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Przedmowa autora
do polskiego wydania.

z prawdziwg przyjemnoscig czynigc zado$¢ zyczeniu
ttumacza, przesytam tych pare stow wstepnych do potskie-
go wydania mojej ,,Fluglehre”, Przedewszystkiem pragne
podziekowac p. Stefanowi Neumarkowi za wietkg staran-
nos¢, z jaka przetozyt tekst i dostosowat wzory i rysunki
do polskiego przektadu. Szczeg6lng jednak wdziecznosé
winien mu jestem za zredagowanie dodatkowych przy-
piskéw, uwzgledniajgcych najnowsze zmiany w stanie re-
korddw lotniczych i komunikacji powietrznej.  Wskutek
nawatu innych zaje¢ nie mogtem ku memu wielkiemu
zalowi wykonaé sam tych uzupetnien, dzieki ktorym
ksigzka niewatpliwie zyskata na wartosci.

Pozostaje mi tylko wyrazi¢ zyczenie, aby piekne
polskie wydanie przystuzytlo sie starym przyjaciotom
lotnictwa i aby zjednato nowych mito$nikow tej miodej
gafezi wiedzy technicznej.

Berlin, w tipcu 1929,
R. v. Misee.



Przedmowa ttumacza.

Powotany przez Zarzad Gléwny Ligi Obrony Po-
wietrznej i Przeciwgazowej do przetozenia na jezyk polski
dzieta prof. R. v. Mises'a ,,Fluglehre”, podjatem sie tej pra-
cy tem chetniej, ze oddawna juz stwierdzi¢ mogtem, jak da-
lece daje sie odczuwaé brak takiej wiasnie ksigzki w pol-
skiej literaturze lotniczej. Posiadamy wydawnictwa zupet-
nie popularne— o tresci propagandowej lub informacyjnej,
oraz prace techniczno-naukowe specjalne, obejmujace tylko
pewne szczegblne dziaty lotnictwa i dostepne jedynie dla fa-
chowcow. Nie mieliSmy za$ dotad dobrego podrecznika,
z ktérego og6lnie wyksztatcony czytelnik maégtby zapoznac
sie z catoksztattem naukowych podstaw lotnictwa. Brak byto
zastugujacego na zaufanie przewodnika, ktoryby wprowadzat
w swiat zagadnien lotniczych, tak pigknych i pociggajacych
dla umystu..., i tak mato u nas dotad znanych irozumianych.

Te Iuke zapetni¢ ma niniejsza ksigzka. Jezeli wybor
padt na nig wihasnie, to dlatego, ze niewatpliwie w calej
literaturze S$wiatowej trudno znalez¢ cokolwiek, coby
przewyzszato prace prof, v. Mises'a tak pod wzgledem
doboru materjatu, jak gruntownosci i Scistosci wyktadu,
a jednocze$nie przystepnej i pieknej formy. Autor, wybit-
ny profesor uniwersytetu berlinskiego, twdrca i kierownik
Instytutu Matematyki Stosowanej, zatozyciel i redaktor
miesiecznika ,,Zeitschrift fir angewandte Mathematik und
Mechanik", jest nietylko powaznym i wszechstronnym uczo-
nym, ale jednoczesnie niezwyktym popularyzatorem. Nic
tez dziwnego, Zze ksigzka jego o lotnictwie rozeszia sie
w ciggu kilku lat po wojnie w trzech wydaniach w Niem-
czech, gdzie stanowi obecnie najbardziej rozpowszechniony
podrecznik, z ktérego korzysta kazdy, kto pragnie sie
zapoznaé z zasadami ,nauki o locie".
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Podrecznik ten nadaje sie doskonale juz dla zdol-
niejszych ucznidw wyzszych klas szkét Srednich i tech-
nicznych, szczegolniej wszakze odpowiada potrzebom stu-
chaczéw wyzszych zakfaddéw naukowych, dla ktérych mo-
ze by¢ doskonatym wstepem do czytania prac bardziej
specjalnych. Niewatpliwie jednak przeczyta go z rzetel-
nym pozytkiem nie tylko pracownik przemystu lotniczego,
ale kazdy inzynier i kazdy czynny technik, a nawet
$rednio wyksztatcony czytelnik, nie bedacy zawodowym
technikiem, o ile naturalne zainteresowanie dla tworczego
postepu techniki nie zostato w nim zgaszone przez jedno-
stronng humanistyczno-titerackg szkote.

Jezeli ksigzka prof, v. Mises'a zastuguje na nazwe
istotnie popularnej, to przedewszystkiem w tern znacze-
niu, ze mozna jg czyta¢, nie posiadajgc prawie zadnego
przygotowania z matematyki i techniki (w szczeg6lnosci
nie znajac t, zw. matematyki wyzszej). Nie znaczy to
jednak bynajmniej, aby ksigzka byta bardzo fatwa w czy-
taniu i nadawata sie do przejrzenia w ciggu paru dni.
Sam przedmiot nie nalezy do fatwych, i dla opanowania
go i prawdziwego zrozumienia trzeba poswieci¢ sporo
systematycznego wysitku.  Napotykane trudnosci nie
zniechecg napewno czytelnika, ktéry odczuwa szczere
zainteresowanie dla lotnictwa. Nalezy za$ stwierdzié, ze
autor uczynit wszystko mozliwe, aby trudnosci te zmniej-
szyC i caty materjat uprzystepnic.

Przy ttumaczeniu ksigzki napotkatem na do$¢ powaz-
ne przeszkody. Styl oryginalu niemieckiego jest nad-
zwyczaj barwny i zywy, zawiera wiele wyrazen specyficznie
niemieckich, gdzie niegdzie nawet zaczerpnietych z gwary
technicznej, O tlumaczeniu dostownem nie mogto czesto-
kro¢ by¢ mowy, staratem sie jedynie oddaé jak najwier-
niej mysl autora. Ponadto wielkg przeszkoda byt brak
ustalonego polskiego stownictwa lotniczego, ktore dopiero
od niedawna rozpoczeta opracowywaé Polska Komisja
Normalizacyjna. Wiele terminéw trzeba bylo poprostu
skonstruowaé¢ na nowo. Niezmiernie cenng pomoc oka-
zali mi pod tym wzgledem p, prof. C. Witoszynski i p.
prof, G. Mokrzycki, ktérym skfadam za to gorgce podzie-
kowanie.

Przy ttumaczeniu nie czynitem prawie zadnych zmian
w stosunku do oryginatu niemieckiego. Jedynie w paru
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dziatach (mianowicie we wstepie historycznym i w czesci
IX) dodatem drobne uzupetnienia, dotyczace niektorych
wazniejszych zmian zasztych od r. 1926, t. j, od czasu uka-
zania sie 3-go wydania oryginatu. Uzupetnienia sg zaopa-
trzone w adnotacje: ,przypisek tlumacza”. Ze wzgledu
na niezmiernie szybkie tempo rozwoju techniki lotniczej,
w Kktdrej nieomal kazdy dzieh przynosi co$ nowego, czy-
telnik stwierdzi moze jeszcze niejedno drobniejsze odchy-
lenie od aktualno$ci. Nie silitem sie jednak na szczego-
fowe uzupetnianie takich miejsc—przedewszystkiem dlatego,
ze charakter ksigzki nie jest wcale z aktualnoscig zwia-
zany; chodzi w niej gtéwnie o podstawy naukowe, Kkto-
rych nie obalg nowe ulepszenia i rekordy, a ktore sta-
nowig trwaly dorobek lotnictwa i podwaliny dalszego
rozwoju. Z drugiej strony, podrecznik ten winien spel-
nia¢ swe zadanie w ciggu conajmniej kilku lat, natomiast
znaczenie jego aktualno-informacyjne w kazdym razie
stracitoby na wartosci juz po krétkim czasie. Kto za$
chce nadgza¢ za postepem techniki, ten oczywiscie samym
podrecznikiem sie nie zadowoli, a musi wcigz uzupetniaé
swe wiadomosci z czasopism i dziet specjalnych.

Nalezy zaznaczy¢, ze zmienitem w tekscie Kkilka
oznaczen literowych, ktére w pisSmiennictwie niemieckiem
powstaty, jako skréty nazw (np, A oznacza ,Auftrieb”,

— ,Ricktrieb*” i t, d.), a ktore w wydawnictwach pol-
skich juz utarty sie w innej postaci (a wiec np, ,sSifa
nosna” — Py, ,,0p6r czotowy” — Px i t. d,).

Na zakonczenie pragne wyrazi¢ serdeczng wdziecz-
no$¢ p, inz, J, Benderowi za jego zyczliwag i niestrudzong
pomoc przy tlumaczeniu i korekcie.

Warszawa, w lipcu 1929.

Stefan Neumark.
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Wstep.
Przeglad historyczny.

L Okres préb az do pierwszego
z silnikiem, Francuz Alphonse Penaud wykazat ok,
1870-go roku, ze mozna uczyni¢ latawiec statecznym w kie-
runku podtuznym, zaopatrujagc go tylko w odpowiednio
zbudowany statecznik ogonowy, ktory ttumi odchylenia la-
tawca z pozycji normalnej. Wynalazt on roéwniez sposéb
na zmniejszenie niestatecznosci poprzecznej — zapomocg Wy-
giecia ku gorze ptatow nosnych, W dniu 18 sierpnia 1871 r.
Penaud zademonstrowat wobec Swiadkéw swobodny lot
modelu platowca, w ktorym jako silnik stuzyto skrecone
pasmo gumowe, 3yt to pierwszy lot sztucznego ptaka“.
Jednakze pomyst Penaud'a nie doczekat sie uznania; znie-
checony tern wynalazca popetnit samobdjstwo w 30-ym
roku zycia.

Okoto 1890 roku niemiec Otto Lilienthal wykryf,
ze wkleste skrzydto przewyzsza znacznie ptaszczyzne
pod wzgledem nosnosci. Poszukiwat on rozwigzania zagad-
nienia lotu w ten sposéb, ze przywigzywat ptaty nosne do
wiasnego ciata i nabierajagc na niewielkich wzgdrzach roz-
pedu, usitowal mozliwie diugo utrzymywac sie w powie-
trzu i zwolna ,,zeslizgiwa¢ sie” ku ziemi. Po wielu pro-
bach udanych Lilienthal zgingt wskutek nieszczesliwego
upadku w d, 11 sierpnia 1896 r.

Pod wplywem prac Penaud'a i Lilienthal'a rozwija
sie poOzZniejsza dziatalno$é amerykanina O, Chanute. Za
ucznibw za$ tego ostatniego uchodzg bracia Wilbur
i Orville Wright — najwybitniejsze nazwiska w dzie-
jach lotnictwa. Wpynalezli oni sposob na ustatecznienie
ptatowca w Kierunku poprzecznym, a to zapomocag wygi-
nania (wichrowania) powierzchni nosnych. Oni tez zbu-

lotu
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dowali pierwszy samolot z wklestemi ptatami, przyczem
zostosowali jednocze$nie wichrowanie oraz statecznik;
na tym aparacie, zaopatrzonym w 15-konny silnik,
dokonali 17 grudnia 1903 r, w Dayton (stan Ohio) pierw-
szego jednominutowego lotu na przestrzeni 260 m”~ Bra-
cia Wright byli wiec pierwszymi ludzmi, ktérym powiodto
sie wznie$¢ na aparacie ciezszym od powietrza.

2. Szkota francuska. Juz w okresie pierw-
szych préb braci Wrighfow rozpoczety sie we Francji
liczne doswiadczenia lotnicze catego szeregu wybitnych
dziataczéw z kapitanem Ferberem na czele, W pai-
dzierniku 1906 r, Santos-Dumont dokonat pierwsze-
go w Europie lotu z silnikiem. Byt to poczatek wielkie-
go rozwoju, zwigzanego z nazwiskami Farma n*a B le-
riot'a, Voisin'a i in. Lotnictwo francuskie zawdzie-
czato tak szybki swoj rozwoj przedewszystkiem powsta-
temu wowczas niezwykle lekkiemu silnikowi rotacyjnemu
(Gnéme), ktory przez dhugi czas nie dat sie przescigrigé
pod wzgledem przydatnosci dla samolotow. Okoto 1908
roku, gdy rowniez i bracia Wright przenie$li sie do
Francji, przodujace stanowisko Francji w lotnictwie zary-
sowato sie bardzo silnie i odtagd przetrwato szereg lat.
We Francji zdobywano najwieksze r.ekordy sportowe,
francuski przemyst poczat dostarcza¢ samolotéw i silni-
kéw lotniczych nieomal wszystkim krajom na swiecie,

W Niemczech August Euler rozpoczat w 1909 r.
proby lotu i budowy ptatowcoéw wedtug francuskich
Wzorow,

3. Rozwdj lotnictwaNwemczech, Jed-
nakze rozwdj lotnictwa niemieckiego nie byt zwigzany
bezposrednio z pracami szkoty francuskiej, natomiast wy-
szedt on z Austrji, Tutaj pierwsze kroki poczynili
Wellner, Popper-Lynkeus i in; po nich za$
rozpoczat swa dziatalnos¢ Wilhelm Kress, ktory juz
w 1880 r, zbudowat, niezaleznie od Penaud'a, model lata-
jacy ptatowca, a nastepnie przez szereg lat pracowat nad
dalszem udoskonaleniem latawcéw, Ok, foku 1899 rozpo-
czat swe préby Igo Etrich, ktéry miat do swego roz-
porzadzenia ostatni szybowiec Lilienthal'a, Etrich wpadt
na pomyst zuzytkowania w lotnictwie ksztattow zaobser-
wowanych na btonkach nasion zanonji (rosliny jawanskiej);
wspolnie z Hugo W e 1s'em opracowat on typ t, zw. ,go-



Przeglad historyczny, 3

tebia" {niem. , Taube"), ktérego charakterystyczng ceche
stanowity skrzydta, zagiete bardzo silnie ku tylowi i ku
gorze, W ten sposéb powstat typ platowca, charakte-
rystyczny dla niemieckiego lotnictwa az do wybuchu
wojny Swiatowej. Po pierwszym locie w Wiener-Neustadt
(lipiec 196€9) pilot Hellmuth Hirth przewi6zt swa ,, Taube*
do Niemiec, Przemyst niemiecki przez caty okres lat
1910— 1913 skoncentrowat swe wysitki w kierunku udos-
konalenia modelu ,gotebia”, stosujac przytem wylgcznie
silniki typu statego, wywodzace sie od zwyktych silnikéw
samochodowych. Dopiero od 1913 r, zaczety i w Niem-
czech sie rozpowszechnia¢ — pod wptywem wzoréw fran-
cuskich — dwuptatowce o prostych skrzydtach, przy za-
chowaniu jednak silnikéw typu stalego. Bezposrednio
przed wojng ten rodzaj samolotu osiggnat wyniki pierw-
szorzedne,

4, Postepy w czasie wojny. Jakkolwiek
w czasie wojny i pozniej wypracowywano nadal z nieby-
watg energja nowe typy konstrukcyjne samolotéw, to
jednak coraz bardziej utrwalato sie przeSwiadczenie, ze
minagt okres przetomowych wynalazkéw; zaréwno og6lny
uktad ptatowca, jak i najwazniejsze jego czesci sktadowe
poczely stopniowo przybiera¢ posta¢ niejako ostateczna.
Roznice w budowie aparatow poszczegllnych krajow za-
cieraty sie stopniowo i wreszcie znikly prawie zupetnie.
Mamy tu do czynienia z podobnym etapem rozwojowym,
jaki przed 4 lub 5 dziesigtkami lat zarysowat sie w dzie-
dzinie silnikdw parowych statych, przed trzema dziesiat-
kami lat opanowat produkcje rowerow, wreszcie przed
dwudziestu laty — dat sie odczu¢ w automobilizmie,
.Tak samo i ptagtowiec osigga obecnie swg trwatg postac
»Swiatowg”, przyczem dla konstruktora pozostaje jeszcze
otwarte szerokie pole w dziedzinie udoskonalen i dosto-
sowania budowy do celéw specjalnych, niema juz jednak
miejsca na fantazje wynalazcza.

Wymagania wojny party szczeg6lniej w Kierunku
zwigkszenia osiggéw lotu, t. j, przedewszystkiem predkos-
ci oraz zdolno$ci do wznoszenia sie; jednocze$nie udosko-
nalano uzbrojenie samolotéw do walki zaczepnej i odpor-
nej. Stosunkowo najwczesniej i najzupetniej pokonano trud-
nosci budowy matego, lekkiego aparatu o znacznej pred-
kosci (typ t, zv/. ,mysliv/ski“j; samolot taki, zaopatrzony
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Wilekki francuski silnik rotacyjny, osiggat tatwo predkos$¢ do
200 km/godz. — rozumie sie, przy zredukowaniu obcigzenia
do minimum. Dla aparatéw ciezszych nadawat sie conaj-
mniej réwnie dobrze niemiecki i austrjacki silnik typu sta”
fego. Moc silnikéw ulegata wcigz zwiekszeniu w ogromnym
stopniu: o ile przed wojng nie spotykano silnikéw lotni-
czych powyzej 100 KM, to produkcja wojenna doszia
wkrotce do 200 KM, a nawet wyzej. Juz w czasie wojny
rozpoczeto takze proby z samolotami-olbrzymami, ktére za-
opatrywano w kilka silnikdw o tgcznej mocy tysiecy koni
mechanicznych; olbrzymy te byly przeznaczone do dzwi-
gania wielkich tadunkéw i licznej zatogi i miaty stopnio-
wo wyprze¢ balony sterowe. Cel ten jednak nie zostat na
wielka skale osiagniety.

5. Stan obecny. Po ukoniczeniu wojny dato sie od-
czuc¢ poczatkowo we wszystkich krajach pewne zupetnie na-
turalne ostabienie tempa rozwoju na wszystkich polach. Stop-
niowo zarysowaty sie w dziedzinie powojennego lotnictwa
dwa gtéwne Kierunki. Przedewszystkiem opracowywano
dalej konstrukcje samolotéw wojskowych, przystosowujgc
je coraz lepiej do réznych celéw wojennych; we wszyst-
kich panstwach — précz Niemiec — powstawaty tez coraz
liczniejsze bojowe floty powietrzne. Jednocze$nie wysuwa-
ty sie stopniowo na widownie zagadnienia komunikacji
powietrznej, i w tej dziedzinie Niemcy zajety do pew-
nego stopnia przodujace stanowisko — pomimo ograniczei™
natozonych na nie przez postanowienia traktatu pokojowe-
go, Natomiast najwyzsze osiaggi sportowe byly zdobywane
stale w innych krajach. Podajemy tu krotki przeglad naj-
wazniejszych rekordow $Swiatéw'ych wedlug stanu
ze stycznia 1926 r,

Najwiekszy dystans, przebyty bez lgdowania — z po-
wrotem do miejsca startu, (bez tadunku) — 4400 km, pil.
Drouhin i Landry na samolocie Farman 450 KM, d. 74-9
sierpnia 1925,

Dla poréwnania przytaczam stan obecny tych rekordéw (ze
stycznia 1929 r)

Najwiekszy dystans, przebyty bez lgdowania — z powrotem do
miejsca startu (bez tadunku) — 7666 km, pil. Ferrarin i del Prete na
samol. Savoia - Marchetti z siln. Fiat 550 KM. d. 31 maja — 2 czerw-
ca 1928.
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Najwiekszy dystans, przebyty w linji prostej bez la-
dowania (bez fadunku) — 3166 km, pil. Arrachard i Le-
maitre na sam. Breguet z siln. Renault 480 KM, d 34- 4
lutego 1925.

Rekord dtugotrwatosci lotu bez lgdowania — z po-
wrotem do miejsca startu (bez tadunku): 45 godz. 11 min.
49 sek,, pil, Drouhin i Landry (rekord zdobyty tym sa-
mym lotem co wyzej podany).

Najwieksza osiggnieta wysokos¢ (bez fadunku): 12066 m,
pil. Callizo na jednoptatowcu Gourdou — Lesseure z siln.
Hispano - Suiza 400 KM, d, 10 pazdziernika 1924.

Najwieksza predkos¢ lotti na bazie 3 km (bez fadun-
ku): 448,17 km godz,, pil. Bonnet na samol. Bernard - Hu-
bert z siln. Hispano-Suiza 500 KM, d. 11 grudnia 1924.

Najwieksza predko$é na dystansie 100 km (bez ta-
dunku): 401,28 km/godz, pil, Bettis (Ameryka) na samol.
Curtis 600 KM, d, 12 paZzdziernika 1925.

Najwieksza predkos$é na dystansie 4000 km (bez fa-
dunku): 113,93 km godz.

Rekord diugotrwatosci lotu z tadunkiem 500 Kkg:
9 godz, 11 min. 53 sek.

Najwiekszy dystans, przebyty w linji prostej bez ladowania (bez
tadunku) — 7188 km, pil. Ferrarin i del Prete na sam, Savoia—Mar-
chetti z siln. Fiat 550 KM, dn, 3 5 lipéa 1928,

Rekord dtugotrwatosci Iptu bez lgdowania — 65 godz. 25 min.»
pil, Risticz i Zimmermann na sam, Junkers 280 KM, dn, 57 lipca 1928*

Najwieksza osiggnieta wysoko$¢ (bez tadunku): 11710 m, pil.
Champion na samol. Wright-Apache z siln, Pratt-Whitney 425 KM,
dn, 25 lipca 1927, Wysokos¢ rekordowa 11710 m, jest mniejsza, niz
podana w tek$cie 12C66 m.. pochodzi to stad, ze rekord Callizo zostat
w nastepstwie uniewazniony przez Miedzynarodowa Federacje Aero-
nautyczng (F, A, 1)

Najwieksza predkos$¢ lotu na bazie 3 km, (bez tadunku): rekord
Bonnefa dotad nie przekroczony.

Najwieksza predkos¢ na dystansie 100 km. (bez tadunku): rekord
Bettis'a dotad nie przekroczony.

Najwieksza predko$¢ na dystansie 5000 km. (bez tadunku):
139,177 km/godz, (rekord zdobyty przez Ferrarin i del Prete, réwno-
«cze$nie z podanym wyzej rekordem dystansowym na 7666 km,)

Rekord dtugotrwatosci lotu z fadunkiem 500 kg: 22 g, 11 m, 45 s.
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Rekord odlegtosci z tadunkiem 500 kg: 950 km.
Rekord wysokos$ci z tadunkiem 500 kg: 8980 m-

Najwieksza predko$¢ na 100 km, z tadunkiem 500 kg:
281,03 km/godz.

Rekord dbugotrwatosci lotu z #adunkiem 5000 Kkg:
1 godz, 12 min, 21 sek.

Rekord wysokosci z tadunkiem 5000 kg: 3586 m.

Wszystkie powyzsze osiggi zostaty dokonane na sa-
molotach lagdowych. Osiagi wodnoptatowcow s3g znacznie
nizsze, Stan najwazniejszych rekordéw wodnopta-
towcoOw jest nastepujacy:

Rekord dtugotrwatosci lotu (bez tadunku): 28 godz.
36 min. 27 sek.

Rekord odlegtosci (bez tadunku): 1600 km.
Rekord wysokosci (bez tadunku): 8980 km.
Rekord predkos$ci (bez tadunku): 395,439 km/godz.

Rekord dtugotrwatosci lotu z tadunkiem 2000 Kkgr
1 godz, 49 min, 11,9 sek.

Rekord odlegtosci z fadunkiem 2000 kg: 253,69 km..
Rekord wysokosci z fadunkiem 2000 kg: 3006 m.

Najwieksza predkos¢ na 100 km. z fadunkiem 2000
kg: 134,514 km/godz.

Rekord odlegtosci z tadunkiem 500 kg: 2735 km.

Rekord wysokosci z fadunkiem 500 kg: 9190 m.

Najwieksza predkos¢ na 100 km, z tadunkiem 500 kg: 281,03
km/godz.

Rekordy z tadunkiem 5000 kg: niezmienione.

Rekordy wodnoptatowcéow;

Rekord diugotrwatosci lotu (bez tadunku): 36 godz, 1 min,

Rekord odlegtosci (bez tadunku): 2963 km.

Rekord wysokosci (bez tadunku): 11581 m,

Rekord predkosci (bez tadunku): 512,776 km godz.

Rekord dtugotrwatosci lotu z tadunkiem 2000 kg: 16 godz. 39 m.

Rekord odlegtosci z tadunkiem 2000 kg: 2150 km.

Rekord wysokosci z tadunkiem 2000 kg: 4684 m,

Najwieksza predko$¢ na 100 km. z tadunkiem 2000 kg
209,546 km godz.

(Przypisek ttumacza).
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W trzecim dziale niniejszej ksigzki znajdzie czytel-
nik dane, dotyczace osiggébw platowcdéw bezsilnikowych
(szybowcow),

6. Rozwdj nauki o locie. Podstawy, na kto-
rych opiera sie nauka o locie czyli ,teorja samolotu”, sa
dwojakiego rodzaju: Przedewszystkiem posiadamy wyni-
Ki ogolnej teoretycznej mechaniki, ktéra, jak wiadomo,
ustala prawa, rzadzace wszystkiemi zjawiskami ruchu;
ponadto jednak korzystaé musimy z catego szeregu praw
eksperymentalnych, pochodzacych z planowo wykonywa-
nych obserwacyj, a charakteryzujacych specjalnie te dzie-
dzine zjawisk, z ktérg mamy do czynienia w lotnictwie,
W obu tych kierunkach, a wiec zar6wno w rozszerzaniu
zastosowan teoryj mechanicznych, jako tez w pogtebianiu
badann dos$wiadczalnych, mozna stwierdzi¢ staty i wielki
postep, idacy réwnolegle z rozwojem techniki.

Wielu z posréd wspomnianych wyzej wynalazcéw
i konstruktoréw byto jednocze$nie wybitnemi badaczami
naukowemi, tak np, Penaud, Lilienthal, Ferber
i in. Szczeg6lne jednak zastugi przy opracowywaniu
i rozpowszechnianiu materjatéw doswiadczalnych potozyt
G, Eiffel, zmarly przed kilkunastu laty tworca stynnej
wiezy w Paryzu i zatozyciel pierwszego wielkiego labo-
ratorjum Aerodynamicznego we Francji, W Niemczech
pracuje na tern polu z wielkiem powodzeniem zakiad
edoswiadczalny w Gottingen pod kierownictwem Prandtla.
Co do badan teoretycznych, to zaznaczyé nalezy prze-
dewszystkiem trzy najwazniejsze zdobycze: G, Bryan
rozpoczat w r, 1903 szereg prac, w ktérych zastosowat
teorje statecznosci z mechaniki ogolnej do zagadnienia
samolotu, N. Zukowskiemu powiodto sie w r. 1910
wykorzysta¢ twierdzenia klasycznej hydrodynamiki dla
obliczenia sity nosnej profilow lotniczych.  Wreszcie
L, Prand11l stworzyt podstawy dla obliczenia oporu
ptatdbw nosnych — réwniez przez pomystowe zastosowa-
nie zasad hydrodynamiki. Wszystkie te badania wykra-
czaja daleko poza granice, w jakich muszg pozostaé ni-
niejsze wyktady. Tu omoéwione bedg tylko najprostsze
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i najbardziej zrozumiate zasady nauki o locie. Kto prag-
nie posigé¢ wiedze obszerniejsza, musi studjowac spe-
cjalne dzieta i czasopisma, pojawiajgce sie w coraz wiekszej
ilosci. Na”poszczeg6lne wartoSciowe publikacje zwrdco-

na bedzie| uwagaj w odpowiednich rozdziatach tej
ksigzki.



I. Ogodlne rozwazania o silach, wywiera-
nych przez powietrze. OpOr powietrza.

1 Cisnienie powietrza.

Cisnieniem powietrza nazywa sie sita, wywierana
przez powietrze atmosferyczne na jednostke powierzchni.
Wyobrazmy sobie naczynie, z ktérego wypompowano po-
wietrze tak, ze na S$cianki jego dziata tylko cisnienie po-
wietrza zzewnatrz. Na kazdym cm Sciany dziata wtedy
sita, ktora w zwykbtych warunkach wynosi okoto 1,036 kg.
Jednostke miary ,kilogram na centymetr kwadratowy*
oznacza sie skrotem at, czytaj ,,atmosfera”. A wiec zwykle
ciSnienie powietrza= 1,036 at.

Najczesciej spotykang miarg cisnienia powietrza jest
wysoko$¢ stupa rteci w barometrze. Poniewaz ciezar wia-
Sciwy rteci wynosi okoto 13,60 kg/l czyli kg/dm”, wiec
ciezar stupa o przekroju 1 cm i wysokosci 762 mm. réw-
na sie 0,01.7,62.13,60 = 1,036 kg. Zwykiemu cisnieniu
powietrza 1,036 at odpowiada tedy stan barometru 762 mm.

Dla lotnictwa bardzo wielkie znaczenie ma zmien-
nosé cisnienia powietrza w przestrzeni, ponie-
waz od kazdorazowego ci$nienia zalezy gesto$¢ powietrza,
a od niej uzaleznione sg mozliwosci lotu. Dla powietrza,
pozostajacego w spoczynku albo w ruchu jednostajnym,
obowigzujg nastepujgce zasadnicze prawa:

a) W kazdej warstwie poziomej cisnienie powietrza
jest wszedzie jednakowe (nie dotyczy to jednak punktow
bardzo od siebie oddalonych).

b) Cisnienie powietrza maleje w miare wzrostu wy-
sokoscl.

c) Spadek ci$nienia zalezy od temperatury na ziemi
1 od spadku temperatury ze wzrostem wysokosci.

