 
p łaty  nośne.

O pór ten  może istnieć jedynie pod warunkiem  ruchu 
sam olotu w powietrzu. Konieczne więc jest, aby samo* 
lot był zaopatrzony w urządzenie zapewniające mu 
ruch ciągły względem powietrza, i pokonanie oporu 
szkodliwego.

Urządzeniem  takiem  używanem w lotnictwie, jest 
śmigło. Śmigło jest w zasadzie śrubą, ponieważ każdy 
z jego punktów  opisuje podczas lotu linję śrubową.

B) L I N J A  Ś R U B O W A .

Łinją śrubową zowie się krzywa, opisana przez 
punkt na walcu. Punkt ten poddany jest równocześnie 
dwom ruchom, jeden obrotowy, dokoła osi walca i dru? 
gi postępowy, równoległy do osi walca, przyczem  stos 
sunek szybkości obu tych ruchów jest stały  (rys. 72 bis).
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Skokiem śruby nazywam y wielkość ruchu postępo# 
wego przy pełnym  obrocie. Jest to długość H, k tóra  
jest miarą ruchu pewnego punktu  śruby podczas pełnes 
go brotu, w kierunku tej osi.

Prostokąt ABCD przedstaw ia rozwinięty walec. Dłus 
gość p rostokąta  rów na się obwodowi podstaw y walca, 
a szerokość AB, k tó ra  jest rów na wysokości walca, 
przedstaw ia zarazem  skok śruby.

Co przedstaw ia przekątna A C ?
Nie jest to nic innego, jak rozwinięcie łinji śrubowej.
Rozwinięta lin ja  śrubowa daje nam prostą, k tóra  jest 

przeciw prostokątną tró jk ą ta  prostokątnego, a którego 
przyprostokątne przestaw iają, jedna — ruch postępo? 
wy, druga — ruch obrotowy, przv pełnym  obrocie, 
(rys. 73).

C) S T U D I U M  O Ś M I G L E .  
U W A G I  O G Ó L N E .

Śruba lotnicza, zwana potocznie śmigłem, jest ciałem 
sztywnem, utworzonem  z dwóch, trzech, łub czterech 
powierzchni krzywych, zwanych śmigami. Oddziaływa^ 
nie śmig na otaczające powietrze pozwała przekształs 
cić ruch obrotow y w ruch postępow y (rys. 74).

Śmigi, których każde przecięcie teoretycznie jest 
cząstką linji śrubow ej, posiadają pewną grubość, nie? 
zbędną do ich wytrzym ałości, oraz przekrój analogiczs 
ny do przekroju  skrzydeł płatowca.

1) Śmigło o stałym  skoku. (rys. 75)
Śmigłem o stałym  skoku nazywam y takie śmigło, 

w którem  wszystkie przecięcia śmig, bez wzgłędu na 
odległość od osi, m ają jeden i ten sam skok.

W yobraźm y sobie śmigło o stałym  skoku H. Wy? 
kreślm y rozwinięte łinje śrubowe opisane przez dwa 
punkty  (a) i (a’), położone na jednej ze śmig śmigła
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w odpdwiednich odległościach (r) i (R) od środka. Bęs 
dzietny mieć:

AC =  BD =  H =  skok (patrz rys. 75)
CD =: 2 :: R

czyli długość kola opisanego przez (a)
C D ’ =  2 z r

czyli długość koła opisanego przez (a)
Rozwinięcie linji śrubowej, opisanej przez (a’), jest 

przedstaw ione przez prostą CB.
K ąt nastawienia jest i.
Prosta CB’ przedstaw ia linję śrubową, opisaną przez 

a: kąt nastawienia jest i’.
W idzimy, że w śmigle o stałym  skoku nachylenie da­

nego przekroju  śmigi, czyli kąt nastawienia rośnie, gdy 
prom ień maleje.

Zauważym y również, że we wszystkich prawic śmis 
głach ką t nachylenia różnych przekrojów  śmigi rośnie, 
w miarę zbliżania się ku osi śmigła.

N ie należy jednak stąd wnioskować, że Wszystkie 
śmigła m ają zawsze skok stały, przeciwnie, większość 
śmigieł posiada skok zmieniający się zależnie od odle? 
głości przekroju od osi.

Istotnie udowodniono, (jak to wyjaśnim y niżej) że, 
by otrzym ać w ydajność maximum śmigła, winno ono 
posiadać skok zmienny, a nie stały.

2) Skok względny.

Jest to stosunek H skoku do średnicy śmigła.
Stosunek ten zmienia się od 0,5 do 1,1.

3) Działanie śmigła wirującego w miejscu.

W eźm y pod uwagę przekrój śmigi ab (rys. 76) Dzi.^^ 
łając w miejscu — śmigło nie posiada wcale ruchu po?
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stępowego wzdłuż swojej osi, lecz jedynie ruch obro? 
towy dokoła tej osi.

Ponieważ przekrój ab zachowuje się jak  skrzydło 
płatowca, a jego cięciwa tw orzy z kierunkiem  U szyb* 
kości obwodowej śmigi pewien kąt natarcia „i“, powsta* 
je więc w tedy na ab, oraz wzdłuż całej śmigi pewien 
opór R, w ynikający z poruszania się śmigła w powie* 
trzu. R rozkłada się na wypór J wzdłuż osi, oraz na 
opór szkodliwy Q, równolegle do kierunku szybkości V.

Całkow ity w ypór śmigła, działającego w miejscu, 
jest sumą J  wyporów częściowych we wszystkich prze* 
krojach śmigi. O pór szkodliwy całkowity Q jest sumą 
oporó/w szkodliwych częściowych każdego przekroju.

Całkow ity opór szkodliwy Q śmigła, działającego 
w miejscu, zostaje zrównoważony przez przeciwdzia* 
łanie łożyska oporoWego silnika.

4) Działani śmigła w locie. (rys. 77 i 78).

W tym  w ypadku wirujące śmigło porusza się wzdłuż 
swojej osi i każdy przekrój śmigi ab prócz szybkości 
obwodowej U, posiada jeszcze szybkość postępow ą V.

Kierunkiem szybkości względnej jest kierunek wy* 
padkow ej W , k tórą  otrzym ujem y składając V  i U  z ró* 
wnoległoboku szybkości.

Z najdujem y, że kąt natarcia „i“ śmigła w locie, jest 
znacznie m niejszy od kąta  natarcia przy śmigle wirująs 
cem w miejscu i’.

Ponieważ ką t natarcia w locie jest mniejszy od kąta 
natarcia w miejscu, zatem  opór pow ietrza w locie R’, 
będzie również m niejszy od odpowiadającego mu opo> 
ru po'wietrza przy śmigle wiruj ącem w miejscu.

Tern samem składowe J ’ i Q ’ oporu pow ietrza R ’ 
w locie będą mniejsze od składowych J i Q oporu R 
w miejscu, (rys. 78)
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Wniosek. Ponieważ w locie całkowity opór szkodli? 
wy Q śmigła zm niejsza się, zatem  m om ent kręcący sik 
nika, k tóry  pozostał bez zmiany nie będzie już więcej 
w równowadze.

Silnik będzie się obracał szybciej aż do chwili, w któs 
rej opór szkodliwy śmigła, który, gdy szybkość wzra« 
sta, rośnie wraz z oporem  powietrza, zrównoważy po* 
nownie m om ent obrotow y silnika.

(R =  KSV=*)

W rezultacie śmigło obracać się będzie szybciej w los 
cie, niż w miejscu.

5) Poślizg, (rys. 79).

T eoretycznie, gdyby pow ietrze było ciałem stałem, 
śmigło powinno byłoby posuwać się za każdym  obroi 
tern o odległość równą swemu skokowi, w kręcając się 
na podobieństw o śruby w naśrubku. W  rzeczywistości 
jednak powietrze jest gazem i dlatego zostaje ode* 
pchnięte przez śmigło w tył.

Konieczność poślizgu.

Ażeby śmigło, przezwyciężając opór szkodliwy sa* 
molotu, mogło wykonywać ruch postępow y w powieś 
trzu, niezbędnem  jest, aby ruch obrotow y spowodował 
pówstanie pewnej sity, skierowanej wzdłuż jego osi.

W idzieliśmy już, że gdy śmigło obraca się w miejscu, 
warunek ten jest spełniony, ałbowiem każdy przekrój 
śmigi tw orzy wówczas pewien kąt natarcia z torem  
śmigła (kąt ten jest równy kątow i nastawienia).

Śmiga doznaje wówczas pewnego oporu powietrza, 
k tóry  ma jedną składową, czyli wypór, skierowany 
wzdłuż osi śmigła. W ypór usiłuje pociągnąć śmigło.
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W wypadku działania śmigła w locie, udowodnimy, 
że gdyby śmigło posuwało się o odległość równą swe; 
mu skokowi, wówczas nie byłoby żadnego wyporu na 
śmigło, i że w skutek tego takie działanie śmigła jest 
niemożliwe.

W eźmy pod uwagę pewien przekrój śmigi M, połos 
żony w odległości r od osi. (rys. 79)

Pierwszy wypadek. — Piasta ślizga się po osi X ’X. 
Przekrój śmigi M przebiega po łinji śrubowej a, e, b, 
jako torze, lub co tem u odpowiada, przebiega po pro? 
stej AB, k tóra  jest rozwinięciem łinji śrubowej a, e, b.

Cięciwa przekroju  M nakryw a się ze swoim torem  
a, e, b, a zatem  kąt natarcia tego przekroju jest rów ny 
zeru.

Nie istnieje żaden w ypór na przekroju; opór powieś 
trza ogranicza się do oporu szkodliwego Q, równoległes 
go do toru. O pór ten sprzeciwia się ruchowi śmigła.

W idzim y więc, że śmigło, którego zadaniem  jest 
stwarzać siłę ciągnącą samolot, m ijałoby się w tych was 
runkach ze swem przeznaczeniem.

Drugi w ypadek. Przypuśćmy, żc śmigło posuwa się 
o odegłość m niejszą od swego skoku. Przekrój M pos 
sunie się przy jednym  obrocie o odległość ab’ i torem  
jego będzie linja śrubowa ae’b’, łub prosta A B’, k tóra  
jest roz\vinięciem łinji śrubowej a e’ b’. Jednak nachylę? 
nie przekroju  względem osi śmigła pozostaje nie? 
zmienne; cięciwa odcinka jest nadal równoległą do sies 
bie samej i tw orzy teraz z torem  a e’ b’ kąt natarcia 
dodatni.

Dzięki tem u kątow i pow staje opór powietrza, k tóry  
rozkłada się na opór szkodliwy Q i na w ypór J, równo? 
ległe do osi śmigła.

To samo zachodzi dla każdego z elementów śmigi.
Ponieważ teraz wypór istnieje, śmigło będzie mogło 

wykonać ruch postępowy i ciągnąć samolot.
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Poślizg.

Różnica pom iędzy skokiem konstrukcyjnym  śmigła, 
a jego rzeczywistym  posuwem przy jednym  obrocie, 
nazywa się poślizgiem.

N a rysunku 79 mamy:
Skok konstrukcyjny =  ab na walcu, albo BC na roz* 

winięciu.
Posuw rzeczywisty =  ab’ na walcu, lub CB’ na roz* 

winięciu.
Poślizg b’b na walcu, lub B’B na rozwinięciu.
Kąt natarcia i, jaki odcinek śmigi tw orzy z linją śrus 

bową ae’b’ na walcu, lub z prostą AB’ na rozwinięciu, 
jest rów ny kątowi BAB’, utworzonem u przez proste 
AB i AB’.

Szczegół ten jest bardzo ważny dla dobrego zrozu* 
mienia następnego ustępu o śmigle, posiadaj ącem skok 
zmienny wzdłuż osi śmig.

Uwaga. Śmigło reguluje samo swój poślizg. Zależnie 
od tego, czy wysiłek, jaki ma wykonać śmigło, jest 
większy, czy mniejszy, poślizg będzie większy, lub 
mniejszy, a w skutek tego kąt natarcia, utw orzony p r z a  
zeń ze swoim torem , będzie również odpowiednio 
większy, lub mniejszy.

6. Śmigło o skoku zmiennym.

Ponieważ element śmigi posiada podobny przekrój, 
jak  skrzydło samolotu, zatem dla tego elementu istnieje

. . .  . , , opór szkodliwytaki kąt natarcia, dla ktorego s to su n e k -----------------------
wypór

jest minimum, a które, jak  wiemy, odpowiada kątowi 
natarcia optimum.

Jeżeli śmigło ma skok stały, wszyskie jego elementa 
posiadają ten sam skok konstrukcyjny; otóż jak  to 
udowodnimy niżej, podczas lotu kąt natarcia każdego
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z elementów będzie inny i w ydajność śmigła będzie 
złą.

W eźmy pod uwagę (rys. 80) śmigę pewnego śmigła, 
na k tórej obieram y trzy  elementy, położone w odległo* 
ściach r ,̂ rg, rg od osi. Oznaczam y owe elem enty przez 
liczby 1, 2, 3.

Jeżeli na tym  samym rysunku uwidocznimy rozwi* 
nięcia trzech przekroi (rys. 80) kładąc

OD 2  ̂ i-i; OE =  2 :: r,; OP =  2 ti r.,;
wówczas wszystkie elem enty m ają ten sam skok.

AD = - BE =  CF.

Niech będzie O N  posunięciem rzeczywistem  o jeden 
obrót, elem ent 1, przesunie się w A ’, 2 w B’, 3 w C ’. To* 
ry elementów będą odpoWiednio O A ’, OB’, O C ’ a kąty  
natarcia, k tóre  utw orzą odcinki ze swemi toram i będą:

Ii =  AOA’, i2 =  BÓ B', I3 =  CÓ75’ .
Łatwo można przekonać się z rysunku, że te ką ty  są 

różne, odpow iadające im bowiem łuki, aa’, bb’, cc’, wzię* 
te na tern samem kole, są nierówne.

Jeżeli przypuścim y, że elem ent 3 pracuje przy ką# 
cie natarcia optimum, wszystkie inne elem enty będą 
miały różne odeń kąty  natarcia i w ydajność śmigła bę* 
dzie złą.

A by elementom 1 i 2 nadać również kąt natarcia opti* 
mum, w ystarczy odłożyć na obwodzie koła KI w górę 
od punktu b — łuk bb” =  łukowi cc’, w górę od punk* 
tu a — łuk aa” =  łukowi cc’ i poprowadzić proste O A ” 
i OB” aż do ich spotkania się z prostem i D A  i EB, co 
czyniąc, zm niejszym y kąty  nastawienia elem entów 1 i 2.

Dzięki tej poprawce skok elementów zmieni się i bę* 
dzie teraz równy D A ” dla elementu 1 i EB” dla elemen* 
tu 2.
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Przeprowadziwszy tę  samą popraw kę dla wszyst^ 
kich elementów, zaw artych pomiędzy osią i elementem 
3, otrzym am y krzyw ą G A ” B” C, w yobrażającą zmień* 
ność skoku wzdłuż śmigi.

Ponieważ każdy elem ent pracuje teraz przy  kącie 
optimum, w ydajność śmigła znacznie się polepszy.

Uwaga. W szystkie śmigła m ają skok zmienny, pod* 
czas, gdy niewiele jest takich, k tóre m ają skok nasta* 
wny.

W  tym  ostatnim  wypadku, nachylenia śmig mogą 
być zmieniane do\\mlnie przez pilota.

7. Skok konstrukcyjny danego elementu śmigi.

Skok konstrukcyjny danego elem entu śmigi jest rós 
wny odległości, o k tó rą  ten elem ent posunąłby się nas 
przód w ciągu jednego obrotu, poruszając się według 
nachylenia jego spodniej strony, t. j. według nachylenia, 
wynikającego z jego kąta nastawienia i. (rys. 81).

Celem porównania śmigieł pomiędzy sobą mierzymy 
na każdem  skok konstrukcyjny elementu śmigi, położo* 
n'ego w pcWnej odległości od środka (zwykle bierzemy 
1 metr).

8. Mierzenie skoku konstrukcyjnego danego elementu 
śmigi. (rys. 82),

O kreślam y na śmigle element śmigi AC, położony 
w danej odległości od środka, następnie zaś układam y 
śmigło na płaszczyźnie poziomej.

W eźm y pod uwagę np. odcinek odległy od środka 
o 1 metr. Bierzemy odcinek AB, k tó ry  jest rzutem  od* 
cinka AC na płaszczyznę, oraz wysokość pionową 
punktu C nad A, to znaczy BC.
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Przypuśćmy, że w przykładzie powyższym znaleźlis 
śmy:

AB =  195 mm, CB =  65 mm.
T ró jkąty  ABC i ADE są podobne jako tró jk ą ty  pro# 

stokątne, m ające kąty  ostre równe.
Ich boki odpowiednie są więc proporcjonalne: ED

wyobraża skok, H  a A D  — rozw inięty obwód koła
2 :: R, lecz:

R =  1, zatem  AD =  2 tu 1 2
Możemy więc napisać:

CB _  AB 
DE ~  A D

albo po podstawieniu wartości:
0 , 0 65 0 , 195

.zrz 6,28.

H 6 , 2 8
skąd otrzym am y:

0,065 X 6,28 =  0,195 X H

0 . 0 6 5  X  6 , 2 8czyli H =
0 ,  195

=  2,08 m.

Uwaga. Jako punkt C nie należy uważać krawędzi 
natarcia, lecz punkt spotkania się cięciwy przekroju  
z pionową BC styczną do krawędzi natarcia (patrz 
rys. 83).

W ydajność śmigła, (rys. 84). ;
Śmigło jest przyrządem  napędowym , m ającym  na 

celu przem ianę m omentu kręcącego silnika na wypór 
równoległe do osi obrotu.

Śmigło jes t jedynie transform atorem  ruchu.
Zazwyczaj, kiedy zachodzi przem iana energji, to 

w nowej jej postaci nie odnajdujem y już całej pierwot# 
nej energji.
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Podobnie jest w mechanice, gdzie wskutek tarcia, oraz 
oporów szkodliwych, praca napędowa, czyli praca dos 
siarczona silnikowi jest zawsze większą od pracy otrzys 
m anej, czyli pracy użytecznej.

Stosunek pracy otrzym anej do pracy dostarczanej, 
nazywa się vyydajnością.

W ydajność jest zawsze m niejsza od jedności.

w ydajność <  1
Tm

W ydajnością śmigła będziem y nazywać stosunek 
istniejący pom iędzy pracą użyteczną (Tu), dostarczoną 
przez śmigło, a pracą napędow ą (Tm), otrzym aną 
przez śmigło.

Tu _ praca dostarczona przez śmigło
Tm praca napędowa otrzym ana przez śmigło 

=  W ydajność
W ydajność śmigła osiąga swoje maximum przy 

pewnej w artości stosunku, jak i istnieje pomiędzy jego 
szybkością postępow ą i szybkością obrotdlwą.

W ydajnóść śmigieł waha się zwykle pom iędzy 70 do 
80%.

Przykład. Jak wielką jest w ydajność śmigła, wywołus 
jącego wypór 40 kilogramów, jeżeli poruszane przez 
silnik 35=ikonny, nadaje samolotowi szybkość postę? 
pową 180 kilom etrów/godzinę.?

o 180.000 , ,
Szybkość postępowa = ---- o m /sek .

3,600
Praca użyteczna na sekundę 40 kg. X  50mn =  2,000 

kilogramometrów.
Praca napędow a na sekundę .33 MK X  75 kgrm tr.

-  2,625 kgrm tr.
2,000

R =
2.625

=  0,75, czyli 75%
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10. M ierzenie wydajności.

Śmigło, m ające być wypróbowane, osadzamy na sib 
niku elektrycznym , zam ontow anym  na wózek, k tóry  
posuwa się na szynach.

W prawione w ruch, śmigło w ytw arza pewien wypór 
(czyli siłę ciągu) i pociąga za sobą wózek. W ówczas 
mierzymy:

1) Szybkość (wózka (w m etrach: na sekundę),
2) Siłą ciągu śmigła (w kilogramach), żeby obliczyć 

pracę użyteczną Tu;
3 Energją zużytą przez silnik (w w atfach), żeby obli« 

czyć pracę napędową Tm;
TliStosunek daje poszukiwaną wydajność.

D) B U D O W A  Ś M I G I E Ł .

N iekiedy śmigła byw ają metalowe (stal lub dural) 
czasem mieszane (stal i płótno), lecz najczęściej są dres 
wniane.

Ze względu na wielkość sil, na działanie których 
śmigła są narażone, W'yrób ich wymaga pewnych ostroi 
żności.

N ie wycina się ich z jednego kawału drewna, lecz 
skleja się je  z szeregu desek, odpowiednio .wykrojonych 
i ułożonych jedna na drugą. (rys. 85).

W yrób ich przypom ina wyrób sklejki, w k tórej na* 
stępują kolejno po sobie deski różnych gatunków 
drzewa (np. orzech i mahoń). Drzewo używane do wys 
robu śmigieł winno być bardzo suche i bez najm niejs 
szych (wad.

W  bezpośredniej bl 
większą grubość. PrzakTÓj śmigi' 
żony do profilu n a j^ n i^ sz e g o  oporu.

.................................. 7
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W  każdym  dalszym przekroju śmigi najgrubsze 
miejsee przekroju  leży w pobliżu środka parcia.

Grubość śmigi zmniejsza się od piasty ku końcowi, 
a to ze względu na siłę odśrodkową, k tóra rośnie pro* 
porcjonalnie do masy i promienia.

Śmigło gotowe zostaje, polakierowane.
Lakierowanie posiada wielkie znaczenie, albowiem:
1) Zm niejsza, przez wygładzenie powierzchni, opór 

szkodliwy śmigła;
2) C hroni przed działaniem wilgoci powietrza.

E) S I Ł Y  D Z I A Ł A J Ą C E  N A  . Ś M I G Ł O .  
Z R Ó W N O W A Ż E N I E .

Główne siły, działające na śmigło w ruchu są na­
stępujące:

1) Ciąg, lub parcie*^), wytworzone przez śmigło, 
a które działa równolegle do osi obrotu. Caąg lub par; 
cie wytwarza siłę pociągową i równoważy całkowity 
opói szkodliwy samolotu.

2) O pór szkodliwy, k tóry  pow ietrze stawia przy po^ 
ruszaniu się śmig, a k tóre ujawnia się przez siły stycz? 
ne. leżące w płaszczyźnie obrotu śmigła.

Całkow ity opór szkodliwy śmigła równoważy stale 
m om ent kręcący silnika.

3) Siła odśrodkow a, k tóra działa na wszystkie ciała 
wirujące, a k tóra jest proporcjonalną do mas> M 
ciała wirującego, do kw adratu w- szybkości kątowej, 
oraz do promienia obrotu (r):

Fc n M r.
Siła odśrodkowa, k tóra jest bardzo znaczna, jest zrós 

wnoważona przez naprężenia pow stające wewnątrz 
śmig.

**) Uwaga tlómacza: W razie umieszczenia .śmigła z tyłu 
siłę ciągu nazywamy parciem.
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RcnTOowa^a statyczna śmigła winna być doskonałą, 
aby śmigło podczas ruchu nie daw^ało drgań, pochodząc 
cych z nierównego działania siły odśrodkow ej na po^ 
s/czegółne śmigi.

N aw et dobrze ziównoważone statycznie śmigło może 
jeszcze w ruchu dawać drgania w wypadkacP następu^ 
jących:

1) Jeżeli śmigi nie posiadają jednakow ego kąta natar? 
cia (śmigło zwichrowane).

W'ada ta może pochodzić albo z odkształcenia śmig, 
albo ze złego w yrównania powierzchni spodniej śmig.

2) Jeżeli śmigi są wygięte.
3) Jeżeli śmigi zataczają koła V spółśrodkow e (fał= 

szywa średnica).
Przy m ontowaniu należy koniecznie sprawdzić 

wszystkie te punkty.
Do przeprow adzenia tej czynności można posługiwać 

się sposobem podanym  niżej.
F) S P O S Ó B  P O S T Ę P O W A N I A  

P R Z Y  Z A K Ł A D A N I U  Ś M I G I E Ł .  
S P R A W D Z A N I E .

śmigła naw et najlepiej zbudowane mogą przedstawiać 
po upływie pewnego czasu niewielkie odkształcenia.

Zniekształcenia, które sic spotyka najczęściej, są:
1) Fałszywa średnica. Śmigi są rozm aitej długości, 

ich końce zataczają kola współśrodkowe. •
2) Zwichrowanie. Śmigi nierównom iernie nastaw ione 

dokoła swej osi podłużnej, czyli posiadają różne skoki.
3) Wygięcie. Śmigi są nierównom iernie odchylone nas 

przód, lub w tył; końce ich zataczają koła, k tóre nic 
leżą w jednej i tej samej płaszczyźnie

Jeżeli zwichrzenia oraz wygięcia są niewielkie, to 
można, używając pewnych środków ostrożności przy 
zakładaniu śmigła, wady te usunąć całkowicie.
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Poniżej podane wskazówki pozw alają sprawdzić, czy 
śmigła, będące w użyciu, nie p rzcd staw ają  jakich 
znaczniejszych odkształceń po upływie pewnego okre* 
su pracy.

Jeżeli wygięcie, lub zwichrowanie jest znaczne, to mi; 
mo to  można jeszcze przywrócić śmigłu zdatność do 
użył ku przez napraw ę strony spodniej śmigi; jednakże 
robota ta  winna być w ykonana przez specjalistów.

Co się tyczy fałszySvej średnicy, to wszelka napraw a 
(struganie) końców śmig, jako mogąca pozbawić śmigło 
równowagi przez przesunięcie środka ciężkości, winna 
być dokonana również jedynie przez specjalistów.

Zakładanie Śmigla.

Przy zakładaniu śmigła na piastę metalową, należy 
zachować pewne środki ostrożności.

Złe zakładanie stw arza dla prącym najdoskonalszego 
nawet śmigła takie same złe warunki, jak  przy odksztah 
ceniu. A  zatem  należy;

1) przekonać się, czy piasta wchodzi dokładnie do 
otw oru środkowego śmigła; czy otw ory na śruby są 
należycie przewiercone i nie m ają luzu.

2) Umieścić zaklinoWanie piasty metalowej na osi 
śmigi (jest to  konieczne do strzelania przez śmigło).

3) Dokręcać kolejno i równomiernie śruby mocujące, 
unikając zakręcania na siłę przy pierwszem przyciąga^ 
niu. W  przeciwnym razie może nastąpić wygięcie się 
Śmigla, lub też zwichrowanie śmig.

Pozatem  należy stosować taki porządek zakręcania, 
żeby po przeciągnięciu jednej śruby przyciągać średnis 
cowo przeciwległą.
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Sprawdzanie osadzenia śmigła.

Aby sprawdzić osadzenie śmigła, należy przygoto? 
wać (patrz rys. 86);

a) deszczułkę A, mierza.cą 0,30 m na 0,50 m, na k tó re j 
m cżnaby zaznaczyć ołóWkiem kreski (rys. d do i);

b) linijkę w kształcie T, m ierzącą 0,16 m na 0,35 m, 
przedstaw ioną na rysunku a; potem  postępow ać jak 
następuje;

1) Ponieważ śmigło jest osadzone na silniku, ustawić 
je pionowo i upewnić się o pionowości za pom ocą pio^ 
nu. Podnieść lub obniżyć ogon samolotu, celem spełriies 
nia tego warunku. O znaczyć śmigi num eram i 1 i 2 śmi* 
gę 1, skierow^ać ku dołowi (rys. b i c).

2) Umocować deszczułkę A poziomo na odpowied# 
niej podstawce, — można ją  przybić naprzykład do 
skrzyni, na 20 centym etrów  powyżej końca śmigi doi* 
nej od strony  mniej w ypukłej i o 2 centym etry  mniej 
więcej od tej ostatniej, (rys. b).

5) Linijkę B umieścić na deszczulce A, przykładając 
krawędź linijki do strony spodniej (niew ypukłej) śmi* 
gla tak, aby kraw ędź natarcia zajęła ką t wklęsły C 
(rys. d). W ykreślić ołówkiem wzdłuż EF linję G H , za­
znaczając punkt G  rfawprost E (kąt wklęsły) i oznaczyć 
wzdłuż linji G H  śmiga 1.

4) O djąć linijkę B i wykreślić przez punkt G, linję 
G J, równoległą do płaszczyzny obrotu śmigła (rys. c).

5) O brócić śmigło o 180° tak, aby śmiga 2 znalazła się 
na dole. Przyłożyć kraw ędź CD, linijki B do śmigi 2 
i obracać śmigło dopóty, dopóki róg linijki nie znaj® 
dzie się na linji G J.

Unieruchomić śmigę (rys. f) i wykreślić ołówkiem 
linję KL, wzdłuż krawędzi EF linijki, napisać pod linją 
śmiga 2.

6) W  ten sposób na deszczulce A, k tórej położenie 
nie może uledz żadnej zmianie podczas wwżej opisa?
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nych czynności, mamy trzv  proste: G H , KG i KL
(iv ‘-

G dyby śmigło nie było odkształcone, proste GH 
i KL, jak również punkty K i G nakryw ałyby się. Dłu? 
gość KG podaje wygięcie śmigła, a kąt, utworzony 
przez proste G H  i KL podaje zwichrowanie śmig.

Dla poprawienia montażu należy:
1) zrówmać kąt na.stawienia śmig, znosząc kąt pomięć 

dzy. prostem i H G  i Kl> (usunięcie wa\dy zwichrowania).
2) Poprawić wwgięcic, to znaczy sprowadzić długość 

KG do zera (usunięcie waidy wygięcia).

Poprawianie osadzenia śmigła.

Przyglądając się rysunkowi c, zauważymy, że śmigło 
jest umocow^ane w piaście metalowej zapomocą śrub.

Jedna śruba znajduje się zaw^sze na osi każdej zc 
śmig.

Śruba M jest umieszczona na osi śmigi 1, śruba N, na 
osi śmigi 2, śruby P i R są umieszczone prostopadłe 
do osi śmig.

Przyciągając śrubę M, cofamy złekka śmigę 1 w  tył. 
Ten sam skutek osiągnąć można, wkładając pomiędzy 
śmigło, a tarczę tylną piasty metalowej, podkładkę nic« 
znacznej grubości, nasadzoną na trzon śruby N.

Przyciągając śrubę N, łub zakładając podkładkę pod 
piastą w M, cofamy śmigę 2.

Zakręcając śrubę P łub kładąc podkładkę pod 
piastę W R, cofamy stronę P śmigła, przez co śmigło 
obraca się dookoła osi śmigi, a wskutek tego, zwiększa 
się kąt natarcia jednej śmigi i zmniejsza drugiej.

iikutek odwib^^fty możria wwwołać, zakręcając śrubę 
R, łub zak ład a jąc^^d k ład k ę  pod piastę w P.

N a podstaw ie pow ^szego , dla poprawienia montażu, 
należy postąpić ŵ spejsób opisany poniżej.
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1) Poprawienie zwichrzenia.

Prze/ punkt K przeprow adzim y równoległą KN do 
GH, oraz wykreślimy dwusieczną KP kąta LKN 
(r\s . h).

N astępnie zakręcim y śruby P lub K (przyciągnąć 
P w wypadku przedstaw ionym  na rysunku) tak, aby 
sprostować kąt natarcia śmig o połowię kata LKN.

By sprawdzić, czy popraw ka jest dostateczna, prze* 
prowaelzić jeszcze raz czynność trzecią i piątą; otrzyj 
mamy wówczas na dcszczułce dwie proste RS i TU  
(rys. i), k tóre będą równolegle.

Obie śmigi m ają więc jednakow^c nastawienie. Pozo^ 
staje jedynie wygięcie.

2) Popralwienie wygięcia.

Aby poprawić wygięcie, w-ystarczy zakręcić śruby 
M lub N (przeciągnąć śrubę M w' wwpadku przedsta? 
wicnym na rysunku), aby posunąć śmigę 2 na linję 
XY, leżącą W" rówmej odległości od T U  i RS (rys. i).

By sprawdzić, czy popraw ka jest wystarczająca, prze* 
prowailzić ponowmie czynności 3 i 3. Przekonam y się 
wtedy, ze dla śmig 1 i 2, otrzym am y jedną i tę samą 
linję XY, co będzie dowodem, że osadzenie śmigła jest 
najzupełniej poprawnie; gdyby istniały jakie błędy, wws 
starczyłoby przyciągnąć zlckka odpowiednie śruby 
piasty.

Uwaga. W ym ienione wyżej czynności zostały opisas 
ne W' sposób tak szczegółowy dlatego, by mogły stano« 
wić dokładną w'skazówkę dla mechaników'. Praktyka 
wykaże, że rzeczywistości, czynności te są najzupeł« 
niej proste i łatw'e do wykonania.

Należy spraw'dzać śmigła:
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1) Po założeniu, w celu przekonania się, czy założę? 
nie jest poprawne.

2) Co pewien okres czasu (np. co miesiąc), aby mie? 
rzyć odkształcenia śmigła.

G dy odkształcenia są znaczne, należy bezwarunkowo 
zmienić śmigło, poniew aż,m ogą one pociągnąć za sobą 
poważne następstw a.

W  pewnych w ypadkach jednak można naprawić po? 
wierzchnię czołdwą piasty i to przyległą do talerza sta« 
lego piasty metalowej, jednak ta  robota może być wy? 
konana jedynie przez specjalistów.

G) S T R E S Z C Z E N I E .

1. Śmigło.

W ypór, równoważący ciężar samolotu podczas lotu, 
istnieje jedynie dzięki posuwaniu się płatów  nośnych 
w atmosferze.

Posuwanie się sam olotu z pewną szybkością w powie? 
trzu  wymaga pewnego czynnika popędowego, którego 
zadaniem byłoby w ytwarzać niezbędną do tego ruchu 
siłę pociągową.

Tym  czynnikiem w lotnictwie jest śmigło.
Śmigło jest bryłą, posiadającą 2, 3 lub 4 ramiona, 

zwane śmigami, k tórych  zadaniem jest zapomocą od? 
działywania na otaczające powietrze stwarzać siłę ciągu 
skierowaną równolegle do osi obrotu śmigła, (patrz 
rys. 76).

Śmigi łączą się ze sobą za pomocą drewnianej piasty, 
umocowanej na stożku wału korbowego. W  silnikach 
w irujących (rotacyjnych) śmigło jest nasadzone na 
stożek kartem , dookoła którego prom ieniują cylindry.
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2) Praca śmigła.

a) W  miejscu (patrz rys. 76).
Przy pracy w miejscu, śmigło posiada jedynie rueh 

obrotowy i uderza strugi pow ietrza stycznie do kół, opis 
sywanych przez poszezególne elem enty śmigi.

Kąt natarcia jest rów ny kątow i nastawienia. N a ele? 
mencie AB i wzdłuż śmigi pow staje pewien opór 
R, wywołany poruszaniem  się Śmigla w powietrzu.

Ów opór R w ytw arza parcie J, stanowiące siłę ciągu, 
względnie pchania śmigła, oraz opór szkodliwy Q, ró* 
wnoważący m om ent kręcący silnika.

Pizy pracy w miejscu, siła ciągu lub parcia, wytwoi 
rzona przez śmigło, zostaje zrównoważona przez 
przeciwdziałanie oporowych łożysk kulkowych silnika.

b) Podczas lotu.
Podczas lotu każdy elem ent śmigła, posiadając oprócz 

ruchu obrotowego nadto ruch postępowy, porusza się 
według toru śrubowego (patrz rys. 77 i 78).

Śmigło uderza pow ietrze według kierunku W, — kąt 
uderzenia maleje i staje się rów ny i’.

Ze zmniejszeniem się ką ta  natarcia, całkowity opór 
powietrza, a więc i jego składowe — ciąg i opór szkos 
dliwy m aleją; aby zatem  m om ent kręcący silnika po^ 
zostawał zrównoważony, śmigło powinno się obracać 
podczas lotu nieco szybciej niż przy pracy w miejscu.

3) Poślizg i skok.

G dyby powietrze by^o ciałem stałem, to śmigło po? 
suwałoby się w niem, nakształt śruby, w kręcającej się 
do naśrubka.

Odległość, o k tórą  w tym  w ypadku posunęłoby się 
śmigło, podczas jednego obrotu, nazywam y jej sko? 
kiem.
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W rzeczywistości jednak, pclwictrzc będąc ciąłem 
lotncm, jest odrzucane przez śmiało, z czego wynika, 
że w ciągu jednego obrotu, śmigło posuwa się o odlci 
głość mrJiejszą od swego skoku.

Poślizgiem nazywam y różnicę, jaka istnieje pomiędzy 
skokiem śmigła, a jego rzeczywistem posunięciem się 
podczas jednego obrotu.

Uwaga. Skok różnych ełementów śmigi nie jest sta* 
ły. Zmienia się on zależnie od tego, czy się zbliżamy, 
czy oddalam y od osi śmigła.

Chcąc porównpc ś m ija , m ierzymy skok przekroju 
śmigi, położonego w pewnej odległości od środka (zwy< 
kle w odległości jednego metra).

4. W ydajność śmigła.

Śmigłe, przetw arzające pracę obrotow ą silnika na 
pracę postępow ą, nie oddaje nam pod tą postacią całej 
pracy dostarczonej mu przez silnik.

W artość poniesionej stra ty  charakteryzuje w ydaj­
ność śmigła.

W ydajność śmigła waha się pomiędzy 70 i 80"/„.
Przez powiedzenie, „że wydajność śmigła wynosi 

8 0 ^  “, rozumiemy, że jeżeli silnik dostarcza śmigłu moc 
równą 100 MK., wówczas to ostatnie oddaje z powroi 
tern w postaci pracy użytecznej tylko 80 MK. Strata 
wynosi 20 MK. W ynika stąd, iż na samolotach używać 
należy śmigieł, posiadających najlepszą wydajność.

Można udowodnić, że wydajność śmigła jest maksy« 
malną dla pewnej ilości obrotów  silnika i przy pewnej 
określonej szybkości postępowej samolotu.

5) W yrób śmigła.
Śmigła są najczęściej drewniane. Ze względu na to, 

iż pi)ddane są cne dzialahiu znacznych sil, wyrób ich 
powinien być bardzo staranny.
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Śmigla nie są wycinane z jednej masy, lecz z całego 
zespołu desek naklejonych jedne na drugie w kształcie 
wachlarza, (patrz rys. 85).

W yrób .śmigła przypom ina wyrób sklejki, przy któ^ 
rym zwykłe nakłada się jedne na drugie deseczki rós 
żnych gatunków (np. orzech i mahoń).

Śmigła są najczęściej wykonane z orzechu i zostają 
starannie polakierowane przed oddaniem ich do użyt* 
ku. Lakierowanie je\st rzeczą bardzo ważną, ponieważ:

1) Przez wygładzenie powierzchni ułatwia zcślizgiwa* 
me pow ietrza po śmigach.

2) Chroni przed wpływem Aiłgoci powietrza, k tóra 
z czasem porozklejałaby części składowe śmigła, oraz 
odkształciłaby jego śmigi.

6. Rady ogólne dla utrzym ania śmigła w dobrym  
stanie.

Śmigło założone na samolot [)Owinno w stanie spos 
czynku być zaopatrzone w ochronny pokrowiec z nic^ 
przem akalnego płótna. Podczas deszczu unikać należy 
zamoczenia śmigła, bądź to wciągając samolot do hans 
garu, bądź to okryw ając śmigi pokrowcem.

Należy również unikać zbyt długiego wystawienia 
śmigła na działanie promieni słonecznych.

Zachow ując powyższe środki ostrożności, zmniej? 
szymy szybkość niszczenia się śmigieł wskutek zużycia 
drzewa.

Przed zapuszczeniem silnika należy starannie zamieść 
ziemię przed śmigłem w celu usunięcia kamyków, k tóre 
wchłonięte, 'w tworzące .się podczas pracy śmigła, wiry 
powietrza, m ogłyby uderzać w śmigi i spoSyodować ich 
uszkodzenie.

Zm agazynow ane śmigła powinny być zawieszane za 
piastę w lokalu suchym i dobrze przew ietrzanym .





R O ZD ZIA Ł V il.

Siły, działające na sam olot jw locie poziomym, podczas 
wznoszenia się i opadania.

A) S I Ł Y ,  D Z I A Ł A J Ą C E  N A  S A M O L O T .

Przyjm ujem y, że: środek parcia, środek ciężkości, 
oraz środek ciągu pokryw ają się.

W  każdym  z rozważanych dalej wypadków  równo? 
wagi, będziem y mieć zawsze następujące siły:

1. Ciężar.
a) Punkt przyłożenia: środek ciężkości.
b) Kierunek: pionowy.
c) Z w rot: z góry na dół.
d) W ielkość: równa ciężarowi samolotu.
2. O pór powietrza.
a) Punkt przyłożenia: środek parcia.
b) K ierunek: prostopadły do cięciwy przekroju skrzy? 

dła przechodzi przez środek ciężkości.
c) Z w rot: z dołu do góry.
d) W ielkość podana przez wzór:

R Ri
3. Siła pociągowa (ciąg) śmigła, 
a) Punkt przyłożenia: dziób silnika.



no
b) Kierunek: oś samolotu przechodzi przez środek 

ciężkości.
c) Zw rot: kierunek ruchu samolotu.
d) W ielkość: przypuszczam y, iż jest znana.

Uwagi dotyczące rozkaldu oporu pow ietiza na wypór 
i opór szkodliwy.

O pór powietrza R rozkłada się na dwie siły, mające 
kierunki następujące:

a) Pierwszy, prostopadły do toru: jest to w ypór P;
b) drugi przyjm ujem y za równoległy do toru: jest to 

opór szkodliwy T.
Uwaga a). W ypór P, o którcm  tu taj mowa, jest w y­

porem całkowitym. Jest to suma wyporów, wywoła« 
nych przez płaty nośne, oraz wyporów przeważnie 
bardzo słabych, wywołanych przez części bierne samo« 
lotu (naprzykład: osłona osi podwozia, kadłub, lotki, 
opier/cłiie i t. d.).

Uwaga b). O pór szkodliwy T  uważamy tu za całko« 
wity opór szkodliwy. .lest to suma oporów szkodłi\vych 
płatów  n; śnych, on  z oporów szkodliwych części bici« 
nych, takich jak kadłub, podwozie, ścięgna, stojaki 
i t. d.

B) W A R U N K I  R Ó W N O W A G I  
W L O C I E  P O Z I O M Y M .

Siły przyłożone do środka ciężkości;
1) Ciężar całkowity Q.
2) O pór pow ietrza R.
.3) Ciąg śmigła F.
Opór powietrza R rozkłada się na dwie sił\' (rys. S7)
1) W ypór P, prostopadły do toru.
2) O pór szkodliwy T, równoległy do toru.
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W arunki równowagi,

A. Równanie unoszenia.

P -  Q
Otóż P =  Rz

Równanie zatem jest; wypór _  eiężarowi, albo- 
Rz =  Q

B. Równanie ciągu.

Trzeba aby: ■
ciąg o p ó r . szkodliwy całkowity, 
to znaczy; F = . T .
Otóż T  TT Rx V"

Stąd równanie ciągu:
F -  Rx

C) W A R U N K I  R Ó W N O W A G I  
P R Z Y  W Z N O S Z E N I U  S I Ę .

I. Siły znane.

1) (a(jżar całkowity Q
2) O pór powietrza R.
3) (aąg śmigła F.

II. Równowaga (rys. 88).

1) Rozkładamy ciężar Q  na dwie siły:
.Icdną, Q ,, o kieiunku prostopadłym  do toru; 
Drugą Q 2> ^-kierowaną wzdłuż toru.
2) Rozkładamy opór R na dwie siły:
•Jedną, P, proste,padłą do toru.
Drugą, T, równoległą do toru.
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III. W arunki równowagi.

A. Równanie unoszenia. — Aby samolot był w ró? 
wnowadze, trzeba, ażeby wypór =: składowej ciężaru,
0 kierunku przeciwległym.

P =  Q ,
B. Równanie ciągu. — Ciąg F, powinien być równy 

sumie oporu szkodliwego całkowitego T  i składowej 
ciężaru Q 2, a mianowicie:

F =  T +  Q^.
C. W artość składoiwych Qj i Q. .̂ — Kąt, jaki two? 

rzy siła Qj z ciężaremQ, jest równy kątowi — utworzo« 
nemu przez tor samolotu z poziomą, to  znaczy kątowi 
— wznoszenia się płatowca.

Mamy więc:
Qi =  Q cos 7.,

1 Q 2 — Q sin 7,
W idzim y stąd, że gdy kąt wznoszenia się wzrasta, 

Qj maleje, natom iast Q.  ̂ rośnie.
Równanie unoszenia przybiera teraz nową postać:

P =  Q cos 7 , Rz =  Q cos z, 
i równanie ciągu:

F T  +  Q sin 7,
F =  Rx +  Q si ia.

IV. W nioski.

• Porów najm y teraz lównanie ciągu w locie poziomym 
i przy wznoszeniu się.