Spadek temperatury na 100 m. wysokosci, t, zw.
»gradjent temperatury”, wynosi mniej wiecej 0,5” Celsiu-
%a i (\;!e'd*iig teoretycznych rozwazan jest zawarty pomie-

zy 0”1 I*
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Tablica liczbowa 1

Ci$nienie powietrza, mierzone w mm, stupa rteci, dla wysokosci
od 0 do 8000 m, przy rozmaitych temperaturach ziemi i réznych gradjentach
temperatury.

%?-&‘V Temperat, ziemi 0° C Temperat, ziemi 100 C Temperat, ziemi 200 C

Spadek temperatury  Spadek temperatury  Spadek temperatury

A na 100 m: na 100 m na 100 m:
cC o50c 10C 00C losoc 10C 0°C 05C 10C
0 762 762 762 762 . 762 762 762 762 762
1000 671 671 671 675 675 674 678 1 677 677
2000 593 590 587 598 1 596 593 603 , 601 598
3000 523 517 512 530 i 525 519 537 1 532 527
4000 462 453 443 470 462 452 478 1 470 461
5,00 407 395 381 416 ! 405 392 425 1 414 402
6000 359 344 326 369 1 354 337 378 1 364 348

7000 317 298 277 327 : 309 288 337 319 300
8000 280 258 233 290 269 245 300 279 256

Powyzsza tablica 1 podaje ci$nienie powietrza w mm,
stupa rteci na rozmaitych wysokosciach  nietylko dla
zwyklego gradjentu temperatury 05", ale tez i dla 0° i 1"

Hyiokos$¢

Rys, Spadek cisnienia przy temperaturze ziemi IO,

Tablice liczbowe 1 i 2 zostaly obliczone teoretycznie przy
zalozeniu, ze powietrze jest ,,idealnym gazem" o statej gazowej R=29,24 m.
(R jest to iloraz ci$nienia przez ciezar wiasciwy i temperature abso-
lutng).



1 Cisnienie powietrza. 1

Spadku na 100 m. Jako temperature ziemi przyjeto CF,
10“ i 20“C, jako cisnienie powietrza na ziemi — 762 mm.
Zalezno$¢ ci$nienia powietrza od wzniesienia dla tempe-
ratury ziemi 10“ jest ponadto przedstawiona na rys, 1,
gdzie rzedne wykresu oznaczajg wysokosci do 6000 m,
a odciete—odpowiednie ci$nienia powietrza, Z tablicy licz-
bowej wida¢, ze spadek ci$nienia powietrza wzrasta z grad-
jentem temperatury i to tern silniej, im nizsza jest tem-
peratura ziemi. Pochodzi to stad, ze gesto$¢ powietrza,
jak to rozwazymy jeszcze w nastepnym rozdziale, zmniej-
sza sie w miare wzrostu temperatury, i ze réznica cis-
nienia powietrza w dwoch poziomych warstwach jest spo-
wodowana tylko ciezarem masy powietrza mie-
dzy niemi zawartego, O ile gestos¢ i, co za tern
idzie, ciezar tej masy powietrza sg mniejsze, to maleje
rowniez réznica cisnien w tych warstwach.

We wszystkich kolumnach tablicy liczbowej 1 przy-
jeto, jak zaznaczyliSmy, ze ci$nienie powietrza na ziemi
wynosi 762 mm. Wiadomo jednak, ze ci$nienie powietrza
na ziemi zmienia sie dosy¢ znacznie zaleznie od miejsca
i czasu, o czem wszak stale sie informujemy dla zazna-
jomienia sie ze stanem ,,pogody”. Nasza tablica liczbowa
daje sie jednak zastosowat¢ we wszystkich przypad-
kach dla oznaczenia spadku cisnienia, a to w nastepuja-
cy sposob.

Jezeli ci$nienie powietrza na ziemi wynosi nie 762
mm, jak zatlozono poprzednio, lecz naprzykiad 750 mm,
to wszystkie dane tablicy nalezy pomnozy¢ przez stosu-
nek 750:762, Naprzykfad: na wysokosci 6000 m, przy
temperaturze ziemi 10“ C i przy zalozeniu, ze gradjent
temperatury jest 0,5 C, ci$nienie powietrza wynosi (we-
dtug tablicy liczbowej 1) 354 mm, a wiec przy stanie ba-
rometru 750 mm wyniesie ono tylko: 354,750 : 762 = 348 mm.
Wida¢ stad, ze wplyw wahan cisnienia powietrza na zie-
mi, uwarunkowanych pogoda, jest maly wobec silnego
spadku przy wznoszeniu.

Wiadomo, ze spadek ci$nienia powietrza przy wzno-
szeniu moze by¢ wykorzystany dla mierzenia wyso-
kosci, Uzywamy do tego t, zw, barografu, t j, sa-
mopiszacego barometru, zaopatrzonego w aparat zegaro-
wy, ktory zapisuje kazdorazowe cis$nienie na jednostajnie
przesuwajgcym sie pasku papieru. Na papierze jest na-
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kreSlona podwojna podziatka, jak to przedstawia rys, 2.
Poszczegblnym lukom, nakre$lonym w réwnych odstepach,
odpowiadajg odstepy

czasu: 5, 10, 15 minut

it d Mozna z fat-

twoscig przerysowac

barogram na zwykty

prostokatny uktad

spotrzednych (rys, 3),

przenoszac kolejno

punkt zapunktem, Ale

tym sposobem nie o-

trzymamy jeszcze do-

ktadnego wykresu

wznoszenia. Z po-

Rys, 2, Pierwotny wykres wysokosci  przedniego wynika bo-
(barogram), wiem. Ze ustalenie ba-

rometrycznej skali wy-

sokosci, to znaczy podporzadkowanie odpowiadajacych so-
bie wysokosci i cisnien moze byé dokonane tylko na pod-
stawie okreslonych

zatozen, dotyczacych

gradjentu temperatu-

P ry, cisnieniapowietrza
. y na ziemi i temperatury
ifoa 4 ziemi. Poniewaz te za-
fozenia nie moga by¢

stuszne dla kazdego

0, lotu, trzeba wiec, jesli
chodzi o doktadne

SI- ustalenie barome-
Dy trycznej skali wyso-
0 kosci, wykonac jesz-
cze pewne przelicze-

~m/h nie. o tern pomowi-

Rys. 3, Barogram w prostokatnym uktadzie N rozdziale na-
spétrzednych, stepnym,

5500

2. Ciezar wilasciwy i gestos¢ powietrza.
Mierzenie wysokosci.

Ciezarem wiasciwym jakiegokolwiek ciata nazywa
sie ciezar jednostki objetosci tego ciata. Dlatego tez



2, Ciezar wiasciwy. Mierzenie wysokosci, 13

zawsze, gdy sie moéwi o ciezarze wihasciwym, nalezy po-
dawac obrane jednostki ciezaru i objetosci, Naprzykiad:
ciezar wiasciwy rteci wynosi 13,6 kg/dm” albo 13,6 kg/l.
Przyjete jest oznaczaé ciezar wilasciwy grecka literg Y
(gamma).

Jezeli sie wprowadza n® jako jednostke objetosci,
a kg jako jednostke wagi, jak to zawsze nadal bedziemy
czyni¢, to ciezar wiasci-
wy wody przy 4”C wyno- Hsdo¥
si 1000, za$ ciezar wiasci-
wy powietrza przy 10®C
i przy 762 mm ci$nienia —
1,252, to znaczy, ze 1m
powietrza wazy w tych
warunkach 1,252 kg.

Ciezar wiasciwy po-
wietrza zalezy od cisnie-
nia i od temperatury, Przy-
tem obowigzujg nastepu-
jace prawa:

a) ciezar  wiasciwy
zmienia sie proporcjonal-
nie do cisnienia, Naprzy- Rys- 4, Spadek gestosci powietrza
ktad: przy 762 mm, st, rt. di» gradjentu temperatury O.3VOOwT,
i 10®C ciezar wiasciwy po-
wietrza rowna sie 1,252 kg/m®; ilez wynosi¢ on bedzie przy
775 mm, st rt, i 10®C? Musimy pomnozy¢ 1,252 przez stosu-
nek 775 :762, wypadnie wiec 1,252,775 :762 = 1,273 kg/m".
Jezeli ci$nienie wynosi nie 775 mm, st, rt,, lecz ogolnie

bmm, to ciezar wihasciwy T= To'\%w e gdzie To oznacza

ciezar wilasciwy przy 762 mm cisnienia i 10®C,

b) Ciezar wiasciwy kazdego ciata zmienia sie
leznie od temperatury. Przy ogrzewaniu bowiem kazde
ciato rozszerza sie, a wiec jednostka objetosci zawiera
przy wyzszej temperaturze mniej materji, niz przy niz-
sze].  Spoétczynnik rozszerzalnosci powietrza przy O®
wynosi- —-.
wietrza zwieksza sie o cze$¢ swojg przy ogrzewaniu

od O®C do 1®C.

, to znaczy, J.Ze objeto$¢ dowolnej masy po-
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Przykiad: przy 10 C ciezar wlasciwy powietrza wy-
nosi Yo; czemu sie bedzie rownal ciezar wiasciwy przy
20“C i przy tem samem cis$nieniu? Masa powietrza, ktéra
przy 0” ma objetos¢ 1 m\, ma przy 10“ objetosé
1-h 10,273 = 283 273 m”" przy 20“: 14.20/273 = 293,273ml
Ciezar wiasciwy powietrza zmniejsza sie w tym samym
stosunku, w jakim powieksza sie jego objetos¢. Jezeli
wiec wynosi on Yo przy 10“C, to przy 20“C:

_ 283 . )
Y= Yo 553 =0,966 Yo ;

analogiczne bytoby dla 30“C
283 283

Y= Y0 00 4an T Yo-é(-)-é: 0,933 v
i ogolnie dla C:
v 283
© Po3+t
C) Z zestawienia dwoch praw powyzszych wynika

wzor, przedstawiajacy ogolnie zaleznosc ciezaru wiasciwe-
go powietrza od ci$nienia i temperatury:

v 283
© 762 273+ t

przyczem nalezy tu wstawia¢ yo — 1.252 kg m"

Wedtug tego wzoru mozna naprzyktad wyznaczyé
ciezar wlasciwy powietrza dla réznych wysokosci, korzy-
stajagc przytem z podanych w tablicy liczbowej 1 ci$nien
powietrza i obliczajac odno$ne temperatury zgodnie z przy-
Jetym gradjentem. Wyniki takiego rachunku dla spadku
temperatury 0,5“ na 100 m. sg podane w tablicy liczbo-
wej 2”)\ na rys, 4. Widzimy stad, ze na wysokosci 6000 m.
ciezar wiasciwy powietrza jest prawie dwa razy mniejszy
niz na ziemi.

) Poréwnaj odsytacz na str. 10.
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Bedziemy teraz mogli oceni¢ nalezycie przebieg
wznoszenia samolotu na podstawie wykresu barograficz-
nego. Dla zwyklych celow komunikacji powietrznej wy-
starczaja naturalnie dane, wykre$lone bezposrednio przez
aparat. Widzimy naprzyktad z barogramu na rys, 2, albo
z wykresu zastepczego na rys, 3, ze samolot wznio6st sie
mniej wiecej w ciggu 22 minut prawie na 540 m, a na-
stepnie po dalszych 15 minutach opuscit sie na ziemie.
Predkos¢ wznoszenia ptatowca na wysokosci np. okoto
4000 m, otrzymujemy, prowadzac styczng do Kkrzywej
w punkcie, odpowiadajagcym tej wysokosSci: nachylenie jej
odpowiada w danym razie wzniesieniu sie z 3000 na 5000 m
W przeciggu czasu nieco wiekszego niz 10 minut (dokfad-
nie 10,4 min, = 624 sek.). Znaczy to, ze predko$¢ wzno-
szenia wynosi 2000 : 624 = 3,2 m/sek. Jes$li jednak chodzi
0 bardzo wielkie wysokos$ci i znaczng doktadno$¢ pomia-
row, np, przy rekordach wysokosci, to nalezy ocenic osigg
samolotu niezaleznie od pogody oraz miejsca i czasu wzlo-
tu i postawi¢ pytanie: jakby wygladat barogram w ,,nor-
malnym* dniu i w ,,normalnem® miejscu. Co uwazamy za
normalne, jest naturalnie kwestja umowy, od ktorej tez
bedzie zalezalo wycechowanie barografu. Jezeli za nor-
malne obierzemy dane Srodkowej kolumny naszych tablic
liczbowych, a wiec ciSnienie na ziemi 762 mm, st. rt,, tem-
perature ziemi 10” i spadek temperatury 0,5” na 100 m,
to zobaczymy, ze odczytane wysokosci barogramu 1000,
2000, 3000,.,, oznaczajg wiasciwie ciSnienia 675, 596, 525,.,
(tablica liczbowa 1), Opierajac sie na tern, musimy spro-
stowa¢ wykres wznoszenia; w tym celu musimy znaé za-
rébwno temperatury t, ktére panowaty podczas lotu na kaz-
dej wysokosSci, odczytanej przy pomocy barografu, jak
réwniez temperatury f, z ktérych korzystano przy ustale-
niu skali wysokos$ci barografu. Jezeli faktyczne tempera-
tury t na wysokosciach 1000, 2000, 3000, 4000 i 5000 m,
(to znaczy w tych momentach, w ktérych barograf wska-
zywat te wysokosci) wynosity, dajmy na to, 18" 127 77,
0”,— 6”, to predkosci i wysokosci, odczytane z bar.ogra-
mu, nalezy sprostowa¢ w nastepujacy sposob.

Przy temperaturze ziemi 10” i spadku temperatury
0,5” na 100 m, wysokosci 4000 m. odpowiada temperatu-
ra powietrza — 107, zaktadajac dalej, ze ci$nienie na po-
wierzchni ziemi wynosi 762 mm, znajdujemy wedtug tabli-
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cy liczbowej 1, Ze ci$nienie na wspomnianej wysokosci
4000 m. wynosi 462 mm; faktyczny pomiar wykazat tu je-
dnak temperature 0°. Trzeba wiec odczytang z barogramu
predkos¢ 3,2 m/sek powigkszy¢ w stosunku 273 -f- 0 * 273
do 273 — 10 = 263, stad otrzymujemy 3,2, 323 = 332
W takim stosunku przeceniono bowiem ciezar wiasciwy
powietrza wskutek przyjecia zbyt nizkiej temperatury;,
kazdej za$ zmianie ciSnienia odpowiada zmiana wysokosci
odwrotnie proporcjonalna do ciezaru wiasciwego powie-
trza, stad odczytana predko$¢ wznoszenia musi by¢ po-
wiekszona w takim stosunku, w jakim pozostaje przyjety
teoretycznie ciezar wiasciwy powietrza do faktycznego.
Wedtug wzoru, przy ci$nieniu 462 mm, i 0“C, ciezar wia-

Sciwy powietrza 1,252. = 0,788.

762 273
K "XV~ Wysokos¢, ktora w ,,nor-

. mglgych“ warunkach _odp*o-

—F wiada temu ciezarowi wia-

() l \t/'N l_‘]: O sciwemu, moze by¢ najtat-
! A wiej odczytana z rys, 4-go,
or Wartosci Y— 0,788 odpo-
/ wiada tam rzedna 4300 m,

W L srodkowej (grubo nakres$lo-

nej) krzywej. Poprawiona
W krzywa wznoszenia musi
zatem tak by¢ nakre$lona,
azeby w punkcie, odpowia-

I dajacym wysokosci 4300 m,
pochylenie stycznej dawato
predkos¢ 3,32 m/sek.

| 1 Poprawiony  wykres

— zossin  WZNoszenia powstaje w ten

: «.i Sposob, ze dla momentow,

Rys, 5, Poprawiony wykres wysokosci. w ktorych barogram wska-

zuje np. 1000, 2000, 3000, 4000 i 5000 m. powtarza sie
opisany rachunek. Wynika stad nastepujgcy rezultat:

Odczytana wysoko$¢ 1000 2000 3000 4000 5000

” predkosé 6,67 533 417 320 267

Poprawiona ” 6,98 556 436 332 2,77

” wysokos¢ 1500 2400 3400 4300 5300
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Na rys, 5 przedstawione jest cate postepowanie dla
naszego przyktadu, przyczem zaznaczono ponownie pier-
wotng (niepoprawiong) krzywa z rys, 3 oraz (grubiej wy-
ciggnieta) krzywg poprawiong. Dwie krzywe pomocni-
cze, nakreSlone kreskami i punktami, dajg odno$ne war-
tosci 273 4“ t— T i 273 f m=V, to jest absolutne war-
tosci temperatury zmierzonej i ,normalnej“; przerywana
linja przedstawia przebieg zmian cisnienia. Poprawiony wy-
kres wznoszenia sktada si¢ z prostolinjowych odcinkdw,
faczacych punkty oznaczone koteczkami, dla ktorych zo-
staty wykonane obliczenia poprawkowe. Widzimy, ze roz-
nice pomiedzy pierwotng i poprawiong krzywa moga by¢
dosy¢ znaczne; w ,normalnym" dniu i w ,normalnem"
miejscu samolot osiagnatby najwieksza wysoko$¢ 5700 m,
w ciggu 22 minut w przeciwstawieniu do bezposrednio
odczytanej warto$ci 5400 m, w tym samym czasie, 4

Tablica liczbowa 2

Ciezar wihasciwy ~ w kg/m™ i gesto$¢ powietrza m= Y:g dla wysokosci
od 0 do 8000 m przy cisnieniu na ziemi 762 mm i gradjencie temperatury
0,5° na 100 m.

Wysokog¢ Temperat, ziemi 0°C  Temperat, ziemi 10°C Temperat, ziemi 20°C

W Tempe- Tempe- Tempe- R

metrach  rapyrg T ratura Y "9 ™M rapura Y VOTM
0 0° 1,298 0,132 10° 1,252 0,128 20° 1,210 0,123
1000 —5° 1,165 0,119 5 1,129 0,115 15° 1,094 0,112
2000 —10° 1,044 0,106 0° 1,015 0,104 10° 0,988 0,101
3000 —15° 0,933 0,095 — 5° 0,911 0,093 5° 0,890 0,091
4000 —20° 0,833 0,085 —10° 0,816 0,083 0° 0,800 0,082
5000 —25° 0,741 0,076 —15° 0,730 0,074 — 5 0,719 0,073
6000 —30° 0,658 0,067 —20° 0,651 0,066 —10° 0,644 0,066
7000 —35° 0,583 0,069 —25° 0,579 0,059 —15° 0,575 0,059
8000 —40° 0,515 0,063 —30° 0,514 0,062 —20° 0,513 0,052

% O poprawkach do wykreséw wznoszenia traktuje rozprawa
autora w Zeitschr, f, Flugtechnik und Motorluftschiffahrt 1917, zeszyt
23/24, str, 173 — 177, Dalsze rozwazania w tej dziedzinie zawiera
ksiazka: W, Meissner, Entfernungs- und Hohenmessung in der Luft-
fahrt, Braunschweig: Vieweg 1922,

2
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Gesto$cig powietrza nazywamy iloraz ciezaru
wiasciwego powietrza przez przy$pieszenie ziemskie g —
9,81 m/sek™. Przy 10“ C i 762 mm, ci$nienia gesto$¢ po-

Yo 1252

wietrzg wynosi wiec — — =—=-— = 0,128, 10 jest okoto \&
g 9.81

Liczbe te zanotujemy sobie tu, jako przecietng war-
to$¢ gestosci powietrza przy ziemi. Gestosci powietrza
dla wiekszych wysokosci sq podane na tablicy liczbowej 2
obok warto$ci ciezaru wiasciwego.

lloraz Y:& czyli gesto$¢ powietrza bedziemy stale
nadal oznaczali literg m. |lloraz ten oznacza tedy wiel-
kos¢ zmienng, ktora dla powietrza przy ziemi w zwyk-
tych warunkach ma warto$é (gdy obierzemy jako jed-
nostki miary metr i kilogram), a na wiekszych wyso-
koSciach spada do potowy tej wartosci, a nawet jeszcze
nizej.  We wszystkich wzorach i obliczeniach nauki
0 locie gestos¢ powietrza odgrywa bardzo wazng
role.

Podajemy tutaj jeszcze przecietne dane, dotyczace spad-
ku gestosci powietrza w miare wznoszenia w normalnych wa-
runkach (10“C i 762 mm, przy ziemi, 0,5“C spadku tem-
peratury na 100 m). Gesto$¢ powietrza, mierzona w pro-
centach gestoSci normalnej przy ziemi, wynosi:
na wysokosci 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000m
gestosé 90 81 73 65 58 52 46  41%o.

3. Ruch powietrza, cisnienie
predkosci.

MoéwilisSmy w rozdz. 1-ym o zmianach cisnienia po-
wietrza zaleznie od wysokosci; podane tam prawa obo-
wigzuja zaréwno dla powietrza w spoczynku, jak réwniez
dla powietrza pozostajgcego w ruchu jednostajnym (przy
wietrze). Na ogot dla celéw naszych bedzie wystarczajace
rozwaza¢ tylko takie ruchy jednostajne. Specjalnie jednak
w najblizszem otoczeniu samolotu mamy do
czynienia z innem zjawiskiem, ktore wymaga tutaj blizsze-
go omoéwienia. Wskutek ruchu samolotu, jak wogdle
wskutek ruchu kazdego ciala w powietrzu, czasteczki po-
wietrza w najblizszem otoczeniu sg wprawiane w ruch
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niejednostajny. Czasteczki bowiem, lezagce w pobli-
zu ciata, muszg by¢ albo unoszone z peing predkoscia,
albo tez z odpowiednig predko$cig wypychaae na boki; na-
tomiast ruch dalej lezacych czastek stopniowo zanika,
W zwigzku z tym niejednostajnym rozktadem predkosci
pozostaje niejednostajny rozktad cisnienia; zobaczymy
wkrétce, ze np, na dolnej powierzchni ptata nosnego sa-
molotu cisnienie jest zawsze wieksze, niz na gornej, —
zjawisko to jest zresztg podstawg mozliwosci lotu.

Zwigzek pomiedzy zmianami ci$nienia i predkosci
jest oparty na podstawowem prawie mechaniki:

sita = masa X przyspieszenie.

Aby flatwiej zrozumie¢ zjawiska, majgce miejsce
przy locie ptatowca, wyobrazmy sobie, ze ten ostatni jest
nieruchomy i ze dmie na niego w kierunku poziomym
prad powietrza, Ruch powietrza jest wtedy , trwaty*“,
to znaczy, ze w okreSlonem miejscu dzieje sie stale to samo:
wprawdzie ci$nienie i predkos¢ zmieniaja sie od punktu
do punktu, w kazdym poszczeg6lnym jednak punkcie po-
zostajg one niezmienne i nieza-
lezne od czasu.

WyobraZzmy sobie teraz (rys,
6) szereg czasteczek powietrza,
ptynacych jedna za drugag po
linji prostej albo mato zakrzy-
wionej, ktérych predkos$¢ wzra-
sta od doz2 na odcinku AR
o dtugosci /, Sprébujmy wyra-  Rys, 6, Element strugi.
zi¢ sity, dziatajace na te czasteczki, oraz ich mase i przy-
$pieszenie, Przypusémy, ze ciSnienie w A wynosi Pi, ci$-
nienie w [ — odpowiednio p® a poprzeczny przekroj
»strugi“ powietrza jest rébwny /, W takim razie w kierun-
ku ruchu dziata sita p”.f, w przeciwnym—sita p”-f, a stad
wypadkowa sita, dziatajagca na rozpatrywane czasteczki po-
wietrza, réwna sie [p* —p"]/, Objetos¢ rozwazanego ele-
mentu strugi wynosi /./, masa wiec m.f.l, poniewaz m
oznacza gestos¢ powietrza czyli mase jednostki objetosci.
Pozostaje wiec tylko wyznaczy¢ wielkos¢ przy$pieszenia.
Przy$pieszenie jest to przyrost predkosci w jednostce
czasu. ZatozyliSmy, ze predko$¢ wzrasta na odcinku /
od do , W ciggu jakiego czasu nastepuje to zwiek-
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szenie? Jezeli przypuscimy, ze S$rednia predko$¢ wyno-
Vn-\-Vi

si — to czas réwna sie ilorazowi drogi przez te
Srednig predkos¢:
n oV, 21
2
a stad przyspieszenie wypadnie:
2 W 2/ Vo—vr
T -f-r'o 21

Mnozgc to wyrazenie przez mase tn.f.l, otrzyma-
my m.f. i ten iloczyn masy przez przyspiesze-

nie musi by¢ réwny sile wypadkowej [p* Pu]/, skad po
skroceniu przez / otrzymamy:

—Vr
Pr—P2 m m m

widzimy, ze réznica ci$niefn pomiedzy dwoma
punktami rdédwna sie potowie rdéznicy ilo-
czynow gestos$ci przez kwadraty predkosci
w tych samych punktach.

Prawo to daje nam sposdb mierzenia predkosci, Do
uskutecznienia takiego pomiaru stuzy nam t. zw. predko-
sciomierz, ktérego schemat przed-

stawia rys, 7, Mierzenie pred-

kosci sprowadza sie tutaj do

pomiaru cisnienia (podobnie jak

mierzenie wysokosci przy po-

mocy barometru). Przyrzad zo-

staje ustawiony w taki sposob,

aby koniec A znajdowal sie

w miejscu, w ktdrem chcemy

zmierzy¢ ci$nienie tam panujgce

/7, i na tej podstawie okresli¢

nieznang predkos¢ v*. Od pun-

ktu A prowadzi rurka, ktora za-

gina sie pod katem prostym i

uchodzi do komory B (rys, 7"
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W rurce tej predko$¢ czasteczek powietrza zanika bar-
dzo predko tak, ze nalezy przyja¢ V, =0; wystepuje wsku-
tek tego wzrost ci$nienia, ktory mozna zmierzy¢ przy po-
mocy przylaczonego w B manometru. Znajac cisnienia p2
i PX, mozna obliczy¢ szukang predkosé z réwnania:

P2—P1 M

Réwnanie ostatnie rdézni sie od poprzedniego tylko
tern, ze zatozono z» = 0. Przyrzad przedstawiony na rys. 7,
jest pozatem tak urzadzony, ze umozliwia jednoczes$nie
mierzenie Pi za pomocg wigczonego w D drugiego mano-
metru (ciSnienie Pi przenosi sie z otworu C do D); moz-
na nawet bezposrednio mierzy¢ réznice p*— Pv jako roz-
nice cisnien na przegrodzie pomiedzy B { D.

Dla oznaczenia bardzo czesto wystepujacego w teorji
lotnictwa iloczynu gestosci powietrza przez potowe kwa-
dratu predkosci, wprowadzono osobny termin; nazywamy
go cisnieniem predkos$ci i oznaczamy stale literg q\

m

Nawigzujagc do poje¢ mechaniki ciat sztywnych, mo-
zemy okreslic cisnienie predkosci réwniez jako site
zywa jednostki objetoSci powietrza, gdyz m
oznacza mase jednostki objetosci. Jednostka g, podobnie
jak jednostkg ci$nienia powietrza, jest kg. na jednostke
powierzchni, a wiec w dalszym ciagu zawsze kg/m”, Na-
przyktad predkosci v = 40m/sek przy normalnej gestosci
powietrza m —  odpowiada cisnienie predkosci

100 kg/m

Poniewaz mozemy uwaza¢ zawsze gesto$¢ powietrza
za znana, wiec ci$nienie q jest dla nas popro-
stu miarg predkos$ci, podobnie jak wysokos$¢ stupa
rteci jest miarg cisnienia powietrza. Mozemy tatwo wy-
robi¢ sobie bardziej pogladowe pojecie cisnienia predkosci.
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Wyobrazmy sobie mianowicie, ze w prad powietrza, po-
ruszajacego sie z predkosScig v, wstawione jest jakiekol--
wiek ciato. Na przedniej stronie tego ciata znajdzie sie
takie miejsce, w ktérem naptywajgce strugi powietrza roz-
dzielajg sie, i w miejscu tern predko$¢ musi by¢ roéwna
zeru. Nadwyzka cisnienia, ktéra w tern miejscu powstaje,
jest wiasnie cisnieniem g, odpowiadajgcem predkosci v,
Jak to z poprzedniego objasnienia wynika. Dla utatwie-
nia przeliczeh podane sg w tablicy liczbowej 3 ci$nienia

predkosci, obliczone ze wzoru g= m dla rozmaitych

wartosci m \V. Obrano przytem gestosci ze S$rodkowej
kolumny tablicy liczbowej 2, a wiec wartosci odpowiada-
jace wzniesieniom od 0 do 6000 m, przy temperaturze
ziemi 10® i przy spadku temperatury 05® na 100 m.

Tablica liczbowa 3.