W  Iccie poziomym: F T.
Przy wznoszeniu się: F’ =  T  +  Oa- 
M ając do zrównoważenia oprócz T, jeszcze składoi 

wą Q., ciężaru, siła ciągu F’ przy wznoszeniu się musi 
być większa, aniżeli siła ciągu B w locie poziomym.
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Ponadto widzimy, że składowa Q 2, rośnie razem z ką# 
tem wznoszenia się, skąd wynika:

1) Potrzeba nadm iaru mocy do wznoszenia się.
2) Potrzeba zwiększenia nadm iaru mocy, gdy kąt 

wznoszenia się rośnie.
W niosek. — Im większy będzie nadm iar mocy, tem 

szybciej będzie mógł wznosić się samolot.

D) W A R U N K I  R Ó W N O W A G I  
P R Z Y  p l a n o w a n i u .

I. Siły znane.
1) r.iężar całkowity Q.
2) O pór pow ietrza R.
3) Ciąg Śmigla ( =  zero).

II. Rozkład sił (rys. 89).
1) Rozkładam y Q na dwie siły:
Jedną, Qj, prostopadłą do toru.
Diugą, Qo, równoległą do toru.
2) Podobnież rozkładam y R na dwie siły:
Jedną, P, prostopadłą do toru.
Drugą, T, równoległą do toru.

III. W arunki równowagi.
A. Równanie unoszenia. A by samolot był w równos 

wadze, trzeba żeby wypór całkowity P, był równy skłas 
dowej Qj ciężaru.

P =
B. Rójwnanie ciągu:
T rzeba żeby:

Q,  =  T.
C. W artości Q, i Qa. K ąt utw orzony przez siły 

Qi i Q 2 równy jest kątowi 7. opadania.
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Mamy więc:
Qi =  Q cos a 
Q 2 =  Q sin a

Równanie unoszenia:
P =  Q i =  Q cos a 

albo Rz — Q cos a
Równanie ciągu:

Q , =  T.
Q sin =  Rx V^.

Składowa Qg rośnie z kątem  opadania.
A więc samolot będzie się pochylał dopóty, aż kąt 

opadania stanie się wystarczający, aby dał nam skła? 
dową Qa, k tóra odpowiada równowadze.

IV. W nioski.

Porów najm y równanie ciągu w locie poziomym i przy 
planowaniu.

W  locie poziomym: F =  T.
Przy opadaniu: =  T.
W idzimy, że przy planowaniu, siła poeiągowa F śmi* 

gła jest zastąpiona [ rzez składową Qa ciężaru.
Im większy jest k ą t cpadrn ia, tern większą jest wa s 

tość Qz składowej. Szybkość zwiększa się również 
z kątem  opadania.

Stąd wyprow adzam y wniosek:
1) S m olot może planować, gdy ciąg śmigła ustaje.
2) Im jwięl szy jest ką t pochylenia, tern szybciej opas 

da samolot.
E) S T R E S Z C Z E N I E .

I. Siły działające na samolot w locie poziomym.
Siły działające r a  samolot w loeie poziomym są: 

(patrz rys. 87):



1) Ciężkość: skierowana pionowo z góry na dół, ró* 
w na jest ciężarowi samolotu.

2) Całkow ity opór pow ietrza.
3) Ciąg śmigła.
Aby porównać te siły pom iędzy sobą, bierzemy za# 

miast całkowitego oporu pow ietrza jego dwie składowe.
a) składową pionową, czyli w ypór P, k tó ry  równos

waży ciężar Q samolotu. i
b) Składową poziomą, albo opór szkodliwy T, k tóry  

równoważy siłę ciągu śmigła.
Uwaga. — Składowa T  jest poziomą, jedynie w wy# 

padku lotu poziomego.
Dla zachowania równow^agi sam olotu trzeba żeby: 

W ypór P =  Q (ciężar)
oraz:

Ciąg F T  (opór szkodliwy).

II. W znoszenie się.
Podobnie jak row erzysta w jeżdżając na górkę powi# 

nicn w^ykonać dodatkow y wysiłek, tak  samo samolot 
przy wzbijaniu się po trzebuje większej siły pociągo# 
wej, aniżeli siła potrzebna w locie poziomym. T ej do# 
datkow ej siły dostarcza silnik, co tłum aczy konieczność 
pewnego nadm iaru mocy, żeby móc się wznosić.

Im górka jest więcej strom a, tern większego wysiłku 
musi użyć row erzysta, aby na nią wjechać.

Podobnie ze wzrostem  kąta w zbijania się sam olotu 
większego potrzeba nadm iaru mocy.

W ynika z tego, że samolot, posiadający znaczny 
nadm iar mocy, będzie mógł szybciej się wznosić.

III. Opadanie.

Z jeżdżając z górki row erzysta przestaje obracać pe# 
dałami i odpoczywa; rower, pociągnięty swoim ciężą# 
rem, zjeżdża sam, bez najm niejszego wysiłku ze stro#
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ny  rowerzysty. Spostrzegamy nawet, że szybkość jes 
go zwiększa się.

Dla tej samej przyczyny, jeżeli w samolocie, pod* 
czas lotu silnik się zatrzym a, w ystarczy pociśnięcie 
samolotu, a sam olot pod wpływem własnego ciężaru 
pocznie opadać, w ynikająca przytem  siła pociągowa 
zastąpi -iłę pociągo , ą silnika i pozwoli pilotdwi wys 
lądować.

A zatem : sam olot może opadać lotem ślizgowym,
kiedy siła pociągowa ustaje.

Jeżeli w przykł dzie poprzednim  row erzysta zjcż=. 
dża z górki bardzo strom ej, to  rower nabierze wielkiej 
szybkości. Podobnież: im większy będzie kąt pochyles 
nia samolotu — tern szybciej teri sam olot będzie 
opadać.





R O Z D Z IA Ł  VIII.

STATECZNOŚĆ.

A) R U C H Y  S A M O L O T U .

Ruchy samolotu dzielimy na:

1) Ruchy środka ciężkości

2) Ruchy dokoła środka ciężkości.

Ruchy środka ciężkości są ruchami postępowcmi. 
W  ruchach tych ogół różnych punktów  przestrzeni, 
kolejno zajm owanych przez środek ciężkości, stanowi 
tak  zwany tor lub linję ruchu samolotu.

T or może być poziomy, wznoszący się, opadający, 
lub kołowy (patrz rozdział VII).

Ruchy dokoła środka ciężkości są ruchami obroto* 
wemi i zowią się kołysaniem się poprzecznem, podłuż« 
nem, łub pionowem.

Ruchy te są załeżne od układu sił przyłożonych 
(rys. 90).

Równowaga stała. Mówimy, że dane ciało posiada 
równowagę stałą, jeżeli, w ytrącone ze stanu równowa* 
gi, stara się do niej powrócić. Przykład: wahadło (rys. 
90). (Patrz podręcznik mechaniki).
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B) S T A T E C Z N O Ś Ć  S A M O L O T U .

Definicja.

Przez stateczność rozumiemy taką  właściwość samo* 
lotów dzięki k tórej samolot, w ytrącony chwilowo ze 
swego położenia równowagi, wraca doń ponownie.

Zasada stateczności samolotów.

Stateczność polega na działaniu pow ietrza na odpo« 
wiednio rozmieszczone na samolocie powierzchńie: 
opierzenie, lotki i t. d.

O pór powietrza, pow stający na owych powierz* 
chniach gdy te ostatnie, wskutek nachylenia samolotu, 
ustaw iają się ukośnie do kierunku ruchu powietrza, 
działa tak  względem środka ciężkości samolotu, że 
usiłuje przyw rócić go do położenia równowagi (patrz 
przykład na rys. 91).

C) R U C H Y  S A M O L O T U  D O K O Ł A  
Ś R O D K A  C I Ę Ż K O Ś C I .

W ychodzim y tu  z założenia, że ruchy te odbyw ają 
się dokoła trzech osi obrotu, k tóre  przechodzą przez 
środek ciężkości i leżą w trzech różnych płaszczyznach.

By sam olot był w równowadze, powinien być w rów* 
nowadze na każdej z tych trzech osi i posiadać trzy  
rodzaje stateczności, jakie im odpowiadają.

Rozróżniamy trzy  rodzaje równowagi (rys. 92):
1) Równowaga dokoła osi poprzecznej, czyli osi 

wychyleń. Oś ta  przechodzi przez środek ciężkości 
i jest prostopadłą do płaszczyzny sym etrji samolotu.

Równowadze samolotu dokoła osi wychyleń, odpo* 
wiada stateczność podłużna.

Ruchy, odbywające się dokoła tej osi, polegają na 
wznoszeniu się lub opadaniu samolotu.
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2) Równowaga dokoła osi podłużnej, lub osi prze; 
chyleń.

Oś ta  przechodzi przez środek ciężkości i leży na 
płaszczyźnie ^ym etrji samolotu.

Równowadze samolotu na osi przechyleń odpowiada 
stateczność poprzeczna.

Ruchy, zachodzące dokoła te j osi, polegają na prze? 
chyleniach się samolotu na boki.

Uwaga. Oś przechyleń, u i bo oś bezwładności sa? 
molotu zależy od rozkładu mas sam jlo tu  i nie pokry? 
wa się z torem . Oś ta  bywa zwykle skierowaną nieco 
ku górze.

3) Równowaga dokoła osi prostopadłej, do płasz? 
czyzny utw orzonej przez dwie pierwsze osie, zwanej 
również osią zwrotów. Oś ta przechodzi przez środek 
ciężkości leży na płaszczyźnie sym etrycznej i jest 
prostopadłą do osi przechyleń.

Równowadze samolotu na osi zwrotów odpowiada 
stateczność kierunkqwa.

Ruchy, zachodzące dokoła tej osi, polegają na zwro* 
tach w lewo lub w prawo.

Rozmaite rodzaje stateczności.

Rozróżniamy:
1) Stateczność własną, lub kształtu, w ynikającą 

z ułożenia części składowych samolotu (strzała lub V 
skrzydeł, umieszczenie lub kształt płatów  nośnych sa; 
molotu i t. d.).

2) Stateczność sterowana, wynikająca z działania 
mechanizmu sterowego (ster wysokości i kierunkowy, 
lotki).

3) Stateczność samoczynna. W niektórych samolo; 
tach stateczność jest „samoczynną*’. W  tym  wypadku, 
działanie urządzeń sterowych samolotu, zapewnia me;
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chanizm sam oczynny (wirnik (żyroskop), silnik po# 
mocniczy i t. d.).

D) S T R E S Z C Z E N I E .

Stateczność. Ruchy samolotu.

Mówimy, że dane ciało jest w równowadze stałej, 
jeżeli w yprowadzone ze swego stanu równowagi stara 
się doń powrócić

Stateczność jest odpowiednikiem równówagi.
W ahadło zegarowe jest w równow^adze stałej, ponie? 

waż w yprowadzone z położenia równowagi powraca 
doń po kilku wahnieniach (patrz rys. 90).

Ruchy .samolotów na torze są trzech rodzajów:
Ruchy wychyleń.
Ruchy przechyleń.
Ruchy zwrotne.
l\uchy te w ypływ ają z obrotów  dokoła odnośnych 

osi;
Osi wychyleń
Osi przechyleń
Osi zwrotów.
Jeżeli płatowicc nie w ykonuje żadnych z tych ru? 

chów, powiadamy, że jest on w równowadze na torze 
lotu.

Ruchom przechyleń, odpowiada wzno.szcnie się lub 
opadanie samolotu.

Stateczność, zapobiegająca tym  ruchom, zowie się 
statecznością podłużną.

Ruchy wychyleń wywołują przechylanie się samolo* 
tu na boki.





R O ZD ZIA Ł IX.

Stateczność podłużna.

T r e ś ć .

Stateczność samolotów o płatach płaskich. 
Stateczność samolotójw o płatach profilowych. 
Środki zapew niające stateczność podłużną. 
Opierzenie poziome.
Rozmaite rodzaje opierzenia.

1) opierzenie nośne, o większym kącie natarcia 
aniżeli p łaty  nośne

2) opierzenie nośne równoległe do płatów  nośnych
3) opierzenie nośne o m niejszym  kącie natarcia, 

aniżeli płaty nośne
4) opierzenie neutralne
5) opierzenie nienośne

Stateczność podłużna sterowana.
1 . Opierzenie bez statecznika.
[. Opierzenie ze statecznikiem .

Ster wysokości skompensowany.
Streszczenie.



R O ZD ZIA Ł IX.

Stateczność podłużna.

A) S T A T E C Z N O Ś Ć  S A M O L O T Ó W  
O P Ł A T A C H  P Ł A S K I C H .

W yobraźm y sobie, iż mamy przed sobą samolot, 
którego płaty, utw orzone są przez powierzchnie płas? 
kie.

1. Samolot jest w równowadze.
Opór powietrza przechodzi przez środek ciężkości: 

p^aty lecą przypuśćm y pod kątem  i {rys. 93 i 94)

2. Zm iany równowagi.
a) Kąt natarcia i m aleje i staje się równy i’.
Środek parcia, k tó ry  był w x, zbliża się teraz do kra> 

wędzi natarcia i zatrzym uje się, przypuśćm y w x ’, 
(rys. 93). M oment oporu powietrza R’ będzie względem 
środka ciężkości G

R’ X  d,
i będzie dążyć do podniesienia kraw^ędzi czołow^ej po? 
wierzchni.

Pow staje więc nowy, dodatkow y układ sił, k tóry  
przywraca równowagę.

b) Kąt natarcia i rośnie i sta je  się równy i”.
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Środek parcia, k tó ry  był w x, oddala się od krawędzi 
natarcia i zatrzym uje się w x”.

O pór pow ietrza R” posiada względem środka cięż« 
kości G, m om ent:

R” X d’,
który  dąży do przechylenia w dół krawędzi natarcia 
powierzchni.

W idzim y zatem, iż znowu pow staje dodatkow y us 
kład sił, k tóry  przyw raca równowagę.

3. W niosek.
Samolot o powierzchni płaskiej jest stateczny.

B) S T A T E C Z N O Ś Ć  S A M O L O T Ó W  
O P Ł A T A C H  P R O F I L O W Y C H .

1. Samolot w równowadze.
O pór pow ietrza przechodzi przez środek ciężkości G; 

płat leci pod kątem  i, (naprz. rys. 95 i 96).

2. Zm iany równowagi.
a) K ąt natarcia m aleje i staje się równy i’.
Środek parcia, k tó ry  był w  x, oddała się od krawę* 

dzi natarcia i przenbsi się w x’.
O pór pow ietrza R’, posiada względem środka cięż# 

kości G  m om ent

R’ X  d,
k tó ry  dąży do pochylenia w dół krawędzi natarcia 
płata.

A więc pow staje układ sił n iekorzystny, k tóry  zwięks 
sza ruch opadania krawędzi natarcia p łata i niweczy 
równowagę.

b) K ąt natarcia rośnie i sta je  się równy i”.
Środek parcia, k tó ry  był w x, zbliża się do krawędzi 

natarcia i zatrzym uje się w x”.
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O pór pow ietrza R” posiada względem środka cięż* 
kości G, m om ent

R” X d’,
który  dąży do uniesienia krawędzi natarcia płata.

Mamy więc znowu do czynienia z niekorzystnym 
układem sił, który potęguje ruch unoszący krawędź na? 
tarcia płata i niweczy równowagę.

3. W n i o s e k .
Samoloty o powierzchniach profilowych są niestates 

czne, jeżeli nie posiadają urządzeń ustateczniających.

C) Ś R O D K I  Z A P E W N I A J Ą C E  S T A .  
T E C Z N O Ś Ć  P O D Ł U Ż N Ą  S A M O L O T U .

Ażeby zapewnić stateczność podłużną samolotu, 
trzeba do jego opłatowania głównego dodać opłatowa? 
nie pomocnicze, zwane opierzeniem poziomem.

D) O P I E R Z E N I E  P O Z I O M E .
Opierzenie poziome jest jednym  z najw ażniejszych 

warurików stateczności samolotu.
Rola opierzenia poziomego ogranicza się do wahań 

podłużnych samolotu.

Działanie opierzenia.
W eźmy pod uwagę płatowiec bardzo prostej budowy, 

utw orzony z jednego tylko płatu A i z opierzenia (a), 
umieszczonego w linji w iatru (nastawienie zerowe). 
W  przypadku, przedstaw ionym  na rysunku 1, w locie 
normalnym, R przechodzi przez środek ciężkości G 
(rys. 97).

W  przypadku wyobrażonym na rys. 2, płat A opada 
a kąt natarcia się zmniejszył, nowy opór R’ nie prze«
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cli0(1/1 już przez środek ciężkości G, lecz posiada 
w stosunku doń m om ent niekorzystny: R ’ X d, który 
będzie dążyć do wywrócenia samolotu przez wzmoże? 
nie ruchu opadania.

W tym  momencie poczyna działać opierzenie a, któ? 
re tw orzy teraz z kierunkiem  szybkości pewien kąt na? 
tarcia.

N a opierzeniu pow staje opór r, którego m oment 
względem G =  r X  d ’, dąży do przyw rócenia równo? 
wagi. Oczywistcm jest, że m om ent r X d ’, może po^ 
wrócić samolot do linji lotu tylko wtedy, jeżeli: 

r X d ’ X R’ X d.
Aby zwiększyć m oment r X  d ’, możemy albo zwięk? 

szyć r, nadając opierzeniu większą powierzchnię, albo 
zwiększyć długość ramienia d, oddalając opierzenie od 
opłatowania głównego.

Ilości te obrane są w samolotach w ten sposób, aby 
zapewniały we wszystkich w ypadkach przywrócenie 
równowagi.

Uiwaga. — N a rysunku 97, kierunek toru, a więc rów? 
nież szybkości V, pozostaje ten sam, dzięki bezwładno? 
ści, k tóra jsprawia, że samolot przez pewien czas jesz? 
cze porusza się w dawnym kierunku*.

E) R O Z M A I T E  O P I E R Z E N I A .
Dodanie opierzenia nie wystarcza samo przez się do 

ustatecznienia samolotu; jak to udowodnim y niebawem 
stateczność może być przez to większą, lub mniejszą, 
a nawet może jej wcale nie być, zależnie od tego, ja? 
kicm jest położenie opierzenia.

W  rozważaniach, k tóre  nastąpią, będziemy przypusz? 
czać, że oś ciągu śmigła przechodzi przez środek cięż? 
kości samolotu.

Dla rozważenia warunków istnienia równowagi po? 
dłużnej, wyobrażam y sobie opór pow ietrza R, na opła?
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towaniu i opór pow ietrza r, na opierzeniu samolotu, 
(rys. 98).

M omentem siły R, względem środka ciężkośei jest 
R X  h podobnież m om entem  r Jest r X  L.

W idzim y stąd, że opór pow ietrza na opłatowaniu nie 
przechodzi już teraz przez środek ciężkości.

Jeżeli sam olot jest w równowadze, m om enty sił są 
sobie równe, a ich znaki przeciwne.

R X  1 =  r X L
czyli:

R X  1 — r X L =  0.
K ąty natarcia i jakotcż ij, opłatowania i opierzenia 

mogą być różne.
Jeżeli przypuścim y, że kąt natarcia opłatowania 

zwiększył się nieznacznie, wówczas kąt natarcia opie* 
rżenia ulegnie takiem u samemu zwiększeniu.

Siły R i r, k tóre są proporcjonalne do kąta natarcia 
zwiększą się:

R wyniesie R -|- F 
a r wyniesie r +  f.

Pod względem równowagi wystarczy zbadać działa# 
nic sil F i f, dodanych do R i r.

Ramiom:.mi tych sił są nadal 1 i L, albowiem zmiana 
środka parcia, dla nieznacznej zmiany kąta natarcia 
nie potrzebuje być braną pod uwagę. (rys. 99).

W idzim y stąd, że m om ent siły f, którego wartość wy# 
nosi f X L, jest ustateczniającym , to  znaczy, że dą# 
ży on do sprowadzenia płatowca do położenia równo# 
wagi.

M oment f X  L, nazywamy parą sił opierzenia.
Przeciwnie, m oment siły F, dąży do wznoszenia pła# 

towca; powiadamy, że jest on niestateczny.
M oment siły F, którego wartość wynosi F X  1. nazy* 

wamy parą sił opłatowania.
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Łatwo się przekonać, że warunkiem ustatecznienia 
samolotu jest:

f X  i- >  F X 1
Obiedwie pary  sił f X  L i F X  1. pow stają wyłącznie 

ze zm iany’oporu powietrza spowodowanej przez zmianę 
i„ kąta natarcia.

Rozm aite położenia opierzenia.

1) Opierzenie nośne o kącie natarcia większym, od 
kąta natarcia opłatowania.

O pór pow ietrza r na opierzeniu jest znaczny; środek 
ciężkości G powinien wypaść znacznie w tyle od oporu 
powietrza R na opłatowaniu (rys. 100).

W arunkiem  równowagi jest nadał R X 1 =  r X  L.
W  razie zm iany kąta natarcia, para sił opłatow ania 

F X  1 będzie bardzo wielką, ponieważ 1 jest \vielkie, 
i może być większą od pary sił opierzenia f X L.

Para sił opłatowania, k tó ra  jest niestateczna, będzie 
większa od pary  sił opierzenia, k tóra  jest stateczna. 
Równowaga sam olotu będzie chwiejna.

Z powyższego widać, jak  niebezpiecznem  jest przes 
ciążanie ogona samolotu, oraz usujwanie dążności do 
wznoszenia się przez zwiększenie kąta  nastawienia os 
pierzenia.

2) Opierzenie nośne, równoległe do opłatowania.

Przypadek ten podobny jest do poprzedniego. Jedy* 
nic punkt G, czyli środek ciężkości jest mniej oddało# 
ny od oporu R. Mamy:

R X 1 =  r X  L.
Para sił opłatowania, k tóra jest niestateczna, jest ró# 

wna parze sił opierzenia, k tóra jest stateczna.
Samolot posiada równowagę obojętną.
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3) Opierzenie o mniejszym  kącie natarcia, 
aniżeli opłatofwanie.

O pór pow ietrza na opierzenie jest niewielki; środek 
ciężkości G jest położony bardzo blisko oporu powie? 
trza  R na opłatowanie. (rys. 101).

W arunek równowagi pozostaje ten sam:
F X  1 =  f X  L.

Przy zmianie kąta natarcia para sił opłatowania FX1 
jest nadal niestateczna, lecz w artość jej jest nieznacz? 
na, ponieważ 1 jest małe.

Para sił opierzenia f X L, ustateczniająca, jest więk? 
sza od pary sił opłatowania.

Samolot posiada równowagę trwałą.

4) O pierzenie leży w linji w iatru, czyli opierzenie 
neutralne.