Cisnienie predkosci w kg/m™ dla rozmaitych predkosci i gestosci po-

wietrza, (Obok gestosci powietrza podano odpowiednie wysokosci,,

przyczem przyjeto, ze ci$nienie na ziemi wynosi 762 mm, temperatura
przy ziemi 10° C i gradjent temperatury — 0,5° C na 100 m).

Cisnienie predkosci dla wysokosci J1 nad poziomem

Predkosc¢ o .
morza wzgl, dla gestosci powietrza m

v y  m=0,128 0115 0,104* 0,093 0,083 0,074 0,066
m/sek kmigodz. A= 0m 1000m 2000m 3000 m 4000 m 15000 m 6000 m

0 0 000 000 000 000 00+ 000 000

5 18 1,60 144 130 116 104' 093 083
0 36 640 575 520 465 4,15: 370 3,30
15 54 1440 1294 1170 1046 934, 833 743
20 72 2560 2300 20,80 1860 1660 14,80 13.20

25 90 40,00 3594 3250 29,06 2594i 2313 20,63
30 108 57,60 51,75 4680 4185 37,351 3330 29,70
35 126 7840 7044 63,70 56,96 50,84 4532 4043
40 144 102,40 92,00 8320 74,40~ 66,401 59,20 52,80
45 162 129,60 116,44 10530 94,16 1 84,041 74,92 66,82
50 180 160,00 144,00 130,00 116,00 104,001 92,50 83,00
55 198 193,60 17394 157,30 140,66 12554 111,92 99,83
60 216 230,40 207,00 187,20 167,40 149,40 133.20 118,80

270,40 242,94 219,70 196,46 175341 156,32 139.43
70° 313,60 281,75 254,80 227,85 ' 203,35 181,30 161.70
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Jezeli wprowadzimy oznaczenie q do wyzej wypro-
wadzonego wzoru na roznice cisnien, to otrzymamy
Pi — P2= ~2— A albo

P\  AN\—-p2 pzZ

znaczy to, ze suma cisnieniap i ciSnienia predkosci fj st sta-
fa we wszystkich miejscach poruszajacej sie strugi powie-
trza, W naszych zagadnieniach, zwigzanych z lotnictwem,
tatwo mozna wykaza¢, ze suma ta jest nawet dla wszyst-
kich strug jednakowa (tak np, przy ruchu samolotu moz-
na uwaza¢, ze w dostatecznej odlegtosci od aparatu jest
A= 0, przyczem p mozna uwaza¢ za state); w przypad-
kach takich méwimy, ze suma cisnienia p i ci$nienia q jest
wogole stata: im wieksza jest w jakiemkolwiek miejscu
predkos¢, a wiec i cisnienie predkosci, o tyle mniejsze
jest rzeczywiste cisnienie powietrza—i naodwrodt. To twier-
dzenie pozwala nam w wielu razach lepiej zrozumie¢ po-
wstawanie rozmaitych oddziatywan powietrza.

Jakkolwiek wazna jest wyprowadzona zalezno$¢, nie
mozna jednak przypisywac jej bardziej szerokiego znacze-
nia, niz to, ktdre wynika z samego wywodu. PrzyjeliSmy
w dowodzeniu, iz oprécz sit ciSnienia Pi.f i P2>f nie dzia-
tajg na czasteczki powietrza zadne inne sity. Nie jest to
zupelnie Sciste, poniewaz powietrze w ruchu okazuje w pew-
nym stopniu wiasnosci ciecz”™ lepkiej, w ktorej dzia-
fajg jeszcze rozmaite sity wewnetrzne, podobne do tarcia
ciat sztywnych, Z tego powodu twierdzenie nasze nie
sprawdza sie doktadnie w tych przypadkach, w ktérych
lepko$¢ gra wiekszg role. Przy zastosowaniu twierdzenia
nalezy ponadto pamieta¢, ze bylo ono wyprowadzone w za-
tozeniu, iz ruch powietrza jest trwaty, t, j, ze w jednem
i tern samem miejscu przestrzeni trwa stale taka sama
predko$¢. Musimy wiec zawsze wyobraza¢ sobie, ze ciato
badane (np, samolot) jest nieruchome i podlega dzia-
faniu pradu powietrza (tak bywa w rzeczywistosci przy
probach w tunelach aerodynamicznych); w miejscach, gdzie
naptywajace czasteczki powietrza sa zahamowane i majg
matg predkos¢, cisnienie odpowiednio wzrasta,

Z r6znicami ci$nienia w otoczeniu samolotu zwigza-
ne sg réwniez réznice gestosci, jak to wynika z na-
szych rozwazan w rozdz. 2-im, Z nastepujgcego przyktadu
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przekonamy sie jednak, ze sg to rdéznice nader nieznacz-
ne. ZnalezliSmy powyzej, ze przy do$¢ pokaznej predkos-
ci 40 m sek. albo 144 km godz. ci$nienie predkosci wyno-
si 100 kg/W = 0,01 kg/cm”=0,01 at. Poniewaz zwykle
ci$nienie powietrza wynosi mniej wiecej lat, wiec przy-
rost cisnienia, spowodowany cisnieniem predkosci, wyno-
si zaledwie 1%; z drugiej strony gestosSC jest proporcjo-
nalna do ci$nienia (poréwnaj rozdz. 2), a wiec i ona mo-
gtaby wzrosnaé tylko o YV Takie r6znice mozemy pomi-
ja¢, dlatego tez bedziemy w dalszym ciggu uwaza¢ ges-
tos¢ powietrza w bezposredniem sasiedztwie samolotu za
statg.

4. Wzory na opor powietrza, powierzchnia
szkodliwa.

WykazaliSmy, ze jesli ciato porusza sie w powietrzu
z pewng predkoscig v, to w jego bezposredniem otocze-
niu powstajg réznice cisnienia, Wogdle cisnienie jest wte-
dy wieksze na przedniej stronie ciata, na tylnej za$ mniej-
sze tak, ze powstaje stad sita wypadkowa, ktéra prze-
ciwdziata ruchowi i kt6rg nazywamy oporem powie-
trz a,

Wielko$¢ tego oporu, Kktéry przeciwdziata ruchowi
ciala w powietrzu, moze by¢ wyznaczona z nastepujace-
go wzoru:

@
Tutaj oznaczaja:
R —opo6r powietrza w kg,
m — gestoS¢ powietrza (normalnie \%)

F —pole rzutu ciata na ptaszczyzne prostopadtg do kie-
runku ruchu, w m

V—predkos¢ ciata wzgledem powietrza w m sek,
z — spotczynnik oporu powietrza (liczba odeinvana).

Wz6r (a) wskazuje wiec, ze opOr powietrza wzrasta
proporcjonalnie do gestosci powietrza, do pola rzutu cia-
ta na plaszczyzne prostopadty do kierunku ruchu i do
kwadratu predkosci.

Istotna mys$l wzoru powyzszego polega na tern, ze
spotczynnik z zalezy tylko od ksztattu ciata (w szcze-
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gélnosci od ksztattu jego przekroju) oraz od wiasciwosci
jego powierzchni. Zalezno$¢ ta zachodzi niewatpliwie,
I zajmiemy sie nig obszerniej w dalszym ciggu. Najpierw
jednak musimy zdac¢ sobie sprawe, w jakim stopniu upraw-
nione jest zalozenie, ze spotczynnik z nie zalezy od po-
pozostatych wielkosci, t, j. gestosci m, pola F i predko-
sci V.

a) Przyjmujemy, ze spOiczynnik pozostaje niezmien-
ny, jesli zmienia sie tylko gesto$¢ powietrza, a pozatem
wszystko pozostaje bez zmiany. Zatozenie to mozna uwa-
zaC za dostatecznie uzasadnione przez doswiadczenie,

b) Przyjmujemy, ze spoéiczynnik pozostaje niezmien-
ny, jesli zmienia sie tylko wielko$¢ ciata, a wiec i pole
jego rzutu, pozatem za$ wszystko pozostaje bez zmiany
(w szczegolnosci ksztatt ciata).

To zatozenie nie sprawdza sie zupetnie Scisle. Opie-
ra sie ono na przypuszczeniu, ze nietylko ksztaht ciala,
ale tez i postaé optywu powietrza dokota ciata, czyli
posta¢ toréw czasteczek powietrza wypychanych przez
cialo pozostaje geometrycznie podobna. Istnieje jednak
prawo aeromechaniki, ktére uzasadnimy w rozdz, 6-ym,
gloszace, ze podobienstwo ksztattdw optywow istnieje tyl-
ko wowczas, gdy zmianie wymiaréw linjowych ciata to-
warzyszy zmiana predkosci w stosunku odwrotnym.
Tak np, kula o Srednicy 10 cm na ten sam spotczynnik
oporu, co kula o $rednicy 5 cm, jesli w drugim przypad-
ku predkos¢ jest dwa razy wieksza, niz w pierwszym,
(Prawo podobienstwa, poréwnaj nizej pod c), a na-
stepnie rozdz, 6), Jezeli natomiast badamy dwie kule
»~chropowate”, wykonane z tego samego materjatu, albo
przynajmniej o jednakowych wiasnosciach powierzchni,
to spotczynnik oporu wiekszej kuli jest jednak nieco
mniejszy. Mozna to objasni¢ w ten sposob, ze wieksze
ciata o tych samych wiasnosciach powierzchni co mniej-
sze, musza by¢ uwazane wiasciwie za mniej chro-
powate, poniewaz te same nieréwnosci powierzchni
w stosunku do wiekszych wymiaréw odgrywajag mniejsza
role. Dlatego préby, dokonywane na zmniejszonych mo-
delach w pracowniach doswiadczalnych, daja stale tro-
che mniej korzystne wyniki, niz obserwacje na prawdzi-
wych samolotach.

€) Przyjmujemy wreszcie, stosujac wzOr powyzszy.
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Ze spoétczynnik z pozostaje niezmienny, jesli zmienia sie
tylko predkos$¢, a wszystko inne pozostaje jednakowe.

To zatozenie posiada tylko nader ograniczony
zakres stosowalnosci. JeSli przy doswiadczeniu z okre-
$lonem ciatem bedziemy zwieksza¢ stopniowo predkoscé,
to spétczynnik oporu powietrza zwykle najpierw maleje,
nastepnie wzrasta, dalej znébw zmniejsza sie predzej lub
wolniej i osigga wreszcie w przyblizeniu statg wielkosc,
ktorg zachowuje az do predkosci okoto 100 m/sek; przy
wiekszych predkosciach nastepuje znowu powiekszenie
spotczynnika, ktére jednak nabiera znaczenia dopiero przy
predkosci okoto 300 m/sek, a wiec nie odgrywa roli
w technice lotniczej, lecz tylko w balistyce i t, p. Ze
wzgledu na prawo podobienistwa, wzmiankowane pod b),
mozna otrzymaé taki sam szereg wartos$ci spétczynnika
oporu, jesli zamiast powieksza¢ predkos$é bedziemy zmniej-
sza¢ wymiary badanych ciat. Bardziej szczeg6towe wy-
jasnienia znajdzie czytelnik w rozdz, 6-ym,

Jak widzimy, podane wyzej réwnanie na R moze
by¢ uwazane za ,wzOr na opo6r powietrza" tylko w sen-
sie ograniczonym. Gdyby bowiem spoéiczynnik z nie byt
staty, lecz naprzyktad rost proporcjonalnie do predkosci,
to opor powietrza wzrastatby nie proporcjonalnie do kwa-
dratu, lecz do szescianu predkosci. Znaczy to, ze wzér
ten wiasciwie nic nie daje, o ile nie jest uprawnione za-
tozenie, ze spdtczynnik oporu przy danym ksztalcie ciata
pozostaje niezmienny. Istotnie Scisty wzdr na op6r po-
wietrza musiatby jeszcze wyraza¢ dokladng zaleznos¢
spotczynnika z od wszystkich wielkosci, wchodzacych
w gre. Pomimo to wzor (@) oddaje w technice lotniczej
duze praktyczne ustugi, poniewaz przynajmniej w bardzo
wielu przypadkach mozna przyjmowaé, ze z posiada war-
tos¢ w przyblizeniu statg; jest to mianowicie ta
warto$¢, ktorg ,,zmienna" z przybiera, gdy predkos$¢ za-
wiera sie w granicach uzytecznych dla techniki, t, j, od
20 do 100 m/sek. (poréwn, jeszcze rozdz. 6),

Czesto, w szczegdblnosci w Niemczech, pisze sie wzér
na R troche inaczej, mianowicie zamiast dotychczasowe-
go spbétczynnika wprowadza sie t, zw, ,,normalny spétczynnik
oporu™ C, Przypomnijmy '$f(5)bie' e w ro/%dziale 3 wpro-

i

wadzilismy dla iloczynu m” nazwe ,,ciSnienie predkosci'*
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i oznaczyliSmy go literg g0 mozemy wiec zamiast wzoru (@<
wyrazi¢ R wzorem: R=2 z.q.F, albo jeszcze inaczej:

(®)
przyczem C oznacza 200 z.

Rownanie (b) w stosunku do (a) nie zawiera natu-
ralnie nic nowego, zadnych nowych odkry¢ ani zatozen.
Uzywa sie wzoru (b) tylko dlatego, ze jest on nieco do-
godniejszy w zastosowaniu, co zaraz wyjasnimy.

Po pierwsze, moéwiliSmy juz w rozdz. 3-im, ze przy
doswiadczeniach bywa mierzone nie Vv, lecz wihasnie  je-
§li wiec chcemy w jakim§ poszczegolnym przypadku
okreslic v, to trzeba jeszcze osobno zmierzyé gestos¢ m
azeby nastepnie wedtug m i q obliczy¢ predkosc v. Je-
$li jednak przeprowadzono doswiadczenie tylko w celu
okreslenia spoétczynnika z, albo, co na jedno wychodzi,
spotczynnika C= 200 z, to jest widoczne, iz nie potrze-
ba wecale oblicza¢ v. Wystarcza podzielic wymierzony opor
powietrza przez pole rzutu ciata na plaszczyzne prosto-
padtg do kierunku ruchu i przez setng czeSC cisnienia
predkos$ci; iloraz jest wedtug wzoru (b) réwny poszuki-
wanemu C,

Po drugie, mozna liczbie C nada¢ proste znaczenie,
jesli sie zauwazy (porown, tablice liczbowg 3), ze przy
normalnej gesto$ci powietrza /M= \&i predkosci 40 m/sek
cisnienie  predkosci wynosi akurat 100 (mianowicie
40,40:2,8=100). A wiec spétczynnik C réwna
sie oporowi powietrza (w kg/m’), przypadajg-
cemu na jednostke pola przy predkosci
40 m/sek =144 km godz. i przy normalnej gesto-
§ci powietrza. W ogdlnoSci C oznacza opdr, przy-
padajacy na jednostke pola rzutu ciata na plaszczyzne
prostopadtg do kierunku ruchu —w procentach cis$-
nienia predkos$ci. Niech bedzie np, spétczynnik
z= 04, czyli C= 80; w takim razie op6r powietrza wyno-
si 80 kg/m” przy predkosci 40 m/sek i normalnej gestosci po-
wietrza; ogolnie zas, to znaczy przy dowolnej predkosci, opor
na jednostke pola wynosi 8070 cisnienia predkosci, Z ostat-
niej uwagi wynika ponadto, ze C, a takze z sg liczbami
oderwanemi, co mozna naturalnie stwierdzi¢ takze
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bezposrednio z pierwszego wzoru na opor powietrza. Jest
obojetne, w jakich jednostkach mierzymy dtugosci i cie-
zary: C i 2 sg niezalezne od wyboru jednostek miary.
W najczesciej spotykanych przypadkach C jest mniej-
sze od 100.

Nakoniec omowimy jeszcze trzecia postaé wzoru
na opor powietrza, ktérej przypisywana bywa czesto wiek-
sza pogladowosé. W tern dalszem przeksztatceniu wzo-
ru nie znajdziemy takze nic zasadniczo nowego; hie na-
lezy daé sie tu wprowadzi¢ w btad przez nowe pojecie,
ktére teraz wprowadzimy, a ktére nosi nazwe ,,powierz-
chnia szkodliwa*.

Dla ptaskiej tarczy, poruszanej w powietrzu prosto-
padle do swej ptaszczyzny, spétczynnik z ze wzoru (a)
wynosi od 0,6 do 0,7, $rednio 0,65, jezeli kontur jej nie
wiele rézni sie od kwadratu lub kota. Mozna sprowadzic¢
opor powietrza dowolnego ciata do oporu takiej tar-
czy, jezeli tytka we wzorze (a) zamiast pola rzutu tego
ciata i spotczynnika z, wprowadzi¢ pole odpowi ed-
nio dobranej plyty zastepczej i spdtczynnik 0,65, Po-
wierzchnig szkodliwg nazywamy wiasnie pole takiej phyt-
ki, ktéra, poruszajgc sie prostopadle do swej ptaszczyzny,
doznawataby tego samego oporu, co dane ciato, Innemi
stowy: wyobrazamy sobie kwadratowg lub okragtg ptytke,
ktorej wymiar jest tak dobrany, ze doznaje ona takiego
samego oporu, jak ciatlo badane. Oznaczmy przez / wiel-
kos¢ powierzchni szkodliwej, odpowiadajacej rzutowi F
pewnego ciata na ptaszczyzne prostopadta do kierunku ru-
chu, to 0,65/ musi by¢ réwne z .F, awiec/= z./™ 0,65,

Przyktad: wezmy pod uwage pret cylindryczny, dla
ktérego F=0,08 m”i spétczynnik z= 0,5, powierzchnia
szkodliwa wyniesie tu:

. z.F 05.0,08 _ = 0,062
0,65 0,65

Wz6r na opér powietrza R= z ,m .F.iF przybierze
teraz postac:

() R=0bS.m,f albo /?7=1,30 f.q.

Jezeli wprowadzimy do pierwszego z tych réwnan
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warto$¢ normalng gestosci m, mianowicie \&* to otrzy-
mamy:

Azeby znalez¢ powierzchnie szkodliwg/ jakiego$ okre-
$lonego ciata, trzeba naturalnie zna¢ warto$¢ odno$nego spot-
czynnika z. Wprowadzenie pojecia powierzchni szkodliwej
ma na celu jedynie wieksze uzmystowienie zjawisk. WartosSci
liczhowe dlaz, Ci f:F poznamy w nastepnym rozdziale,

5. Opor powietrza dla rozmaitych ciat.

Najpierw podamy przyktad, na ktérym sie prze-
konamy, jak wielkg role odgrywa opér powietrza przy
budowie samolotow.

Platowiec t. zw, dwustupkowy posiada ogotem 8 stup*-
kéw, to znaczy potgczerh pomiedzy gbérnym i dolnym pta-
tem (mianowicie po 2 z kazdej strony zprzodu I ztyhu).
Niech predkos¢ lotu wynosi 40 m/sek, czyli 40.3,6=144
km/godz. Odlegto$¢ pomiedzy obydwoma ptatami nosne-
mi, rowna dtugosci stupka, niechaj wynosi 1,6 m, szero-
kos¢ — 5 cm, zatem pole rzutu na plaszczyzne prosto-
padtag do kierunku ruchu bedzie 1,6,0,05= 0,08 m"\

a) Stupek okragty. Wedlug danych doswiad-
czalnych dla dtugich cylindréw spotczynnik z ze wzoru (a)
wynosi przecietnie 05, a spotczynnik C=100, Opor wy-
nosi wiec przy normalnej gestosci powietrza — wedtug
wzoru (a):

= 05.Vs.0,08,40 = 8.0 kg.

Dla wszystkich 8 stupkéow razem R = 8,0.8 = 64 kg.
llez potrzeba koni mechanicznych (KM) dla przezwycie-
zenia tego oporu? Niezbedna moc wynosi 64 kg. 40 m/sek =
2560 kgm/sek. Poniewaz 1 KM= 75 kgm/sek, wiec $migto
musi tu dostarczy¢ 2560:75 = 34,2 KM. Okoto 3070 mo-
cy silnika marnuje sie jednak w samem $migle, a tylko
ok, 0,7 tej mocy jest uzytecznie wyzyskane (por. rozdz.
15). Przeto istotna moc silnika potrzebna do przezwycie-
zenia samego tylko oporu stupkéw wynosi 34,2 :0,70 = 48,7
KM, Widzimy, Zze chodzi tutaj o znaczng cze$¢ rozpo-"
rzadzalnej mocy silnika.
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b) Stupek owalny (oprofilu ,kroplowym®).
Ze wzgledow wytrzymatosciowych stosunek wysokosci do
szerokosci  przekroju stupka powinienby wynosi¢ 1:1
(poniewaz stupek narazony jest ze wszystkich stron jedna-
kowo na wyboczenie). Ze wzgledu jednak na opo6r powie-
trza profil wydtuzony w stosunku 3:1 albo 2:1 jest znacz-
nie korzystniejszy. Stosowane sg zwykle rury owalne (rys, 8)
o profilu z jednej strony nieco zaostrzonym, przyczem
stosunek dtugosci do szerokosci bywa okoto 2:11ub 2,5:1,
Przy takim profilu spétczynnik z ze wzoru (a) bedzie 6
do 10 razy mniejszy niz spotczynnik dla przekroju koto-
wego, a wiec bedzie wynosit od
0,05 do 0,08 (por, tablice liczbo-
wa 4, str, 32). Z tego wynika,
ze moc silnika potrzebna do
przezwyciezenia oporu 8 stup-
kéw, bedzie wynosi¢ zamiast
50 KM zaledwie 5do 8 KM. Ta-
ka moc nie ma wielkiego zna-
czenia, natomiast poswiecenie
na sam opor stupkéw 50 KM
byloby w danym razie zupehie

niedopuszczalne.

Nastepstwem zastosowania rur
okragtych nie ostonietych oprofi-
lowaniem owalnem bytoby odpo-

Rys, 8. Rury owalne. wiednie zredukowanie predkosci
lotu Z 40 m seK, na mniejsza.

GdybySmy przyjeli w poprzednim przyktadzie predkosc
20 m/sek, to mielibySmy dla jednego okragtego stupka
R=05,78.0,08,20.20 = 2,0 kg, dla wszystldch stupkéw
razem R — 16,0 kg, potrzebna wiec moc na $migle wy-
nositaby 20,16:75 = 4,27 KM, a moc silnika 4,27 :0,70 =
6,1 KM. Przy dzisiaj spotykanych powszechnie wiekszych
predkosciach (40 do 60 m/sek) stupki cylindryczne byly-
by niemozliwe do zastosowania. Opér powietrza rosnie
z kwadratem predkosci, moc potrzebna do przezwycieze-
nia tego oporu — z trzecig potegg predkosci, a wiec
zwiekszenie tej ostatniej np, z 40 do 50 m sek wymaga
zwigkszenia mocy w stosunku 5% 4r= 125:64 = 1,96, Jesli
sie jednak przejdzie réwnoczesnie od rur okragtych do owal-
nych,to zuzycie mocy zredukuje sie do jakichs 10 KM lub
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nieco wiecej. Przy budowie samolotéw stosuje sie dzisiaj
w rzeczy samej tylko rury owalne lub okragte oprofilo-
wane na owal.

Linki i cienkie rurki majg wiekszy spotczyn-
nik oporu, niz rury o wiekszych wymiarach przy tym sa-
mym przekroju. Dla linek oprofilowanych spo6tczynnik
oporu powietrza wynosi mniej wiecej dwa razy tyle, co
dla rury owalnej, a wiec od 0,10 do 0,16. Zwykle jednak
linki nie bywajg oprofilowane, tylko zachowujg swoj ksztaht
okragty, przyczem spétczynnik z wynosi od 0,5 do 0,6,
a spotczynnik C — od 100 do 120. Czasami takze, szcze-
golniej w Anglji, stosuje sie zamiast zwyktych drutow
i kabli specjalnie profilowane tasmy stalowe, dla ktorych
spotczynnik z wynosi okoto 0,20; nie okazaty sie one jed-
nak praktycznemi, bo dokfadne ustawienie ich w Kierun-
ku lotu nastrecza spore trudnosci.

Jezeli rura cylindryczna albo okragta tinka nie sg
ustawione prostopadle do kierunku ruchu, lecz nachylone
pod katem ostrym, jak na rys, 9, to doSwiadczenia dajg
dla nich duzo mniejsze spétczynniki oporu, niz normalnie
dla profilu kolowego, a nawet takiego eliptycznego, jaki
powstaje, gdy przetniemy rure réwnolegle do Kierunku
ruchu, O ile kat nachylenia osi rury do kierunku ruchu
wynosi np, 30" (przyczem powstaje przekroj eliptyczny
0 duzej osi dwa razy wiekszej od malej), to opdr wyno-
si wedtug angielskich doswiadczen tylko 30"/0 oporu rury
cylindrycznej ustawionej normalnie. Natomiast normalnie
ustawiona rura eliptyczna o stosun-
ku osi 2:1 doznaje okoto 50% opo-
ru rury okragtej. Wnioskujemy stad,
ze ukosne ustawienie kolejnych mKierunek ndu
przekrojow w stosunku do kierun-
lp()%r ruchu zmniejsza pokaznie o- Rys, 9, Stupek pochylony

Spoétczynniki oporu powietrza dla ciat rozmaitych
ksztattow sg zestawione w tablicy liczbowej 4. Z tego,
codSmy mowili w rozdziale poprzednim o zmiennosci spot-
czynnikow oporu powietrza, wynika, ze dane tej tablicy
muszg by¢ uwazane tylko za grube przyblizenie, W rze-
czywistosci spotczynniki oporu zaleza, jak wiemy, w pew-
nyrn stopniu od predkosci, wielkosci ciata i t, d,; ponad-
to jednak trzeba stwierdzié, ze wyniki rozmaitych labo-
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Tablica liczbowa 4.
Opoér powietrza dla ciat o rozmaitych ksztattach.

Ksztatt ciata Spotczynnik Spdtczynnik  Powierzchnia
(— oznacza kierunek ruchu) z ; C—2002z szkodliwa
Ptaska cienka ptytka 1 1
(o mnigj_ wiecej rownej
dtugosci i SZefOkOSC'[) 0,60 do 0,70 |, 120 do 140 .0,92 F do 1,08 F
poruszana prostopadle ! I

do swej plaszczyzny i

Walec kotowy porusza-
ny prostopadie do osi. 0-4do05 i 80 do 100 062F do 0,77 F

Dtugos¢ wielka w sto-
sunku do S$rednicy. -

Przekroj i
Walec o przekroj \
z u
owalnym (E zw. kjrop- 0,04 do 0,08 10 do 16 0,08F do 0,12 F
lowym)
Przekrdj
NG e M e 048 do 054 i 96 do 108 0.74F do 0,83 F
n:l 0,26 52 0,40 F
Stozki peine
1:2 0,17 34 0,26 F
Kula 0,10do 0,12 i 20 do 24 0,15F do 0,18 F
wklesta
Czasza ¢ 0,66 132 101 F
pé_lku- j
lista wypukia 0,17 34 026 F
0,081 16,2 0,12 F
Stozki z potkulistemi
zakonczeniami
0,044 8,8 0,07 F
0,060 12 0,092 F
Modele balonéw 0034 68 0052 F

(bryly obrotowe)
0,028 5,6 0,043 F
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ratorjow roznig sie miedzy sobg niekiedy znacznie — na-
wet przy tych samych warunkach. Jak stad chociazby
wida¢, caty krag zagadnien, zwigzanych z oporem powie-
trza, jest jeszcze daleki od zupetnego wyswietlenia, mimo
cennych zdobyczy ostatniego dziesieciolecia (poréwnaj
rozdziat nastepny).

Najmniejszy spdtczynnik oporu posiadajg wydtuzone
bryty obrotowe, ktdére dzisiaj znajdujg zastosowanie, jako
ksztatty balonow sterowych (zobacz szkice na
tabl. 4), Najkorzystniejszy dotychczasowy ksztatt sterow-
ca ma wedlug prob laboratorjum w Gottingen spoiczyn-
nik z mniejszy od 0,03, a spdtczynnik C mniejszy od 6.
Model jest zprzodu zaokraglony, ztylu zaostrzony i w ten
sposéb mozliwie najlepiej dostosowany do przebiegu linij
pradu. Dzisiejsze wielkie steréwce majg prawie zawsze
taki ksztatt. Ogoélnie mozna powiedzie¢, ze te ciata maja
mate spotczynnik! oporu, ktorych tylne cze$ci umo-
zliwiajg tatwy sptyw powietrza.

Ksztalt przedniej czeSci ciata ma mniejsze znacze-
nie dla oporu powietrza. Chodzi tu przedewszystkiem o to,
by strugi powietrza nie odrywaty sie od powierz-
chni ciata w okolicy poza najwiekszym jego przekro-
jem; naskutek takiego oderwania strug powstaje bowiem
ztylu ciata przestrzehn martwa wypetniona wirami, jak np,
na rys, 10 przy rurze cylindrycznej, W obszarze wirow
panuje zmniejszone cisnienie tak, ze sita wypadkowa (op6r)
posiada stosunkowo znacznag wielkos¢. Korzystne wiasnosci
ksztattow takich, jak rury na rys, 8, albo najlepsze mo-
dele sterowcOw (tabl, 4), polegajg na tern, ze— dzieki ra-
cjonalnemu uksztattowaniu tylnej czeSci — strugi powie-
trza ptyng prawie do konca wzdtuz powierzchni ciala.
Nie chodzi tu bynajmniej o for-
my szczegOlnie piekne, ale o to.
by unikngé oderwania strug
i powstawania wiréw. Nie-
kiedy drobna zmiana na po-
wierzchni ciala, posiadajgce-
go skadinad ksztalt racjonal-
ny (np. niewielka odstajgca
listewka lub inna podobng Rys, 10
przeszkoda), moze spowodo- Optyw dokota rury okragtej
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wac, Ze nastgpi oderwanie sie strug powietrza, jak gdyby
wydtuzonej tylnej czesci wecale nie byto.