Przy takiem  położeniu, opierzenie musi mieć niewiel? 
ki dodatni kąt natarcia, albowiem strugi pow ietrza zo? 
sta ją  zboczone przez opłatowanie. (rys. 102).

O pór powietrza na opierzeniu, równy jest zeru, opór 
powietrza R na opłatowanie przechodzi przez środek 
ciężkości, (rys. 103).

W arunek równowagi R X  1 =  0, jest spełniony jeżeli
1 =  0.

W przypadku zmiany kąta natarcia para sił opłato? 
wania F X  1 jest równa zeru.

Para sił opierzenia f X  L jest ustateczniającą, a za? 
tern samolot posiada dobrą stateczność.

5) Opierzenie nastawione stroną wierzchnią do w iatru, 
czyli opierzenie nienośne.

O pór pow ietrza na opierzoniel działa w kierunku 
przeciwnym do oporu powietrza na opłatowaniu.
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Środek ciężkości jest wówczas w ysunięty przed opór 
pow ietrza R na opłatowaniu (rys. 104).

W arunkiem  równowagi będzie.
R X  1 =  r X  L.

W przypadku zmiany kąta natarcia, naprzykład 
zwiększenia się, siła F, o k tórą  R się. powiększa, ma 
względem środka ciężkości moment, k tó ry  dąży do 
przywrócenia samolotu do położenia równdwagi.

Para sił opłatoV ania R X  1 jest stateczna.
Podobnież, gdy kąt' natarcia opierzenia będzie się 

zmniejszać, razem z nim będzie się zm niejszać opór r.
Zm niejszenie to możemy wyrazić przez silę f, o kie# 

runku przeciwnym  do r.
W idzimy, że para sił opierzenia f X  L jest również 

stateczną.
W  opisanym  więc wypadku, obydwie pary sił są sta? 

teczne a sam olot posiada bardzo wielką stateczność.
Z rozważań powyższych wysniuwamy wniosek, że 

jeżeli opierzeniu płatow ca nadawać będziemy kolejno 
dodatnie kąty  natarcia, a następnie kąty  natarcia uje# 
mne, to stateczność będzie się przytem  zwiększać.

W niosek, że wszystkie czynności związane z ewen# 
tualną zmianą nastawienia opierzenia samolotu, nale# 
ży przeprow adzać z wielką ostrożnością i umiarko# 
waniem, i że, w zasadzie, nie należy nigdy przekroczyć 
wytycznych, podanych przez konstruktora.

F) S T A T E C Z N O Ś Ć  P O D Ł U Ż N A  
S T E R O W A N A .

Przez użycie steru wysokości, pilot zapewnia statecz# 
ność podłużną sterow aną samolotu.

W  chwili działarfa sterem  wysokości, na tym  ostat# 
nim pow staje pewien opór pow ietrza (r).

M oment tego oporu względem środka ciężkości jest 
siłą obrotową, k tó ry  może zmienić to r samolotu.
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Zależnie od typu płato\vea, rozróżniam y;
Opierzenie bez statecznika i opierzenie ze statecznie 

kiem.

G) O P I E R Z E N I E  B E Z  S T A T E C Z N I K A .
O pierzenie bez stateeznika tw orzy tylko jedna poe 

wierzchnia ruchoma dokoła osi X Y (rys. 105).
Powierzchnia ta, gdy pilot ustawia ją  w odpowiede 

niej pozycji, spełni rolę opierzenia właściwego n. p. 
płatowce Salmson 2 A 2).

Średnia linja środkóKv parcia, w ynikająca z działaś 
nia pow ietrza na opierzenie, wypada bardzo blisko od 
osi obrotu. N ie leży ona na linji środków  parcia, gdyż 
to  uczyniłoby ruchy słabo odczuwalnemi dla pilota 
(kompensacja).

Odległość (d) powinna być wprawdzie bardzo mała, 
ale istnieć musi, gdyż w przeciwnym razie, sterowanie 
nie byłoby dosyć wrażliwe: „nie odczuwalibyśmy stce 
rowania“.

H) O P I E R Z E N I E  Z E  S T A T E C Z N I K I E M .
Opierzenie takie utw orzone jest z płaszczyzny nieś 

ruchomej P (statecznika), k tóra stanowi opierzenie 
właściwe, oraz z powierzchni ruchomej P ’ (steru), 
wprawianej w ruch przez pilota. — U rządzenie takie 
posiada tę zaletę, iż pomimo zerwania linek steru wy* 
sokości, zachowuje onol stateczność podłużną własną, 
zapejwnioną przez statecznik. — W tym  wypadku, płat 
ruchomy układa się w linji w iatru (rys. 106).

I) S T E R  W Y S O K O Ś C I  
S K O M P E N S O W A N Y .

Konieczność nadawania znacznej rozpiętości pos 
wierzchniom sterów  wysokościowych prowadzi do 
używania sterów skompensowanych, k tórych zadaniem
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jest zmniejszenie wysiłku przy sterowaniii (rys. 107).
Kom pensacji steru A, uskutecznia się przez prze# 

dłużenie płaszczyzny steru przed oś obrotu; a i a’ są 
to części kom pensacyjne steru.

,Gdy ster skom pensow any tw orzy z kierunkiem  
szybkośei pewien k ą t natarcia, to na a i a’ pow staje 
pewien opór Ra a na A, — opór R^. O pory te są 
dwoma siłami równoległemi, skierowanemi zgodnie, 
w ypadkowa ich zatem, będzie mieć; 

jako kierunek: kierunek tych dwóch sił; 
jako zw rot: zw rot dWóch sił; 
jako natężenie: sumę natężeń dwóch sił.
Punkt przyłożenia leży pomiędzy oboma siłami i to 

po stronie większej z nich.
Punkt przyłożenia w ypadkowej staram y się zbliżyć 

do osi obrotu, a to  celem zm niejszenia m om entu tej 
siły względem osi obrotu.

Ze zmniejszeniem m om entu w ypadkow ej R, maleje 
również wysiłek pilota i sterowanie jest mniej uciążlis 
we (stery bardziej podatne).

Stery skom pensowane m ają na celu zm niejszenie 
wysiłku pilota przy sterowaniu.

Uwaga: W szystkie stery  samolotu, mogą być skom* 
pensowane podobnie do steru wysokości. (Przykład: 
Ster kierunkow y skom pensowany (rys. 109); lotka 
skom pensowana (rys. 108).

J) S T R E S Z C Z E N I E .

1) Stateczność samolotów o płatach profilowych.

W yobraźm y sobie samolot o płatach profilowych, 
lecący pod pewnym  kątem  natarcia i.

Przypuśćm y, że płatowiec jest w równowadze i że 
opór pow ietrza R przechodzi przez środek ciężkości 
G. (patrz. rys. 95).
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Przypuśćm y dalej, że gwałtowny podm uch wiatru 
wywołał zmniejszenie kąta  natarcia płatów  i że teraz 
leci on pod kątem  natarcia i’.

Środek parcia, k tóry  był w X, oddala sią od krawęs 
dzi natarcia i przenosi się w X’ (patrz rozdział III: 
zmienność środka parcia na powierzchniach profilo* 
wych).

O pór powierza przenosi się w R', a jego m oment 
R X d

względem środka ciężkości, usiłuje wykręcić płatowiec 
dokoła środka ciężkości.

Ruch „opadania“ zostaje więc wzmocniony. 
Samolot, posiadający p łaty  profilowe, jest niestas 
teczny.

A by zapewnić stateczność tych płatowców, umiesz? 
czarny z ty łu  płatów  powierzchnie pomocnicze, zwane 
opierzeniem.

2) Opierzenie.
Opierzenie ma na celu zapewnienie samolotowi sta? 

teczności podłużnej zjwanej własną. Opierzenie składa 
się zwykle z części nieruchomej (statecznika), oraz 
części ruchomej (steru).

3) Działanie opierzenia.
W eźm y pod uwagę samolot bardzo prostej konstruk? 

cji, utw orzony z jednego tylko płatu A, oraz z opie? 
rżenia a, umieszczonego w linji w iatru (patrz rys. 97).

W  locie poziomym (rys. 97)(1) opór powietrza 
R przechodzi przez środek ciężkości G.

G dy płatowiec opada (rys. 97)(2), kąt natarcia ma? 
leje; środek parcia oddala się wówczas od krawędzi 
natarcia (patrz rozdział III ).
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O pór pow ietrza przenosi się w R’, a, przechodząc 
obecnie przez środek ciężkości G, dąży do wykręcania 
platowca dokoła tego punktu i do wzmocnienia ruchu 
opadania.

W  tym  momencie zaczyna się działanie opierzenia, 
które tw orzy teraz z kierunkiem  strug pow ietrznych 
pewien kąt natarcia. Pow staje opór (r), m ający bardzo 
duże ramię (d’) wzgłędem środka ciężkości.

Ponieważ ramię d’ jest duże w stosunku do ramienia 
(d) oporu R’, zatem opór (r) w yprostuje samolot, wys 
kręcając go dookoła środka ciężkości.

Opierzenie zapewnia stateczność samolotu.
Aby zwiększyć działanie opierzenia, możemy albo 

powiększyć jego powierzchnię, albo oddalić go od 
środka ciężkości. W  samolotach wartości te dobrane 
są w taki sposób, iż przyw rócenie równowagi płatów« 
ca jest zapewnione we wszystkich wypadkach.

4) Rozm aite rodzaje opierzenia.

Opierzenie może być:
a) Ze statecznikiem .
b) Bez statecznika.
Opierzenie ze statecznikiem  może być:
1) O nastawieniu neutralnem , nie biorącem udziału 

w unoszeniu.
2) O  nastawieniu dodatniem , — takie opierzenie 

jest nośne i w słabym stopniu bierze udział w uno« 
szeniu.

3) O nastawieniu ujemnem. O pierzenie to jest nie« 
nośne. Siła nośna platowca zostaje przeto nieco 
zmniejszona, ale stateczność jest lepsza.

Ulwaga. N astaw ienie statecznika nie powinno w ża« 
dnym razie przewyższać nastawienia płatów  głó« 
wnych.
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O pierzenie bez, statecznika składa się z jednej tylko 
powierzchni ruchomej dokoła' osi (patrz rys. 105).

Aby stery były czule, jakoteż zachowana łatwość 
sterowania, umieszczamy oś obrotu w pobliżu średniej 
linji środkólw parcia, w ynikających z działania powie* 
trza.

Odległość (d), dzieląca obłe linje, winna być mała. 
Istnienie jej jest koniecznem, w przeciwnym bowiem 
razie nie „odczuwalibyśm y“ sterowania.

5) Stery skompensowane.
Konieczność nadawania sterom  znacznej rozpiętości 

(ster wysokości, kierunkow y i lotki) prowadzi do uży* 
wdania sterów, zWanych skom pensowanym i, których 
celem jest zmniejszenie w^ysiłku pilota przy  sterowa* 
niu. (rys. 109).

K om pensację uskutecznijamy, przedłużając stbry 
przed oś obrotu, (patrz rys. 107).

Powietrze wywiera nacisk na ty lną część oraz na* 
cisk R 2 na część umieszczoną przed osią obrotu. R  ̂
i Ro leżą po obu stronach osi obrotów.

Ponieważ m om ent w ypadkowej R maleje, więc wy* 
siłck pilota maleje również i sterowanie jest mniej 
uciążliwe.



R O ZD ZIA Ł X.

STA TECZN O ŚĆ PO PR Z E C Z N A .

T r e ś ć .

A. Stateczność poprzeczna własna:

1. Działanie statecznika pionowego.
2. U tra ta  równowagi poprzecznej.
3. W pływ  ustawienia skrzydeł w kształcie litery 

V w w ypadku u tra ty  równowagi poprzecznej.
4. W pływ ustawienia skrzydeł w kształcie strzały 

w w ypadku u tra ty  równowagi poprzecznej.

B. Stateczność poprzeczna sterowana.

1. Organy, zapewniające stateczność poprzeczną 
sterowaną.

2. Lotki skompensowane.

3. Para sił w ywrotowa śmigła.

C. Streszczenie.



R O ZD ZIA Ł X.

STA TECZN O ŚĆ PO PR Z E C Z N A .

A) S T A T E C Z N O Ś Ć  P O P R Z E C Z N A  
W' Ł A S N  A.

Stateczność poprzecznia »własna winna zapobiegać 
ruchom kołysania się poprzecznego.

Organ stateczności poprzecznej własnej odgrywa 
rolę identyczną, jak organ w stateczności podłużnej 
własnej i nosi miano: statecznika pionowego.

Stateczność poprzeczną w łfsną zwiększa w niektó* 
rych 'sam olotach układ skrzydeł w kształcie litery V.

Jedną z przyczyn, k tóre dążą do zerwania stateczno# 
ści poprzecznej, jest para sił w ywrotowa Śmigla,

I. Działanie statecznika pionowego.
Przechylając się na bok, sam olot obraca się dokoła 

osi przechyleń (rys. 100). Skutkiem  tego ogon płatowca 
zakreśla stożek, m ający za wierzchołek środek cięż# 
kości.

Statecznik nie leży już wówcza.s w łożysku wiatru, 
lecz skośnie doń i doznaje ciśnienia F, mającego 
względem osi przechyleń m oment

F X  d \
który  dąży do przywrócenia statecznika, a więc i samo# 
lotu, do stanu równowagi.

Uwaga. Przy pełnym  obrocie płatowca dokoła osi 
przechyleń, oś samolotu poruszałaby się zgodnie
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z tworząccmi stożka obrotowego. Można to zauważyć 
przy korkociągu, gdyż ogon samolotu zakreśla najwy# 
raźniej figurę w kształcie leja.

2. U tra ta  równowagi poprzecznej.

Samolot przechyla się na prawo (rys. 111).

Ciężar Q pozostaje w dalszym ciągu pionowym, na? 
tom iast pojaw ia się składowa ciężaru Qj, k tóra wywo# 
luje ślizganie się samolotu na prawo.

Samolot ślizga się na prawo.

Strugi pow ietrzne uderzają w statecznik pionowy, 
dzięki czemu pow staje opór R, którego m oment

R X  d
względem osi przechyleń dąży do w yprostow ania sa* 
molotu.

Ten sam opór posiada również m om ent względem 
osi zwrotów, k tó ry  sprawia, iż sam olot zawraca w tę 
stronę, w k tó rą  jest przechylony.

W niosek: U tra ta  równowagi poprzecznej pociąga
za sobą:

1) Ślizganie się w stronę pochylenia.
2) Z w rot na stronę skrzydła, k tóre  się przechyla.

3. W pływ  ustawienia skrzydeł w kształcie litery 
V  w wypadku u tra ty  równowagi poprzecznej.

Samolot pochyla się w praw o i ślizga się.

A. Samolot nie posiada szybkości postępow ej V.
Jeżeli samolot ślizga się wzdłuż v (szybkość ślizgania 
się), to  będzie weń uderzał w iatr boczny o kierunku 
i sile V .
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W tym  wypadku kąt natarcia skrzydła, k tóre się 
przechyliło, zWiększył się i równa się I, a skrzydła, 
k tóre się unliosły, zm niejszył się i równa się F (kąt stał 
s'ę ujemnym).

W  tym  wypadku wypór na skrzydło, pochylające 
się, zwiększy się, a samolot sam przez się powróci do 
równowagi.

Uwaga. W  razie, jeżeliby płatowiec nie miał wcale 
V  skrzydłowego, żadna siła nie dopom agałaby do 
przywrócenia równow^agi. (rys. 112).

B. Samolot leci poziomo z szybkością V  i ślizga się.
Samolot będzie mieć wówczas dwie różne szybkości:
1) Szybkość poziomą V.
2) Szybkość ślizgania się v.
Szybkością w ypadkow ą będzie W  i uderzać będzie 

skrzydła ukośnie.
Im wdęcej w zrasta szybkość V, tern większe staje się 

równ eż i W , zbliżając się do kierunku szybkości ślii 
zgariia się.

W arunki lotu będą podobne do poprzedniego wypad* 
ku, (w którym  sam olot miał tylko szybkość ślizgania 
się), a wdęc kąt natarcia będzie się zwiększać dla skrzy* 
dla, k tóre się pochyla i zmniejszać dla skrzydła, k tóre 
się unosi.

W ynikiem  tego będą różne w ypory na każdem  ze 
skrzydeł, k tóre przyw rócą równowagę i uchronią sa* 
molot od ślizgania się.

W niosek: U staw ienie skrzydeł w kształcie litery V , 
chroni samolot od ślizgania się.

4. W pływ  ustawienia skrzydeł w kształcie litery 
V  przy działaniu Iwiatru bocznego.

Ustawienie skrzydeł w kształcie litery V, jest do* 
skonałe przy  spokojnem  powietrzu, przy złej nato*



— 141 —

miast pogodzie jest nader niewygodny, zwiększa bo* 
wiem działanie wiatrui bocznego, k tóry  dąży do wys 
wrócenia samolotu.

5. W pływ  ustawienia skrzydeł w kształcie strzały 
w w ypadku u tra ty  równowagi poprzecznej.

1) Samolot przechyla się na prawo i ślizga się.
Niech będzie v szybkością ślizgania się; przez złoże* 

nie szybkości ślizgania v z szybkością postępow ą 
V, otrzym ujem y szybkość wypadkow ą W.

2) Szybkość wypadkow a W.
Stiugi pow ietrzne uderzają w skrzydła równolegle 

do kierunku W.
Powierzchnia D skrzydła, k tóre się opuściło i V  któ* 

le  uderza wiatr, jest większa, aniżeli powierzchnia 
d skrzydła, k tóre się uniosło.

N a prawem  skrzydle wytwarza się opór powietrza 
większy niż na lewem, co przyw raca samolotowi ró* 
wnolwagę i chroni przed ślizganiem się.

W niosek: U staw ienie skrzydeł w kształcie strzały, 
chroni przed ślizganiem się.

B) S T A T E C Z N O Ś Ć  P O P R Z E C Z N A  
S T E R O W A N I A .

I. Organy, zapew niające stateczność poprzeczną 
sterowania.

Stateczność właisna poprzeczna samolotu będąc sto* 
sunkowo nie^yielką, musi być powiększona przez uży* 
cie organów zwanych lotkami, k tóre są uruchomiane 
przez pilota, (rys. 113 i 114).

Lotki są to dwie powierzchnie ruchome, umieszczo* 
ne na tylnej części płatów  i mogące się obracać do* 
koła osi poprzecznej, (rys. 114).
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Lotki są połączone ze sobą w ten sposób, że przy 
sterowaniu jedna opuszcza się na dół, podczas gdy dru# 
ga podnosi się V  górę. N a każdej z lotek pow staje 
wówczas pewien opór pow ietrza R i Rj.

Te dwie siły są równoległe i odw rotnie skierowane, 
co wywołuje parę sił:

R X  d +  R’ X d,
k tóra  pow oduje wahanie się samolotu w jedną, lub 
drugą stronę.

Stateczność poprzeczna sterow ana może być zape* 
wniona również przez: zwichrowanie skrzydeł. Skrzy* 
dla takie muszą być giętkie (rys. 115). Za pomocą 
drążka sterowego nadajem y im skręt, k tó ry  zwiększa 
kąt nastawienia jednego skrzydła, a zmniejsza dru* 
glego.

W tym  w ypadku pow staje również para sił wyproś 
stowująca:

R X d +  R’ X d.
Zwichrdwanie pociąga za sobą nadm ierną pracę 

skrzydeł, oraz znaczny wysiłek przy sterowaniu.

2. Lotki skompensowane.
G dy lotki m ają znaczną powierzchnię, wówczas dla 

zmniejszenia wysiłku pilota przy sterowaniu, używa* 
my lotek skom pensowanych (rys. 116).

W ten sposób zbliżamy środek wyporu, czyli punkt 
przyłożenia wypadkowej całkowitej

R =  R, +  R,
do osi obrotu 0, co zmniejsza m oment R względem 0, 
a więc i wysiłek pilota.

3. Para sił wywrotowa śmigła.
Para sił Wywrotowa jest wynikiem oporu, k tó ry  po* 

wietrze stawia w obracaniu się śmigła (rys. 117).
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O pór ten dąży do unieruchomienia śmigła, oraz usis 
łuje obrócić sam olot w stronę przeciwną do kierunku 
obrotu śmigła.

Jak  to widzieliśmy w rozdziale VI, opór ten stanowi 
oporową parę sił śmigła, k tóra podczas ruchu równos 
waży parę sił styczną silnika.

Ażeby znieść skutek pary sił wywrotow ej, zwiększa? 
my zazwyczaj nastawienie skrzydła, mającego skłon? 
ność do przechylania się. (rys. 118).

Jeżeli nastawienie skrzydła A ’ będzie większe od na? 
stawienia A, opór pow ietrza R na A ' będzie większy 
od oporu R ’ na A. Ponieważ zaś opór pow ietrza R jest 
większy w tern skrzydle, zatem  wypór i opór szkodli? 
wy będą również większe.

Będziemy więc mieli:
Para sil wywTOto'wa — (P — P’) G H  
G dy jednak równowaga poprzeczna jest przywró? 

eona, to różnica oporów szkodliwych:
T  — T ’

będzie w strzym ywać skrzydło A ’ i płatowiec będzie 
usiłował zawrócić na łewo.

Ażeby uniknąć tego zwrotu, nadajem y sterowi kie? 
runkowemu, oraz statecznikow i pionolwemu, pewne na? 
chylenie.

Pow'staje wówczas na opierzeniu pionowem siła F, 
której moment

V X  d
NYZgłędem środka ciękości, równoważy moment różnicy 

T  — T ’
względem tego samego punktu.

Mamy więc:
(T — T ’) G H  =  F X  d

Streszczając powyższe, powiadam y: *
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1) Ażeby zrównoważyć parę sił wyjwrotową, zwięk* 
szamy kąt nastawienia jednego ze skrzydeł samolotu.

2) Ażeby zrównoważyć nadmiar oporu szkodliwego 
wytworzonego przez skrzydło mające ^większy kąt nas 
stawienia, musimy nadać pewne odchylenie: statecznis 
kowi pionowemu, lub sterowi kierunkowemu, albo też 
obydwom naraz.

C) S T R E S Z C Z E N I E .

1) Stateczność poprzeczna własna i sterowana.

Stat^-czność poprzeczna własna samolotu, powinna 
zapobiegać ruchom kołysania się poprzecznego, to znas 
czy ruchom „przechylania się“ na prawo, lub lewo.

Organ stateczności poprzecznej własnej, nosi miano 
„statecznika pionowego“.

Stateczność poprzeczną sterowaną zapewniają lotki.
(patrz rys. 114).

Lotki są to dwie powierzchnie ruchome, k tóre u* 
mieszczone przy krawędzi każdego z płatów, mogą się 
obracać dokoła osi poprzecznej i są wprawiane w ruch 
przez pilota.

Lotki połączone są ze sobą w ten sposób, że gdy 
jedna z nich opuszcza się, to druga się unosi. Powsta? 
ją  wówczas na każdej z lotek w ypory R i R ’. Każde 
z tych wyporów zdąża do obrócenia samolotu w tym  
samym kierunku, dokoła osi przechylerr i /zapewnia 
wskutek tego pow rót do równowagi poprzecznej.

N iektóre płatdwce posiadają zamiast lotek urządzę« 
nie pozwalające zwichrowlać skrzydła. Skrzydła są 
wówczas giętkie, a skręcenie ich zwiększa kąt nasta« 
wienia jednego skrzydła a zmniejsza drugiego.

W  tym  wypadku m amy do czynienia z parą sił wy« 
prostówującą.
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Taki sposób zwichrowania płatów  wychodzi obecnie 
z użytku, pow oduje bowiem nadm ierną pracQ skrzydeł, 
oraz wymaga dużego wysiłku.

2) Stateczność poprzeczna kształtu.
Pochylając się na jedno skrzydło, sam olot ślizga się, 

oraz w ykonuje zw rot na stronę przechylenia.
A żeby umożliwić samolotowi sam orzutny pow rót 

do równowagi poprzecznej, .nadajem y jego skrzydłom :
1) kszta’t litery  V  (skrzydła są wygięte ku górze)
2) kształt strzały (patrz rysunki 112 i 113).

3) Para sił w ywrotowa śmigła.

Opór, k tó ry  pów ietrze stawia w obracaniu się śmi* 
gła, zdąża do unieruchom ienia tego ostatniego, oraz 
stara się wykręcić samolot w stronę przeciwną do kie* 
runku obrotu śmigła.

Owo przeciwdziałanie powietrza tworzy, tak zwaną, 
parę sił wy;wrotową.

A by znieść skutek pary  sił wywrotowej, k tóra  zdąża 
do przechylenia samolotu, czyli do obróceiiia go doko? 
ła osi przechyleń, zwiększamy kąt nastawienia skrzy# 
dla, k tóre ma dążność do pochylenia się (patrz 
rys. 118).

Skrzydło o większym kącie nastawienia, doznaje 
większego 'wyporu i oporu szkodliwego, aniżeli drugie.

Różnica w yporów równoważy parę sił wywrotową.
Powinniśmy mieć;

(P P ) X  G H  =  para sil wywrotowych.
Różnica oporów szkodliwych nie będzie zrównowa# 

żona.
Skrzydło A ’, posiadające większy kąt nastawienia, 

zostaje jzahamowane i samolot będzie zawracał na 
lewo.

10
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By tego uniknąć, odchylam y statecznik piono^wy, lub 
kierunkowy, bądź też obydwa razem;

W idzim y zatem, że:
1) A żeby zrównoważyć parę sił wywrotową, zwięks 

szamy kąt nastawienia jednego ze skrzydeł samolotu.
2) Ażeby zróiwnoważyć nadm iar oporu szkodliwego 

spowodowany przez skrzydła posiadające większy kąt 
nastawienia odchylam y statecznik pionowy.



R O ZD ZIA Ł XI.

STA TECZN O ŚĆ K IER U N K O W A .

T r e ś ć

A. Działanie statecznika kierunkowego.
B. W pływ  ustawienia skrzydeł w kształcie strzały  na

stateczność kierunkową.
C. Stateczność kierunkow a sterow ana. Działanie

steru  kierunkowego.
D. Krzywizna.
E. Równowaga sił w krzywiźnie.
F. Zm iany mocy potrzebnej do w ykonania krzys

wizny.

G. W pływ  pary  sił żyroskopow ej przy  krzywiznach.

H. Różnice, zachodzące pom iędzy parą  sił wywros
tową, a parą sił żyroskopową.

I. Streszczenie.



R O ZD ZIA Ł XI.

STA TECZN O ŚĆ K IERU N K O W A .

A) D Z I A Ł A N I E  S T A T E C Z N I K A  
K I E R U N K O W E G O .

Statecznik pionowy utrzym uje samolot na torze 
prostolinijriym  zaw artym  w .płaszczyźnie sym etrji. 

(rys. 119).
Jeżeli z jakiegokolwiek powodu, samolot zbacza ze 

swego toru, wówczas statecznik kierunkow y tw orzy 
z kierunkiem  szybkości względnej pdwien kąt natarcia, 
(rys. 120).

Siła F, o momencie: '
F X  d

względem środka ciężkości, k tóra pow staje wówczas 
na stateczniku pionowym przyw raca samolotowi jego 
pierw otne położenie.

B) W P Ł Y W  U S T A W I E N I A  S K R Z Y D E Ł  
W  K S Z T A Ł C I E  S T R Z A Ł Y  N A  S T A T E *  

C Z N O Ś Ć  K I E R U N K O W Ą  W Ł A S N Ą .
Ustawienie skrzydeł w kształcie strzały, zwiększa 

stateczność kierunkową.
Jeżeli samolot usiłuje zboczyć ze swego toru, wyko# 

nyiwując obrót dokoła osi zwrotów, wówczas skrzydło, 
k tóre wysuwa się naprzód, ma powierzchnię natarcia 
większą niż skrzydło, k tóre się cofa.
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Skrzydło m ające większą powierzchnię natarcia dos 
znaje zwiększonego oporu. Skrzydło to zostaje zahas 
mowane i usiłuje wróeić do swego pierwotnego polo? 
żenią. (rys. 121).

W niosek; Ustawienie skrzydeł samołotu w kształcie 
strzały współdziała w zapewnieniu stateczności kie? 
runkowej własnej.

C) S T A T E C Z N O Ś Ć  K I E R U N K O W A  
S T E R O W A N A .  D Z I A Ł A N I E  S T E R U  

K I E R U N K O W E G O .

Ster kierunkow y porusza się w płaszczyźnie pionoi 
wej.

G dy nań działamy, ster ten tw orzy z kierunkiem  
szybkości pewien kąt natarcia. (i'ys. 122).

Siła R, o momencie:
K X  d ,

który  pow staje wówczas na sterze, powraca samoło* 
towi styczność do jego toru.

D) K R Z Y W I Z N A .
Działając na orczyk, pilot uruchamia ster kierunkos 

wy. (rys. 122).
N a sterze tym  pow staje opór pow ietrza R i tw orzy 

parę sił, o momencie R X  d» który usiłuje wykręcać sa? 
molot dokoła jego środka ciężkości, (rys. 123).

Samolot obraca się dokoła osi zwrotów, łecz jego 
środek ciężkości w ciągu krótkiej jeszcze chwili (dzięki 
nabytej sile bezwładności) posuwa się nadal po torze V 
tym  samym co i poprzednio.

N a stateczniku kierunkowym  oraz na ściankach bo* 
cznych kadłuba, pow staje wówczas pewien opór Rj, 
o zwrocie przeciwnym  do R (rys. 123 bis).

Samolot będzie się obracać dokoła swego środka
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ciężkości dopóty, dopóki m om ent siły R względem G 
nie będzie róWny momentowi siły Rj względem G, to 
znaczy gdy:

R X  d =  Rj X  dj (rys. 123 ter)

W  owej chwili, punkt zaczepienia w ypadkowej F,, 
oporów R i Rj jest w środku ciężkości G.

Siła Rj jest siłą dośrodkową, przyłożoną do środka 
ciężkości G ; wykrzywia ona tor samolotu.

W ykrzyw ienie toru  samolotu, pod wpływem siły 
dośrodkow ej, n'azywamy krzywizną.
Ponieważ to r zakreślany przez środek ciężkośei jest 
torem  krzywym, szybkość obwodowa skrzydła .zci 
wnętrznego L, będzie większa od szybkośei obwodowej 
skrzydła wewnętrznego P. (rys. 123 ter).

Jeżeli szybkość pow ietrza jest większą na skrzydle 
L, niż na skrzydle P, to  opór powietrza, a więc i wypór 
na skrzydle L, będą również większe niż na skrzy# 
dle P.

Pod wpływem tych sił, skrzydło L, uniesie się, i sa^ 
m olot przechyli się ku wklęsłej stronie krzywizny.

G dy  samolot jest w krzywiźnie, od pilota tylko za# 
leży, by działająe odpowiednio na stery, krzywiznę 
zwiększyć, zm niejszyć lub przerwać.

E) R Ó W N O W A G A  S I Ł  W  K R Z Y W I Ź N I E .

Podobnie jak  Wszystkie ciała, k tóre opisują koło, 
samolot podlega w krzywiźnie działaniu siły odśrodko# 
wej. Siłę odśrodkow ą równoważymy, nachylając samo# 
lot; w ten sposób unikam y ślizgania się.

Zobaczym y teraz, jakie są w arunki równówagi:
1) Siły przyłożone do samolotu, (rys. 124).
a) Ciężar Q — pionowy.
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b) Siła odśrodkow a: F — Mo j - R,  przyłożona podos 
bnie jak  ciężar do środka ciężkości i umieszczona 
w płaszczyźnie krzywizny.

c) W ypór całkowity P’ prostopadły do płatów, któ* 
ry pizyjmujemy również za przyłożony do środka 
ciężkości.

2) Równowaga sił.
W ypór P’ musi zrówrioważyć dwie siły:
Q =  eiężar, i F (siła odśrodkowa) — obiedwie przy* 

łożone do środka ciężkości samolotu.

Powdnniśmy zatem  mieć:
W ypór całkowity P ’ =  W , składo](vej ciężaru Q i sis 

ły odśrodkow ej F.

P ’ =  W.

Ażeby P’ równoważyło W, trzeba, aby te dwie siły 
były zgodnie skierowane. A  zatem  samolot winien być 
nachylony podczas wykonyw ania k rz j^ iz n y .

W idzim y również (rys. 124), że nowy wypór P’ po* 
winien posiadać jedną składową P^, k tóra  równoważy* 
łaby ciężar Q i drugą sładoWą Pg, dla zrównoważenia 
siły odśrodkow ej, czyli siłę dośrodkową.

W idzim y dalej, że gdy samolot przechyli się, w ypór 
P’ posiadać będzie obiedwie składowe, oraz że składo* 
wa P, jest tą, k tóra  wywołuje krzywiznę. Jeżeli jednak 
w^ypór P ‘ nie zwiększa się, samolot będzie opadać, opi* 
sując spiralę (patrz Stateczność poprzeczna, rozdział X, 
utrata równowagi poprzecznej).

Ażeby samolot obracał się w płaszczyźnie poziomej, 
trzeba aby wypór, a co z tego w^ynika i moc zwiększały 
się. (rys. 125).
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W nioski.

W locie poziomym mieliśmy: (rys. 125)

P =  Q
to znaczy wypór całkowity =  ciężarowi.

W  krzywiźnie wypadkow a W, k tóra  powinna być 
zrównoważona przez wypór P’, jest większa od Q.

W  >  Q
(Gdzie W, w ypadkow a Q i F, jest większa niż któi 

rakolwiek z dwóch sił składowych).
Jeżeli W  jest większa od Q, wówczas wypór P’, 

k tóry  ją  równoważy, powinien być większy niż wypór 
P, k tó ry  równoważy Q w locie poziomym.

M ożemy stąd wywnioskować, że wypór całkowity P ’ 
w krzywiźnie powinien być większy, niż w ypór P w los 
cie poziomym.

Chcąc zwiększyć P’, zwiększamy kąt natarcia.
Zwiększanie kąta natarcia wymaga zwiększenia mocy
Streszczając powyższe, powiadam y: aby przy krzys 

wiźnie siły były w równowadze, trzeba:
a) Nachylić samolot.
b) Zwiększyć ką t natarcia.
c) Zwiększyć moc.
Skąd konieczność nadm iaru mocy do wykonania 

krzywizny, oraz niebezpieczeństwo wykonywania tegoż 
z silnikiem wysadzającym.

F) Z M I A N Y  M O C Y  P O T R Z E B N E J  
D O  W Y K O N A N I A  K R Z Y W I Z N Y .

Im m niejszy się staje prom ień krzywizny, tern więks 
szą jest siła odśrodkow a F. Istotnie, jeżeli przypuści? 
my, że szybkość obwodowa — samolotu jest w przy? 
bliżeniu stałą, będziemy wówczas mieć:

P = : M 12 2 R
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lecz

a zatem:

\  = Q R -  9J

M V ‘-̂
k  ’

M =  =  stałej.

M =  masa stała; V  — szybkość obwodowa =  stała. 
' stała X  stała

k
stała

W idzim y więc, że gdy R maleje, siła odśrodkow a F 
rośnie, (rys. 126, 127, 128).

A zatem;
Im m niejszy jest prom ień krzywizny, tern większa 

jes t siła odśrodkowa.
Ze zwiększeńem siły odśrodkow ej, wypadkowa W, 

rośnie a jej kierunek zbliża się do poziomej.
Ażeby P’ — W, trzeba:
1) By płatowiec nachylił się tak, żeby kierunek P ’, 

pokryw ał się z kierunkiem  W ;
2) Żeby P ’ rosło razem  z w ypadkow ą W.
Żeby P ’ wzrosło, trzeba będzie zwiększyć nanowo 

kąt natarcia i moc.
Streszczając powyższe powiadamy:
G dy prom ień krzywizny maleje, siła odśrodkolwa ros 

śnie. Należy zatem;
1) Zwiększyć nachylenie samolotu,
2) Zwiększyć kąt natarcia,
3) Zwiększyć moc.

G ) W P Ł Y W  P A R Y  S I Ł  Ż Y R O S K O P O W E J  
P R Z Y  K R Z Y W I Z N A C H .

Płaszczyzną żyroskopową obrotów pewnego ciała.
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nazywamy płaszczyznę, k tóra przechodzi przez środek 
ciężkości danego ciała prostopadle do osi obrotów.

Zasada. — Jeżeli będziemy poruszać płaszczyznę żys 
roskopową w pewnym  kierunku, to pow staje przeciws 
działanie, k tóre  dąży do nadania płaszczyźnie kieruns 
ku prostopadłego do tego, k tóry  obraliśmy, i to zgods 
nie z kierunkiem  ruchu.

Przeciwdzia’anie to zowie się: działaniem żyroskos 
powem.

Im większą jest odległość m iędzy płaszczyzną żyros^ 
kopową i środkiem  ciężkości, tern potężniejsze będzie 
działanie żyroskopowe, jakie mamy do zawdzięczenia 
silnikowi, bądź śmigłu płatowea.

Działanie żyroskopowe tw orzy względem środka 
ciężkości parę sił, zwaną parą sił żyroskopową.

W platowcach o silnikach wirujących para sił żyros^ 
kopowa silnika dodaje się do pary  sił śmigła.

Przykład: Przy krzywiźnie na lewo samolot zawraca* 
jąc będzie wznosił się. (rys. 129).

Uwaga. — Jeżelibyśmy zmienili kierurłek ruchu (kie* 
runek obrotu śmigła), to samolot nabrałby dążności do 
opadania.
H) R Ó Ż N I C E ,  Z A C H O D Z Ą C E  P O *  
M I Ę D Z Y  P A R Ą  S I Ł  W Y W R O T O W A ,  

A  P A R Ą  S I Ł  ż y r o s k o p o w ą :
Para sił wywrotowa, k tóra  jest wynikiem oporu, jaki 

pow ietrze stawia obracaniu się śmigła, daje się odczu* 
w âć stale, podczas pracy silnika.

Płaszczyzna żyroskopowa również istnieje dopóki 
śmigło (oraz silnik W wypadku silników wirująeych) 
się obraca, riatomiast para sił żyroskopowa daje się 
odczuwać dopiero w tedy, gdy zachodzi zmiana kieruns 
ku toru, wywołując zaburzenia stateczności.

W  ten sposób para sił żyroskopowa, nieczynna w ło* 
cie prostolinijnym , działa w chwili krzywizny, wzno* 
szenia się, lub opadania.
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I) S T R E S Z C Z E N I E .

Stateczność pionowa.
I. Stateczność kierunkowa własna i sterowana.

Statecznik kierunkow y służy do zapewnienia śtateczs 
ności własnej kierunkow ej samolotu.

G dy sam olot obraca się dokoła osi zwrotów, mó? 
wimy wówczas, że zawraca on na prawo, łub na lewo. 
Ciśnienie F, wywierane przez pow ietrze na statecznik, 
ham uje ruchy samolotu i po*wraca go do pierwotnego 
położenia (patrz rys. 120).

Stateczność własna kierunkowa zostaje zwiększona 
przez ustawienie skrzydeł płatow ca w kształcie strzały.

Stateczność kierunkow ą sterow aną zapewnia ster 
kierunko*wy. T en ostatni porusza się w płaszczyźnie 
pionowej i podlega ciśnieniu R, k tóre  zmusza płato* 
wiec do obrotów  na prawo i na lewo (rys. 122).

2. Krzywizna.
N a skutek działania steru kierunkowego, samolot 

skręca, to r jego wykrzywia się i samolot wchodzi 
w krzywiznę.

Płatowiec podlega wówczas działaniu siły odśrodko? 
wej F. (rys. 124).

Podobnie jak  row erzysta na torze musi dla zrÓwno* 
ważenia siły odśrodkow ej pochylać się ku wklęsłej 
stronie krzywizny, płatowiec musi przechylać się przy 
krzywiźnie.

Żeby uniknąć ślizgania się, cyklista musi przez czas 
trw ania krzyw izny zachować pionowość swego ciała 
do ziemi, z tego też powodu tor jest wzniesiony na 
krzywiźnie i posiada wygląd szerokiego leja.

Samolot musi w czasie w ykonywania krzyw izny ró# 
wnież przechylić się, a utrzym uje go wówczas w rów? 
nawadze ciśnienie powietrza, działające na jego płaty.
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Rozważając siły, działające na płatowicc w krzywiź? 
nic, widzimy, żc jest on poddany działaniu:

ciężaru Q;
siły odśrodkow ej F;
wyporu P’.
W ypór P’ równoiważy W, w ypadkową sił Q i F (patrz 

rys. 124).
W  locie poziomym wypór P jest równy ciężarowi Q. 

P .= Q.
W  krzywiźnie mamy do zrównoważenia siłę W, wys 

padkow ą Q i F. Ponieważ W  jest większe od Q. 
w >  O

więc wypór P ’ w krzywiźnie, będzie musiał być więks 
szy niż wypór P, w locie poziomym.

Podobnie jak na torze jezdnia jest tcm więcej wznieś 
siona, im m niejszy jest promień krzywizny, samolot 
musi przechylać się tcm  więcej, im prom ień krzyw izny 
będzie mniejszy, albowiem w^ówczas siła odśrodkowa 
będzie wdększa.

W tym  w^ypadku w^ypór P’ musi się zmniejszyć, pos 
niciwaz W, wypadkowa Q i F, rośnie rówjilież. (patrz 
rys. 127).

W zrost wyporu P ’, jest wynikiem:
1) Zwiększenia kąta  natarcia.
2) Zwiększenia mocy.
W nioski. — Ażeby płatowiec mógł w'^ykonać poprą* 

wną krzywiznę, trzeba:
a) Przechylić samolot;
b) Zwiększyć kąt natarcia;
c) Zwiększyć moc.
G dy promień krzywizny zmniejsza się, siła odśrod* 

kowa rośnie, powinniśmy więc:
1) Zwiększyć nachylenie samolotu.
2) Zwiększyć kąt natarcia.
3) Zwiększyć moc.



R O ZD ZIA Ł XII.

ZR Ó W N O W A Ż E N IE .

W ady w ynikające ze złego zrównoważenia samolotu.

Treść:

1) Uwagi ogólne.

2) Samoloty o środkach ciężkości zbieżnych czyli o jeds
nym  środku.

3) Samoloty o różnych środkach ciężkości.

4) Siły zmienne w samolocie.
a) Podział mas zmiennych.
b) O pór powietrza. Ustawienie skrzydeł, 
e) Oś ciągu.

5) W ady, w ynikające ze złego zrównoważenia samolotu
a) Przeciążenie w tyle, oraz nadm ierne odciążenie

na przedzie.
b) Przeciążenie na przedzie, oraz nadm ierne odcią#

żenie w tyle..
c) W nioski.

6) Streszczenie.



R O ZD ZIA Ł XII.

Z R Ó W N O W A Ż E N IE .

W ady wynikające ze złego zrównoważenia samolotu.

A) U W A G I  O G Ó L N E .

Zrównoważenie sam olotu polega na takiem  roz# 
mieszczeniu rozm aitych sil, działających na płatowiec, 
aby ten ostatni był w równo)wadze podczas lotu i aby 
ta  równowaga była możliwie stała.

Siły działające na samolot są następujące:
a) ciężar całkowity Q, przyłożony do środka ciężs 

kości płatowca.
Ponieważ położenie środka ciężkości zależy od po* 

działu mas płatowca, zatem  zajm iem y się zbadaniem  
sposobu, *w jaki owe masy powinny być rozmieszczone.

b) O pór pow ietrza R na płatach nośnych płatowca.
W ielkość, oraz punkt przyłożenia, czyli środek wy?

poru tego oporu pow ietrza zm ieniają się z kątem  na* 
tarcia.

c) Siła ciągu F,
W artość siły ciągu zmienia się zależnie od szybs 

kości biegu silnika. Równa się ona zeru, gdy silnik za? 
trzym am y.

Zależnie od położenia środka ciężkości płatowca
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względem kierunku oporu, oraz względem osi ciągu, 
będziemy rozróżniać:

A. — Płatowce o środkach zbieżnych, czyli o jednym  
środku.

B. — Płatowce o różnych środkach ciężkości.
Siły, k tóre działają na sam olot są zmienne.
Musimy zatem  zbadać te zmienne siły płatowca.
W  rozdziale niniejszym  rozpatrzym y:
1) Płatowce o środkach zbieżnych, czyli o jednym  

środku;
2) Płatowce o rónych środkach ciężkości;
3) Siły zm ienne płatowca, to znaczy:

a) Rozłożenie sił zmiennych płatowca;
b) O pór powietrza;
c) Oś ciągu.

4) W ady, pochodzące ze złego zró(wnoważenia.

B) S A M O L O T Y  O Ś R O D K A C H  
C I Ę Ż K O Ś C I  Z B I E Ż N Y C H  

C Z Y L I  O J E D N Y M  Ś R O D K U .

W takich w arunkach oś ciągu F, oraz kierunek opo* 
ru pow ietrza R, przechodzą w przybliżeniu, przez śro? 
dek ciężkości G. (rys. 130).

Równowaga może być porów nana w tym  wypadku 
do równolwagi kuli podpartej w swym środku (równo# 
waga obojętna).