Powyzsze spostrzezenia stanowig punkt wyjscia dla
powaznych i daleko siegajacych rozwazan teoretycznych.
Pierwszym bodaj, kto zwrdcit uwage na wielkie znaczenie
ciat o ksztatcie ,linij pradu” dla techniki lotniczej, byt
F. W. Lanchester (1907)"). Dla ciata o mozliwie naj-
doskonalszym ksztatcie (a wiec mniej wiecej takiego, jak
na rys. 1) op6r powietrza zniknatby zupetnie, gdyby nie
wystep .ato tarcie miedzy powierzchnig ciata 1 czastka-
mi powietrza, W ogdlnosci mozna wyobrazi¢ sobie, ze
opér powietrza jest ztozony z dwdch skiadnikéw: pierw-
szy, t, zw. opoOr ksztattu,
pochodzi stad, ze cisnienie na
przedniej czeSci poruszajacego
sie ciata jest wieksze, niz na tyl-
nej. Oprocz tego jednak cisnie-
nie powietrza nie dziata doktad-
nie w kierunku prostopadtym do
elementow powierzchni, lecz posiada zawsze malg skia-
dowg styczng, skierowang w strone przeciwng do kierun-
ku ruchu ciata; wypadkowa tych drobnych sit skfadowych
stanowi druga czesC oporu i nazywa sie oporem tar-
cia. Bardzo cienka ptaska ptytka o zaostrzonych brze-
gach, poruszajaca si¢ w swojej wiasnej ptaszczyznie, przed-
stawia moze najdoktadniej przypadek, gdy wystepuje tylko
opor tarcia. Doswiadczenia wskazujg zgodnie na to, ze opor
tarcia nie rosnie proporcjonalnie do kwadratu predkosm
tylko w mniejszym stopniu. Celem zorjentowania czytel-
nika co do wielkosci oporow tarcia podajemy, ze np, kwa-
dratowa ptyta o dhlugosci boku 1 m, poruszajaca sie
w swojej plaszczyznie z predkoScig 40 m/Sek czyli 144
km/godz, doznaje oporu okoto 0,33 kg, (podczas gdy ta-
ka sama plyta, ustawiona prostopadle do kierunku ruchu,
wykazuje opor 120 do 140 kg). Doktadne obserwacie
przekonywujg, ze powietrze przyczepia sie niejako do
poruszajgcego sie ciata, to znaczy, ze w najblizszem oto-

Rys, 11
Ciato o matym oporze.

® Lanchester, F, W,: Aerodynamik, ein Gesamtwerk Uber das
Fliegen, 2 tomy. Leipzig, B, G. Teubner 1909/11, Ksiazka jest bardzo
interesujgca, dosy¢ przystepna, zawiera jednak gdzieniegdzie niezupet-
nie Sciste wnioski.
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czeniu powierzchni ciata czasteczki powietrza sg unoszo-
ne z petng predkoscia; juz jednak w bardzo matych odle-
gtosciach (czesto utamki milimetra) wystepuja predkosci
znacznie mniejsze. Cienka powiloka powietrzna, wewnatrz
ktérej ma miejsce taki silny spadek predkosci, nazywa
sie ,,warstwg powierzchniowg”. L- Prandtl zbadat szcze-
gotowo zjawiska, odbywajace sie w warstwie powierzch-
niowej i przyczynit sie przez [o wielce do wyjasnienia
wielu zagadnien, zwigzanych z oporem powietrza,  (po-
rown, rozdz, 6),

Dla uzupetnienia tablicy liczbowej 4 mogg jeszcze
siuzy¢ nastepujace dane. Kadtuby samolotow, o ile
sg zupeinie gladkie (bez wystepow, oku¢ it, d,) majg spot-
czyk z od 0,05 do 0,10, a spétczynnik C — od 10 do 20.
Spojenia, okucia i t, d, a przedewszystkiem wystajgca
z kadtuba glowa pilota i zabezpieczajgca jg od wiatru
ostona utrudniajg znacznie sptyw powietrza, dlatego wy-
konane w praktyce kadluby z okuciami, wykrojami dla
zatogi, wystajgcemi czeSciami silnika i t. d, majg spot-
czynnik z od 0,15 do 0,25, a spoiczynnik C od 30 do 50,

Dla cht6d nic, stosowanych na samolotach do
chtodzenia wody, optywajacej cylindry silnikéw, spolczyn-
niki oporu majg bardzo rozmaite wartosci zaleznie od
budowy. Zwykte chtodnice czolowe w ksztatcie skrzynki
maja z — 0,25 do 0,40, C= 50 do 80; spdtczynniki wiek-
sze odnoszg sie do chtodnic diuzszych.

Kotka samolotow, jezeli sg z bokéw ostoniete,
majg (wedtug Eiffel'a) spotczynnik z od 0,25 do 0,30, nie-
ostoniete 0,50 do 0,60. Przez zastosowanie odpowiednich
oston mozna, wedtug nowszych doswiadczen, obnizyé¢
spotczynnik z do 0,12,

Znajac spotczynnik z albo C dla danego ciata, mozna
z tatwoscig obliczy¢ jego powierzchnie szkodliwg wedtug
wzoréw z rozdz. 4-go, Stosunek powierzchni szkodli-
wej / do pola rzutu ciata F jest zawsze réowny z :0,65,

Odpowiednie przeliczenie daje np,:

* Teorja warstwy powierzchniowej Prandtl'a jest jasno wytozo-
na w jego pracy ,Abriss der Lehre von der Flissigkeits- urid Gasbe-
"Wﬁgunggilgandwbrterbuch der Naturwissenschaften, tom 4), Jena: G, Fi-
scher :
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dla okragtego stupka przy z = 0,5 jest / = OJIF;

dla owalnego stupka przy z = 0,05 do 0,08 jest / = 0,08F
do 0,12/=}

dla kadtuba przy r= 0,15 do 0,25 jest /=0,23/= do
0,39/=;

dla chtodnicy rurkowej (biorgc za /= catkowite pole po-
wierzchni czotowej chtodnicy) przy z = 0,25 do
0,40 jest /=0,38*/= do 0,61/=;

dla kotek ostonietych przy z — 0,25 do 0,30 jest/ = 0,38/=
do 0,46 5

Przytem F oznacza zawsze pole rzutu danego ciala
na ptaszczyzne prostopaditg do kierunku ruchu. Inne da-
ne zawarte sg w ostatniej kolumnie tablicy liczbowej 4%,

Cala powierzchnia szkodliwa samolotu przecietnej
wielkosci dla 1—3 ludzi zatogi z silnikiem ok, 200 KM
wynosi zaleznie od konstrukcji i wykonania okoto 0,60 m* do
1,2 m". Czesto uzywane podczas wojny wielkie samoloty
z dwoma silnikami, umieszczonemi nazewnatrz kadtuba, mia-
ty powierzchnie szkodliwg do 2,0 m\. Dzisiejsze wielkie pta-
towce pasazerskie albo niszczycielskie dochodzg do 3 m
i wiecej. Dla jednoosobowych aparatow wojskowych lub
sportowych powierzchnia szkodliwa moze by¢ zreduko-
wana do 0,40 m" lub nawet jeszcze nizej. Mozna przyjac
za zasade, ze powierzchnia szkodliwa kadiuba wynosi
nieco mniej, niz potowe powierzchni szkodliwej catego
ptatowca. Jezeli tedy pomnozymy pole najwiekszego prze-
kroju kadtuba przez przecietny spotczynnik 0,31, to wy-
padnie — w pierwszem grubem przyblizeniu — ok .40”/o
powierzchni szkodliwej catego samolotu. Czesto bywa
podawany stosunek powierzchni szkodliwej do powierzchni
nosnej.  Zaleznie od budowy mozna przyjaé, ze po-
wierzchnia szkodliwa ptatowca wynosi okoto 2 do 4/o
catej powierzchni nosnej.

Podreczniki techniki lotniczej zawierajg obszerne dane licz-
bowe, dotyczace oporu powietrza. Poréwn, np, B, R. Fuchs
iL, Hopf Aerodynamik, Berlin: R, C, Schmidt & Co. 1922, albo
z angielskiej literatury L. Bairstow, Applied aerodynamics, Lon-
don: Longmans, Green & Co, 1920. Dane wielu autoréw mozna sto-
sowac tylko z pewna ostroznoscia.
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6. Opodr powietrza i inne sity wywierane
przez powietrze.

Wiemy juz z rozdz. 4, ze proporcjonalna zaleznos¢
oporu powietrza od kwadratu predkosci nie jest zupet-
nie scista. Jezeli obliczymy iloraz

R
m,F,v?

7=

dla jakiegokolwiek ciata, naprzykiad dla kuli o S$rednicy
28 cm. przy roznych warto$ciach v, przyczem odpowied-
nie wartosci R bedg wziete z danych doswiadczalnych,
to otrzymamy wykres, ktery przedstawia Srodkowa linja
na rys. 12. Odciete oznaczajg tu predkosci v, a rzedne
odpowiednie wartosci spotczynnika z, obliczone z pomia-
row oporu. Widaé, ze przy predkosci okoto 12m/sek,
spotczynnik z raptownie spada mniej wiecej z 0,24 na 0,10.
Podobne wiasnosci majg pozostate krzywe na rys. 12
ktore przedstawiajg wyniki analogicznych pomiarow dla
elipsoidéw, mianowicie jedna dla elipsoidu wydtuzonego,
a druga dla sptaszczonego w kierunku ruchu. Jak moz-

Rys, 12, Spétczynnik oporu dla kuli i elipsoidow.

na byto przewidywaé, w pierwszym przypadku opér jest
mniejszy, a w drugim wiekszy niz dla kuli, zawsze jednak
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wystepuje podobny przebieg — z naglym spadkiem od
wyzszej do nizszej wartosci z.

Uderzajace to zjawisko zostato blizej zbadane w za-
ktadzie doswiadczalnym Prandtl'a w Géttingen, z publi-
kacji ktorego pochodzi rys. 12#). Okazato sie, ze ze
zmiang spotczynnika oporu z jest zwigzana zmiana ksztat-
tu optywu w otoczeniu kuli. Jak wskazuje rys. 13, ktory
réwniez zaczerpniety jest z pracy Prandtl'a, przy
mniejszych predkosciach strugi powietrza odrywajg sie

Rys. 13. Optyw dokota kuli,

mniej wiecej w okolicach wielkiego kota kuli, przy
wiekszych za$ predkosciach dopiero dalej ztytu; wskutek
tego w ostatnim przypadku ,przestrzen martwa“, ktorej
rozmiary sa miarodajne dla wielkosci oporu (poréwn. rozdz.
5, str. 33), wypada mniejsza. ® Skad pochodzi ta nagta
zmiana ksztattu optywu, nie jest dostatecznie wyjasnione.
Nalezy jednak zaznaczy¢ wazny fakt, ze raptowny spadek
oporu powietrza ma rniejsce przy tern mniejszej predko-
ci, im bardziej ksztatt ciata jest zblizony do linij optywu;
tak wiec np, na rys, 12 spadek ten ma miejsce najpierw
dla elipsoidu wydtuzonego, nastepnie dla kuli, wreszcie
dla elipsoidu sptaszczonego, W ten sposob staje sie jas-
nem, skad pochodzi roéznica miedzy oporami rury cylin-
drycznej i profilowej, na co zwracaliSmy szczeg6lng uwage

Publikacje Instytutu w Gottingen, bardzo wazne dla techniki
lotniczej, noszg tytut: Ergebnisse der aerodynamischen Versuchsanstalt
zu Gottingen. Dotad wyszty z druku: 1 zeszyt, 2 wydanie 1923 i 2 ze-
szyt 1923, Minchen, R. Oldenbourg,

Prandtl, L: Der Luftwiderstand von Kugeln, Nachrichten der
Gottinger Gesellschaft der Wissenschaften 1914.
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w rozdziale poprzednim Rzecz w tem, ze da ary okra-
gtej normalne predkosci lotu przynalezg jeszcze do obsza-
ru przeptywow niekorzystnych, natomiast dla rury profi-
lowej jesteSmy przy tych samych predkoSciach juz w dzie-
dzinie matych oporow.

Widzimy stad, ze doktadne zbadanie zaleznosci spo6t-
czynnika z od peedkosci v miatoby ogromne znaczenie.
Jedyne, co zostato dotad w tym wzgledzie osiagniete, to
ustalenie, ze zalezno$¢ ta zwigzana jest z wymiarami ciata
(i wihasnogciami osrodka, stawiajacego opor); zwigzek ten
ujawnia sie w postaci wspomnianego juz prawa podo—
bienstwa, odkrytego przez amerykanina Osborne'a
Reyn old s'a w 1883 roku. Powietrze, jak i woda, jest
Scile biorac cieczg lepka, w ktorej wystepuja nietylko
ciSnienia prostopadte do powierzchni, lecz i sity w kie-
runku stycznym miedzy dwiema S$lizgajgcemi sie po sobie
warstwami. Jezeli np, na rys, 14 czasteczki potozone bar-
dziej na prawo majg predkosci wieksze, jak to wskazuj
coraz wieksze strzatki, to w kazdej pfaszczyznie, réwno~
leglej do kierunku predkosci, dziatajg sity styczne, hamu"
jace warstwe prawg, a przyspieszajace
ruch lewej. Wedtug hypotezy, datujg- » - Lo
cej jeszcze od Newtona, przyjmuje
sie, ze wielkoSC sity stycznej, przypa-
dajacej na jednostke powierzchni, jest [oo
proporcjonalna do spadku predkosci, a
wiec do ilorazu przyrostu predkosci
przez odlegtos¢ warstw. Wezmy pod '
uwage prostopadtoscienny element, kto- L
rego jedna Sciana réowna jest jednostce
pola, a wysoko$¢ wynosi /; masa tego
elementu bedzie réwna m.l (m=gestos¢) boroet
i wedtug podstawowego prawa mecha- Rys. 14 Warstwy
niki (zob, str, 16) otrzymamy: przeptywu.

m.l X przys$pieszenie = /r X spadek predkosci,

przyczem przez k oznaczyliSmy spétczynnik proporcjonal-
nosci, odnoszacy sie do wspomnianego przed chwilg za-
fozenia Newton’a. Przy$pieszenie jest ilorazem predkos-
Ci przez czas t, a spadek predkoSci—ilorazem predkosci
przez dtugosé 1. Jezeli pominiemy predkosci po obu stronach
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napisanego roéwnania, to pozostanie po lewej stro-
nie wyrazenie ml: t, po prawej za$ k *l. Rozumie sie, ze
nie mozemy wyrazen tych pofaczy¢ znakiem réwnosci, bo
nic znamy stosunku pominietych predkosci. W kazdym
razie mozemy powiedzie¢, ze przy zjawiskach przeptywu
cieczy, uzaleznionych od lepkosci, miarodajny jest tylko
stosunek tych dwoch wyrazen: .

mi ok ./ k
t c | "t ’m

lloraz k : m, zalezny tylko od wiasnosci osrodka, na-
zywa sie krotko spotczynnikiem lepkos$ci o$rodka®).
Wynosi on dla powietrza w normalnych warunkach ok.
0,14, jezeli za jednostki miary przyjmiemy cm. i sekunde,
albo 0,000014, jezeli uzywamy metra i sekundy; dla wody
przy 20°C w pierwszym przypadku 0,01, w drugim 0,000001.
Jezeli oznaczymy spotczynnik lepkosci grecky literg v, a
zamiast / :t napiszemy U (bo stosunek dtugosci do czasu
oznacza predkosc), to podane przed chwilg wyrazenie przy-
bierze postac: }

.0

jest to wiec diugo$¢ pomnozona przez pred-
koS¢, podzielona przez spoOtczynnik lepko$-
ci. Bedzie mozna zatem spodziewal sie, ze spétczynnik
oporu np. dwéch kul bedg réwne, jezeli w obydwdch
przypadkach iloczyn predkosci przez srednice podzielony
przez spétczynnik lepkosci osrodka daje tg sama wartosc.
W ten sposob przedstawia sie prawo podobienstwa Rey-
nolds'a dla kuli, ktérej charakterystycznym wymiarem lin-
jowym jest wiasnie Srednica, Naprzyktad kula o $red-
nicy 28 cm, poruszajgca sie w powietrzu z predkoscig 20
m/sek ma taki sam spotczynnik oporu z (lecz nic taki sam
opor /?), jak kula o $rednicy 14 cm, przy predkosci 40

W innych dzietach spétczynnikiem lepkosci nazywana bywa
wielko$¢ K< stosunek k *m zwie sie dla odro6znienia ,kinematycznym
spotczynnikiem lepkosci' (Przyp, ttum),

2 Doktadniejsze wyprowadzenie prawa podobiefistwa mozna zna-
lez¢ w podreczniku autora: Elemente der technischen Hydromechanik,
tom |1, Leipzig: Teubner 1914, str, 48; bardziej’; dostgpne przedstawienie
nasuwajacych sie tutaj zagadnien — w rozprawie L, Hopf'a: Uber Mo-
dellregeln und Dimensio'sbetrachtungen, Naturwissenschaften 1929,
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m/sek, lub wreszcie kula o $rednicy 2 c¢cm, poruszajgca sie
w wodzie z predkoscig 20 m sek, (gdyz lepkos¢ powietrza
jest 14 razy wieksza niz wody) i t, d.

Na rys, 12 przy odcietych odpowiadajacych warto-
sciom v, sg tez podane warto$ci wyrazenia (gdzie
d oznacza srednice kuli), ktore to wyrazenie nazywamy
»predkoscia zredukowang”, albo ,liczbg Reynolds’a”. Po-
stugujac sie tym wykresem, mozna obliczy¢ opér dla ku-
li dowolnej wielkosci. Niech bedzie np. $rednica d =
10 cm, a predkos$¢ (w powietrzu) o= 20 m/sek, to licz-
ba Reynolds’a wyniesie 10,2000 : 0,14 = 143000, Znajduje-
my, ze w odnosSnym punkcie wykresu z wynosi okoto
0,25, a wiec op6r tej kuli bedzie:

R=mzF = 0,25,0,12-" « 400 = 0,098 kg.

Jezeli jednak S$rednica kuli bedzie dwa razy wieksza,
to dp:V= 286000 i wedlug wykresu 12 kula bedzie
miata spétczynnik z réwny mniej wiecej 0,1; opor takiej

kuli bedzie wynosit R 0,1.0,22 _ . 400=0,157kg,

a wiec bedzie tylko o potowe wiekszy, niz dla mniejszej
kuli, chociaz pole przekroju kuli wzrosto czterokrotnie.
Dla dhugich okragtych cylindréw, naprzyktad na-
ciggnietych drutow albo linek spétczynnik oporu z zalezy
znowu od warto$ci d.v:'?, gdzie d oznacza $rednice cylindra.
Dopoki liczba Reynolds’a nie przekracza 150000, spot-
czynnik z zachowuje wysoka warto$¢ (od 0,4 do 0,5), Tak
wiec np, linka o S$rednicy 1 cm, posiada niekorzystne
wiasnosci oporowe az do predkosci 210 m/sek, rura okragia
o0 $rednicy 5 cm, — tylko do 42 m/sek. Natomiast dla rur
profilowych juz od predkosci 20 m/sek wzwyz mamy
do czynienia z niewielkiemi spotczynnikami oporu.
Powyzsze uwagi stuzy¢ majg przedewszystkiem po-
to, aby umozliwi¢ Kkrytyczny poglad na warto$¢ i zakres
stosowalno$ci najrozmaitszych danych, dotyczacych spot-
czynnikdw oporu; doktadniejsze badania nalezg do szcze-
gotowych wyktadéw aeromechaniki. Widzimy, ze doktadne
scharakteryzowanie oporu powietrza dla pewnego ciata
zapomocg jednej liczby jest wog6le nie-
mozliwe; tembardziej nie mozna tego uczyni¢ dla ogol-
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nikowo zdefiniowanej grupy ciat, np, dla ,,dlugich cylin-
drow" i t, p,, przyczem wymiary wilasciwosci powierzchni
ciata, ksztatt koncow i t, d, moga byé bardzo rdzne.

Nalezy jeszcze wzig¢ pod uwage jedng okolicznosc,
ktéra utrudnia czesto porownanie i wykorzystanie réznych
danych doswiadczalnych. Prawie wszystkie do$wiadczenia
sg wykonywane w ,tunelach aerodynamicznych"”, a wiec
polegajg na odwrd6ceniu zjawiska lotu: ciato jest
w spoczynku, a powietrze doptywa z predkoscig o Jest
przytem trudno unikng¢ szkodliwych wplywdw, wprowa-
dzajacych pewne zakldcenia normalnego ruchu powietrza,
zwane ,turbulencjg". Jezeli doprowadzone do ciata po-
wietrze nie jest dostatecznie ,spokojne” (t, zn. podlega
nadmiernym wibracjom), to otrzymuje sie mniejsze spot-
czynniki oporu, szczegdlniej dla takich ciat, przy ktérych
wytwarza sie znaczna ,przestrzen martwa", wypetniona
wirami. Tak np. spétczynniki oporu laboratorjum w Got-
tingen sa naogdt nieco wieksze, niz spotczynniki Eiffel'a,
(f:oI trzeba przypisa¢ wiekszej ,turbulencji" w tunelu Eif-
el'a,

W samem pojeciu oporu powietrza zawiera sie juz
przypuszczenie, ze sita, ktora dziata na cialo w czasie je-
go ruchu w powietrzu, ma kierunek akurat przeciwny
do kierunku predkos$ci. Sita ta, jak wiemy, po-
wstaje wskutek roznic cisnien na powierzchni ciata, spo-
wodowanych jego ruchem (rozdz. 3), Jedno z podstawo-
wych praw aeromechaniki glosi, ze ci$nienie powietrza
dziata na elementy powierzchni ciata w przyblizeniu
prostopadle do tych elementéw. Nie jest bynajmnief
konieczne, aby dla ciat o wszelkich mozliwych ksztattach
wypadkowa poszczegdlnych elementarnych paré, dziataja-
cych w roznych kierunkach miata kierunek przeciwny do
predkosci, nie jest konieczne nawet, aby wogole istniata
jedna sita wypadkowa ). Znane jest naprzyktad zjawisko,
ze na kadtub samolotu dziata nietylko opdr ale i sita
nosna. Znaczy to, ze cisnienia, dziatajgce na dolng i gor-
ng powierzchnie kadtuba, nie znoszg sie wzajemnie tak”

Z ogolnej teorji rownowagi ciat sztywnych wynika, ze do-
wolny uktad pojedynczych sit nie zawsze moze by¢ zastgpiony przez
jedng site.



6. opOr powietrza i inne sity wywierane przez powietrze 43

jak dla poziomo poruszanej kuli, lecz pozostaje nadwyz-
ka, dziatajgca z dotu do gbéry, W nastepnym rozdziale be-
dziemy sie zajmowali obszernie zjawiskiem sity nosnej»
ktére naturalnie odgrywa o wiele bardziej istotng role
dla ptatbw nosnych (skrzydel), niz dla kadtuba ptatowca*
W rozdziale czwartym zobaczymy, ze ci$nienia dzialajace
na elementy Smigla, sa w tak w specjalny sposob rozio-
Zone, ze dajg site ciggu, przyczem jednak zachodzi ta-
ki przypadek, ze cisnienia nie sprowadzajg sie tylko do
jednej wypadkowej, lecz do jednej sity i jednej ,pary sit4
Chociaz te rozmaite przejawy dzialania powietrza na po-
ruszajgce sie w niem ciato odbiegajg bardzo od pierwot-
nego, najprostszego pojecia oporu powietrza, to jednak
istniejg tu daleko siegajace anologje, gdyz wszystkie te
sity majg to samo zrodto. Wcigz nadal bedziemy spotykac
wzory anologiczne do wzoru na opOr powietrza w posta-
ci (@) lub (b):

@ R=z.m,F tp Ib)

We wzorach tych wyraza sie ogolne zatozenie, kto-
re, jak wiemy, nalezy stosowa¢ z pewng ostroznoscia, ze
sity wywierane przez powietrze sg proporcjonalne
do gesto$ci powietrza, do kwadratu pred-
kosSci i do powierzchni ciata, pozatem za$ zalezg
tylko od warunkéw geometrycznych (ksztattu i potozenia
ciatla wzgledem kierunku ruchu). Wiele ogélnych uwag»
podanych w odniesieniu do oporu powietrza, stosuje sie
analogicznie lub z matemi zmianami takze do innych sit,
wywieranych przez powietrze, a ktore poznamy w dal-
szym ciagu. Beda to: sity nosna i opdr czotowy ptata nos-
nego, sita ciggu 1 sity oporu Smigta, wreszcie sity, dziata-
jace na stery i na stateczniki.

Il. Piat nosny.

7. Sposob dziatania ptata nosnego.
Sita nosna i opo6r czotowy.

Dziatanie ptata (skrzydta) nosnego zalezy przede-
wszystkiem od jego przekroju poprzecznego, czyli tak
zwanego profilu ptata. Profil ma wyglad sierpa, ktory
ztylu posiada ostrze, a zprzodu jest zaokraglony (rys, 15),
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Katem natarcia nazywamy kat, ktéry tworzy
cieciwa profilu ptata, czyli cieciwa owego sierpa, z kie-
runkiem ruchu. Kat natarcia tego samego ptatowca bywa
rézny przy locie poziomym, przy wznoszeniu i przy lo-

KD

-S00
Rys, 15, Profil ptata nosnego.

cie szybowym. Przy locie poziomym kat ten bywa zwy-
kle zawarty w granicach od 15 do 4% u bardzo szybkich
samolotow jeszcze nizej, niekiedy nawet moze on by¢
ujemny (kat a na rys, 16),

Sposéb dziatania ptata jest nastepujacy.

Wskutek ruchu ‘skrzydta w pozycji ukos$nej naste-
puje zprzodu na dolnej jego stronie wzrost ciSnienia po-
wietrza, a na gornej stronie — spadek cisnienia. Dzieki
temu cisnienie na dolng powierzchnie ptata jest wieksze,
niz na gorng, wobec czego musi powsta¢ sita wypadko-
wa, dziatajgca zdotu do gory, W koncu rozdz, 6-go za-
znaczyliSmy, ze kierunki dziakania ciSnien sa zawsze w przy-
blizeniu prostopadte do czastek powierzchni, na ktore
dziataja; z drugiej strony ptat noSny nie wiele rézni sie
od plaszczyzny, a zatem prawie wszystkie poszczegdlne
parcia dziatajg mniej wiecej w tym samym Kierunku:
»prostopadle do powierzchni ptata”. Sita wypadkowa mu-
si wiec by¢ takze w przyblizeniu prostopadta
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do powierzchni ptata, lub raczej do cieciwy pro-
filu (rys, 16), Wedtug twierdzenia o rownolegtoboku sit
mozna roztozy¢ taka pochylo skierowang site na skiado-
we pionowa i pozioma. Skiladowa pionowa jest w na-
szym przypadku skierowana do gory, a wiec przeciwnie
do sity ciezkosci, i dlatego nazywa sie sitg nos$na;
sktadowa pozioma jest stosunkowo niewielka dzieki ma-
femu katowi natarcia, ma ona kierunek odwrotny do kie-
runku ruchu i liazywa sie oporem czotowym ptata
nosnego.

Zasadnicza mozliwos¢ lotu silnikowego (jak zresztg
i lotu zaglowego bez silnika) polega wiasnie na tegi, ze
przy ruchu ptata w powietrzu powstajg nietylko sity
przeciwdziatajgce ruchowi, ale takze i sity ina-
czej skierowane, ktére moga pokonac site ciezkosci. Gdy
jakie$ zwykle ciato, naprzykiad cylindryczny pret, po-
rusza sie w powietrzu, to powstaje w zasadzie tylko opdr;
natomiast odpowiednio uksztattowana ,,powierzchnia nos-
na" daje oprécz oporu — site nosna.