Taki płatowiec może bez żadnych trudności wyko# 
nywać pełne obroty  dokoła swoich osi.

Zaburzenia, wywołane podczas lotu przez siły zew# 
nętrzne, mogą być poprawione natychm iast przez od# 
powiedni ruch sterami.

Takie płatowce będą zawsze zwrotne, tj. zawsze z je# 
dnakow ą łatwością będą posłuszne sterom , bez wzgłę# 
du na położenie, jakie zajmować będą w przestrzeni.
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C) S A M O L O T Y  O R Ó Ż N Y C H  
Ś R O D K A C H  C I Ę Ż K O Ś C I .

W takich samolotach oś ciągu F, oraz kierunek opo? 
ru pow ietrza R, tw orzą względem środka ciężkości G, 
samolotu, pary sił, k tóre wzajemnie się znoszą (rys, 
131).

Równowaga w tym  wypadku, podobna jest do rów? 
nowagi kuli, zawieszonej w dowolnym punkcie swej 
powierzchni, (równowaga trwała). Zaburzenia powsta# 
jąee podczas łotu, wywoływać będą cały szereg wahań, 
k tóre mogą być pow strzym ane jedynie przez stery 
szybko i spraKvnie działające.

G dy płatowce takie są dobrze zrównoważone, to 
posiadają one podczas łotu pewnego rodzaju samos 
rzutną stateczność, k tóra ułatw ia ich prowadzenie.

D) S I Ł Y  Z M I E N N E  W  S A M O L O C I E .

I. Podział mas zmienych (rys. 132).

Masy (ciężary) samolotu są zwykle następujące:
a) Masy w przybliżeniu stałe:

Kadłub płatoiwca.
Silnik, oraz chłodnica (M)
Pilot (P)
Jeden łub kilku pasażerów (P J.

b) Masy zmienne:
Paliwo (benzyna i smary) (R)
Obciążenie użyteczne (B).

Środek ciężkości wszystkich ciężarów powinien znajs 
dować się w pewnem określonem położeniu względem 
skrzydeł.

Obciążenie zmienne podezas łotu (benzyna, amunis 
cja) poiwinny być umieszczone na pionowej środka 
ciężkośei, lub też bardzo blisko od tej pionowej.
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II. O pór pow ietrza. Ustawienie skrzydeł.

Skrzydła powinny być ustawione w taki sposób, aby 
opór pow ietrza podczas lotu przechodził przez środek 
ciężkości G.

Ponieważ ponadto sam olot może lecieć pod różnemi 
kątam i natarcia, zatem  winien być stateczny dla 
M^szystkich wartości tych kątów  natarcia.

III. Oś ciągu.
Oś ciągu może przechodzić bądź przez środek cięż; 

kości, bądź też nad, lub pod tym  punktem .
1) Oś ciągu przechodzi przez środek ciężkości (rys. 133) 

Równowaga jest obojętna, sam olot posiada środki 
działania sił zbieżne.

Jeżeli zatrzym am y silnik, stateczność pozostaje nie? 
naruszona.

2) Oś ciągu przechodzi pod środkiem  ciężkości (rys.
134) .

Taki rozkład środków  znajdujem y w samolotach ląs 
dowych, k tóre naogół posiadają różne środki.

W locie poziomym mamy:

F X d =  R X  d,.
G dy silnik zostaje zatrzym any, opór pow ietrza R, 

którego m om ent jest:
R X  d,

wywołuje opadanie płatowca. W  tym  wypadku, samo? 
lot przechodzi sam orzutnie w lot ślizgowy.

3) Oś ciągu przechodzi nad środkiem  ciężkości, (rys.
135) .

Taki rozkład środków spotykam y przeważnie w wo? 
dnopłatowcach, w których (jeżeli samolot jest na pły? 
wakach), chodzi nam  o umieszczenie śmigła możliwie 
najdalej od powierzchni wodnej.
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Ponadto, same pływaki obniżają również środek 
ciężkości.

Jeżeli silnik zostanie zatrzym any, to opór powietrza, 
wywoła wznoszenie się samolotu i pilot będzie musiał 
wykonać steram i ruch odw rotny, ażeby uniknąć stra ty  
szybkości.

E) W A D Y ,  W Y N I K A J Ą C E  Z E  Z Ł E G O  
Z R Ó W N O W A Ż E N I A  S A M O L O T U ,

a) N adm ierne obciążenie na tyle, albo zbytnie odciąs 
żenie na przedzie.

Przypuśćm y, że płatowiec został najpierw  zrówno? 
ważony i że posiada opierzenie o kącie natarcia zero? 
wym. Płatowiec znajduje się w równowadze i opór po* 
w ietrzą R, przechodzi przez środek ciężkości, (rys. 136)

Przeciążamy teraz ogon, albo odciążamy głową płas 
towca w sposób nienorm alny.

Środek ciężkości przenosi się do punktu G^. O pór 
pow ietrza R^, nie przechodzi już teraz przez środek 
ciężkości, co sprawia, że równowaga przestanie istnieć 
i sam olot będzie miał dążność do wznoszenia się pod* 
czas lotu.

Będziemy wówczas zmuszeni zwiększyć nastawienie 
opierzenia (statecznika poziomego), a to w tym  celu, 
aby kąt natarcia zachował tę samą “wartość, oraz aby 
opór całkowity:

R =  R, +  R2
przechodził przez nowy środek ciężkości G^.

Będziemy więc mieć opierzenie o nastawieniu dodats 
niem.

Stateczności nie będzie, lub też będzie ona gorsza 
niż poprzednio.

W  rzeczy samej, udowodniliśmy (rozdział IX), że 
gdy nastawienie opierzenia zwiększa się, to stateczi 
ność maleie.
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W  krzywiznach pod kątem  45 stopni, lub wiecęj, 
gdzie ster kierunkow y staje się sterem  wysokościom 
wym i odwrotnie, sam olot będzie dążył do wymknięcia 
się na zew nątrz krzywizny, (rys. 137)

b) N adm ierne obciążenie na przedzie, albo zbytnie 
odciążenie na tyle.

Postępujem y, jak  w przykładzie poprzednim , z tą  
jedynie różnicą, że zam iast ogona przeciążam y przód 
samolotu (rys. 138). Środek ciężkości przeniesie się do 
punktu Gj.

Równoiwaga ustaje i płatowiec będzie miał dążność 
do opadania podczas lotu.

A by przywrócić równowagę, trzeba będzie zmniejm 
szyć nastawienie opierzenia w ten  sposób, aby opór 
powietrza R, to  znaczy:

R -  R , R>
przechodził przez nowy środek eiężkości G^. Ponie# 
waż nasta'wienie opierzenia zmniejszyło się, zatem  stas 
teczność sam olotu zwiększy się.
Z drugiej strony, ponieważ środek eiężkości zbliżył się 
teraz do przodu, zatem  pionowa przechodząca przez 
środek ciężkości zbliży się do osi kół, a naw et będzie 
mogła leżeć przed tą  osią.

Samolot będzie łatwo wywracał się na głowę przy 
lądowaniu.

Krzywizny większe od 45“ — w k tó rych  role sterów  
są odwrócone — będą bardzo niebezpieczne, gdyż pła* 
towiec sam będzie dążyć do zacieśnienia krzywizny, 
(rys. 139).

Streszczając powyższe, możemy powiedzieć:
.leżeli w należycie zrównoważonym samolocie:
1) Przeciążam y ogon, lub odciążamy głowę w spo? 

sób nadm ierny, wówczas:
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Samolot jest ciężki na ogon i należy zwiększyć na= 
sta^\ienie opierzenia.

Dzięki tem u:
a) Stateczność sam olotu zm niejsza się lub zanika,
b) W  krzywiźnie większej od 45̂ * sam olot dąży do 

w ym knięcia się na zew nątrz krzywizny.
2. — Przeciążam y głowę i odciążamy ogon w spos 

sób nienormalny.
Samolot jest ciężki na głowę i trzeba zmniejszyć 

nastawienie opierzenia.
Dzięki tem u:
a) stateczność sam olotu zwiększa się,
b) sam olot łatw iej się wywraca na głowę przy łądos 

waniu,
c) w krzywiznach ponad 45“ samolot dąży samorzuts 

nie do zacieśnienia tychże.

W nioski.

1) Mechanik nie powinien pod żadnym  pozorem 
zmieniać rozkładu mas na samolocie.

2) Jeżeli samolot jest ciężki na ogon, lub na głowę 
w sposób nienorm alny, wówczas należy zwiększyć, lub 
zmniejszyć kąt nastawienia opierzenia, nie przekracza? 
jąc jednak granic przewidzianych przez konstruktora.

Jeżeli w arunek ten nie został spełniony, to  mogły? 
by się ujawnić wady, wskazane poprzednio nawet wów? 
czas, gdyby płatowiec w locie poziomym był w równo? 
wadze na łinji lotu, to znaczy nie był ciężkim ani n a ’ 
głowę, ani na ogon.

F) S T R E S Z C Z E N I E .
Zrównoważenie samolotu polega na takaem irozimiiesz? 

czeniu sił, działających nań, aby równowaga była 
stała.

Siły działające na samolot są: (patrz rys. 130).
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a) Ciężar całkowity Q, przyłożony do środka cięż« 
kości płatowca.

Do ciężaru całkowitego zaliczamy: ciężar kadłuba, 
silnik z chłodnicą, pilot, pasażerowie i obciążenie uży? 
tcczne, oraz paliwo.

Paliwo, oraz obciążenie użyteczne, zm ieniają się pod# 
czas lotu, wobec czego, powinno się je umieszczać mo# 
żliwie najbliżej środka ciężkości.

b) O pór powietrza, którego kierunek i wielkość zmie# 
niają się z kątem  natarcia.

O pór pow ietrza na oplatow anie powinien zajmować 
pewne określone położenie względem środka ciężkości.

c) Siła ciągu, zm ieniająca się z ilością obrotów  siM ka.
Zależnie od położenia, zajmowanego przez ó>we siły,

rozróżniam y sam oloty o środkach zbieżnych i środs 
kach odrębnych.

W  samolotach o środkach zbieżnych (patrz rys. 
130) opór pow ietrza oraz oś ciągu przechodzą przez 
środek ciężkości. Równowaga takich platowców jest 
prawie obojętna i da się przyrów nać do równowagi 
kuli zawieszonej w samym środku.

Płatowiec jest najzupełniej posłuszny sterom  i może 
wykonywać pełne obroty  dokoła wszystkich swoich 
OSI bez żadnych trudności.

W  sam olotach o różnych środkach ciężkości (patrz 
rys. 131), opór pow ietrza i oś ciągu nie przechodzą 
przez środek ciężkości; siły te tw orzą pary  sił, k tóre 
się naw zajem  znoszą.

Równowaga takich platowców może być przyrówna* 
na do równowagi kuli zawieszonej w dowolnym punk* 
cie jej powierzchni.

Zaburzenia, jakie pow stają w locie, pow odują Kvaha* 
nie się płatow ca na linji lotu, k tóre mogą być powstrzy? 
mane jedynie przez szybko i sprawnie działające stery.



— 166 —

Położenie osi ciągu.

W  samolotach lądowych, oś ciągu przechodzi zwykle 
pod środkiem  ciężkości, a więc siła ciągu dążyłaby do 
zadzierania płatow ca podczas lotu, gdyby tem u nie 
przeciwdziałał opór powietrza (patrz rys. 1.34).

Cidy siła ciągu ustaje, opór pow ietrza dąży do po# 
chylenia płatow ca na głowę i ten ostatni poczyna sa# 
m orzutnie opadać.

W  sam olotach wodnych, oś ciągu przechodzi prze# 
ważnie ponad środkiem  ciężkości. Taki rozkład uza# 
sadniony jest z jednej strony obniżeniem się środka 
ciężkości, dzięki obecności pływaków, oraz z drugiej, 
wysokością, na jakiej powinien być umieszczony sil# 
nik, aby uniknąć uderzania śmigła o wodę podczas, 
gdy samolot pływa.

Siła ciągu zatem dążyłaby podczas lotu do opa# 
dania Sćimolotu, gdyby nie opór powietrza, który wy# 
wołuje skutek odWrotny (patrz rys. 135).

G dy silnik zostaje zatrzym any, opór pow ietrza dą# 
ży do uniesienia się głowy samolotu i pilot, aby uniknąć 
stra ty  szybkości, po^y^inien przeciwdziałać steram i ru# 
chowi zadzierającem u i zmusić samolot do opadania.

W ady w ynikające ze złego zrównoważenia samolotu.

a) N ienorm alne obciążenie na tyle, lub nadm ierne 
odciążenie na przodzie (patrz rys. 136 i 137).

W  tym  w ypadku samolot jest ciężki na ogon i zmu#- 
szeni jesteśm y zwiększyć znacznie kąt nastawienia 
opierzenia.

O pór pow ietrza R 2 na opierzeniu ma za zadanie 
zrobienie samolotu ciężkim na głowę i utrzym uje go na 
jego torze w locie poziomym.

N adm ierne zwiększenie kąta nastawienia opierzenia 
ma skutki następujące;
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a) stateczność zm niejsza się, lub znika zupełnie.
b) W krzywiznach większych od 45“, płatowiec dąży 

do wym knięcia się nazew nątrz krzywizny.

b) N ienorm alne obciążenie na przodzie, oraz nadmiers 
ne odciążenie na tyle (patrz rys. 138 i 139).

Samolot jest ciężki na gło'wę. Zm niejszając znacznie 
kąt nastaw ienia opierzenia, pozwalam y oporowi pos 
w ietrzą Rj, k tó ry  ma za zadanie uczynienie samolotu 
ciężkim na ogon, utrzym ać go na torze podczas lotu 
poziomego.

Zm niejszenie kąta nachylenia opierzenia ma skutki 
następujące:

a) Stateczność się zwiększa, lecz
b) Samolot ma dążność do wyw racania się przy stara 

cie i przy lądowaniu.
c) W  krzywiznach większych od 45“, sam olot bę­

dzie dążył do zacieśnienia krzywizny.
W nioski. — M echanik nie powinien pod żadnym  po? 

zorcm zmieniać rozmieszczenia mas na samolocie.
Jeżeli samolot jest zbyt ciężki na ogon, lub na głos 

wę, powinno się zwiększyć, lub zmniejszyć ką t nasta* 
wienia opierzenia, pozostając jednak w granicach prze* 
widzianych przez konstruktora.

Jeżeli ten Warunek nie jest spełniony, to  samolot, 
aczkolwiek będąc w równowadze na swym torze pod* 
czas lotu poziomego, będzie posiadał wady, wymienio* 
ne poprzednio.
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R O Z D ZIA Ł XII.

PRA CA  SKRZYDEŁ I KOMÓR PŁA TO W Y C H  

W iadom ości o próbach statycznych.

Treść:

A. Praca skrzydeł pod działaniem oporu szkodliwego.

B. Praca skrzydeł pod działaniem w yporu w dwupłacie.

C. Praca opłatow ania samolotu w locie nienorm alnym ,
zwanym akrobatycznym .

D. W iadom ości o próbach statycznych.

1) Cel.
2) Sita, dążąca do oderwania skrzydeł od kadłuba.
3) W spółczynnik próby statycznej.
*1) W spółczynnik bezpieczeństwa.
5) Próby.
6) Obłdcztinie diężaru pćasku, potrzebnego, ab> 
otrzym ać współczynnik próby statycznej =  8.

E. Streszczenie.
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R O Z D Z I A Ł  X III .

PRA CA  SKRZYDEŁ I KOMÓR PŁA TO W Y C H  

W iadom ości o próbach statycznych.

Treść:

A) P R A C A  S K R Z Y D E Ł  P O D  D Z I A Ł A *  
N I E M  O P O R U  S Z K O D L I W E G O  (rys. 140).

Płótno oraz żebra przenoszą siłę oporu szkodli* 
wego na dźwigary AB i CD. Siła ta  zdąża do ode* 
pchnięcia skrzydeł w tył.

Dźwigar przedni AB pracuje na rozciąganie, oraz 
dąży do oderw ania się od kadłuba.

Dźwigar tylny CD  pracuje na ściskanie i usiłuje prze* 
niknąć do kadłuba.

Rozpórki: C, Cj, Cg, C., będą pracować na ściskanie. 
Ścięgna: h, hj, hj, h.j pracują podczas lotu na rozcią* 
ganię.

B) P R A C A  S K R Z Y D E Ł  P O D  D Z I A *  
L A N I E M  W Y P O R U  W  D W U P Ł A C I E .

Komora płatow a utw orzona jest przez dwa skrzy* 
dła (płaty) umieszczone jedno nad drugiem i połączone 
ze sobą zapom ocą słupków pionowych, zw anych stoją* 
kam i (rys. 141 i 142).

Pod wpływem wyporu, skrzydła m ają dążność do 
zgiiinainiia sćę na podobiestwo portfelu.
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Dźwigary dolne AB, CD, k tóre dążą do oderwania 
się od kadłuba, będą pracować na rozciąganie (rys. 142).

Dźwigary górne: A ’B’, i C’D ’, usiłujące -przeniknąć 
do baldachimu, będą pracować na ściskanie.

Ścięgna C ,C’ i Cj, C ’i, łączące kadłub z górnemi 
końcam i stojaków , pracują w locie norm alnym  na roz# 
ciąganie.

Stojaki są ściskane.
Streszczając, powiadamy:
a) Dźwigary są poddane działaniu sił zginających, 

rozciągających, oraz ściskających, położonych w róźs 
nych płaszczyznach.

b) Ścięgna pracują zawsze na rozciąganie.
c) Stojaki oraz rozporki pracują na ściskanie.
C) P R A C A  O P Ł A T O W A N I A  SA= 

M O L O T U  W  L O C I E  N I E N O R M A L =  
N Y M ,  Z W A N Y M  A K R O B A T Y C Z N Y M .

Jak w ykazują próby, oddziaływanie pow ietrza na 
płatowiec podczas lotów  akrobatycznych, przewyżs 
szyć może z łatwością czterokrotne natężenie norm ah 
ne, k tóre w przybłiżeniu równe jest ciężarowi samo? 
lotu.

Przykłady: — Podczas martwego węzła (łóoping‘u) 
wypór początkow y (po pociśnięciu) może być .3,5 razy 
większy od ciężaru płatowca; na szczycie węzła bę? 
dzie on rów ny zeru, zaś przy  wyjściu z węzła, staje się 
nanowo dw ukrotnością ciężaru.

Przy beczce, w ypór jest mniej więcej dwa i pół razy  
większy od ciężaru, — przy korkociągu, dwa razy, itd.

Z  powyższego widzimy, że siły działające na samo? 
lot podczas lotów nienorm alnych są stosunkowo wiel? 
kie.

A by się upewnić, czy dany płatowiec może wytrzy? 
mać takie natężenie, poddajem y go próbom , zwanym 
próbam i statycznem i.
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D) W I A D O M O Ś C I  O P R Ó B A C H  
S T A T Y C Z N Y C H .

1. Cel.

Próby statyczne samolotów m ają na celu głównie 
sprawdzenie wytrzym ałości części składowych opłatoi 
wania i jego połączeń z kadłubem.

Podczas tych prób, określa się współczynniki bez* 
picczeństwa i złamania, znam ionujące wytrzym ałość 
samolotu.

Próba statyczna odtw arza w arunki pracy samolotu 
podczas lotu.

A by ją wykonać, odwracam y płatowiec i obciążamy 
go stopniowo piaskiem.

Ciężar piasku zastępuje działanie powietrza.

2) N atężenie, zdążające do oderw ania skrzydeł od 
kadłuba.

Jeżeli' p li Pi są  wypoiramii, działającym i odpowiiedniio 
tym, to powinniśm y mieć (rys.‘ 143):

P =  Q (gdzie Q jest ciężarem płatowca) (1)
Jeżeli p i Pi, są w yporam i działającym i odpowiednio 

na każde ze skrzydeł, będziem y mieć:
Q =  P +  Pr

W  locie poziomym każde skrzydło jest poddane:
1) W yporow i ( p j  skierowanem u z dołu do góry.
2) Ciężarowi (Qj) tego skrzydła, skierowanemu z gós 

ry na dół.
Z atem  siła F’, k tóra  dąży w locie poziomym do oders 

wania od kadłuba każdej z kom ór, będzie

F’ =  Pi —  Qr
Jeżeli P jest wyporem  całkowitym  na obydWóch 

skrzydłach i Q a jest ciężarem tych skrzydeł, wówczas
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wartość całkowitej siły F, k tóra  dąży do oderwania 
skrzydeł, będzie

F =  P — Qa,
bowiem,

F r= 2F’ =  2 (Pi — q j  =  2pi — 2qi =  (P — Qa.

Porównawszy otrzym any wynik z równaniem:

P =  Q równanie (1) 
wyprowadzam y:

F =  Q — Qa.
A zatem  natężenie, k tóre dąży do oderwania skrzy * 

deł od kadłuba, równa się w przybliżeniu ciężarowi 
samolotu, mniej ciężar skrzydeł,

3. W spółczynnik prób statycznych (rys. 144).

Współcziynnikiem próby statycznej p rzy  próbach 
samolotu na złamanie, nazywam y taki w yraz (n), który  
pom,nożony przez natężenie norm alne podczas lotu, 
podaje, jakie trzeba nałożyć na samolot obciążenie.

Ponieważ natężenie norm alne podczas lotu wynosi 
Q — Qa, a współczynnikiem próby statycznej jest n, 
zatem  będziemy mieć:

Obciążenie C, jakie winien w ytrzym ać płatowiec 
zanim się złamie.

C =  n (Q -  Qa).
Uwaga. — W spółczynnik próby statycznej n, obli* 

czarny ze wzoru:
K S / Vo Y 
Tol 100 /

w którym :
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K jest współczynnikiem  równym :
10, — dla dw upłata pościgowego, lub przeznaczonego 
do lotów  akrobatycznych,

13, — dla jednopłata pościgowego, lub przeznaczone^ 
go do lotów akrobatycznych,

7,5 — dla innych dwupłatów, etc.
S — jest powierzchnią nośną, w yrażoną w m etrach 

kwadratowych.
To — moc silnika w koniach mechanicznych,
Vo — szybkość samolotu w kilom etrach na godzinę.
W spółczynnik n, wyznacza I. B. T. L.

4. W spółczynnik bezpieczeństwa.

N ie utożsamiać w spółczynnika próby statycznej n, 
ze współczynnikiem  bezpieczeństwa x.

W spółczynnik bezpieczeństwa x jest ilorazem obciąg 
żenią C ’, potrzebnego do złamania, przez m aksymalne 
natężenie

^ _________ (y__________
natężenie maximum

W rzeczywistości musimy liczyć się z natężeniem  
maximum w locie, gdyż podczas akrobacji samolot muj 
si w ytrzym ać natężenie maximum, przewyższające 
cztery do pięciu razy norm alne natężenie w locie.