Stosunek oporu czotowego do sity nosnej nazywa
sie z powodéw, ktére poznamy w rozdz, 44-ym, spoét-
czynnikiem szybowania pfata. Im mniejszy jest
spotczynnik szybowania (to znaczy im mniejszy opér czoto-
wy przy tej samej sile nosnej), tern lepszy jest ptat nos-
ny, Skrzydta pierwszych samolotow miaty spotczynnik
szybowania okoto 0,2, to znaczy, ze opér czotowy wyno-
sit okoto jednej piatej sity nosnej. Najnizszy osiggniety
dotad spdtczynnik szybowania wynosi 0,05 do 0,06, a wiec
op6r CL3lowy ptata zostat zredukowany do 5 lub 670 si-
ty nosnej. Jednakze spotczynnnik szybowania nie jest dla
danego ptata wielkoscig statg, lecz zmienia sie zaleznie
od warunkéw pracy, a wiec jest np, inny przy wznosze-
niu, niz przy locie poziomym. Przytoczone liczby stano-
wig najmniejsze wartos$ci osiggalne w najdogodniejszych
warunkach, O kwestji tej poméwimy jeszcze obszernie
w dalszym ciagu,

W wielu podrecznikach teorji lotnictwa mozna zna-
lez¢ wyjasnienia ,,pochodzenia” albo ,przyczyny” sity
nosnej, ktére mogg wydawac sie poczatkujgcemu sprzecz-
ne z tern, codmy tutaj powiedzieli. Jedni wiec np, doszu-
kujg sie przyczyny istnienia sity nosnej tylko w tern, ze
przy ruchu plata masy powietrza sg ,,0drzucane” ku do-
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fowi. Inne wyjasnienia — bardziej naukowe — rozwijaja
mysl, ze sita nosha wywolana jest jedynie przez ,.cyrku-
lacje powietrza” dokota skrzydta i t, d, W rzeczy samej
sprawa przedstawia sie, jak nastepuje: jezeli wyobrazimy
sobie, ze plat nosny porusza sie w powietrzu, to — we-
dlug praw mechaniki — cisnienia i predkosci powietrza
w catem otoczeniu sg jednoznacznie okre$lone. Otdéz w o-
iaczajgcem powietrzu stwierdzi¢ mozna jednoczesnie: rdz-
nice cisnien pomiedzy gorng i dolng powierzchnia ptata,
cyrkulacje powietrza dokota ptata, wreszcie ruch powie-
trza ku dotowi ponizej ptata. Kazde z tych trzech zja-
wisk moze by¢é uwazane z réwng racja za ,przyczyne"
sity nosnej,

Na czem polega zwigzek sity nosnej z ,,odrzucaniem
ku dotowi” czasteczek powietrza, to wynika z nastepu-
jacego rozwazania. Wyobrazmy sobie samolot wraz z o-
taczajgcem go powietrzem, ograniczonem powierzchnig
dostatecznie wielkiej kuli (ktéra porusza sie wraz z sa-
molotem); do powietrza, zawartego w kuli, musi stosowaé
sie podstawowe prawo mechaniki: sita= masa X przyspie-
szenie, Ot6z w danym razie na te mase powietrza dzia-
faja — poza nieznacznym jego ciezarem — przedewszy-
stkiem sily z zewnatrz na powierzchni kuli; sity te jednak
znosza sie, poniewaz w dostatecznej odlegtosci od samo-
lotu panuje cisnienie powietrza niezaktocone przez ruch,
a wiec wszedzie jednakowe. Ponadto dziatajg tu jeszcze
sity od wewnatrz, wywierane na te czasteczki powietrza,
ktore dotykajg bezposrednio powierzchni samolotu. Te
ostatnie sity stanowig przeciwdziatanie sitom, wywiera-
nym przez powietrze na powierzchnie ptatowca, a wiec
muszg by¢ im réwne i skierowane przeciwnie. Azeby te-
dy samolot podlegat dziataniu sity nosnej, to na mase po-
wietrza musi dziata¢ sita wypadkowa, skierowana nad 64,
a to (w mysl przytoczonego podstawowego prawa) jest
tylko wtedy mozliwe, jesli czasteczki powietrza otrzymuja
przy$pieszenie z goéry nadot. GdybySmy znali objetosé po-
wietrza V, ktéra w ciggu kazdej sekundy dostaje sie
w obszar dziatania skrzydta bez predkosSci pionowej, a po-
nadto te predko$¢ w, skierowang wddt, z jaka ona opu-
szcza ten obszar, to iloczyn V. w. dawatby nam wiel-
kos¢ sity nosnej.

Azeby zrozumieé¢ znaczenie ,cyrkulacji" i jej zwigz-
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Icu z sitg noSng, wyobrazmy sobie, ze nieruchomy samo-
lot jest umieszczony w poziomym pradzie powietrza. Gdy-
by czasteczki powietrza przebiegaty z mniej wiecej row-
ng przecietng predkoscig wzdtuz gornej i dolnej po-
wierzchni ptatdw nosnych, to takze przecietne cisnienia
musiatyby by¢ rowne (wynika to z wyprowadzonego
w rozdz, 3-im twierdzenia, w my$l ktérego suma cisnie-
nia rzeczywistego i cisnienia predkosci jest stata), W tym
przypadku nie bytoby wiec wecale sity nosnej. Jezeli jed-
nak sita nosna sie pojawia, to ciSnienie na dole jest wiek-
sze, niz na gorze, a zatem —wedtug przytoczonego twier-
dzenia — predkos¢ zwierzchu musi byC odwrotnie wiek-
sza niz na spodzie. Mozna to sobie tak przedstawic, ze
do jednostajnego mniej wiecej poziomego ruchu dochodzi
jeszcze jak gdyby ruch dodatkowy, ktdry na gornej po-
wierzchni posiada kierunek zgodny z pragdem, a na dol-
nej — przeciwny, Ruch dodatkowy, rozpatrywany sam
przez sie, przedstawia zatem krgzenie powietrza do-
kota skrzydta — i to w kierunku zgodnym 2z obiegiem
wskazowki zegara, jezeli prad jednostajny ptynie od le-
wej strony. Poniewaz za$ ten prad nalezy sobie wyobra-
zi¢ w kierunku odwrotnym do kierunku lotu, przeto sa-
molot, ktéry ogladany z naszego stanowiska obserwacyj-
nego leci w lewo, posiada cyrkulacje powietrza zgodng
z obiegiem wskazowki zegara, w przeciwnym razie — od-
wrotna. Woyijasnienie kwestji, jak sie mierzy cyrkulacje
i jak sie z jej wielkosci wnioskuje o wielkosci sity nos-
nej, przekraczatoby ramy niniejszej ksigzki ».

8. Zaleznos$¢ sity nosnej i oporu czotowego od
kagta natarcia a.

Sita nosna i opdr czotowy sg to, jak wiemy, sktado-
we sily, wywieranej przez powietrze na poruszajacy sie
ptat, Do obydwoch tych sktadowych, stosuja sie podobne
ogblne prawa, jak do oporu powietrza dowolnego ciata,
0 czem byta mowa w czesci | (poréwn, w szczego6lnosci

") Woychodzac 2 pojecia cyrkulacji, obliczyt N. Zukowski (i przed
czesciowo E. Kutta) wielkos¢ sity nosnej dla niektorych pro-

1 ow skrzydet. Ogélna teorja dla dowolnych profiléw, ktéra daje tez linje
zia aiiia sity nosnej, zostata rozwinieta przez autora niniejszej ksigzki
FI ,»~ZuUr Theorie des Tragflachenauftriebs' w Zeitschr, f.
riugtechnik und Motorluftschiffahrt, 1917, zeszyt 21/22 i 1920 zeszyt5 i 6,
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uwagi koncowe rozdz. 6-go). Mianowicie: przy jednako-
wych pozostatych warunkach sity sg proporcjonalne
do gestos$ci powietrza, do wielkoS$ci po-
wierzchni nos$nej i do kwadratu predkoSci;
dla wyznaczenia ktérejkolwiek takiej sity w konkretnym
przypadku trzeba oczywiscie zna¢ warto$¢ odpowiednie-
go ,spotczynnika sity nosnej”, wzglednie ,spoiczynnika
oporu czotowego”.

Jezeli oznaczymy site nosng w kg przez Py, opdr czo-
towy—przez Px, wielko$¢ powierzchni nosnej w m*przez F,

wreszcie obydwa spétczynniki — przez Zy { z, to zalez-
nosci nasze wyrazg sie wzorami:
@ P. Zv.m.F. Px= Zx.m.F.OQ

Nalezy tutaj zwréci¢ szczeg6lng uwage na to, ze F ozna-
cza wielkos¢ powierzchni nosnej (a nie pole rzutu na
ptaszczyzne prostopadta do kierunku ruchu, jak w cze-
sci 1); Ujest to, jak poprzednio, predkos¢ samolotu w m sek,
m — gesto$¢ powietrza {normalnie ”Y)-

Analogicznie, jak w rozdz. 4-ym, mozna teraz stwier-
dzi¢, co nastepuje.

Proporcjonalno$¢ do gestosci m zachodzi niezawod-
nie; proporcjonalnos¢ do kwadratu predkosci (przy war-
toSciach w praktyce spotykanych) sprawdza sie tu lepiej,
niz przy oporze powietrza dowolnych ciat. Proporcjonal-
nos¢ do powierzchni jest niezupetnie Scista; duze po-
wierzchnie dajg nieco korzystniejsze wyniki, niz mate.
Przy poréwnaniu pomiaréw wykonywanych na modelach
i obserwacyj odnoszacych sie do ptatéw nosnych normal-
nej wielkosci okazato sie, ze te ostatnie majg nieco mniej-
szy spotczynnik oporu a wiekszy spdiczynnik sity nosnej;
wskutek tego spoitczynnik szybowania bywa u.nich nie-
kiedy o jakie 10/0 mniejszy (a wiec korzystniejszy).

Podobnie, jak w rozdz. 3-im, mozemy oznaczy¢ po-
towe iloczynu gestosci przez kwadrat predkosci literg g
(ci$nienie predkosci) i wprowadzi¢ spétczynniki ,,normal-
ne" Cy~200Zy, Cx—200Zx; w ten spos6b otrzymamy
druga posta¢ wzor6w na site nosng i opor czotowy:

= Cy.~F-, . F.
®) i Y160 100

bcisle: pole najwiekszego rzutu tej powierzchni (przyp. ttum).
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Zgodnie z tem, co bylo powiedziane w rozdz, 3-im, Cy jest
rowne sile nosnej, przypadajacej na jednostke powierzch-
ni skrzydta przy predkosci lotu 144 km/godz, a C,—
odpowiedniemu oporowi czotowemu przy tejze predkosci.

Dla dwuptatowca trzeba naturalnie wstawi¢c na F
sume obydwdch powierzchni nosnych. Nalezy jednak zau-
wazyé, ze skrzydia, ktore nie sg dostatecznie od siebie
oddalone, przeszkadzajg sobie wzajemnie i pracujg w mniegj
korzystnych warunkach. Odstep pomiedzy gérnym i dol-

Rys. 17, Rys, 18,
Spotczynniki sity nosnej i oporu czotowego profilu, przedstawionego
na rys, 15.

nym platem powinien by¢ conajmniej réwny szerokosci
skrzydta (czyli dtugosci sierpa na rys, 9),

Spétczynniki i (a tem samem oczywiscie i Cy, CJ
dla kazdego ptata zmieniajg sie wraz z kagtem na-
tarcia, Przebieg zmiennosci Zyiz® w zaleznosci od ka-
ta natarcia charakteryzuje dany profil. Na rysunkach
17. 18 i 19 przedstawione sg wykresy, odnoszace sie do
profilu nakreslonego na rys, 15 | wyrazajace zmiany war-
tosci zy, zx oraz ilorazu zx'.zy=t dla kata natarcia od
0" do IS* Jezeli odczytujemy rzedne na rys, 17 i 18 nie
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wedtug skali podanej po lewej stronie, ktdra stosuje sie
do zy i Zx, lecz wedtug skali 200 razy mniejszej, podane]
po prawej stronie, to krzywe te dajg odrazu wartosci Cy
I Cx. Na rys, 19 takie rozroznienie nie wchodzi oczy-
wiscie wcale w rachube. Wykreslanie tych krzywych dla
rozmaitych profilow odbywa sie w laboratorjach aerody-
namicznych wten sposéb, ze model skrzydta zawiesza sie
pod odpowiednim katem w pradzie powietrza (w tunelu
aerodynamicznym), przyczem sity Py i Px sg mierzone

Rys, 20,
Spotczynnik szybowania i wedréwka s$rodka parcia dla profilu wg,
rys, 15.

przy pomocy odpowiednio skonstruowanej wagi, Z wy-
mierzonych wartosci Py i Px obliczyé mozna spo6tczynni-
ki Cy i Cx, dzielagc te sity przez powierzchnie modelu
i przez setng czesc cisnienia predkosci. Tern samem otrzy-
muje sie réwniez spoéiczynniki Zy i z*. Jak stosuje sie
nastepnie te wykresy, wskazuje nastepujacy przyktad.
OdczytaliSmy np, z wykreséw na rys, 17 i 18 dla
kata natarcia 6” spotczynniki Zy = 0,34, Zx = 0,022. Wyo-
brazmy sobie samolot, ktérego powierzchnia nosna (to
jest suma powierzchni wszystkich platow) wynosi 24 m\
predkos¢ 38 m/sek=137 km/godz, a ciezar 1270 Kkg.
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Woéwczas dla kata natarcia 6” znajdziemy, ze sita no$na
Py — 0,34,24 , vs ' 1444 = 1473 kg, opOr czolowy R =
= 0,022.24. \k+1444 95 Kkg.

Dowiemy sie poézniej, ze lot poziomy mozliwy jest
tylko wtedy, gdy sita nosna jest robwna ciezarowi samo-
lotu. A wiec kat natarcia 6” nie odpowiada w naszym
przyktadzie lotowi poziomemu, lecz wznoszeniu (poréwn.
rozdz. 28).

Na rys. 20 podana jest jeszcze dla uzupenienia
t. zw. krzywa wedréwki Srodka parcia (dla profilu wg,
rys. 15), Rzedne tej krzywej, mierzone od dolnej prostej
poziomej, dajg odlegtos¢ e' punktu przytozenia sity wypad-
kowej od tylnej krawedzi skrzydta w procentach catko-
witej szerokosci skrzydta t; rzedne za$, mierzone od gor-
nej prostej poziomej, daja w podobny sposéb odlegtosé e
tegoz punktu od przedniej krawedzi, Kwestje te omdwi-
my blizej dopiero w rozdz, 34-ym,

9. Profil i obrys plata nosnego.

MowiliSmy juz, ze decydujacy wptyw na wiasnosc
ptata noSnego ma ksztalt jego przekroju poprzecznego
t. zw, profil; inne cechy, jak np, obrys (czyli kontur
rzutu poziomego skrzydfa) sa mniej istotne. Decydujacy
krok naprzéd w udoskonaleniu samolotéw zawdzieczamy
francuskiemu konstruktorowi Nieuport, ktory pierwszy
docenit ogromne znaczenie starannie uksztattowanych pro-
filow — z zaokragleniem zprzodu i odpowiedniemi krzy-
wiznami na wierzchu i spodzie — i ktéry przez zastoso-
wanie platow tego rodzaju odnidst wybitny sukces (1911),
Od tego czasu wyprébowano w laboratorjach ogromng
ilos¢ najrozmaitszych profildw, najpierw we Francji —
w pracowni Eiffel'a ktory opublikowat obszerne zbiory
tablic i wykresow, dotyczacych spotczynnikéw sity nos-
nej i oporu czotowego (traktowanych jako funkcje Kkata
natarcia). W Niemczech pracuje w tym zakresie z duzem
powodzeniem zatozony w 1908 roku instytut aerodyna-
miczny w Gottingen pod kierownictwem L, Prandtl'a.
Wyniki Eiffel'a i Prandtlainiektorych nowszych za-
ktadow doswiadczalnych, urzadzonych na wzor paryskie-

go 1 getyngenskiego, stanowig dzisiaj gruntowng podstawe
la konstrukcji samolotow.
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Dla przedstawienia danych doswiadczalnych
przyjat sie sposdb, wprowadzony przez Lilienthal'a, za"
stosowany w naszych rysunkach 21—25, Zamiast miano-
.wicie odmierza¢ spotczynnik sity nosnej, oporu czotowego
i spétczynnik szybowania jako rzedne, przyczem odciete
odpowiadajg katom natarcia (i w ten spos6b mie¢ do czy-
nienia z trzema krzywemi), przedstawiamy wszystkie wy-

niki, dotyczace danego profilu, przy pomocy jednej tylko-
krzywej, W prostokatnym uktadzie spotrzednych zazna-
czamy po kazdej prébie taki punkt, ktérego odcieta row-
na jest spotczynnikowi oporu czotowego Cx a rzedna —
spotczynnikowi sity nosnej Cy, odpowiednia za$ warto$¢
kata natarcia (w stopniach) wypisujemy obok cyframi. Na-
chylenie prostej, przeprowadzonej przez poczatek ukiadu
spotrzednych i dany punkt, daje miare spoiczynnika szy-
bowania Cx!Cy. Krzywa, lgczaca poszczegoélne takie pun-
kty, stanowi t, zw, wykres biegunowy danego pro-



9, Profil i obrys pfata nosnego. 53

iilu i przedstawia odrazu wszystkie te wiasnosci profilu,
ktére przedtem byty scharakteryzowane zapomocg trzech
krzywych (rys, 17-719), Nasz rys, 21 odnosi sie do tego
samego profilu, o ktéorym byta mowa w poprzednim roz-
dziale, Mozna tatwo sprawdzi¢ zgodno$¢ danych rys, 21
i rys, 17-~19, uwzgledniajgc skale na osi poziomej i pio-
nowej, Azeby znalez¢ z tego wykresu spotczynnik szy-
bowania dla jakiegokolwiek kata natarcia, kfadziemy linij-
ke tak, zeby przechodzita przez odnosny punkt krzywej
i poczatek uktadu spétrzednych, i odczytujemy warto$¢

Rys, 22, Profil Gottingen Nr, .360,

spotczynnika na gornej prostej poziomej, albo na prostej
pionowej z prawej strony — tam, gdzie linijka przecina
jedng z tych dwodch prostych, Linja przerywana na rys,
2125 charakteryzuje, podobnie jak wykres na rys, 20,
wedrowke Srodka parcia, o czem bedzie mowa poOzniej;
rzedne tej krzywej przedstawiajg v/artosci Cy, a odpo-
wiednie odciete —warto$ci wyrazenia Cm= Cy.ejt, przy-
czem e i t posiadajg znaczenie, wyjasnione na koncu roz-
dziatu 8-go,

Na rys, 22 : 25 sg przedstawione wraz z wynikami
prob cztery profile, odpowiadajace dzisiejszym wymaga-
niom, wedlug nowszych danych faboratorjum w Gottin-
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gen”), Znaczenie poszczegdlnych krzywych wynika z tego,
cosmy przed chwilg powiedzieli. Po lewej stronie kazde-
go rysunku przedstawione sg dla danego profilu wykresy
spolczynnika sity nosnej Cy, spoiczynnika szybowania e
i wedrowki Srodka parcia (linjg przerywang), zupetnie po-
dobnie jak na rys, 17, 19 i 20, Skala dla £ jest podana
bezposrednio, skala dla Cy jest taka sama, jak na znaj-
dujagcym sie obok wykresie biegunowym.

Pierwsze trzy rysunki przedstawiajg ksztatty wiasci-
wych profilow skrzydta o rozmaitej grubosci i rozmaitem

Rys, 23. Profil Goétingen Nr, 361.

zakrzywieniu, czwarty przedstawia profil, ktory moze by¢
zastosowany tylko do Smigta (patrz cze$¢ IV), Uderzajace
jest duze podobienstwo krzywych, przedstawiajgcych wy-
niki pomiaréw dla rdéznych profilow. Tak np, krzywa,
przedstawiajgca Cy w funkcji kata o, zaczyna sie od
zera (mniej wiecej przy a= — 4" i podnosi sie prawie
prostolinjowo do wartosci 100, gdy kat natarcia osiaga
okoto 10", Najmniejszy spotczynnik szybowania wynosi
mniej wiecej od 0,05 do 0,06 i przypada dla kata natar-
cia ok. 2”. W przypadku profilu dwuwypukiego (rys, 25)

0 Pordéwnaj odsytacz 1 na str, 38,
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nie da sie wyznaczy¢ cieciwy profilu, od ktérej moznaby
mierzyC kat natarcia, jak na rys, 16; dlatego nakreslono
tu inng linje odniesienia, ktéra zostata umyslnie tak obra-
na, aby osiggna¢ przyblizong zgodnos¢ katoéw natarcia
w poréwnaniu z poprzedniemi wykresami. Spostrzegamy,
ze o wiasnosciach profilu decyduje ksztalt przedniej
czesSci profilu i ze brak sierpowatego zakonczenia zty-
tu na rys, 25 nie wplywa zbytnio na posta¢ wykresow.
Zresztag duze podobienstwo poszczegolnych wykresow
uwarunkowane jest tern, ze jednak i same profile sg dos¢
podobne. Wszystkie one posiadajg najgrubsze miejsce

Rys, 24, Profil Goétingen Nr, 401,

a zarazem gorng styczng poziomg w odlegtosci mniej wie-
cej jednej trzeciej dhugosci profilu od przodu; S$rednia
wypukto$¢ wynosi ok, Vis<wypuktos¢ dolnego brzegu pro-
filu — ok, V25> najwieksza grubo$¢ (za wylgczeniem rys,
25) — ok, Vio bis dtugosci profilu.

Jest rzecza wielkiej wagi, aby raz zaprojektowany
profil zostat osiggniety w wykonaniu z mozliwg doktad-
noscia. Dawniej stosowano prawie wytgcznie pokrycie
ptatéw ptoétnem, naciggnietemna zeberka (poréwn, rozdz, 11),
co pocigga za soba niedoktadnosci, poniewaz pomiedzy
dwoma zeberkami ptétno nieco sie zapada. Zamiast pot-
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na mozna stosowaC cienkie mocno sklejone deseczki
(t, zw, sklejke), ktérym tatwo nadal zadany ksztatt; wte-
dy jednak mamy te niedogodnos$é, ze sklejka paczy sie
pod wptywem wilgoci. W ostatnich czasach coraz czes$-
ciej buduje sie skrzydta catkowicie z metalu (patrz roz-
dziat 11), przyczem pokrycie jest wykonywane z cienkiej
blachy. Nie jest jeszcze dostatecznie wyjasnione, czy po-
jawiajgce sie tatwo na takiem pokryciu wypuktosci (wy-
brzuszenia) nie pogarszajg wihasciwosci aerodynamicznych.
We wszystkich przypadkach nalezy dba¢ o to, by tylna

krawedZz byla dostatecznie ostra, acata powierzch-
nia skrzydta mozliwie gtadka (np, ptdtno bywa
w tym celu kilkakrotnie lakierowane i cellonowane).
Obrys skrzydta (w widoku zgdry) moze by¢ za-
okraglony, prostokatny, trapezowy i t, d,), przyczem nie
ma to wielkiego wptywu na warunki aerodynamiczne.
Wyprébowano istotnie wszystkie mozliwe ksztatty ze skut
kiem mniej wiecej jednakowym. Rys. 26 przedstawia Kil-
ka przyktadéow (nakreslone sg tylko potowy ptatéw na
lewo od osi symetrji), ktore pod wzgledem sity nosnej
oporu sa prawie réwnorzedne, chociaz wykazujg pewne
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we, roznice pod wzgledem statecznosci, o czem bedzie mowa
w czesci VII, Tylko stosunek szerokoS$ci plata t do
rozpietos$ci b ma duzy wptyw na wartosci spétczynni-
kow Zy i Zx (poréwn, rozdziat nastepny), Spétczynnik szy-
bowania zmienia sie w mniejszym stopniu i wedtug do-
Swiadczeh osigga najkorzystniejsze wartosci przy stosun-
ku od 1:8 do 1:6, Jeszcze dalsze zmniejszanie stosunku
t :b zmniejsza wprawdzie przy niektérych profilach spot-
czynnik szybowania, ale w tak nieznacznej mierze, ze nie
optaca sie ponosi¢ strat, wynikajacych ze
zbyt wielkiej rozpietosci skrzydta, Spot-
czynnik sity nosnej roénie bardzo sil-
nie w miare zmniejszania stosunku t :b.
Przy zwyklych wymiarach (jak przyto-
czone przed chwilg) wynosi on zaledwie
ok, -/3 najwiekszej swej wartosci, kto-
ra osigga teoretycznie dla ,,nieskoncze-
nie“ dhugich skrzydet, a praktycznie
tylko w bardzo specjalnych warunkach
laboratoryjnych. Nachylenie krzywej,
przedstawiajacej zy (przy matych Kka-
tach), jest dla wszystkich obecnie sto-
sowanych pfatéw nosnych mniej wiecej
jednakowe i wynosi okoto 0,1 wznie-
sienia na 38 Wogoble rozmaite skrzy-
dta, bedace obecnie w uzyciu, réznig sie
miedzy sobg niewiele pod wzgledem
wiasnosci  dynamicznych, i rdéznice te
brane sg pod uwage jedynie przy bar- Rys, 26, Kilka pta-
dzo dokladfcrch obliczeniach. Stwier- tow no$nych w wi-
dzamy to “RiE~Znie na rys, 21 do 25, doku zgory.
ktére prze®”Viajg wyniki pomiarow na modelach o sto-
sunku t\b—\ -1 do 1:5, — O ile skrzydto posiada zmien-
ng szeroko$¢, to zamiast t nalezy wstawiaé we wszyst-
kich obliczeniach iloraz powierzchni nosnej przez roz-
pietos¢.

Niezwykty ksztalt skrzydta, oparty na probach
Lachm ann'a z roku 1917, zostat zastosowany na wielkich
angielskich ptatowcach Handley-Page. Jak wskazuje
rys, 27, profil takiego skrzydta jest podzielony i skiada
ANAAND -eSci gtdwnej mniej wiece] zwyklego ksztattu oraz
z dodatkowej czeSci przedniej, oddzielonej szczeling od
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czesci gtownej. Dziatanie szczeliny objawia sie gtdwnie
w tem, ze wznoszaca sie gataz wykresu sity nosnej
(Cy w funkcji a) siega tu dalej niz zwykle, prawie do 277,
gdzie Cy osiaga warto$¢é prawie 200, tymczasem na rys, 17,
najwieksza wartos¢ Cy wynosita zaledwie 110 (przy 147,
Prawdopodobnie szczelina wyréwnywuje czesciowo roznice
ci$nien dolnej i gdrnej powierzchni skrzydfa i w ten spo-
s6b zapobiega odrywaniu strug powietrza od gérnej po-
wierzchni, co normalnie rychto nastepuje przy zwieksza-

Rys, 27, Skrzydio Lachmann-Handley-Page,

niu kata natarcia. Zjawisko to jednak nie jest jeszcze
zupetnie wyjasnione, i1 nie sg znane wszystkie okolicz-
nosci, od ktorych zalezy wspomniany wzrost sity nosnej,
W nowszem wykonaniu skrzydto ,szczelinowe” posiada
przednig cze$¢ ruchoma, dzieki czemu szczelina daje sie
otwiera¢ dopiero w locie. Mozna w ten sposGb osiggnac
silny wzrost spoitczynnika sity nosnej na krotko przed
ladowaniem i w zwigzku z tem zmniejszenie predkosci
ladowania.

10. Rozktad cisnienia. Wpltyw stosunku bokdéw.

MowilisSmy juz na poczatku rozdz"Hfgo, ze na
wierzchu poruszajacego sie skrzydta po«wstaje spadek
ci$nienia (depresja, dziatanie ssace), na spodzie zas daje
sie stwierdzi¢ wzrost cisnienia (nadci$nienie). Przecietne
dziatanie ssania jest zwykle prawie dwa razy wigksze,
niz przecietne dziatanie nadcisnienia; znaczy to, ze roz-
rzedzenie powietrza przy wierzchu skrzydta przyczy-
nia sie do wytworzenia sity nosnej w przyblizeniu
dwa razy wiecej, nizzgeszczenie przy spodzie. Mozna
stad wywnioskowaé, ze ksztalt wierzchu skrzydta odgrywa
wiekszg role, niz ksztatt spodu. Narys, 28 widzimy dwie krzy-
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ktére przedstawiajg rozkiad cisnienia po obydwoch stro-
nach profilu w pewnym konkretnym przypadku, Prosta
pozioma odpowiada ci$nieniu powietrza w spoczynku,
awiec lat. Dolna krzywa wykazuje przebieg cisnien mnigj
wiecej od 1 at, do 1,003 at, i odtwarza parcie na spod
skrzydfa; gorna za$ krzywa dochodzi do 0,996 at, i od-
powiada depresji na wierzchu skrzydta. Najwieksza nad-
wyzka nad ci$nieniem atmosferycznem wynosi zatem nie-
spetna 0,003 at= 30 kg/m®, najwieksza depresja ponizej
tego cisnienia na wierzchu—ok, 0,004 at=40 kg,m". Sred-
nie wartosci dla spodu wynoszg 0,0010 at — 10 kg/m”, dla
wierzchu 0,0024 at = 24 kg/m®, W rezultacie skrzydto nasze
posiada w rozpatrywanym przekroju wypadkowa srednig site
nosng rowng 10-[-24=34 kg/m”. Przykiad ten oparty jest na-
danych pomiarowych, osiggnietych przy predkosci 40 m/sek
Opisane powyzej “om
dziatanie nie odbywa
sie zupetnie jednako-

wo we wszystkich hlierzch skrzydta
przekrojach skrzydta, (depresja]

a zalezy w pewnym

stopniu od potozenia Osszsat

przekroju, Oile skrzy-
dio jest zupehlnie sy-
metryczne i profil nie-
zmienny we wszyst-
kich przekrojach, to

na przekroje potozone i onical
przy koncach skrzy-
det dziata*"j*dkowa Spod skrzydta

cisnien  RIMALmMNiej- (nadeisnienied
sza, niz na®”"Rcroje

wewnetrzne Brefej ka-

dtuba, Czesto umysl-

nie potegujemy te roz-

nice, czynigc kat na-

tarcia profilow coraz

mniejszym ku kran-

QO |, ®MZydel, lub 28, Rozklad ci$nienia na profilu skrzydta,.
zmniejszajac  stopnio-

wo szeroko$C skrzydta, przyczem obrys skrzydta prze-
staje by¢ prostokatem. Dzieki temu polepszajg sie wiasci-

Hierum k/otun
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wosci platowca w locie, a ponadto powstajg korzyst-
niejsze warunki konstrukcyjne, gdyz sita nosna dziata
na kazda potowe skrzydta na mniejszem ramieniu.

Jezeli podzielimy catkowity ciezar G samolotu wraz
z zaloga, bagazem i t, d, przez wielkos¢ F catkowitej
powierzchni nosnej (przy dwuplatowcu przez sume po-
wierzchni goérnego | dolnego skrzydia), to otrzymamy prze-
cietne obcigzenie na jednostke powierzchni nosnej, czyli
t, zw. ,,0bcigzenie jednostkowe ptatdbw nosnych“. W dzi-
siejszych samolotach wynosi ono zwykle od 30 do 60
kg/m®, w najnowszych szybkich aparatach dochodzi jed-
nak do 85 kg/m"; dawniejsze duze i powolne platowce
miewaty obcigzenie jednostkowe okoto 25 kg/m-, nie-
kiedy jeszcze mniej. Srednie obcigzenie jednostkowe musi
by¢ réwne wspomnianej wyzej sumie oddziatywan ssania
i nadcisnienia, a raczej sumie ich przecietnych wartosci,
o ile uwzglednimy, ze sita nosna skrzydet zmiejsza sie od
$rodka ku krancom, O znaczeniu ,,obcigzenia jednostko-
wego“ dla wiasciwosci ptatowca w locie pomoéwimy jesz-
cze pbzniej (rozdz. 32),

Spadek sity nosnej od Srodka skrzydta w kierunku
jego koncoéw jest zwigzany z bardzo waznem zjawiskiem,
ktoremu w ostatnich czasach posSwiecono wiele uwagi.
Nadwyzka cisnienia po stronie dolnej, a takze depresja
zwierzchu sg silniejsze w $rodku, niz na koncach skrzy-
dfa, Znaczy to, ze pod spodem ma miejsce spadek cisnie-
nia od $rodka do zewnatrz, na wierzchu za$§ naodwrot.
Wskutek tego, jezeli wyobrazimy sobie samolot nieruchomy
umieszczony w pradzie powietrza, to czasteczki powietrza—
oprécz swego gtownego ruchu w kierunku osi sy |K otu—mu-
szg wykonywac jeszcze niewielki ruch dodatk™”A mianowi-
cie ponizej skrzydta czasteczki oddalajal™” od $rodka
ku jego koricom, a na stronie goérnej ptyng od koncow
skrzydta do Srodka, posuwajac sie zawsze w kierunku
spadku cisnienia. Zauwazmy teraz, ze czasteczki po-

wietrzg, mingwszy skrzydto
naskutek swego gtownego
. ruchu, nie moga natych-

Rys, 29, Uktad wirow, miast straci¢ dodatkowego
ruchu okrgzajgcego. Za skrzydtem wytwarza sig stan ru-
chu powietrza, przedstawiony na rys. 29, ktéry nazywa-
my ,pasmem wirowem* (Prandtl), Wyobrazmy sobie
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mianowicie, ze poszczeg6lne zaznaczone na rysunku
wibkna wirowe istniejg jednoczesnie obok siebie; w ta'-
kim razie wzbudzone przez nie predkosci znoszg sie wza-
jemnie w tych miejscach, gdzie wiokna sasiadujg ze soba,
gdyz predkosci majg odwrotne Kierunki, pozostaje wiec
na dole tylko przeptyw od $rodka do koncow pasma wi-
rowego, a na wierzchu—od koncéw do $rodka. Gdy mo-
wimy, ze skrzydto pozostawia za swa tylng krawedzia
przedtuzenie w postaci pasma wirowego, to nie rozumie-
my przez to nic innego, jak tylko to osobliwe przesuwa-
nie sie wzgledem siebie gdrnych i dolnych warstw po-
wietrza, Nalezy przyja¢, ze w kazdem miejscu natezenie
wspomnianych wirdw jest proporcjonalne do spadku sity
nosnej w danym przekroju skrzydfa. Niejednakowe wy-
miary matych kolek, oznaczajacych wiry na rys, 29, maja
wiasnie wyraza¢ wzrastajgce natezenie wirdw.

Rys, 30, Pole predkosci pary wiréw.

Mozna stwierdzi¢ uderzajacy zwiazek pomiedzy istnie-
niem pasma wirOw za skrzydiem i powstawaniem sity
nosnej i oporu czotowego. Rys, 30 przedstawia pare wio-
kien wirowych o jednakowem natezeniu i przeciwnych
kierunkach oraz rozktad wzbudzonych przez nie pred-
kosci, Cate ,pasmo wirdw" wg, rys, 29 stanowi tylko cig-
gty ukfad takich ,,par wirowych". Wir oznacza, jak to
przedstawiono na rys, 30, ruch czgsteczek po okregach
spotsrodkowych, przyczem predkosci sg odwrotnie pro-
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porcjonalne do odlegtosci od wsp6lnego Srodka. Jezeli
ztozymy predkosci, pochodzace od dwuch sasiadujacych
widkien wirowych o réwnych natezeniach i przeciwnych
kierunkach, to w obszarze miedzy obydwoma wioknami
otrzymamy predkosci skierowane mniej wiecej z gory na
dot, jak to wida¢ na rys, 30, Ogoét takich par wirowych
poza tylng krawedzig skrzydfa musi wiec wytwarzaé pole
predkosci skierowanych z géry na dot, ktére uwarunko-
wane jest tylko spadkiem sity nos$nej od $rodka ku kon-
com plata. GdybySmy mieli skrzydto o nieograniczonej
dtugosci z rownomiernym rozktadem sity nosnej, to nie
bytoby wcale dodatkowego bocznego optywu zdotu do
gory, ani pasma wiréw, ani pola predkosci na dét skie-
rowanych, Mozna zatozy¢, ze w tym przypadku istniataby
tylko pionowa sita no$na, i w ogolnosci, ze sita wywie-
rana przez powietrze na skrzydto jest prostopadta do kie-
runku predkos$ci czasteczek powietrza, sptywajacych z tyl-
nej krawedzi. Wobec tego w warunkach rzeczywistych
A otrzymamy site nachylo-

na do pionu pod katem,

ktérego tangens wynosi

w :V, gdzie w oznacza

$rednig sktadowa piono-

W ten sposéb wyjasnio-
ne jest przynajmniej
w zasadzie powstawanie
Rys. 31, Predkosci powietrza za skrzydtem, poru CZotowegO nieza-

leznego od ksztattu profilu skrzydta lub od rodzaju jego
powierzchni, a spowodowanego jedynie skonczong dtu-
gos$cig skrzydta. Jest to wihasciwie tylko cze$¢ catkowitego

Predkosci w bezposredniem otoczeniu $rodka wiru sg wiec
»hieskonczenie wielki«*“ w stosunku do punktéw bartlziej oddalonych,
Dlatego, jezeli rozpatrujemy jaki$ punkt warstwy wirowej, jak to miato
miejsce w tekscie, to nalezy bra¢ pod uwage tylko bezposrednio sasia-
dujgce wiokna wirowe, a pomija¢ bardziej oddalone. Natomiast w pew-
nej odlegtosci od warstwy wirowej nalezy uwzglednia¢ dziatanie wszyst-
kich witokien wirowych razem. Cato$¢ trzeba sobie tak wyobrazag,
ze poszczegdlne widkna wirowe sg ,,nieskonczenie“ stabe, tak ze
w swem bezposredniem otoczeniu wzbudzajg one predkosci skonczone,
podczas gdy w pewnej odlegtosci ogo6t tych widkien powoduje row-
wiez predkosci skonczone.
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oporu czotowego, zwana oporem ,indukcyjnym* Pxi, przy-
ozem czyni on zadosC zaleznosci P.« : Py = w :v.

Drugi zwigzek dla oporu indukcyjnego otrzymamy,
zakfadajgc, ze praca, zuzyta na jego pokonanie, prze-
ksztatca sie catkowicie w energje kinetyczng ruchu po-
wietrza z gory naddot ztylu skrzydta. Niech P'oznacza
pole przekroju (prostopadtego do kierunku lotu), w kté-
rym panuje Srednia predko$¢ powietrza z gory nadot w
w takim razie objetos¢ powietrza, biorgcego udziat w tym
ruchu, zwieksza sie co sekunde o F.v. Wobec tego przy-
rost energji kinetycznej w ciggu kazdej sekundy wynosi

m.F'.v.

i musi by¢ rowny pracy Pxi.o, zuzytej w tymze czasie
na przezwyciezenie oporu czotowego. Wypada stad:
2
pxi=zmf W

Z drugiej strony sita nosna Py daje sie obliczy¢ na
tej podstawie, ze w ciggu kazde] sekundy objetos¢ po-
wietrza F'o uzyskuje predkos¢ w' z géry nadét (por.
str. 46), skad:

P —mF'v. w.

Wyznaczajac z tego réwnania w'= Py :mF'v i wsta-
wiajagc kwadrat tego wyrazenia w réwnanie poprzednie,
otrzymamy:

: _ B2

mF m I}—!'v 2m P F'
Wzor ten moze by¢ stosowany naturalnie tylko wte-
N> gdy znana jest wielko$¢ pola przekroju F\ tymczasem
0 polu tern wiemy narazie tylko tyle, ze zalezy ono
w pierwszej linji od rozpietosci skrzydta b. Teoretyczne
rozwazania wykazaly, ze najwieksza wartos¢ F' (a wiec
najkorzystniejsza, poniewaz prowadzi do najmniejszego
Fxi) jest rdbwna polu kota, opisanego na rozpietosci skrzy-
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dia, jako na $rednicy, a wiec F’ F.  Otrzymujemy
w ten sposGb najmniejszy opér indukcyjny

2 Py?

P.i
r. mv~P

Jezeli podstawimy tutaj dla Py i Pxi wyrazenia (a)
z rozdz. 8-go i zauwazymy, ze powierzchnia nosna F jest
réwna iloczynowi rozpietosci przez szeroko$¢ skrzydia b.th
to otrzymamy (odnoszac teraz spotczynnik zx tylko do
indukcyjnej czesci oporu czotowego):

2 ZyM P.O"

Zx,tn. F. U
K b*¢
a po skroceniu
2, t
7MN--T -

Jezeli zamiast spotczynnikdéw Zy, Zx podstawimy 200
razy wieksze Cy, Cx, to wypadnie:

l_-fp -2
100% 7y " h
t 1 )
np, dla * ~ bedzie = 0,000531

Ten teoretyczny zwiazek pomiedzy spotczynnikami
sity nosnej i oporu czotowego moze by¢ wykreslnie przed-
stawiony w takim samym ukiadzie, jak wykres bieguno-
wy na rys, 21, gdzie Cx i Cy oznaczajg zwykle spotrzedne
prostokatne; otrzymujemy wtedy parabole. Na rys. 32
widzimy taka parabole i obok podang dla poréwnania
krzywa biegunowg z rys, 21, otrzymang z pomiarow
w tunelu. Widzimy, ze teoretyczna parabolaodtwarza

dos¢dobrae ogolnyprzebieg krzywej  doswiadczalnej. Ta
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ostatnia jest przesunieta nieco na prawo wzgledem para-
boli, co dowodzi, ze opo6r czolowy rzeczywisty jest wiek-
szy od ,indukcyjnego” (dla ktérego zreszta podano tylko
teoretyczne mini-
mum). Dodatkowa
cze$C oporu nazy-
wa sie ,oporem
ksztattu® gdyz
przyjmujemy,  ze
zalezy ona prze-
dewszystkiem od
ksztattu profilu. Ca-
te to rozwazanie
wykazuje — i na
tern polega jego
gtéwne znaczenie,
ze udoskonalajac
profile nie mozna
zmniejszy¢  oporu
czotowego ponizej
pewnej wielkosci,
uwarunkowanej sto
sunkiem bokdow bit.
i ze przy dzisiejszych profilach opér jest juz dos¢ zbli-
zony do tej najkorzystniejszej wartosci.

Ostatni nasz wzor wskazuje, ze w miare powieksza-
nia stosunku h:t (rozpietosci skrzydta do szerokos$ci) opor
indukcyjny maleje; np, dla b:~=8 mamy Cjc=0,000398 Cy-
(parabola wykreslona linjg przerywang na rys, 32). Je-
zeli wykonaliSmy pomiary przy stosunku bokéw 6:1, to
mozemy przewidzieé, jaka bedzie krzywa biegunowa dla
stosunku 8:1; w tym celu nalezy tylko doda¢ réznice od-
cietych biegunowej dla stosunku 6: 1 i odpowiedniej pa-
raboli (wyrazajagce opoOr ksztattu) do odcietych nowej pa-
raboli, odpowiadajacej stosunkowi 8:1, Numeracji katéw
natarcia nie mozna jednak bezposrednio przenosi¢ z jed-
nej biegunowej na druga; trzeba bowiem pamietaé o tern,
ze dla wielkosci sity nosnej miarodajne sg katy natarcia
odniesione do Kierunku sptywu z tylnej krawedzi, a wiec
katy mniejsze od zwykych katéw natarcia o wielko$¢ WAV—
Pxi'.Py. Dla punktéw pierwszej paraboli jest =
0,000531 Cy, dla drugiej 0,000398 Cy. Dlatego tez, prze-

Rys, 32, Parabola indukcyjnego oporu
czotowego.
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chodzac od stosunku 6:1 do 8:1, musimy napisa¢ dla
ktorejkolwiek rzednej Cy kat natarcia zmniejszony o
0,000133 QA np, dla Cy— 70 musimy obnizy¢ warto$¢
B = 6" na 51°, gdyz kat, ktérego miara tukowa (albo si-
nus lub tangens) wynosi ok, 70. 0,000133 = 0,00931, po
przeliczeniu na stopnie wyraza sie liczbg ok, 0,53, Meto-
da ta daje dostateczng podstawe dla oceny zgrubsza
wptywu stosunku bokéw skrzydta na wielkosci sit — przy-
najmniej w zakresie zagadnien, spotykanych w technice %),

11. Budowa ptatéw nosnych.

Platy nosne, rozpatrywane, jako cze$¢ konstrukcyj-
na samolotu, stanowig pewnego rodzaju ustroj dzwi-
gajacy, narazony wytrzymato$ciowo podobnie jak ruszto-
wanie suwnicy, kratownica mostowa i t. p. W pierwszem
grubem przyblizeniu mozna przyja¢, ze ciezar samolotu
dziata w plaszczyznie symetrji kadtuba pionowo na dét,

zas$ sity nosne sg przy-

tozone w S$rodkach

prawego i lewego

skrzydta i obciazajg

przymocowang do ka-

dtuba konstrukcje pta

téw na giecie (rys. 33).

Stopniowo dopiero u-

stalito sie wsréd kon-

struktoréw przekona-

Rys, 33, Sily dzialajace na samolot,  nie, Ze budowa ptla-
tow nosnych stanowi

powazne zagadnienie statyki budowli, dla racjonalnego roz-
wigzania ktorego nalezy wykorzysta¢ w calej peini wyni-
ki tej wysoce rozwinigtej nauki. Zasadniczo rozrézniamy

Przedstawiona tutaj pobieznie teorja pochodzi od Z Pran-
dtla, ktéry rozwinat jg po raz pierwszy w dwoch pracach ogtoszo-
nych w ,Nachr, d, Goéttinger Gesellschaft d, Wissensch.”, 1918 i 1919.
Data ona poczatek licznym pracom, ktorych tytuly i t, d, sg dokladnie
przytoczone w sprawozdaniach instytutu doswiadczalnego w Gottingen
(por, odsyfacz na str, 38), A, B etz podat popularny wykiad tej teorji,
pzzeznaczony dla szerszych két czytelnikéw, w ,,Naturwissenschaften*
1918 zeszyt 38/39,
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dzisiaj skrzydta ,wolnono$ne" (nowszy typ —t, zw,,, can-
tilever®), ktére zawdzieczajg swa zdolno$¢ udzwigowa
wiasnej wytrzymatosci, oraz skrzydta ,wigzadtowe* (star-
szy typ), ktére dopiero w potaczeniu z zewnetrznym sy-
stemem rozpinajagcym (stupki, liny i t. d.) stanowig kon-
strukcje zdolng do podjecia sit dziatajagcych na samolot.

Rys. 34 przedstawia zasadnicze czesci starszej, lecz
dzisiaj jeszcze bardzo rozpowszechnionej konstrukcji nos-
nej dwuptatowca. Rzutpionowy (widok z przodu) przed-
stawia potowe konstrukcji, t, zw, prawg ,komore", a rzut
poziomy — prawe gorne skrzydto samolotu.

" Podiuznica przednia
Podiuznica tylra

S Sk

D Poprzecznice

K Sdegna wewretrzre
R Zeberka

0 /Sctegakcnm)/\e
Q Sdiegno poprzeczre

Rys. 34. Gloéwne czesci konstrukcji nosnej normalnego dwuptatowca.

Z podanych obok napiséw mozna odrazu zrozumie¢ prze-
znaczenie poszczeg6lnych czesci (,,podiuznice, shupki, po-
przecznice, zeberka, S$ciegna wewnetrzne i komorowe").
W rzucie bocznym uwidocznione sg krzyzujace sie ,$cie-
gna poprzeczne , czyli linki przeciggniete wzdluz przekat-
nych réwnolegtoboku, utworzonego przez dwa stupki i dwie
poprzecznice. Gérne i dolne skrzydta bywajg czesto ,,ustop-
niowane , t. j. przesuniete poziomo wzgledem siebie. Po-

uznice sg wykonywane prawie zawsze z drewna, stupki
z rewna albo ze stali, poprzecznice — przewaznie ze
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stali, Sciegna — z linek stalowych. Wyszczegdlnione po-
wyzej czesci skfadowe wraz z urzadzeniem pomochiczem,
koniecznem dla umocowania skrzydet do kadtuba (,ko-
ziot* albo ,,baldachim*), tworzg wihasciwa konstrukcje dZzwi-
gajaca; wymiary ich (wysokos$¢ i szeroko$¢ podtuznie, gru-
bosc stupkow i linek i t, d.) powinny by¢ obliczone wedtug
zasad statyki budowli i nauki o wytrzymatosci materjatow.
Nalezy przytern zwr6ci¢ uwage na wazng okolicznos¢, ze
ptat gorny i dolny tworzg wsp6lnie jeden system nosny,
podobnie jak np, kratownica mostowa, w ktorej odlegtosé
gbrnego i dolnego ,,pasa" odegrywa te samg role, co od-
legto§¢ miedzy gornem i dolnem skrzydtem. Istnieje
ogblna zasada, ze duze ciezary moga by¢ opanowane
tylko przez dostatecznie wysokie konstrukcje dzwiga-
jace, o ile ciezar samej konstrukcji nie ma by¢ zbyt
wielki; z tego juz widoczna jest pewna przewaga
dwuptatowca nad jednoptatowcem: w tym ostathim
trzeba stosowac specjalne $rodki pomocnicze, jak umoco-
wanie Sciegien do podwozia, kadiuba lub specjalnego
»mostka" i t, d,, aby osiggng¢ jaka takg wysoko$¢ kon-
strukcji, ktorg przy dwuptatowcu stanowi sama przez sie
wysokos¢ komory, Tym wiasnie korzystnym warunkom
konstrukcyjnym dwuptatowca a bynajmniej nie jakim$ za-
letom lotniczym nalezy przypisaé fakt, ze wypart on pra-
wie zupetnie jednoptatowce na dhugi okres czasu. Do-
piero w ostathich czasach postepy techniczne w budowie
samolotéw doprowadzity do powstania bardzo udatnych
typow jednoptatowcow.

Rysunki od 35 do 40 dajg ogblny przeglad najwaz-
niejszych typdw konstrukcyj nos$nych ptatowcow. Na kaz-
dym z tych rysunkbw mamy po prawej stronie rzut pio-
nowy catego samolotu wwidoku zprzodu (przyczem czesci
mniej wazne zostaly pominiete); po lewej stronie za$ znaj-
duje sie rzut boczny gtownej Srodkowej czesci platowca,
ktdéra pozostaje po usunieciu czesci przedniej i ogonowej
kadtuba. Pierwsze trzy rysunki przedstawiajg dwupta-
towce, pozostate trzy — jednoptatowce. Rys, 35 przed-
stawia dwuptatowiec ,,dwustupkowy* (tego samego rodza-
ju, co na rys, 34), ktéry posiada po dwa stupki z prawej
i z lewej strony, rozmieszczone w dwdch ptaszczyznach—
zprzodu i ztylu. W podobny sposéb buduje sie wielkie
samoloty tr6j —i cztero-stupkowe. Zaletg tej konstrukcji
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jest prostota i jasno$¢ warunkéw statycznych, t. zn. roz-
ktadu sit i naprezen; powazng za$ wade stanowi znaczna
ilos¢ stupkéw i dhugich linek, pociggajacych za sobg wiel-
kie opory, co uniemozliwia osiggniecie wiekszych pred-
kosci lotu. Postep pod tym wzgledem widzimy w dwu-
ptatowcu ,,jednostupkowym™ na rys, 36; pomimo znaczne-

Rys, 35, Dwuptatowiec dwustupkowy.

Rys, 36, Dwuptatowiec jednostupkowy.

Rys. 37, P¢ttoraplatowiec

go zredukowania konstrukcji usztywniajgcej daje sie i tu
osiggna¢ rozpietos¢ nie o wiele mniejsza, niz poprzednio.
Przytem ukfad linek jest nieco inny, mianowicie przepro-
wadzone sg t, zw. Sciegna czotowe, #gczace odpowiednie
punkty gérnego plata w plaszczyznie tylnych stupkdw
z przednig czesSclg kadiluba. Rys. 37 przedstawia tak
zwany ,,pottoraptatowiec” (Nieuport) — konstrukcje na-
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dajaca sie specjalnie dla celéw sportowych i bojowych.
Dolne skrzydto ma tutaj tylko jedng podiuznie et
potgczong zapomocyg widetkowatych stupkow z obydwie-
ma podtuznicami gérnego skrzydta. W ten sposéb mozna
sie obejs¢ bez Sciegien poprzecznych, a ponadto zastgpig
linki, lezagce w ptaszczyznach podiuznie przez odpowied-
nie zastrzaty; jednakze dolna podiuznica jest przytem na-
razona w do$¢ niekorzystny sposéb na skrecanie.

Rys. 38. Jednoptatowiec wigzadtowy starszego typu.

Rys. 39. Jednoptatowiec jednostupkowy.

Rys, 40, Jednoptatowiec wolnonosny.

Starsza konstrukcje jednoptatowca przedstawia rys. 38r
ptat nosny jest potaczony przy pomocy znacznej ilosci linek
z dwoma statemi punktami powyzej i ponizej kadtuba.
Odlegtos¢ tych punktéow, potozonych jeden nad drugim,
stanowi te niezbedng ,,wysoko$¢ konstrukcji“, o ktorej
byta mowa wyzej. Znaczny postep stanowi nowoczesny
jednoptatowiec, wzmocniony nielicznemi zastrzatami, przed-
stawiony na rys, 39, jeszcze za$ dalsze ulepszenie—kon-
strukcja wg. rys. 40, wolna od jakichkolwiek wiazadet
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zewnetrznych. Jest ona mozliwa tylko dzieki temu, ze
samo skrzydio, a raczej jego szkielet zawarty miedzy
wierzchnig i spodnig powierzchnig, stanowi dostatecznie
wytrzymatg kratownice. Rys, 41 przedstawia przekroj
takiego skrzydta samolotu, wykonanego z lekkiego metalu
(duraluminium) przez firme Rohrbach w Berlinie, Poszcze-
golne elementy kratownicy sg to czeSciowo cienkosScienne

Rys, 41, Przekrdj skrzydta wykonanego catkowicie z metalu.

rury, czesciowo za$ beleczki z cienkiej blachy (miniatury
belek zelaznych, stosowanych w budownictwie naziemnem
lub w mostach). Pierwsze takie konstrukcje skrzydet po-
chodzg od prof. Junkers’a z Dessau, ktéry chciat jedno-
cze$nie wyzyska¢ zalety aerodynamiczne grubych pro-
filow,

W skrzydtach dawniejszego typu (nie wolnonosnych)
szkielet sktada sie z ppdiuznic, stupkow i linek, a uzu-
petnienie jego stanowig drewniane zeberka umocowane
do podtuznie (/? na rys, 34), ktore ustalajg ksztatt profilu.
Na zeberka nacigga sie najpierw tasmy réwnolegle do
podiuznie, a dopiero na nich jest rozpiete ptotno. To
ostatnie pocigga sie specjalnie impregnujgcym lakierem
cellonowym, ktory je czyni mozliwie gtadkiem, odpornem
na wpltywy atmosferyczne i ogniotrwatem. Zamiast ptdtna
stosuje sie czasem pokrycie skrzydia sklejka, ktora jed-
nak jest mato odporna na wilgo¢. Skrzydta wolnono$ne
pokryte sg zwierzchu i zdotu cienkiemi arkuszami blachy
aluminjowej, ktore same stanowig czes¢ konstrukcji nos-
nej, Z punktu widzenia aerodynamicznego chodzi tylko
0 to, aby zaprojektowany profil skrzydta byt zrealizo-
wany mozliwie dokfadnie. Poniewaz ptotno ugina sie ta-
two pomiedzy zeberkami pod wpltywem zewnetrznego na-
cisku, wiec metalowe skrzydta bytyby lepsze, gdyby nie
to, ze na cienkiej blasze tatwo powstajg wybrzuszenia.

Po zbudowaniu nowego typu samolotu (na podstawie
obliczen mechanicznych i wytrzymato$ciowych) poddaje
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sie czesto dla kontroli jego komore jeszcze t. zw, sta-
tycznej probie wytrzymatosci. Prdba taka jest wskazana,
gdyz naog6t istnieje dos¢ duza dowolnos¢ w wyborze
spotczynnikdéw wytrzymato$ciowych, a takze w samych
zatozeniach, na ktoérych opierajg sie obliczenia konstruk-
torow, Zwykle wykonywa sie takie badanie w warun-
kach, odpowiadajacych wznoszeniu samolotu. Sam pomiar
przeprowadza sie w nastepujacy spos6b: samolot zostaje
odwrécony podwoziem do gory, poczem skrzydta jego
obcigza sie piaskiem; przytem aparat zostaje podparty
w tych miejscach, na ktére w czasie lotu dziata naj-
wieksze obcigzenie, a wiec wzdtuz kadtuba przy belkach
silnikowych, przy siedzeniu pilota i t. d. W ten sposéb
osiggamy analogiczne dziatanie sit na konstrukcje nosna,
jak w locie, mianowicie obcigzenie piaskiem zastepuje
site nosna, a reakcje podpor—wiasciwe obcigzenie samolotu.