Z  tego wynika, że naw et płatowiec posiadający wy? 
soki W spółczynnik próby statycznej, mógłby się stać 
niebezpiecznym w razie, gdyby natężenie maximum, 
k tóre samolot ma w ytrzym ać podczas lotu akrobatycz» 
nego byłio (Cztery, pięć luB sześć razy wiiększe od nor* 
malnego natężenia podczas lotu.

Przykład. Przypuśćm y, że samolot podlega podczas 
lotu akrobatycznego natężeniu maximum, równemu 
czterokrotnem u natężeniu norm alnem u i wziąwszy 
wispółczynnik próby statycznej n — 8, otrzym am y
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wartość w spółczynnika bezpieczeństwa, przy którym  
nastąpi złamanie:

0
natężenie maximum

Otóż:

C =  n (Q — Qa).
Ponieważ zaś natężenie maximum równe jest cztero# 

krotnem u natężeniu normalnemu, otrzym am y:
Niatężende miaximum — 4 {Q — Qa),

a więc:
W  obranym  przykładzie n =  8.
Skąd:

8(Q  — Qa) _  8
4 (Q -  Qa) 4 ’

X

G dybyśm y mieli n

X  =
4

12, wówczas:

— 1 1  
~  4

Uwaga. — Podczas gdy współczynniki próby sta* 
tycznej dla samolotów nie są nigdy mniejsze od 5 lub 
6, współczynniki bezpieczeństwa wynoszą zazwyczaj 
2, i czasem tylko osiągają wartość 4.

V. Próba statyczna.

Podczas dokonyw ania próby, obciążenie z piasku roz# 
łożone jest na opłatowaniu (jeżeli przeprow adzim y 
próbę kom ór płatow ych) w ten sposób, aby środek 
ciężkości obciążenia znajdow ał się na linji środków  
wyporów (patrz rys. 144 i 145).

Płatowiec zostaje przew rócony do góry podwoziem
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i przechylony tak, iżby nachylenie wynosiło mniej wię^ 
cej 25%, a to  celem otrzym ania składowej ciężaru, 
w yobrażającej siłę ciągitienia podczas lotu.

N ależy pam iętać, że przy próbie aż do otrzym ania 
stałych odkształceń, obciążenie z piasku, k tóre nakłam 
damy, winno być przynajm niej ró^wne natężeniu maxis 
mum, którego mógłby doznać sam olot podczas wszeh 
kilego rodzaju iaikrobacyj.

W skutek tego współczynnik bezpieczeństwa jest cos 
najm niej rów ny 1, a obciążenie z piasku C, jest równe 
conajm niej natężeniu maximum.

VI. Obliczanie obciążenia z piasku, potrzebnego do
otrzym ania współczynnika próby statycznej =  8. 

(rys. 145).
Jeżeli ciężar samolotu wynosi 2.500 kilogramów, a 

ciężar skrzydeł 500 kilogramóKv. wówczas natężenie 
norm alne spowodowane działaniem pow ietrza na opłas 
towanie, równa się:

F =  Q -  Qa

F =  2.500 — 500 =  2.000 kg. 
zaś obciążenie piasku C wyniesie:

C =  2.000 X  8 =  16.000 kg —: 16 tonn.
Lecz gdy sam olot' jest odwrócony, ciężar skrzydeł 

działa w tym  samym kierunku co i ciężar piasku.
Jeżeli zatem  chcemy otrzym ać obciążenie piasku, 

odpow iadające W spółczynnikowi, mu.simy ciężar skrzys 
dcł odjąć od wysiłku całkowitego.

Rzeczywiste obciążenie piasku będzie

C =  16.000 kg — 500 kg =  15.500 kg 
które otrzym am y ze wzoru: .

C =  8 (Q -  Qa) -  Qa.
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W zór ogólny na obciążenie, odpow iadający współ^ 
czynnikowi n, jest więc następujący:

C =  n (Q — Qa) — Qa.

Próba statyczna kom ór płatoiwych jest najważniej* 
sza. Podobne próby przeprow adza się również z ka? 
dłubami, podwoiziiem, opienzendiem, etc.

E) S T R E S Z C Z E N I E .
Opłatow anie służy do unoszenia całości samolotu 

podczas lotu.
Składa się ono z jednego, dwóch, a najw yżej z trzech 

płatów, lecz .niajcz.ęści:ej iz dwóch (paitriz rys. 141 ii 142).
Płaty stanowią skrzydła samolotu.
Płaty, połączone pom iędzy sobą zapomocą stojaków, 

tw orzą kom orę płatową. Całość jest usztywniona przez 
ścięgna, składające się z linek stalowych, lub taśm  pro? 
filowariych.

Płaty dolne są połączone z kadłubem  zapomocą okuć, 
zamocowanych na podłużnicach tego ostatniego.

P łaty  górne są umocowane do jednej, lub dwóch 
par stojaków , umocowanych na kadłubie, zwanych 
stojakam i baldachimu lub pilonami.

Skrzydła przytw ierdzone są d o 'k ad łu b a  zapomocą 
okuć skrzydłowych.

Podczas lotu wypór na skrzydłach równoważy cię? 
żar Q, oraz dąży do oderwania skrzydeł od kadłuba.

Ścięgna takie jak — n, m’, opierają się wyporowi 
pow ietrza podczas lotu, są to  tak zwane ścięgna nośne 
(rys. 142).

Ścięgna — m, n ’ podtrzym ują ciężar kom ory płato? 
wej, gdy samolot jest w stanie spoczynku, — są to 
ścięgna podtrzym ujące.
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Próby statyczne.

Podczas lotu nienorm alnego, albo akrobatycznego, 
ciśnienie, k tóre pow ietrze w ywiera na skrzydła, może 
być bardzo znaczne.

A żeby się przekonać, czy dany płatowiec może Wy« 
trzym ać te natężenia, poddajem y go próbom, zwanym 
próbam i statycznem i.

P róby  statyczne m ają głównie na celu sprawdzenie 
wytrzym ałości części składowych opłatowania, oraz 
ich połączeń z kadłubem.

W spółczynnikiem  próby statycznej nazywam y licz# 
bę, w skazującą ile razy opłatow anie może bez złama# 
nia się w ytrzym ać norm alne natężenie, dążące do oder# 
Wania skrzydeł od kadłuba w locie poziomym.

Przykład. — N iech kom ora płatow ca w ytrzym uje 
podczas normalnego lotu poziomego natężenie, zdąża# 
jące do oderwania skrzydeł równe 40 kilogram om  na 
m etr k-Wadratowy.

Jeżeli współczynnik próby statycznej rów na się 8, 
wówczas kom ora będzie mogła w ytrzym ać bez żadne# 
go uszkodzenia, obciążenie na m etr kw adratow y, rów# 
ne conajm niej:

C =  8 X  40 =  320 kg.
G dy (współczynnik wyznaczony będzie =  12, to ko# 

mora będzie musiała w ytrzym ać obciążenie: ’

C =  12 X 40 =  480 kg.
W spółczynnik bezpieczeństwa wskazuje ile razy 

opłatow anie sam olotu w ytrzym ać może bez złamania 
się, w artość natężenia maximum podczas lotu akroba# 
tycznego.

Przykład. — N iech kom ora płatowca w ytrzym uje 
w locie poziomym natężenie norm alne 40 kilogramów 
na m etr kwadratow y. N a podstawie najświeższych do#
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świadczeń przyjm ujem y, że stosunek natężenia maxi? 
mum, do natężenia normalnego, k tórych doznaje dana 
komora, równa się, np. 6.

Przyjm ując, że obrany współczynnik bezpieczeństwa 
jest róiwny 2, chcemy wiedzieć, jakie obciążenie na 
m etr kw adratow y mogłaby w ytrzym ać dana kom ora?

N atężenie maximum będzie:

F =  40 X  6 =  240 kg/m "
Dla wykonania próby samolot zostaje odwrócony, 

a obciążenie z piasku rozkłada się w ten sposób, aby 
została osiągnięta wartość wyznaczona dla współczyns 
nika próby statycznej n.

Obciążenie z piasku winno być tak  rozmieszczone, 
aby jego środek Ciiężkości wypadł ma kierunku oporu 
pow ietrza wobec opłatowania.

Płatowiec zostaje pochylony o 25% mniej 'więcej nad 
poziomą, — w celu uzyskania składowej ciężaru, wyo= 
brażającej natężenie oporu podczas lotu (patrz, 
rys. 144).
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R O ZD ZIA Ł XIV.

UZUPEŁNIENIA. — WŁAŚCIWOŚCI SAMOLOTU.
A) S Z Y B K O Ś Ć  N I E Z B Ę D N A  D O  L O T U .

1. Warunki ró'wnowagi.
(rys. 146)

A żeby sam olot mógł utrzym ać się w powietrzu 
przy locie poziomym, trzeba (warunki zasadnicze):

a) A by równanie unoszenia było spełnione, to 
znaczy (rys. 146), aby:

P =  Q,
(w ypór całkowity ■ ciężarowi oałkowiltemu plaitowca).

b) A by równanie ciągu było spełnione, to znaczy, 
aby siła ciągu śm.igła była równa całkowitemu oporos 
wi szkodłiwemu, czyli:

F =  T.

2. Szybkość niezbędna do lotu.
Zastąpm y w równaniu:

P =  Q,
P przez jego wartość Rz

otrzym am y:
Rz =  Q.
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W ypór P będzie wówczas iloczynem dwóch czynni* 
ków, a mianowicie:

a) Rz: współczynnika w yporu jednostkowego.
W spółczynnik ten  zmienia się dła danego sam olotu 
jedynie z kątem  natarcia. Jeżeli przypuścim y, że kąt 
natarcia jest stały, to Rz będzie również stale.

b) V^: kw adratu szybkości, oczywiście zmiennej.
W idzim y zatem, że z dwóch czynników, k tóre  wcho*

dzą do wzoru, jeden tylko, a mianowicie szybkość jest 
zmienny.

M ożemy więc powiedzieć:

W niosek
Dła stałego kąta  natarcia, równowaga w locie pozio* 

mym istnieje jedynie przy  pewnej wartości szyb* 
kości V.

Uwagi. — a) Jeżeli w artość szybkości V  zwiększa 
się, sam olot wznosi się pionowo.

b) Jeżeli w artość szybkości V  zmniejsza się, samo* 
lot opada pionowo; jest to  tak zwana „strata szyb* 
kości“.

Przykład. — Płatowiec ważący 1.200 kilogram ów leci 
pod kątem  natarcia 5°, dla którego Rz =  2.

Jaką będzie w artość V, zapew niająca unoszenie się 
płatowca w locie poziom ym ?

Rozwiązanie. — W  locie poziomym samolot jest 
w równowadze, gdy:

Q =  Rz
Skąd mamy:

V2 _Q_
R ż

czyli:

V
/ i ^

y  Rz V  2Rz
V =  24,5 m /s .
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czyli:
V =  88,2 km /godz.

B) S I Ł A  C I Ą G U  P O T R Z E B N A  
D O  L O T U .

W idzieliśmy już, że dla zapewnienia równowagi 
w locie poziomym, trzeba, aby siła ciągu F Śmigla 
była równa całkowitemu oporowi szkodliwemu T. 
(patrz rozdział VII).

F =  T.
W  rozdziale I \  widzieliśmy, że w artość całkowite* 

go oporu szkodliwego T  wyraża się przez równanie:

Ponieważ:
F =  T,

zatem  mamy:
F =  Rx V2 (1)

Z równania unoszenia w locie poziomym:

Q =  P,
biorąc pod uwagę, że:

P =  Rz (rozdział V)

Q =r Rz
skąd: .

QV2
li/.

• W staw iając w artość (V^) do wzoru ( 1), otrzym am y:
_RxQRx V2

czyli:
Rz’

F - Q Rx
Rz
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Z wzoru tego wysuwamy:
1) Siła ciągu F jest proporcjonalna do ciężaru Q płas 

towca, co możemy w yrazić innemi słolwy: że gdy cię* 
żar wzra.sta, siła ciągu w zrasta również;

2) Siła ciągu F zmienia się jak  stosunek k tóry

jest wyrazem  lotności samolotu.
Rx . , . . . .Jak już wiemy, będzie posiadać w artość mmi»

mum przy wartości kąta natarcia równej kątowi opti» 
mum.

Rx
G dy Q jest stale, iloczyn Q X  będzie się zmie»

Rx
niał, jak wartość stosunku przy zmianach kąta

natarcia:
A zatem:
3) Siła ciągu osiąga minimum przy w artości kąta nas 

tarcia optimum.
4) Siła ciągu ulega tym  samym zmianom, jak  wars

Rx
tości stosunku gdy kąt natarcia się zmienia.

W niosek. — Aby zmniejszyć siłę ciągu, niezbędną 
do lotu, to  znaczy, aby móc zmniejszyć moc silnika, 
trzeba aby dany samolot posiadał wielką lotność, to

Rxznaczy, by posiadał wartości stosunku bardzoivZ
małe.

Zadanie. — Samolot waży 1200 kilogramów, a jego 
powierzchnia nośna mierzy 40 m etrów kwadratowych. 
Samolot leci pod kątem  natarcia 5°, dla którego Kz - -  
0,03, a Kx =0,003.
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Równoważna powierzchnia szkodliwa wynosi 0,60 m. 
Obliczyć siłę ciągu, potrzebną do lotu.

Rozwiązanie:

Rx =  (0,003 X 40 +  0,08 X 0,60) =  0,168, 
a Rz =  0,05 X 40 =  2.

F  - -  1200 X  X  40) +  (0 ,08  X  0>60)
0,0.5 X  40

F =  1200 X
0,168

Skąd:

F =  QX

1200 X  0,084,

Rx
Rz

F =  100,8 kg.

C) M O C  P O T R Z E B N A  D O  L O T U .
a) Praca. — Praca jest wynikiem siły, k tórej punkt 

przyłożenia się porusza.
Praca jest rów na iloczynoiwi z siły (F) w kilogra# 

mach i drogi (E) w metrach.
b) Moc. — Moc jest równa pracy w ykonanej w jed* 

nostce czasu (sekundy) (t).
c) Szybkość. — Szybkością nazywam y drogę przebyć 

tą  przez ciało ruchome w jednostce czasu (sekundy).

Szybkość V  =  — ,

 ̂ Praca T  =  F X  E 

a Moc - =  F X  V.
t

Moc równa się sile, pom nożonej przez szybkość.
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Moc potrzebna do lotu.

Moc ta  jest równa iloczynowi siły ciągu przez szyb« 
kość.

W eźm y:
W  -  F X  V

lecz:

P = Q x | f -
a więc:

W =  Q X - | | X V .
Przykład. — Obliczyć moc potrzebną do lotu pla* 

towea z poprzedniego zadania, m ając daną siłę ciągu 
F — 100,8 kg., a szybkość V  =  24,5 m /s .

Rozwiązanie. —
W  =  F X  V  =  100,8 X  24,5 -  2469, kgm. =  

2469,6
75

=  32,9 MK,

albo też:

W = Q x | ^ X  V
n 1 Aft

=  1200 X  — X  24,5 =  2.469,6 kgm . =¿i
2469,6

75
32,9 MK.

D) Z M I A N Y  M O C Y  P O T R Z E B N E J  
D O  L O T U .

Pułap.
W rozdziale, w którym  mówiliśmy o równowadze 

sił, widzieliśmy, że siła ciągu przy wznoszeniu się jest
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większa od siły ciągu w locie poziomym i wyciągnę* 
liśmy stąd wniosek, że:

Samolot aby się wznosić, winien posiadać nadm iar 
mocy.

Otóż wszystkie sam oloty posiadają nadm iar mocy, 
przyczem  jednak wzbijanie się ich jest ograniczone 
do pewnej wysokości, zwanej pułapem, k tó ry  zostaje 
osiągnięty, gdy nadm iar moc> stanie się równy zeru.

N adm iar mocy maleje, gdy samolot się wznosi.

I. Zm niejszenie mocy silnika,

W miarę tego, jak się platowiec wznosi, ciśnienie 
atm osferyczne oraz gęstość pow ietrza maleją. Ze 
zmniejszeniem się gęstości powietrza, ciężar mieszanki 
gazowej, zaw artej w cylindrze zmniejsza się, ciśnienie 
wybuchowe będzie więc mniejsze, a wskutek tego 
zm niejszy się także moc silnika.

Przykład. — N a ziemi: ciśnienie atm osferyczne =  
1 kilogramowi.

Sprężanie =  5 kilogramom na centym etr kwadra# 
towy.

W ybuch =  w przybliżeniu pięciokrotnej wartości 
sprężenia =  25 kilogramom na centym etr kwadratow y.

Jeżeli przypuścim y, że na wysokości 5.500 metrów 
gęstość pow ietrza zmniejszyła się o połowę, otrzyma# 
my:

Ciśnienie atm osferyczne =  0,5;
Sprężanie =  5 X 0,5 =  2,5 kg.;
W ybuch =  5 X  2,5 =  12,5 kg., zamiast 25 kg. na 

centym etr kwadratow y.
W idzim y więc, że na wysokości 5.500 metrów, ci# 

śnienie maximum wybuchu, jak  wynika z poprzednie# 
go przykładu, zmniejszyło się mniej więcej o połowę; 
to samo dzieje się z mocą silnika



187

W niosek pierwszy: — moc silnika zm niejsza się 
w m iarę tego, jak  się wznosimy.

Uwaga. Zm iany mocy silnika są mniej więcej ta* 
kie same, jak  zmiany ciśnienia atmosferycznego.

II. Zwiększenie mocy potrzebnej do lotu.
Moc ta  zwiększa się: — gdy wysokość wzrasta, gę« 

stość pow ietrza zm niejsza się: a w skutek tego Kz 
zmniejsza się, a wypór P również. — N atom iast ciężar 
Q płatow ca jest stały  bez względu na  wysokość.

Jeżeli Kz, zm niejsza się z wysokośeią, wówczas aby 
zapewnić unoszenie samolotu, to  znaczy, aby P =  Q, 
trzeba będzie zwiększyć szybkość płatowca.

Istotnie, jeżeli V  zwiększy się we wzorze:
P =  Kz SV^ 

to wypór P zwiększy się również.
A by więc zapewnić unoszenie, 

szybkość, gdy wysokość wzrasta, 
szybkości, wymaga wzrostu mocy, 
powiedzieć:

W niosek drugi: — Moc potrzebna do lotu zwiększa 
się w m iarę tego, jak  się wznosimy.

Uwaga. — Zwiększenie moey potrzebnej do lotu 
(k tóra rośnie w stosunku odw rotnym  do pierw iastka 
kw adratowego ze stosunku gęstości), jest znaeznie 
mniejsza, niż stra ta  moey z wysokością (która się zmieś 
nia proporcjonalnie do gęstośei).

Przykłady: — N a wysokośei 5.500 metrów, gęstość 
jest 0,5.

N iech moc potrzebna do lotu płatow ea wynosi na 
ziemi 50MK, moc silnika wynosi 140 MK. Obliczyć:

1) Zm niejszenie mocy na danej wysokośei;
2) Zwiększenie mocy potrzebnej do lotu.
Rozwiązanie: — 1) Zm niejszenie mocy silnika:

140 X  0,5 =  70 M.K.

trzeba zwiększyć 
lecz taki wzrost 

zatem  możemy
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2) Zwiększenie mocy potrzebnej do lotu:
1

50 X  =  70 MK.

W idzim y zatem, że moc potrzebna do lotu, k tó ra  na 
ziemi wynosiła 50 MK, na wysokości 5.500 m etrów  wy# 
nosi 70 MK (ziwiększenie się o 20 MK). Moc silnika, 
k tóra  na ziemi wynosiła 140 MK, na wysokości 5.500 
m etrów  wynosi zaledwie 70 MK (strata 70 MK).

W  obranym  przykładzie, otrzym ana moc wystarcza 
do zapewnienia lotu płatow ca na tej wysokości.

Pułap został osiągnięty, (rys. 147).

III. W nioski ogólne.

1) G dy wysokość wzrasta, moc silnika zm niejsza się.
2) G dy wysokość wzrasta, moc potrzebna do lotu 

musi się zwiększać.
Te dwie przyczyny sprawiają, że nadm iar mocy 

ubywa bardzo szybko.
G dy nadm iar ten zniknie całkowicie, płatowiec nie 

może już wznosić się więcej, a tern samem
Pułap został osiągnięty.

IV. W ykres.
N a dwóch osiach prostokątnych zaznaczamy (rys. 

147):
a) N a  osi pionowej: oz, albo osi rzędnych, różne

wartości mocy:
b) N a osi poziomej ox, albo osi odciętej, różne war? 

tości wysokości.
N astępnie wykreślam y:
1) Krzywą, w yobrażającą zmiany mocy potrzebnej 

do lotu z wysokością.
2) Krzywą, w yobrażającą zmiany mocy silnika z wy* 

sokością.



189

Odcięta punktu przecięcia się dwóch krzywych ods 
powiada pułapowi samolotu.

Na 2.000 metrów, naprzykład:
Moc silnika =  228 MK.
Moc potrzebna do lotu =  170 MK 
N adm iar mocy =  58 MK.
Na 3.000 metrów:
Moc silnika — 200 MK.
Moc potrzebna do lotu — 180 MK.
I na 3.600 metrów ('pułap):
Moc silnika — 190 MK.
Moc potrzebna do lotu — 190 MK.

N adm iar mocy — 0 .̂

V. Turbosprężacz Rateau.
A by uniknąć obniżenia się mocy silnika z wysokoś? 

cią, utrzym ujem y przy otworze gaznika, dzięki turbo# 
sprężaczowi ciśnienie pow ietrza równe ciśnieniu 
atm osferycznem u na ziemi.

Przyrząd ten składa się z wirnika (turbinki), napę# 
dzanego przez gazy wydechowe. W irnik ten  wprawia 
w ruch w iatraczek, k tó ry  w miarę tego, jak  ciśnienie 
atm osferyczne obniża się, spręża pow ietrze w gaźniku.

Turbosprężacz Rateau winien być wprawiany 
w ruch, poczynając od wysokości średnio 2.000 me# 
trów. U trzym uje on moc silnika prawie bez zmiany, 
aż do 5.000 metrów.

N a wysokości większej niż 5.000 m etrów moc po# 
chłaniana przez w iatraczek, oraz przeciwciśnienie przy 
wydechu, sta ją  się znaczne, a ponad 7.000 m etrów 
działania turbosprężacza nie odczuwa się wcale.