Przy wykonywaniu préby statycznej nalezy uwzgledniac
ciezar wihasny skrzydet (lub niewiele od niego rézniagcy
sie ciezar komory). Ciezar ten wynosi obecnie najczesciej
od 3 do 5 kg, na metr kwadratowy powierzchni ptatow,
niekiedy nieco wiecej. Jezeli np, poddajemy probie samo-
lot, dla ktérego obcigzenie jednostkowe powierzchni
(w znaczeniu wyjasnionem w rozdz, 10-ym) wynosi ok,
34 kg/m”™, a ciezar skrzydet 4 kg mt, to nalezy obcigzy¢
skrzydta piaskiem w stosunku 34 —8= 26 kg/m®. Wtedy
bowiem faktyczne obciazenie skrzydta podczas proby wy-
nosi 26 {~4 = 30 kg m® ot6z takie same sity dziatajg na
konstrukcje no$ng podczas lotu, poniewaz od obcigzenia
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jednostkowego 34 kg;m" nalezy teraz odjgC ciezar wiasny
4 kg/m', ktory zostaje bezpoSrednio skompensowany przez
site nosng i wskutek tego nie obcigza wcale konstrukcji.
Rozktad piasku na skrzydtach trzeba mozliwie upodobnié
do rozkiadu sity nosnej, a rozktad reakcyj — do rozkiadu
obcigzenia. Najtatwiej zadoscuczyni¢ temu ostatniemu wy-
maganiu przy pomocy odpowiednio obliczonego ukiadu
dzwigni, Jak zaznaczono na rys, 42, Jezeli do pierwszych
26 kg. piasku na nm dotozy¢ jeszcze 30 kg mi ptatowiec
probe te wytrzyma, to stwierdzamy ,,podwdjny spétczyn-
nik bezpieczenstwa“, przy dalszych 30 kg/m™ — potrdjny
i t, d. Zasadniczo wymaga sie, aby zfamanie nastepowato
dopiero przy 4 -1lub 5 krotnie wiekszem obcigzeniu niz
to, ktére odpowiada wznoszeniu samolotu (a wiec w na-
szym przypadku 116 do 146 kg/m"). Przy pomocy innych
odpowiednio obmyslonych préb statycznych mozna wy-
probowac¢ wytrzymatos¢ samolotu nietylko w normalnych
warunkach lotu, ale i w innych, np, przy podrywaniu
ptatowca z lotu szybowego, przy locie ,,pikowym* (stromo
nadét) i t, d. Bardziej szczegétowe wiadomosci o tern
mozna znalezé w podrecznikach statyki lotniczej ),

12. Obliczenie predkosci lotu i niezbednej sity
ciggu przy danym kacie natarcia.

Na podstawie rozwazan z rozdz. 8-go mozemy obli-
czy¢ predkos¢ lotu poziomego platowca, jezeli znamy
jego ciezar, wielko$¢ powierzchni nosnej oraz kat na-
tarcia przy locie poziomym, a ponadto wiasnosci
aerodynamiczne profilu, t. j, odnosne wykresy spotczyn-
nikdw Zy i Zx. Na str, 48 wyprowadzony zostat wzor:

Py= Zy.m.F. 0\
Przy locie poziomomym sita nosna musi by¢ réwna cie-
zarowi G samolotu (wraz z calym tadunkiem). Gdyby
sita nosna byta wieksza od ciezaru, to samolot wznosithy

sie, w przypadku odwrothym — opadatby. Mamy wiec
rownanie:

Np,: A. van Gries, Flugzeugstatik, Berlin: Julius Springer
1921, Caloksztatt nasuwajacych sie tu zagadnien wylozony jest takze
w artykule 1, Ratzersdorfer’a w Zeitschr. f, angew, Mathem, u. Me-
chanik, tom 1, str, 47 do 61, oraz w pracy W, Hoffa, Die Festigkeit
deutscher Flugzeuge, 8 zeszyt ,Berichte und Abhandlungen* der
wissensch, Gesellschaft f, Flugtechnik, Minchen: R, Oldenbourg 1922,
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G= Py= zy.m.EX

Rozwiagzujac to rownanie wzgledem predkosci v, otrzy-
mamy:

G G

v z".m.F Zy.m.F

Warto$¢ spotczynnika 2Zy trzeba wzigé z wykresu
doswiadczalnego, do czego jednak musimy zna¢ kat na-
tarcia odpowiadajacy lotowi poziomemu. Zatézmy, ze ten
kat natarcia a= 2% przyczem obieramy profil wg. rys.
15; w takim razie na rys, 17 odczytujemy Zy— 0,205;
dla samolotu wazacego 1200 kg, i posiadajgcego 35 m
powierzchni nosnej bedzie wiec przy normalnej gestosci
powietrza &

r
£200__ 36,6 m/sek.
0,205.\/,.35

Gdyby kat natarcia wynosit nie 2”7 ale 4, to na rys,
17 odczytalibysmy 2% = 0,276; wdwczas bytoby u= 31,4
m/sek. Podobnie przy 6" mielibysSmy Zy =0,350, skad o=
28,0 m/sek. Widzimy wiec, ze predkos$é zmniejsza
sieg, gdy katnatarcia roS$nie.

Wszystko to nie jest jeszcze ostatecznem oblicze-
niem predkosSci lotu, poniewaz nie wiemy dotad, jak zna-
leZé. kat natarcia. Jest to jednak zrozumiate samo przez
sie, ze nie mozna obliczy¢ predkosci lotu, dopoki nie
wiemy nic o mocy silnika. Dopiero w czesci VI bedzie-
my mogli przeprowadzi¢ catkowite obliczenie; tutaj moze-
my jednak uczyni¢ jeszcze pewien krok naprzdd.

Nawigzujac mianowicie do rozwazan rozdz, 8-go i do
uwag koricowych rozdz, 5-go (o ,,powierzchni szkodliwej*
ptatowca), mozemy wyznaczy¢ site ciggu niezbedng
przy kazdym kacie natarcia. Aby lot poziomy mdgt miec
miejsce, musi silnik rozwija¢ za posrednictwem $migta si-
te ciaggu doktadnie réwng sumie oporéw, ktére samolot
ma do przezwyciezenia. Otéz poznaliSmy dotad dwa ro-
dzaje oporéw: w czesci | — ,,szkodliwy" opér rozmaitych
elementow samolotu (kadtuba, stupkéw, linek i t, d,).
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a ostatnio—opdr ptatow nosnych czyli op6ér czotowy. Oby-"
dwa razem muszg réwna¢ sie potrzebnej sile ciggu
A wiec:

T — op6r czotowy pratdbw nosnych  opor szkodliwy.

Jesli oznaczymy przez / powierzchnie szkodliwg ca-
fego samolotu, t.J, sume powierzchni szkodliwych wszyst-
kich czesci (za wytgczeniem ptatdbw nosnych), to zesta-
wienie obydwoch oporéw daje wzér:

T= 22m. F. ®*+ 0'b5. m.f.

Pierwszy wyraz po prawej stronie odpowiada wzorowi (a)
z rozdz, 8-go, drugi wzorowi (c) na koncu rozdz. 4-go.
Wrécémy do naszego przyktadu, w ktérym dla F — 35 tiF
przy kacie natarcia 2" znalezlismy predkos¢ lotu 36,6
m/sek. Drugi wykres dla naszego profilu, podany na rys.
18, wskazuje, ze przy a = 2" spotczynnik  wynosi mniej
wiecej 0,013. Zatozmy, ze powierzchnia szkodliwa wynosi
0,9m* to otrzymamy potrzebng site ciagu:

['=0,013. V5 +35,36,62 0,65 V50,9 36.6"= 176 kg,

O ile kat natarcia nie jest 2% lecz 4°, to z poprzednie-
go obliczenia wiemy juz, ze predko$¢ wynosi 31,4 m sek;
z rys. 18 odczytujemy, ze spotczynnik 2= 0,017. Podsta-
wiajgc te wartosci, znajdujemy:

T= 0,017. Vs.35.31,42 + 0,65. Vs.0,9. 31,42 = 146 kg.

Dla kata natarcia 6“ znajdziemy w ten sam sposob
=28,0 m/sek, zr= 0,022, a potrzebna sita ciggu T=133kg.
Pomnézmy site ciggu T, obliczong dla jakiegokol-
wiek przypadku, przez odnosng predkos¢ v, to iloczyn
T.v daje moc ciagu L niezbedng dla przezwycieze-
nia oporu czotowego i oporu szkodliwego. Przy kacie na-
tarcia 2B bytov — 36,6 msek, a = 176 kg, skad wyni-
N — 36,6, 176 — 6442 kgm/sek; przy 4" znajdujemy
Ji<dmsek i T= 146 kg, a wiec niezbedna moc cia-

gu Z= 4584 kgm/sek. Na rys 43 mamy wykres, przedsta-
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wiajacy zaleznos¢ obliczonej w ten sposob predkosci v,

niezbgdnej sity ciggu T oraz mocy ciagu L od kata na-
tarcia. Jako jednostke mo-
cy wprowadza sie zwykle,
jak wiemy, zamiast kgm, sek
Jednostke 75 razy wiekszg
»kon mechaniczny” (KM);
w obydwdch wyzej prze-
rachowanych przypadkach
moc wynosi 86 KM wzgled-
nie 61 KM.

Kat natarcia, przy
ktérym platowiec istotnie
leci poziomo, zalezy od te-
go, jaka site ciagu zdota
rozwing¢ silnik za posred-

™ 4 6 s w12 o1 s nictwem $migta. O tern be-
dziemy mogti méwi¢ dopie-
ro Wdalszych rozdziatach.
Nasz dotychczasowy wynik polega tylko na tern, ze dla
kazdego kata natarcia umiemyobliczycépred-
koS¢ iniezbedng site ciggu $migta. Do tego wy-
niku powrécimy w czesci VI po zapoznaniu sie z dziata-
niem smigta i silnika.

Rys. 43. Predkos¢ lotu, sit i moc ciagu.

Ill. Lot bezsilnikowy

13. Lot o wiasnej sile i reguta podobienstwa.

Do zasadniczych czesci zwyklego samolotu zalicza
sie — procz ptatdw nosnych—smigto i silnik. Dotychczas
nie osiggnieto nigdy powazniejszych wynikow praktycz-
nych inaczej, jak przez zastosowanie silnika 0 wysokiej
mocy, dziatajgcego za posrednictwem Smigta. Jednakze
w ostatnich czasach moéwiono tyle o locie bezsilnikowym
{zaglowym), a rekordy sportowe na tern polu wzbudzity
tak wielkie zainteresowanie og6tu, ze nie chcemy pomi-
na¢ tego przedmiotu w niniejszych wyktadach. W wyo-
brazeniu laikdw pojecie lotu zaglowego faczy sie z my-
$lg o nasladowaniu lotu ptaka przez cztowieka, ktoryby
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sitg swoich wilasnych miesni posuwat sie naprzéd lub
utrzymywat nieruchomo w powietrzu. Nastepujace rozwa-
zania majg wyjasni¢ zagadnienie co do mozliwosci takie-
go lotu ,,0 wiasnej sile”,

W poprzednim rozdziale dowiedzieliSmy sie, w jaki
spos6b powstaje sita nosna, gdy odpowiednio zbudowane
skrzydto porusza sie poziomo w powietrzu. ROwnoczes-
nie jednak z sitg nosng powstaje nieunikniony opor czo-
towy, dziatajacy w kierunku odwrotnym do ruchu; do
niego za$ dotgcza sie jeszcze tak samo skierowany ,,0por
szkodliwy” wszystkich pozostatych czesci samolotu (omo-
wiony w czesci 1), Uwzgledniajgc to wszystko, zdotaliSmy
obliczy¢ w rozdz, 12-ym wielko$¢ niezbednej sity ciggu
oraz mocy ciggu przy dowolnym kacie natarcia. Gdyby
cztowiek chciat lata¢ bez silnika, stosujagc tak wielka po-
wierzchnie nosna, jaka zatozyliSmy w rachunku, to mu-
siatby z wiasnej sity muskularnej czerpa¢ moc, ktora wy-
raza sie, jak widzieliSmy, pokaZzng liczbg koni mecha-
nicznych, Jednakze w locie bez silnika wystarczylaby
oczywiscie znacznie mniejsza sita no$na, a wiec takze od-
powiednio mniejsza powierzchnia no$na, jednoczes$nie za$
moznaby z pewnoscig zaoszedzi¢ czes¢ ,,powierzchni
szkodliwej”. Aby uzyska¢ punkt oparcia dla orjentacyj-
nego rachunku, przeprowadzimy porownanie z lotem pta-
ka, przyczem oprzemy sie na rozwazaniach, rozwinietych
w podobnem ujeciu przez Hermanna v. Helmholtz'a
jeszcze w roku 1873 %,

W koncu rozdz, 6-go stwierdzilism.y, ze rdznorodne
sity, wywierane przez powietrze, z ktéremi mamy do
czynienia przy locie, podlegajg w pierwszem przyblizeniu
temu samemu prawu, a mianowicie: przy niezmiennym
ksztatcie geometrycznym ciat, wzbudzajgcych oddziaty-
wanie powietrza, mozna przyja¢, ze wielko$¢ tego oddzia-
tywania jest proporcjonalna do gestoSci powietrza, do
kwadratu predkosci i do wielkosci powierzchni ciata, lub,
co na jedno wychodzi, do kwadratu ktoregokolwiek wy-
miaru linjowego. Wprawdzie spo6tczynniki, wystepujace
we wzorach, nie sg Scisle state, lecz same zaleza np, od
predkosci (a wilasciwie, jak wykazano w rozdz, 6-ym,

) Ogtoszone w Monatsberichten der Kgl, preussischen Akad,
d, Wissenschaften, 1873. str, 501,
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od pewnej wielkosci ztozonej, zwigzanej z predkosScig, wy-
miarem linjowym i lepkoscig); okolicznosc ta jednak musi
by¢ brana pod uwage jedynie przy najdoktadniejszych
obliczeniach, a nie przy orjentacyjnym rachunku, ktérym
mamy sie tu zadowoli€. Oznaczamy przecietny ciezar
wiasciwy rozwazonego uktadu latajgcego przez s a kto-
rykolwiek charakterystyczny dla tego ukfadu wymiar li-
njowy przez /. W takim razie ciezar jest proporcjonalny
do iloczynu sl®, a kazde oddziatywanie powietrza — do
iloczynu mPvA, gdzie m, jak zawsze, oznacza gesto$¢ po-
wietrza, V — predkos¢ lotu. Poniewaz jedna skladowa
sity, wywieranej przez pcwietrze, mianowicie sita nosna,
musi sie réwnac ciezarowi, wiec widac¢, ze przy przejsciu
od modelu do rzeczywistosci lub od wykonania mniej-
szego do wiekszego, wyrazenia si* i TI-V*“muszg wzra-
stac w tym samym stosunku. Tylko wtedy wiec
maja miejsce catkowicie podobne warunki dla dwodch sa-
molotéw lub wogole dwdch dowolnych ciat latajgcych,
podobnych do siebie geometrycznie, jezeli w obydwdch
przypadkach stosunek sI®: TPy, lub sl:Tv'- ma te samg
warto$¢, O ile ponadto przyjmiemy, ze oba ciata majg
jednakowy przecietny ciezar wiasciwy 5, oraz ze obydwa
poruszajg si¢ w powietrzu o jednakowej gestosci m, to
mozna poming¢ czynniki s \ m {wyp0W|ed2|ec regute po-
dobienstwa, czyli ,,zasade modelu” w nastepujacy sposob:
podobne warunki lotu dwéch geometrycznie podobnych
cial zachodza tylko w takim razie, o ile stosunek V-:l ma
te sama warto$¢ w obydwoch przypadkach, inaczej, o ile
predko$ci sa proporcjonalne do pierwiast-
kéw zwymiaréw linjowych, Z drugiej strony sity sa propor-
cjonalne do P v, gdy zatem  rosnie jak /, to sity powiek-
szajg sie proporcjonalnie do  Wreszcie moc niezbedna dla
pokonania sity oporu jest rowna iloczynowi tej sity przez
predkos¢, a wiec w naszym przypadku bedzie proporcjo-

nalna do iloczynu przez V*. albo do I//*. Jezeli wez-
miemy pod uwage, ze ciezar wzrasta jak /® to mozna po-
wiedzie¢, ze moc jest proporcjonalna do ilo-
czynu ciezaru przez pierwiastek z wymia-
ru linjowego, W powyzszych zdaniach zawarta jest
cata zasada modelu Helmholtza, albo inaczej prawo po-
dobienstwa Helmholtza.
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Helmholtz wnioskuje dalej w nastepujacy sposob.
Wiadomo, ze wytrzymatoScig w locie odznacza sie m, in,
bocian, ktérego ciezar ciata wynosi okoto 4 kg. Czio-
wiek, wazacy np, 68 kg, jest akurat 17 razy ciezszy.
Przypusémy, ze cztowiek taki chciatby nasladowac lot
bociana, zaopatrzywszy sie w skrzydia odpowiedniego
ksztaktu i t. p. Wobec wzrostu ciezaru w stosunku 1: 17,
wymiar tinjowy musiatby (przy statym ciezarze wiasci-
wym) wzrosng¢ w stosunku 1 ; pierwiastek szescienny
z 17, t,j. 1:2,57. Pierwiastek kwadratowy z wymiaru
tinjowego wzrasta przytem, jak 1:1,60, a zatem, stosownie
do wyzej wyprowadzonej zasady, niezbedna moc wzrasta
jak 1;17,1,60 = 1:282, Temu wzrostowi zapotrzebo-
wania mocy nie odpowiada jednak wediug mniemania
Hetmhottza zdolno$¢ robocza cziowieka w poréwnaniu ze
zdolnoscig bociana.  Substancja migSniowa wszystkich
zwierzecych organizmow posiada, wedlug Hetmhottza,
mniej wiecej jednakowg wartos¢, cziowiek za$ posiada
przy 17-krotnej wadze og6lnej réwniez tylko 17 razy
wiecej tej substancji, a wiec tez tylko 17-krotng zdolno$c¢
robocza. Azeby moc lata¢ o wiasnej sile, musiatby czto-
wiek ulepszy¢ mechanizm ruchowy bociana w stosunku
1:1,60, lub, innemi stowy, podnie$¢ sprawnosé¢ lotu o 60%.
Helmholtz uwaza to za niewykonalne i dlatego zaprzecza
mozliwosci lotu cztowieka o wihasnej sile.

Na ten ostatni wniosek nie mozemy sie dzisiaj zgo-
dzi¢ bez zastrzezen. Urzadzenia techniczne moga zasta-
pi¢ ,naturalne” formy ruchu przez inne ekonomicznie ko-
rzystniejsze, oszczedzajace prace; widzimy to na wielu
przyktadach, z ktérych szczegélnie uderzajacy jest rower.
Cyklista moze przebiegaé ogromne przestrzenie bez po-
mocy jakiegokolwiek silnika z predkoscig wielokrotnie
wiekszg, niz u najlepszych szybkobiegdw ws$rod zwie-
rzat. Polega to na zastosowaniu kota, dzieki ktéremu
mozna zastapi¢ niejednostajne ruchy ndég w biegu przez
znacznie korzystniejszy ruch obrotowy, przyczem unika
sie niemal zupetlnie zbytecznego marnowania pracy.
Podobnie w locie ptakéw i owaddéw wiele okolicznosci
daje sie objasni¢ tylko fizjologicznie, a nie jest
bynajmniej celowe 2z punktu widzenia techniki ma-
szynowej. Dlaczego wobec tego uwazaC za wykluczone,
aby technika stworzyta nowy rodzaj lotu o 50% spraw-
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niejszy niz lot ptakdw? Pewne obliczenia, ktére wkrétce
przytoczymy, pozwalajg nam mniemaé, ze dzisiejsze sa-
moloty juz osiggnety poprawe w takim wiasnie stopniu.
Jezeli pomimo to lot o wilasnej sile nie moze by¢ dzisiaj
jeszcze powaznie brany w rachube, to wynika to z zu-
ﬁe%lnie innego decydujacego btedu w rozumowaniach Helm-
oltza.

Helmholtz zaktada bez dyskusji, ze cztowiek ciezszy
17 razy od bociana posiada takze muskulature o wadze
17 razy wiekszej. Tak jednak w rzeczywistosci bynaj-
mniej nie jest. Ciezar mies$ni piersiowych bociana, wa-
zgcego w catosci 4 kg, wynosi okoto 0,5 kg, podczas
gdy ciezar miesni piersi i ndg cztowieka, wazacego ok.
70 kg, dochodzi zaledwie do jakich$ 2,2 kg, W pierwszym
przypadku muskulatura stanowi wiec ok. 12%, w dru-
gim — tylko 3% catkowitego ciezaru! Nowsze pomiary
wykazaly, ze u najlepiej latajgcych ptakéw na muskula-
ture lotu przypada nawet do 30%, podczas gdy u czio-
wieka miesnie piersi i n6g daja w sumie najwyzej 4%
ciezaru catego ciata. Jezeli przyjmiemy za podstawe te
ostatnie liczby, wedlug ktorych ciato ludzkie jest mniej
wiecej 7 razy shabiej przystosowane do lotu, niz ciato
ptaka, to dojdziemy do wniosku, ze lot o wiasnej sile
wymaga polepszenia sprawnosci nie w stosunku 1:1,60,
lecz 1:7,1,60=1:10. Do spetnienia takiego zadania jest
dzisiaj jeszcze bardzo, bardzo daleko.

Warunki lotu ludzi i ptakéw mozna poddaé jeszcze
dalszej dyskusji przy pomocy wzoréw wyprowadzonych
w rozdziale poprzednim. Wezmy réwnanie na niezbedna
site ciggu, podane na str, 75, i pomnézmy je stronami
przez predkos$¢ v, to otrzymamy na niezbedng moc ciggu
L nastepujgce wyrazenie:

L=T,v=2Z.m Fv"™ 065.m.f. v\
Wielko$¢ V mozna obliczyé z réwnania dla sity nos-

nej Pj/= 27T wstawiajagc tam Py=G (sita no$na jest
réwna ciezarowi). Otrzymujemy, jak poprzednio na str. 74:

_ 0 _ _
Zv.m.F
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a wprowadzajgc to wyrazenie do wzoru na/-, znajdziemy:

0,65 /

- m.F gz F m.F

Czynnik Zx:\"Zy", stojacy przed pierwszym pierwiastkiem,
zalezy tylko od wiasnosci profilu skrzydta. We wszystkich
przypadkach, przedstawionych na rys. 22—25, mozemy
obliczy¢ ten czynnik dla wszystkich katow natarcia. Okazuje
sie, ze najmniejsza (a wiec najkorzystniejsza) jego war-
tos¢ wynosi mniej wiecej 0,10. Przypusémy jednak, ze
stosujgc bardzo waskie skrzydta, moznaby osiggna¢ jesz-
cze nizsza wartos¢ — wstawmy wiec do rachunku 0,08; pod-
stawmy nastepnie dla gestosci powietrza m jej przecietng
wartos¢ przy ziemi VB to pierwszy skiladnik we wzorze
na L bedzie wynosit:

N i 026Gy, °
00818 y , VF

Przy danym ciezarze G powyzsza cze$¢ niezbednej mocy
ro$nie tedy proporcjonalnie do pierwiastka kwadratowego
z obcigzenia jednostkowego powierzchni nosnej.
MéwiliSmy, ze u bociana G wynosi ok, 4 kg, po-
zatem mozna przyja¢, ze powierzchnia skrzydet F jest
mniej wiecej rowna 0,5 m;, obcigzenie jednostkowe po-
wierzchni wynosi wiec 8 kg/m*, a zatem znacznie mnigj,
niz w naszych samolotach (por. str, 60). Moc niezbedna
dla przezwyciezenia oporu czotowego wynosi w tych wa-

runkach 0,226.4 ,L8—2,56 kgm/sek.

Trudniej oceni¢ wielko$é oporu szkodliwego i moc
niezbedng dla jego pokonania. Podlug O. Lilienthal'a
ciato bociana ma w przekroju ok. 0.008 m\. Jezeli przyj-
miemy, ze spotczynnik oporu jest 0,2, a wiec taki, jak dla prze-
cietnego kadtuba samolotu, to mozemy zamiast 0,65/ wsta-
wi¢ 0,2,0,008 —0,0016, i pozostanie jeszcze ustali¢ tylko
warto$¢ spoétczynnika sity nosnej zy. Przyjmiemy Kczbe
mozliwie duza, gdyz wzOr wskazuje, ze zuzycie mocy
zmniejsza sie ze wzrostem zy, a my poszukujemy wiasnie
dolnej granicy mocy niezbednej dla lotu bociana,

6
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Wedlug rys. 224-25 wartos¢ Cy=\00, a wiec Zy= 0,5
moze by¢ uwazana juz za dos¢ vMysoka. Otrzymamy stad
drugi sktadnik niezbednej mocy:

0.0016" 1 . a
] czyli 0,0128
v'olTi3

Przy G= A F=0,5 wypada z tego wzoru 0,29 kgm sek.
Suma obu skladnikéw, wyrazajgca catkowitg moc lotu bo-
ciana, daje wiec przy naszych zatozeniach 2,56-}-0,29 =
2,85 kgm/sek.”)

Zwr6émy teraz uwage na to, ze cziowiek wazacy
68 kg, musi zaopatrzy¢ sie dla lotu jeszcze w mniej lub
wiecej ciezkie przyrzady; wobec tego napewno nie prze-
sadzimy, okreSlajac fgczng wage przynajmniej na 108 kg.
czyli 27 razy wiecej, niz cigezar bociana. Wedtug regub-"
Helmholtza podobienstwo dynamiczne wymaga tu zwiek
szenia wymiaréw linjowych w stosunku 1:3, wobec czego

niezbedna moc zwiekszytaby sie w stosunku 1:27 =
1:46,8, W mysl tego rachunku cztowiek musiatby rozwi-
ja¢ w locie moc 2,85.46,8= 133,5 kgm/sek, {na pokona-
nie poszczeg6lnych  skfadnikébw oporu przypadatoby
119,9 13,6), a wiec niewiele mniej, niz 2 KM, Mozemy jed-
nak przypuszczac, ze warunki utozytyby sie korzystniej, gdy-
by nie zachowywac Scistego podobienstwa z lotem bociana.
Dotad zakfadaliSmy milczaco, ze powierzchnia nosna wy-
nosi 0,5 m”™ pomnozone przez kwadrat stosunku powiek-
szenia wymiaru linjowego, czyli 45 m® obierzmy jednak
powierzchnie nosng trzy razy wieksza, mianowicie F=
135 m, to pierwszy skladnik mocy zmniejszy sie w sto-
sunku V3:1 do 69 kgm/sek, drugi w stosunku 313:1
do 3 kgm/sek, tak ze razem wypadnie moc 72 kgm/sek.
Przyjmujac, ze 150 mocy marnuje sie w mechanizmie
przektadni ruchu, otrzymamy ostatecznie, ze niezbedna
moc wyniesie ok. 85 kgm/sek, czyli przeszto jeden konh

O mechanice lotu ptakéw pisze O, Lilienthal w swojej
pracy, torujgcej droge lotnictwu: Der Vogelflug als Grundlage der Flie-
gekunst (1890), 2 wydanie, Munchen: R, Oldenbourg 1910. Historycznie
interesujgca jest rowniez mala ksigzka J, Popper — Lynkeus.
Der Maschinen — und Vogelflug, Berlin: M, Krayn 1912,
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mechaniczny. Dalszego powiekszania powierzchni nosnych
nie mozna zaleca¢ ze wzgledéw konstrukcyjnych.

Wszystkie spostrzezenia wskazujg zgodnie, ze silnie
zbudowany cztowiek moze przy pracy bez przerwy roz-
wijaé co najwyzej moc jednej pigtej konia mechanicznego
czyli 15 kgm sek. Ten nasz drugi spos6b obliczenia, nie
oparty na zadnych zatozeniach co do wielko$ci muskutow,
doprowadzit nas w koncu do tego samego wniosku, co
poprzednio: dla utrzymania ciata ludzkiego przy dzisiej-
szym stanie techniki w trwatym locie poziomym potrzeba
conajmniej sze$§¢ do siedmiu razy tyle mocy,
ile przecietnie silny cztowiek moze rozwingé.

Pewne potwierdzenie powyzej przytoczonych rachun-
kow stanowig awjonetki czyli lekkie samolociki,
ktore powstaty w zwigzku z rozwojem sportu bezsilniko-
wego | w ostatnich czasach osiggnety wielkie powodze-
nie, O ile samoloty wojskowe lub pasazerskie posiadaja
silniki 0 mocy conajmniej 100 KM, to dla dwuosobowej
awjonetki wystarcza, jak sie okazato 4 do 5 KM,

O mozliwosci latania bez silnika w dalszej przy-
sztosci nasze obliczenia nie mdwig nic okreslonego. Prze-
konanie Hetmholtza, Zze naturalna forma lotu ptaka nie
moze by¢ zastgpiona przez korzystniejsza, t, j, oszczed-
niejsza pod wzgledem zuzycia pracy, wydaje sie nam nie-
uzasadnionem. W kazdym razie nie istnieje zadne teo-
retyczne minimum pracy, koniecznej dla osiggniecia pew-
nej sity nosnej niezaleznie od sposobu lotu, jak to przy-
puszczano przed kilkoma dziesigtkami lat w samem zara-
niu teorji lotnictwa. Zadne prawo mechaniki lub
fizyki nie sprzeciwia sie mozliwosci lotu ciata waza-
cego 100 kg, przy zuzyciu mocy 10 lub 15 kgm/sek, ale
dzisiejsza technika nie daje nam sposobu urzeczy-
wistnienia tej mozliwosci,”)

14. Statyczny i dynamiczny lot zaglowy.

Lotem zaglowym nazywamy lot bez silnika, przy
ktorym prace niezbedng dla przezwyciezenia wszystkich
oporow czerpiemy z sity wiatru. Rozrézniamy lot zaglowy

) Rozwazania fego rozdzialu w bardziej Scistem matematycz-
T®F” ujeciu zostaty opublikowane przez autora w pracy ,,Segelflug und

Ahnlichkeitsgesetz' w Zeitschr. f. angew. Mathem, u. Mechanik, tom 3,
1923 str. 64,
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»statyczny® i ,,dynamiczny®; lot pierwszego typu odbywa
sie w warunkach réwnowagi sit—podobnie do lotu silni-
kowego, przyczem wyzyskuje sie tu spokojny, jednostajny
ruch powietrza, czyli ,,wiatr* w wezszem znaczeniu tega
stowa; natomiast ,,dynamiczny* lot zaglowy polega na wy-
korzystaniu zapomocg zrecznego manewrowania zmien-
nych pradéw powietrza, ktdrych natezenie i Kierunek za-
lezg w wielkim stopniu od miejsca i czasu. Zajmiemy sie
najpierw lotem zaglowym statycznym.