Dzięki turbosprężaczow i Rateau:
1) Pułap, oraz szybkość samolotu zwiększają się,
2) Szybkość wznoszenia zwiększa się.
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Wykres.
W róćm y do rysunku 147. Poczynając od 2.000 me* 

trów, moc silnika pozostaje mniej więcej stała, aż do 
7.C00 m etrów  w przybliżeniu.

Krzywa mocy silnika przybiera postać a a‘.
Krzywa mocy potrzebnej do lotu i krzyw a mocy 

silnika przecinają się w punkcie B, wyznaczającym 
pułap.

Pułap będzie teraz większy i wynosić będzie 6.400 
metrów, zamiast 3.600 (2.800 m etrów  nadwyżki).

N a wysokości 6.400 m etrów  będzie;
Moc silnika potrzebna do lotu — 220 MK.
Moc silnika ze sprężaczem — 220 MK.
Bez turbosprężacza moc silnika wynosiłaby na tej 

wysokości zaledwie 150 MK. A  zatem  zyskaliśmy 
70 MK.

Uwaga. — Szybkość wznoszenia się samolotu, oraz 
jego szybkość pozioma, zwiększają się dzięki użyciu 
turbosprężacza, ponieważ ten ostatni, zachowując moc 
silnika prawie bez zmiany, zwiększa nadm iar mocy.

Rozmaite rodzaje lotu.
Przed chwilą widzieliśmy, że danemu kątowi natarć 

cia odpowiada w samolocie pewna ściśle określona 
szybkość.

Lecz jeżeli kąt natarcia się zmienia, szybkość powim 
na się zmieniać również. Każdemu więc kątowi natar? 
cia, pod którym  samolot będzie lecieć, odpowiadać bęs 
dzie pewna określona szybkość.

Te rozm aite szybkości stanowić będą rozm aite ro« 
dzaje lotu platowca.

Zmiany kąta natarcia.
1. Kąt natarcia maleje.

Jeżeli kąt natarcia maleje, to Kz maleje również.
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gdyż w spółczynnik ten  m aleje z kątem  natarcia dla 
kątów, używan'ych w lotnictwie.

G dy Kz maleje, wartość iloczynu P =  Kz SV^, 
zm niejsza się.

Ponieważ wypór P się zmniejsza, przeto, jeżeli ilo# 
czyn SV^ pozostanie stały, Q nie będzie zrównowa? 
żonę.

Do tego, aby P miało stałą w artość, trzeba:
Jeżeli jeden z czyników (Kz) wzoru maleje, zwięks 

szyć jedyny zmienny czynnik, jaki nam  pozostaje, to 
znaczy V".

A by jednak zwiększyć szybkość, trzeba zwiększyć 
moc silnika.

W niosek pierwszy: — A by zwiększyć szybkość sa# 
molotu, trzeba:

1) Zm niejszyć kąt natarcia.
2) Zwiększyć moc.
Moc silnika nie może być zwiększona nieogranicze? 

nie: gdy cały nadm iar jej jest już zużytkowany, moc' 
ta  pozostaje bez zmiany. Silnik pracuje wówczas na 
pełnych obrotach.

Możemy zatem  powiedzieć:
3) Szybkość maximum otrzym am y przy maximum 

mocy silnika i przy kącie natarcia minimum.
U ogólniając powyższe, powiemy:
Samolot, k tó ry  w locie poziomym, lecąc pod kątem  

ekonomicznym, może, gdy kąt natarcia m aleje i gdy 
moc silnika rośnie, zwiększyć szybkość.

Mówimy wówczas, że rodzaj lo tu  płatowca jest 
szybki.

2. K ąt natarcia rośnie.
Jeżeli ką t natareia wzrasta, to  Kz również wzrasta. 

Do tego, aby we wiztorzo:

P Kz SV^
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iloczyn F pozostał stały, wówczas, kiedy Kz rośnie, 
trzeba, żeby drugi czynnik zmienny, szybkość V 
zm niejszała się.

I odwrotnie, jeżeli chcemy zmniejszyć szybkość pła* 
towca, wówczas musimy zwiększyć kąt natarcia. 

Będziemy więc zmieniać kąt natarcia.
N a rysunku 65 zbudowaliśmy krzywą, wyobrażającą

Kxzmiany lotności — w zależności od kąta natarcia i. JvZ
Zauważyliśm y wówczas, że kiedy i rośnie i przekro? 

czy kąt optómium i„, dla którego Rx jest ín'iinimum, to

wartości Rz w stosunku w zrastają.
1 vZ i

W  obecnym wypadku, jeżeli kąt natarcia się zwięk? 
sza, to  wartość stosunku:

będzie wzrastać.

O tóż, jak to widzieliśmy, siła ciągu śmigła F poda# 
na jest przez wzór:

P = Q x j| - ,
W  którym  Q jest ciężarem stałym  samolotu.

Jeżeli więc wartość stosunku rośnie, to siła cią#
Rz

gu będzie również wzrastać. Ponieważ siła ciągu bę# 
dzie się zwiększać, przeto trzeba będzie zwiększyć 
również moc silnika, w przeciwnym bowiem razie sa# 
molot opadałby.

A  więc: jeżeli w locie poziomym kąt natarcia rośnie, 
to moc niezbędna do lotu w zrasta również.

Drugi wniosek: —■ A by zmniejszyć szybkość samo? 
lotu, gdy ten jest w locie poziomym, trzeba:
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1) Zw iększyć kąt natarcia.
2) Zwiększyć moc.
Moc nie może być zwiększona nieograniczenie; gdy 

cały nadm iar mocy jest zużyty, moc pozostaje bez 
zmianv, co odpowiada m axym alnym  obrotom  silnika.

Możemy więc znowu powiedzieć:
3) Dla samolotu, znajdującego się w locie poziomym, 

szybkość minimum, odpowiada maximum mocy silni* 
ka i kątow i natarcia maximum.

A  zatem :
Samolot, k tó ry  leci pod kątem  natarcia ekonomicz* 

nym, może, gdy kąt natarcia się zwiększa i gdy moc 
silnika w zrasta:

Zm niejszyć szybkość.
Powiadam y wówczas, że sam olot leci „lotem powoi* 

nym “ (patrz rys. 148),

Lot ekonomiczny.

Jak  to  widzimy, istnieje nieskończona rozm aitość 
rodzajów  lotów, zaw ierających się w granicach po* 
między lotem  z szybkością maximum, a lotem  z szyb* 
kością minimum.

Pom iędzy nimi istnieje jeden, dla którego moc po* 
trzebna jest minimum.

T aki rodzaj lotu nazywa się lotem  ekonomicznym. 
K ąt natarcia, k tó ry  mu odpowiada, nazywa się kątem  
ekonomicznym.

3. W nioski ogólne.
1) Samolot może lecieć w locie poziomym pod kątem  

natarcia, zwanym  kątem  ekonomicznym, jeżeli używa 
minimum mocy silnika, niezbędnej do u trzym ania się 
w powietrzu.

2) Samolot, lecący pod ekonomicznym kątem  natar* 
cia, może w locie poziomym:
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a) zwiększyć szybkość do maximum, jeżeli kąt na* 
tarcia się zm niejsza i jeżeli moc silnika się zwiększa.

Powiadamy wówczas, że samolot leci „lotem szyb; 
kim“.

b) albo też zm niejszyć szybkość do minimum, je* 
żeli ką t natareia, oraz moc silnika zwiększają się.

Mówimy wówczas, że sam olot leei „lotem pojwols 
nym “.

Uwaga. — Piloci wolą przeważnie lecieć lotem  szyb; 
kim.

Przy locie powolnym stery  samolotu są m iękkie 
i płatowiec zdaje się być „zawieszonym“ w powietrzu, 
działanie sterów  nie jest zbyt sprawne.

4. W ykres.
(rys, 148).

N a rysunku widzimy że.
1) K ąt ekonomiczny =  3°.
ióoc minimum niezbędna do lotu =  225 MK. 
Szybkość ekonomiczna V e =  225 km /godz.
2) K ąt maximum =  12® (lot powolny) 
ivioc potrzebna do lotu =  325 MK.
Szybkość minimum V  min. =  125 km ./godz.
3) K ąt minimum =  1® (lot szybki).
Moc potrzebna do lotu =  325 MK.
Szybkość maximum V  min. =  .325 km ./godz. 
Streszczając, powiadamy:
A. A by zwiększyć szybkość samolotu w locie pOi 

ziomym, trzeba:
1) Zwiększyć moc.
2) Zm niejszyć k ą t natarcia.
B. Aby zm niejszyć szybkość samolotu w locie pos 

ziomym, trzeba:
1) Zwiększyć moc.
2) Zwiększyć ką t natarcia.
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E) K Ą T  P O C H Y L E N I A  M I N I M U M .  
L Ą D O W A N I E .

N iezależnie od swego położenia w przestrzeni, oraz 
bez względu na to r lotu, sam olot iwinien zawsze pos 
siadać szybkość po trzebną do jego unoszenia się, tak , 
aby mieć:

W ypór: =  Kz SV^ =  Rz =  ciężar 
a w przypadku szczególnym lotu ślizgowego

Rz z:= Q ,
składowej ciężaru (rys. 149).

Z drugiej strony opór szkodliwy, powinien być zró# 
wnoważony przez ciąg śmigła F:

W przypadku szczególnym lotu ślizgowego, w  któ? 
rym  ciąg śmigła zostaje zastąpiony przez składową 
ciężaru Q j będziem y mieć: 

całkowity opór szkodliwy Rx =  Q^.
Przyglądając się rysunkowi 150, widzimy, że gdy 

kąt pochylenia rośnie, to składowa ciężaru, Qi, k tó ra  
zastępuje ciąg śmigła rośnie również i stąd:

A by Samolot w locie ślizgoWym był w równowadze, 
ką t pochylenia winien mieć taką w artość, iżby opór 
szkodliwy całkow ity T  został zrównoważony przez 
składową Qj ciężaru.

Badając rysunek 149, zauważymy, że kąty  a i są  
sobie równe, jako m ające boki prostopadłe.

W  tró jkącie Q O Q 2 tangens kąta a będzie:ti? a QQi
o  O , Q., Rz Rx

Rz
=  lotnościsa-

samolotu.
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W nioski.

1) Tangens kąta  pochylenia równy jest stosunkowi 
lotności samolotu.

2) K ąt pochylenia będzie minimum, gdy lotność jest 
minimum, to  znaczy przy  kącie natarcia optim um .

3) Im większa jes t lotność sam olotu (to  znaczy im

m niejsze są w artości stosunku m niejszy

je s t ką t pochylenia, oraz tern wolniejszy jest lot ślizgos 
w y samolotu.

Streszczając powyższe powiadam y:
A. — K ąt pochylenia minimum sam olotu odpowiada 

kątow i optimum.
B. — Im większa jest lotność samolotu, tern lepszy 

je s t lot ślizgowy.

F) L Ą D O W A N I E .

Przypadek pierwszy.

Samolot znajduje się w locie ślizgowym i leci pod 
kątem  pochylenia minimum (rys. 151 — 1).

Szybkość sam olotu jest w tenczas szybkością mini? 
mum, dozwoloną przy  opadaniu.

Ponieważ szybkość ta  jest niew ystarczająca do zas 
pewnienia lotu poziomego, więc aby wzmocnić opada? 
nie, oraz zwiększyć jego szybkość, pociskamy samolot 
(rys. 151 — 2).

Ruch ten  winien być wykonany w ten sposób, aby, 
gdy sam olot będzie w pobliżu ziemi, jego szybkość 
była w ystarczająca i pozwoliła na lot poziomy.

W  owej chwili w yrównywam y samolot i zmuszamy 
go do lotu poziomego przy ziemi.

Ponieważ silnik byw'a wyłączony, lub na wolnym 
biegu, tak  szybkość jak  i opór pow ietrza samolotu
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m aleją coraz to więcej, a w skutek tego i w ypór na 
płatach.

A by zachować dla wyporu tę  samą w artość i unik? 
nąć przez to  przepadnięcia samolotu, zwiększamy k ą t 
natarcia.

W miarę tego jak  się szybkość zmniejsza, powinniś^ 
my zwiększać coraz to  więcej k ą t hatarcia.

G dy już szybkość jest niew ystarczająca, żeby za^ 
pewnić unoszenie, bez względu na w artość istniejącego 
kąta natarcia, wówczas sam olot przepada lekko i dos 
tyka ziemi — lądowanie się odbyło.

Samolot powinien dotknąć ziemi kołami i płozą ogo* 
nową.

Kątem lądowania nazyw am y kąt, utw orzony przez 
cięciwę przekroju skrzydeł z p rostą  styczną do dolnej 
części kół, oraz płazy ogonowej, (patrz rys. 151).

Kąt ten waha się od 15 do 20 stopni.

P rzypadek drugi.

Samolot opuszcza się pod kątem  pochylenia minis 
mum, oraz posiada szybkość ślizgania w ystarczającą 
do zapewnienia lotu poziomego.

Pociskanie jest wówczas zbyteczne.
Samolot zostaje w yrów nany w pobliżu ziemi, na? 

stępnie zaś u trzym ujem y go w locie poziomym, zwięk# 
szając kąt natarcia w miarę tego, jak  szybkość się 
zmniejsza, aż do chwili, w której nastąpi lądowanie.

G ) S T R E S Z C Z E N I E .

I, Szybkość potrzebna do lotu.
W  locie poziomym samolot jest w równowadze, je# 

żeli jego ciężar całkowity Q jest zrównoważony przez 
wypór skrzydeł P. (patrz rys. 146).

W ypór P, wynika z oporu pow ietrza R na płatach.



— 198 —

O pór pow ietrza istnieje dzięki szybkości samolotu. 
Im większa będzie szybkość, tern więcej będzie wzra« 
stać opór pow ietrza dla te j samej wartości kąta nas 
tarcia.

W iemy, że rowerzysta, pędzący z wielką szybkoś* 
cią, zmuszony jest nachylać się, ażeby zm niejszyć opór 
pow ietrza względem swojego ciała.

W idzim y więc, że opór pow ietrza rośnie ze wzrost 
tern szybkości.

M ożna udowodnić, że opór pow ietrza rośnie pro* 
porcjonalnie do kw adratu szybkości. G dy szybkość 
się podwoi, opór pow ietrza będzie cztery razy więk? 
szy, — gdy szybkość się potroi, opór będzie dziewięć 
razy większy, itd.

Dla każdego sam olotu istnieje przy stałym  kącie na* 
tarcia pewna szybkość minimum, przy k tórej uno« 
szenie się jest zapewnione.

II. Rozm aite rodzaje lotu.

Każdy płatowiec może lecieć poziomo, pod takim  
kątem  natarcia, aby lot się odbywał przy zużyciu mis 
nimum mocy silnika. — K ąt ten  nazywa się ekonos 
m icznym kątem  natarcia, a odpow iadająca mu szybi 
kość — szybkością ekonomiczną.

Jednakże pilot może zużytkować nadm iar mocy sil* 
nika. Lecąc pod kątem  ekonom icznym  natarcia, może 
on:

Zwiększyć moc silnika, oraz równocześnie zmniejs 
szyć k ą t natarcia, lub też naodw rót zwiększyć ten kąt. 
Jeżeli zm niejszym y ką t natarcia, to  opór powietrza 
oraz w ypór zm niejszą się i trzeba będzie zwiększyć 
szybkość samolotu, aby zapewnić unoszenie.

Mówimy wówczas, że sam olot leci lotem szybkim.
N atom iast, jeżeli zwiększymy kąt natarcia, to  opór 

powietrza, wypór, oraz opór czołowy zwiększą się
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i samolot będzie musiał zmniejszyć szybkość, aby wy« 
pór był nadal równy eiężarowi.

Mówimy wówczas, że sam olot leci lotem wolnym. 
Streszczając pojwyższe:

Każdy sam olot może lecieć z szybkością ekonomicza 
ną pod kątem  natarcia ekonomicznym, przy  zużyciu 
minimum mocy.

Zw iększając moc silnika, sam olot może:
1) Zw iększyć szybkość i lecieć lotem  szybkim, jeżeli 

zm niejszym y ką t natarcia;
2) Zm niejszyć szybkość i lecieć lotem wolnym, jeżeli 

zwiększymy k ą t natarcia.
Uwaga. — Lot samolotófw bywa przew ażnie szybki.

III. Siła ciągu potrzebna do lotu.
Siła ciągu F śmigła równoważy opór szkodliwy cał* 

kow ity T  samolotu. Ów opór szkodliwy jest jedną ze 
składowych oporu powietrza.

Celem zm niejszenia siły ciągu korżystnem  jest 
zm niejszyć opór szkodliwy całkowity T, to znaczy na* 
dać samolotowi wielką lotność, przy k tórej osiągamy 
dla te j samej wartości wyporu m niejszy opór szkodli*. Rx . . .wy ( minimum).Rz

A  zatem  siła ciągu zmienia się jak  lotność. Siła citąs
. . . , . . .  R x  .gu je s t minimum, gdy w artość stosunku -g—  jest misKz

nimum
Będziemy więc mieć siłę ciągu minimum podczas los 

tu z kątem  natarcia optim um .

IV. Pułap.
W idzieliśm y (rozdział VII), że:
Samolot, aby się wznosić, winien posiadać nadm iar 

mocy.
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N adm iar mocy zmniejsza się, ze wzrostem  wy sos 
kości, równocześnie bowiem moc silnika zm niejsza się, 
gdy tym czasem  moc potrzebna do lotu rośnie.

a) Zm niejszenie mocy silnika.

Jak widzieliśmy, gęstość pow ietrza zmniejsza się, 
gdy wysokość w zrasta (rozdział I).

To samo dzieje się z ciężarem mieszanki, zassanej 
do cylindrów. M aksymalne ciśnienie wybuchu spada, 
jak  również moc silnika.

W niosek:

Moc silnika zm niejsza się ze wzrostem  wysokości.
A  zatem  na wysokości 5.500 metrów, moc silnika bę* 

dzie wyriosić mniej więcej połowę mocy na ziemi.

b) Zwiększenie mocy potrzebnej do lotu.

Ponieważ gęstość pow ietrza zm niejsza się przy  wzno? 
szeniu się, zatem  uderzenie cząstek pow ietrza o po# 
wierzchnie nośne będzie słabsze, a opór pow ietrza 
mniejszy.

W skutek tego w^artość wyporu będzie również mniej# 
sza.

A by zapewnić unoszenie, trzeba aby wypór równo# 
ważył ciężar Q samolotu.

Jeżeli wypór zm niejszy się, 'wówczas równowaga bę# 
dzie unicestwiona. A by ją  przywrócić, trzeba będzie 
zwiększyć moc, a w tym  celu trzeba będzie lecieć 
z większą szybkością.

Zwiększenie szybkości wymaga zwiększenia mocy 
silnika. Możemy zatem  powiedzieć:

Moc potrzebna do lotu zwiększa się ze [wzrostem 
wysokości.
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W niosek: G dy wysokość wzrasta:
moc silnika zm niejsza sią,
moc potrzebna do lotu zwiększa się.
Te dwie przyczyny sprawiają, że nadm iar mocy ma# 

leje szybko, gdy sam olot się wznosi.
W chwili, kiedy ten nadm iar mocy znika zupełnie, 

płatowiec już nie może się wznosić więcej: powiadam y 
wówczas, że sam olot osiągnął swój pułap.

V. K ąt pochylenia.
W idzieliśmy (patrz rozdział VII), że:
A. Jeżeli siła ciągu ustaje, sam olot może opadać los 

tern ślizgowym.
B. Im  większy jes t ką t pochylenia, tern szybciej opas 

da samolot.
Podczas opadania siła ciągu zostaje zastąpiona przez 

składową ciężaru, (patrz rys. 149).
Powinniśmy wówczas mieć: .
Siła ciągu — całkowitemu oporowi szkodliwemu, 

czyli:
Q . =  T  (1)

A by lot ślizgowy trw ał możliwie najdłużej musi się 
mieć możność nadania samolotowi niewielkiego kąta 
pochylenia. T rzeba więc, żeby Qi, k tóre zmienia się 
z kątem  pochylenia, było bardzo małe.

W  myśl równania (1) trzeba również, żeby T  miało 
w artość nieznaczną.

Dla danego samolotu, opór szkodliwy T  jes t minis 
mum przy w artości ką ta  pochylenia optimum. A  więc:

K ąt minimum pochylenia jest równy kątow i optis 
mum.

Samolot, k tó ry  posiada najw iększą lotność, ma ró? 
wnież najm niejszą w artość oporu szkodliwego, a więc:

Im większa je s t lotność danego samolotu, tern lepszy 
jest lot ślizgowy.
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VI. Lądowanie.

Samolot opuszcza się ku ziemi w ten sposób, aby jego 
szybkość była w ystarczająca dla zapewnienia mu lotu 
poziomego.

W  pobliżu ziemi samolot zostaje wyrównany i leci 
poziomo. Silnik jest wyłączony, albo na wolnym biegu..

W  miarę, jak  szybkość już nie w ystarcza dla zapew« 
nienia lotu poziomego, bez względu na wartość kąta 
natarcia, odbywa się lądowanie.

Samolot powinien' dotknąć ziemi kołami, oraz płozą.
Kątem  lądowania nazywam y kąt, utw orzony przez 

cięciwę przekroju  skrzydeł z p rostą  styczną do kół, 
oraz do płozy, (kąt ten  zmienia siięsw granicach od 15° 
do 20°). A ,

K O N IEC /
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i i i
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Zawnętrzna
prze
Jestto
podczas lotu 
kształt pierwsza: 
ga kwadratu, trze-, 
cia prostokąta i t.d

MA BYĆ

Zewnętrzna 
przez 
Jest to 
podczas lotu, 
kształt, pierwsza 
skreślić i w to miej­
sce wstawić: Kolo 
o powierzchni 1 m^ 
]ako promień otrzy­
ma :

29 27 jaki jak i
49 22 doświadczalne dośw adczalny
61 17 a b

~ b a
72 3 opór szkodliwy Opór szkodliwy '1',

wypór  ̂ ’ wypór Pj
86 3 Potrzebna Potrzeba
88 5 (a) (a’)
89 17 Działani Działanie
95 24 równoległe równoległy

121 24 przechyleń wychyleń
121 28 wychyleń przechyleń
127 12 r X  d’ X  li’ X  d r X d- =  R’ X  d
141 22 sterowania sterowana
146 1 i 2 lub kierunkowy lub ster kierunkowy
153 13 zwiększenem zwiększeniem
168 1 Rozdział XII Rozdział XIII
171 17 Jeżeli p i p, są wy- Jeżeli w locie pozio-

porami, działający- mym P jest wypo-
miodf>owiedniotvm. rem całkowitym.

189 13 Nadmiar mocy 0, Nadmiar mocy zero