Sity powietrza, dziatajagce na skrzydto poruszajgce
sie poziomo, skladajg sie, jakesSmy to przedstawili na rys, 16,
z sily nosnej Py, dziatajacej pionowo z dotu do gory,
i z oporu czotowego Px skierowanego poziomo przeciw
ruchowi; obie te sity razem dajg site wypadkowag P skie-
rowang nieco ukosnie. Jezeli obrécimy rysunek o kat
rowny temu, jaki tworza ze sobg sity P i Py (rys, 44),
to P stanie sie pionowe, O ile teraz obcigzenie po-
wierzchni nosnej bedzie wynosito P, to bedziemy mieli
rownowage. Jednakze kierunek ruchu nie bedzie juz te-
raz poziomy, lecz pochylony troche na dét. mamy do czy-
nienia z t. zw, lotem szybowym. Sity Py, Px i P,
powstate naskutek ruchu skrzydta w powietrzu, zalezg oczy-
wiscie tylko od wzglednej predkos$ci skrzydta
w odniesieniu do otaczajgcego powietrza;
jedynie wiec w przypadku, gdy lot odbywa sie w po-
wietrzu nieruchomem, powstawanie sit Py, Px i P jest uwa-
runkowane istnieniem predkosci v, pochylonej nieco ku
dotowi. Jezeli jednak powietrze samo jest w ruchu, np.
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tak, jak to przedstawia rys. 44, a predko$¢ wiatru jest
akurat rowna v i skierowana odwrotnie niz poprzednio,
t, j, wstecz i nieco ku goérze —to obcigzone skrzydto be-
dzie trwato nieruchomo w réwnowadze (podobnie, jak
to ma miejsce np, przy kazdem dos$wiadczeniu w tunelu
aerodynamicznym).

Niech teraz predkos¢ wiatru w bedzie skierowana
pionowo w gore (rys, 45a) i rébwna sktadowej pionowej
predkosci v z rys, 44; w ta-
kim razie niezbedng predkos¢
Vv skrzydta wzgledem po-
wietrza osiggnagé mozna przez
ruch poziomy skrzydta w pra-
wo z predkoscia ¢, réwng po-
ziomej sktadowej predkosci v.

O ile predko$¢ wiatru w po-

siada prdocz skfadowej piono-

nowej jeszcze jaka$ dowolng

sktadowg pozioma, skierowa-

na w lewo (rys, 45b), to wy- v
starczy mniejsza predkosc lo- Rys, 45. Tréjkaty predkosci.
tu ¢, aby otrzymacé niezbed-

ng predkos¢ wzgledng V. Jezeli wreszcie wiatr dmie
w prawo ku goérze (rys, 45c), to skrzydto musi posiadac
zwiekszong predkosSc pozioma c, aby znowu powstata taka
sama jak poprzednio predkosé¢ wzgledna v. We wszyst-
kich trzech przypadkach, uwidocznionych na rys, 45,
mamy stany rownowagi w locie poziomym bez zad-
nej sity napedowej. Jest to wiasnie statyczny lot
zaglowy—i przytern w swej najdoskonalszej postaci, mia-
nowicie bez straty wysokosci. Istotna réznica pomiedzy
takiem ,,zaglowaniem* i rozpatrywanym poprzednio lotem
poziomym (o ktérym bedzie tez mowa dalej w rozdziatach
dotyczacych lotu silnikowego) polega na tern, ze obecnie
sama sita wypadkowa P, a nie jej skladowa Py, jest skie-
rowana pionowo i réwna ciezarowi.

Chcac zbada¢ lot Zzaglowy nieco dokladniej, musimy
uwzgledni¢, ze prdcz sit dziatajacych na ptaty nosne ist-
niejg jeszcze opory szkodliwe pozostatych czeSci aparatu.
Wiasciwie wiec ciezar samolotu musi byé zrownowazony
w locie zaglowym przez tgczng wypadkowa sity nosnej,
oporu czotowego i oporu szkodliwego. Dwie ostatnie
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sity sa skierowane jednakowo, wiec dodajg sie one po"
prostu, i otrzymujemy ukilad sit wg, rys, 46, gdzie suma sit
Px i R oznaczona jest literg T (t, zw, ,sita ciggu"). Po-
niewaz sita T jest réwnolegta, a Py prostopadta do Kkie-
_ runku predkosci wzgled-
Kierunek ruchu nej v, wiec ta ostatnia jest
nachylona do poziomu pod
takim samym katem b, ja-
ki tworzy sita nosna z pio-
nem; kat ten mozna zna-

lez¢ ze wzoru:

b= P.N1-R |
G

sin

albo tgb — T

Wstawiajagc do  drugiego*

z tych wzor6w wyrazenia

na Py i T, znane nam
) o z czesci Il (str, 13-.-15)r
mianowicie;

Py= Zy.m.F.v", T= Zx.fn.F . 0,65, m ,/,

przyczem znowu F oznacza powierzchnie nosng, /—po-
wierzchnie szkodliwg, m—gesto$¢ powietrza, v—predkosé
(wzgledng!), i Zx— spotczynniki sity no$nej i oporu czo-
towego profilu — otrzymamy

ta b ZXmFvA-[-0,65mfv'r Z x 0,65FIF
g Zy m F v .

Zatdzmy, ze platowiec bezsilnikowy posiada powierzchnie
nosSng F = 15 m" i powierzchnie szkodliwg / zaledwie
0,3 m", co niewatpliwie mozna osiggng¢; w takim razie
f/F=0,3 :156=0,02, wobec czego tg” wyrazi sie stosun-
kiem {Zx -f* 0,013) :zy, ktéry dla obranego profilu posiada
przy kazdym kacie natarcia a warto$¢ znang. Przypusémy,
ze wybrano profil Gottingen Nr, 361, przedstawiony wraz
ze swemi Charakterystycznemi wykresami na rys, 23.
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Przy kacie natarcia 0™ otrzymujemy z wykresu liczby C\=36,
Cx= 2,6, stanowigce 200-krotnie zwiekszone wartoSci
Zy i Zx. Zatem dla a= O0®kat b jest okreslony przez ilo-
raz (0,013+0,013): 0,18 =0,026:0,18= 0,145, Sam Kkat
znajdziemy, budujac tréjkat prostokatny o przyprostokat-
nych 2,6 i 18 (lub predzej z tablicy tangensdéw); wyniesie
on 83®, (Przy katach mniejszych od 10® mozna znalezé
przyblizong ich miare w stopniach, mnozac sinus lub tan-
gens przez 57), Jezeli chcemy znalez¢ wartosci b dla
wielu katéw natarcia, to najlepiej uzyé nastepujacego
sposobu; na wykresie
biegunowym profilu
(rys, 47) odkladamy na
osi odcietych z lewej
strony od poczatku ukta-
du wielkos¢ 0,65/ : F
w skali zx, wzgl, wiel-
kos¢ 200 razy wiekszg
w skali Cx. W naszym
przypadku otrzymujemy
punkt p w odlegtosci
200,0,013 = 2,6 jedno-
stek skali odcietych od
poczatku uktadu. taczac
punkt p z punktem bie-
gunowej, odpowiadaja-
cym katowi natarcia OR)
otrzymujemy tréjkat pro-
stokatny, w ktorym przyprostokatne sg rowne Cy i CN:+2,6.
Jezeli dla +, i Cv obrano te samg skale, to kat tego
tréjkata b' bedzie dopetnieniem szukanego kata h do kata
prostego. R6znos¢ skal powoduje zwiekszenie kata b', mia-
nowicie jego tangens jest w danym przypadku zwiekszony
pieciokrotnie, W kazdym razie mozna podobnie, jak na
rys, 21, sporzadzi¢ dodatkowa skale dla prostych ukos-
nych, ktéra dla kazdej z nich daje warto$¢ tang b lub nawet
odrazu wielko$¢ samego kata b. Szczegdlnie godnem jest
uwagi, ze prowadzac z punktu p styczng do biegunowej,
mozna znalez¢ najmniejszy kat b, przy ktérym lot
zaglowy jest jeszcze mozliwy. Na rys, 48 przedstawione
sg wykresy wartosci b, obliczonych w ten sposéb dla
szeregu katow natarcia od a——2® do a =12®, Najmniej-

Rys, 47, Wykres biegunowy lotu
zaglowego.
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sza warto$¢ b wynosi ok, 5“40' i odpowiada katowi na-
tarcia okoto 47,

Z rys- 46 wida¢, ze Gecosb= Py\ wstawiajagc tu
znalezione poprzednio wyrazenie na site nosna

Py— Zy. m.F.v™,
otrzymamy
G cosb—2zy.m .F,V*,

skad predkos¢ lotu:

G cos
m.F

Poniewaz cosinus ma-
fego kata mato sie
rézni od 1 (np, przy
10“ jest on mniejszy
zaledwie 00,015), wiec
wzbr powyzszy daje
prawie to samo, co
wzor, wyprowadzony
na str, 74, Niech ob-
cigzenie jednostkowe
powierzchni  nosnej

b G:F wynosi okoto

Viirh 11 kg/m", jak to odpo-

wiada  przecietnym

Rys, 48, Kat lotu szybowego i predkosé pracy SZy
wzgledna, bowcow; W takim ra-

n zie, przy gestosci po-

wietrza /w= 1/8, otrzymamy:

v=J g11 ! 938  °°°

Przejdzmy teraz kolejno poszczego6lne katy natarcia 0“
2% 4%, odczytujac za kazdym razem wartosci Zy z wy-
kresu biegunowego na rys, 47, a wartosci b z otrzyma-
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nej juz poprzednio krzywej na rys, 48 (o ile zamiast cosh
nie przyjmuje si¢ poprostu 1); w ten sposob otrzymamy
szereg wartosSci v, ktérych zalezno$¢ od kata natarcia
przedstawimy za pomocg nowej krzywej na rys, 48.

Na zakonczenie tych rachunkéw mozemy przemno-
zy¢ wszystkie znalezione warto$ci v przez odpowiednie
wartosci sin b (poréwn, z wyzej podang praktyczng uwaga
0 obliczaniu sin i tang matych katow). Trojkat predkosci
na rys, 46 lub 45a wskazuje, ze
v .svab jest wielkoscig niezbednej skta-
dowej pionowej, jakg musi posiadaé
predko$é wiatru, aby mozliwy byt lot
zaglowy bez straty wysokosci. Dla-
tego tez pozyteczne jest obliczenie
wartosci iloczynu ‘l'.sin”, do czego'
postugujemy sie dwoma poprzednio
otrzymanemi wykresami dla b i v
z rys, 48; zalezno$¢ i~.sin™ od kata natarcia przedsta-
wiona jest zapomocg trzeciej krzywej na rys, 48, Wi-
dzimy, ze z”sin® musi zawieraé sie pomiedzy 15 m sek
1 75 m/sek, aby mozliwy byt poziomy lot Zzaglowy.
Jesli na dostatecznie wielkim terenie panuje wiatr, ktérego
pionowa skladowa predkosci jest zawarta w tych grani-
cach, to pilot, operujagc tylko sterem wysokosci, moze
osigga¢ wiasciwy kat natarcia i utrzymywac sie do-
wolnie dtugo na niezmiennej wysokoscl. Je-
zeli wiatr panujacy w czasie lotu posiada skladowa
predkosci pionowej wiekszg od minimum niezbednego
dla lotu poziomego, to szybowiec moze sie nawet wzno-
si¢; jezeli za$ sktadowa ta jest nieco mniejsza od mini-
mum, to aparat bedzie nadzwyczaj powoli opadat.

Najprostsze spostrzezenia meteorologiczne wskazuja,
ze istotnie zdarzajg sie czesto ruchy powietrza, przy kto-
rych pionowa sktadowa predkosci wynosi od 1 do 3 m/sek.
Gdy np, zwykly poziomy wiatr natrafia na wieksze wznie-
sienie terenu (rys, 49), to musi sie on odchyli¢ ku goérze.
Przy predkosci poziomej 5 m/sek. wystarcza odchylenie
30 aby powstata sktadowa pionowa 2,9 m/sek. Statyczny
lot zaglowy rozpoczyna sie w ten sposob, ze pilot nabiera
pewnego rozpedu, biegnagc pod wiatr na szczycie wzgo-
rza, poczem zdaje sie na dziatanie wiatru, wiejgcego

Rys, 49, Wiatr przy
zboczu wzgobrza.
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wzdtuz zbocza wzgorza. O ile predkos¢ koricowa rozbiegu
byta dostatecznie wielka, to z poczatku szybowiec wznosi
sie do$¢ raptownie, gdyz w bezposredniem sagsiedztwie
zbocza wiatr

jest nieco sttu-

miony, dopie-

ro zas w pew-

nej odlegtosci

dmie swobod-

start Nie, Przy po-

mocy  steru

wysokosci pi-

lot regulu-

je  predkosé

wznoszenia i

opadania w

granicach za-

Tor lotu zaglowego. Kreslonych

przez piono-

wa sktadowa predkosci wiatru. Oczy-

wiscie musi on pilnie zwazaé na to, by

nie wyjs¢ z obszaru Kkorzystnego wiatru,

W tym celu pilot musi opisywaé¢ kota

lub petlice (serpentyny), o ile chce jak

najdtuzej utrzymywaé sie w powietrzu.

Miejsce  ladowania moze on wybraé

w pewnym zakresie dowolnie, w pewnych

okolicznosciach nawet powr6ci¢ do miejsca

startu. Warunki mechaniczne statycznego

lotu zaglowego nie stwarzajg zadnych

ograniczen ani dla dtugotrwatosci lotu, ani dla dbu-
gosci przebytej drogi. Rys, 50 przedstawia rzut poziomy
wielce zawitego toru, ktdry zostat opisany w ciagu go-
dzinnego lotu zaglowego w maju 1924 r, w okolicy Rossitten,
Oprécz dogodnych wiatréw, wystepujacych przy zbo-
czach gorskich (jak na znanych terenach w okolicy Rhon
tub na stromych diunach wzdluz wybrzezy morskich, jak
pod Rossitten), pewng role odgrywaja dla lotu zaglowego
jeszcze inne prady powietrza, ktére powstajg przez réz-
nice temperatur rozmaitych warstw powietrza. Zaobser-
wowano mianowicie pod zwrotnikami pewne ptaki, ktore
zastugujg na nazwe ,lotnikbw stonecznych®“. Zaczynajg



14, Statyczny i dynamiczny lot zaglowy. 91

one zaraz po wschodzie stonca zatacza¢ spokojnie kregi
ponad pewnemi terenami, nie uderzajgc ani razu skrzy-
diem, i latajg w ten spos6b calemi godzinami. Mozna
przypuszczaé, ze ziemia ogrzewa sie pod dziataniem pro-
mieni stonecznych predzej niz powietrze, a nastepnie
oddaje ciepto nizszym warstwom powietrza, co powoduje
wznoszenie powietrza w gore. Oczywiscie w innych miej-
scach powietrze musi jednocze$nie opadaé, i w ten spo-
s6b powstajg czesto waskie ,kominy“ ze wznoszacemi
sie pragdami powietrznemi. Wydaje sie niewatpliwem, ze
i piloci szybowcow korzystali nieraz przy okazji z ta-
kich ,,kominow*.

Zagadnienie t, zw, ,dynamicznego“ lotu Zaglowego
jest bardziej zawile i dlatego w niektérych przypadkach
niezupetnie wyjasnione. Teorja mechaniczna tego lotu jest
coprawda bardzo prosta. Nie trudno dowie$¢, ze mozliwe
jest unoszenie sie szybowca bez straty wysokosci nawet
w takim przypadku, gdy wiatr jest okresowo zmienny
w okre$lony sposdb, przyczem przecietna sktadowa pio-
nowa jego predkosci za caly okres réwna sie zeru.
W mysl takiego zatozenia zestawiono schemat na rys, 51,
Wyobrazmy sobie, ze przedstawione tu skrzydto jest nie-
ruchome, a cieciwa profilu tworzy z poziomem kat c=3°;
skrzydto podlega dziataniu wiatru, ktérego kierunek od-
chyla sie od poziomej to w jedng, to w druga strone tak, ze
kat pochylenia b waha sie np, miedzy -f-N”i —
Obydwa skrajne kierunki wiatru oraz kierunek posSredni
(poziomy) sa przedstawione na rysunku z lewej strony i
oznaczone jako ,,wiatr 1“, ,wiatr 2“ i ,wiatr 3”, Predkos$¢
wiatru Vv niechaj bedzie we wszystkich trzech przypad-
kach jednakowa. Gdy wiatr dmie z dotu (przypadek 3),
to kat natarcia wynosi 17—3= 14" jesli dmie z gory.
to mamy ujemny kat natarcia a ——20° wreszcie w przy-
padku posrednim jest a— —3°. O ile znamy spétczynniki
sity nosnej i oporu czotowego danego profilu dla tak sze-
rokiego zakresu zmiennosci katéw natarcia, to mozemy
obliczy¢ wypadkowa sity nosnej i oporu czotowego dla
tych trzech Kkierunkéw oraz dla wszystkich posrednich.
Na rys. 51 wykre$lono (z uwzglednieniem oporu szkodli-
wego) trzy trojkaty sit, ktorych przyprostokatne przedsta-
wiajg Py oraz -f dlaa= 14° a= —3"ia= —20°
Wiasciwie pfzyprostokatne te nie przedstawiajg samych
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sit, lecz proporcjonalne do nich spdtczynniki Zy i z~-0,013.
Wielkosci Zy i Zx odpowiadajg mniej wiecej temu, czego
nalezatoby oczekiwa¢ od przecietnego dobrego profilu
skrzydta — nie posiadamy bowiem wynikéw doktadnych
pomiaréw dla tak odbiegajacych od normy katéw natarcia.
Co do kierunkéw przyprostokatnych, wzgl. sit sktadowych,
to 0*013 nia naturalnie zawsze kierunek rownolegly
i zgodny z kierunkiem wiatru, Zy za$ — prostopadty do
Kierunku wiatru i przytem skierowany w gore dla katow
natarcia 14” i —3”, a nadét dla a = —20”. Kazdy wykres
biegunowy wskazuje bowiem, ze dla ujemnych katéw na-
tarcia ponizej —4” lub —5” sita nosna jest ujemna.

Jezeli przyjrze¢ sie blizej tréjkatom sif* to widac, ze
sktadowa pozioma sity wypadkowej P jest rozmaicie skie-
rowana; przy~wietrze 3 w lewo, przy wietrze 1 jest ona

Rys. 51. Réwnowaga sit w dynamicznym locie zaglowym.

prawie takiej samej wielkosci, jak poprzednio, lecz skie-
rowana w prawo, przy wietrze 2 jest bardzo mala i skie-
rowana w prawo. Punkty na linji poziomej ponizej pro-
filu oznaczone liczbami 1, 2, 3 oznaczajg konce tych skia-
dowych. Na rys. 52 te skladowe poziome sg odmierzone
ponownie, jako odciete trzech punktow, ktorych rzedne
wyrazajg wielkosci katéw b (miedzy kierunkiem wiatru
a poziomem), sita 3 odpowiada katowi "= 177, sita 2 —
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katowi b= 0", wreszcie sita 1— katowi b = —17°, ta-
czac te trzy punkty krzywa, otrzymujemy przybllzony
orientacyjny wykres zmian skfadowej poziomej sity P
podczas zmian kierunku wiatru od ~ = 17° do b = —17°.
Widzimy, ze w ciggu mniejszej czeéci okresu sktadowa
pozioma jest skierowana w lewo, a w ciggu drugiej czes-
ci, nieco dtuzszej — w prawo; przy tern, jak juz zazna-
czylisSmy, bezwzgledne wartosci tej sity w obu skrajnych
przypadkach sg mniej wiecej réwne. Rys. 52 wywotuje
dobitnie wrazenie, ze sity skierowane w prawo przewa-
zajg i ze Srednia skladowa pozioma bedzie zwr6cona
takze w prawo. Jednakze wielkg role odgrywa tu zalez-
nos¢ zmian kierunku wiatru od czasu. Mozna przypu-
§ci¢, ze odchylenia wiatru od poziomu

w granicach od —17° do 17° majg taki

przebieg, jak odchylenia zwykiego waha-

dfa, oscylujagcego dokota potozenia réwno-

wagi; znaczy to, ze w srodkowej czesci

okresu w okolicy 0° zmiany zachodzg bar-

dzo szybko, podczas gdy czesci skrajne

(w poblizu punktéw zwrotu) zajmujg sto-

sunkowo wiecej czasu; wobec tego prze-

waga sit, skierowanych w prawo, reduku-

je sie znacznie, gdyz decydujg gtownie

krancowe czeSci krzywej. Ponadto zmiana

kata ustawienia profilu c, a przedewszyst-

kiem powiekszenia zakresu wahan poza

+ 17° stwarza warunki jeszcze korzystniej- b=-17°
sze, Wynika to stad, ze przediuzenie krzy-

wej (oznaczone linjg przerywang) wykazu-

je dalszy dos$¢ znaczny wzrost sit skiero-

wanych w lewo przy odchyleniach wigk- Rys.52. Przebieg
szych od 17°, gdy tymczasem sity skiero- Zmian rSnI:,-y pozio-
wane w prawo nie powiekszajg sie juz da- )

lej, gdy przekroczyé —17°, Ostatecznie da sie stwierdzic,
CO nastepuje: moze sie zdarzyc¢, ze wiatr o nie-
zmiennej sile, ktdrego kierunek waha sie regularnie do-
kota poziomej, wywiera na nieruchomy szybowiec takie
zmienne sity, ktérych przecietna sktadowa po-
zioma rowna sie zeru. Z drugiej strony nie za-
chodzi nigdy nic podobnego dla skiadowych pionowych.
W danym razie sita pionowa przy ,wietrze 3, skierowa-
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na w gore, przewyzsza wiecej niz trzykrotnie site przy
»,wietrze 1", skierowang na dot, a przy ,wietrze 2* wyste-
puje takze jeszcze sita skierowana w gore. Zestawiajgc to
z wynikiem dotyczacym sit poziomych, dochodzimy do
wniosku: przecietne dziatanie wiatru, zmieniajg-
cego sie w odpowiedni sposob, na nieruchomy platowiec
moze sprowadzac¢ sie tylko do sity nos$nej,

O ile nie bedziemy utrzymywac sztucznie aparatu
w spoczynku, lecz obcigzymy go tylko tadunkiem, ktore-
go waga réwna sie przecietnej sile nosnej, to sity dziata-
jace nie znosza sie oczywiscie w kazdej chwili, jakby to
miato miejsce w stanie réwnowagi. Ciezar bowiem dzia-
fa zupetnie jednostajnie, a sita przeciwna podlega okreso-
wym wahaniom. Wskutek tego aparat otrzymywatby wcigz
przyspieszenia o zmiennym Kkierunku. Jezeli jednak przyj-
miemy, ze masa Szybowca jest stosunkowo znaczna,
a okresy wahan — bardzo krotkie, t, zn, ze liczba zmian
kierunku w ciggu sekundy jest bardzo wielka, to szybo-
wiec bedzie podlegaé przys$pieszeniom nieznacznym i wy-
konywac¢ tylko drobne okresowe ruchy o niewielkich okre-
sowo zmiennych predkosciach- Przy tych zatozeniach wa-
runki, w jakich znajduje sie aparat pozostawiony swobod-
nie  powietrzu, sg nader bliskie warunkéw réwnowagi.
Mozna powiedzieé, ze szybowiec obcigzony odpowiednio
do przecietnej sity nosSnej bedzie — pomijajac nie-
znaczne okresowe drgania — pozostawaé w réw-
nowadze.

Nie jest wreszcie konieczne uwazaé, ze szybowiec
jest zawsze pozbawiony statego wiasnego ruchu. Zazna-
czyliSmy juz wielokrotnie, ze chodzi tu jedynie o wzgled-
ng predko$¢ aparatu i otaczajacego powietrza; to tez wa-

runki przedstawione na rys, 51 i 52

moga byé osiaggniete i wtedy, gdy

Priak 1 np, szybowiec posiada statg predkosc
poutemA poziomg c, skierowang w lewo i na-
. potyka pionowy prad powietrza, skie-

R Tt amlam” rowany na zmiane w gore lub na do,
jak to przedstawiono na rys. 53,

Gdy wiatr dmie w gore, to powstaje ruch wzgledny, od-
powiadajgcy poprzedniemu przypadkowi 3, przy odwrot-
nym kierunku wiatru ruch wzgledny odpowiada przypad-
kowi 1, wreszcie w chwili przejsciowej (gdy niema zadnego
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pradu pionowego) zachodzi przypadek analogiczny do
HSwiatru 2“, Doszlismy wiec do wniosku, ze mozliwy jest
lot poziomy ze statg predkoscig bez napedu silnikowego
i trwatego wiatru wznoszgcego, jezeli tylko istnieje
dostatecznie szybko zmienny okresowy
ruch powietrza do gory i na dét. Krétko reasu-
mujac — przyczyna tego zjawiska polega na tern, ze —
przy okresowej zmianie katéw natarcia — sity pionowe,
wywierane przez powietrze w gore, przewyzszajg znacznie
podobne sity skierowane na dot, gdy tymczasem skiado-
we poziome przecietnie sie znosza, Do tego wiec sprowa-
dza sie teorja dynamicznego lotu zaglowego, ktdrg czesto
usituje sie wyjasni¢ przez analogje z innych dziedzin me-
chaniki (modele toréw falistych, po ktérych tocza sie ku-
le i t. p,), nie wnoszac jednak w ten sposob nic istotnego”).

Czy teorja dynamicznego lotu zaglowego moze mieé
jakiekolwiek praktyczne znaczenie, to zalezy od tego,
czy w rzeczywistosci wogdle istniejg okresowe ruchy po-
wietrza tego rodzaju, jak wyzej zaktadaliSmy, i czy mo-
ga one dziata¢ dostatecznie trwale i z dostatecznie wiel-
kiem natezeniem. Bezposrednio takich pradéw powietrza
dotad nie stwierdzono. Roéwniez nie zanotowano dotad
takiego lotu zaglowego ludzi lub ptakéw, przy ktérym
nie datoby sie stwierdzi¢ istnienia dostatecznie silnego i sta-
tego wiatru wznoszacego. Zamiary zajialonych zwolennikéw
lotu bezsilnikowego, ktérzy — po osiggnieciu duzych
sukcesbw w locie zaglowym w sasiedztwie stokéw
gorskich — chcieli przejs¢ do lotu zaglowego nad réw-
ning, nie zblizyly sie dotad do urzeczywistnienia
ani o krok. Przy takim stanie rzeczy nalezy conaj-
mniej watpi¢, czy dynamiczny lot Zzaglowy jest
wogoOle praktycznie wykonalny.

15. Opis kilku szybowcow i osiggnietych
przez nie rekorddw.

Préby latania Vez silnika rozpoczeto juz w zaraniu
lotnictwa, Otto Lilienthal c¢wiczyt sie w locie Zaglo-

Poréwnaj np, prace W, Hoff'a, Der Segelflug und die Rhon-
Segelflug-Wettbewerbe, w Zeitschr. f, angew, Math, u Mechanik, tom
2, str, 207 — 218, 1922,
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wym w ostatniem dziesiecioleciu zesziego wieku, traktujac
to, jako wstep do lotu silnikowego; podobna byfa réwniez
kolejnos¢ wysitkéw innych wybitnych pionieréw lotnictwa.
Ze nie osiagnieto wtedy jeszcze rekordéw w locie zaglo-
wym, zblizonych do dzisiejszych, to nalezy przypisac¢
gtdwnie temu, iz brak byto tego bogatego do$wiadczenia
konstruktorskiego, ktdre obecnie zawdzieczamy postepom
lotu silnikowego; dzieki niemu mozemy dzi$ budowac lek-
kie skrzydta o matym oporze czotowym i wielkiej sile nos-
nej oraz lekkie kadtuby o matym oporze, Z drugiej stro-
ny najwieksza warto$¢ praktyczna tak popularnego obec-
nie lotu zaglowego polega zapewne na tern, ze przymusza
on niejako do mozliwie najdoskonalszego opracowania
i wyzyskania ,,konstrukcji lekkiej*.

Pierwsze imponujace osiggi w locie bezsilnikowym
zostaty stwierdzone na zawodach w Rhon w 1921 r. Za-
wody w latach 1922 i 1923 wykazaly jeszcze znaczne po-
stepy, ale odtad zainteresowanie zmalato, poniewaz zda-
no-sobie sprawe, ze punkt kulminacyjny zostat przekro-
czony. Przedewszystkiem, jak wspomniano, zawiodta diu-
go zywiona nadzieja, ze mozna bedzie przejs¢ do lotu
nad réwning. Poza szczeg6lnie korzystnie potozonym tere-
nem w Rhon wykonano w Niemczech z wielkiem powo-
dzeniem szereg lotéw zaglowych w okolicach stromych
diun nad morzem Baltyckiem — pod Rossitten, Na po-
czatku roku 1923 francuscy lotnicy osiagneli przejsciov/o
rekord Swiatowy dtugotrwatosci lotu zaglowego. 2 paz-
dziernika 1925 roku, przy okazji rosyjskich zawodéw lo-
tow zaglowych na Krymie, Ferdynand Schulz osiggnat (na
szybowcu przedstawionym na rys, 54) rekord S$wiatowy
dtugotrwatosci lotu, wynoszacy 12 godzin 6 minut; 1 paz-
dziernika tegoz roku Hesselbach zdobyt rekord dlugo-
trwatosci lotu z pasazerem 5 godzin 52 minuty; 9 paz-
dziernika Nehring na szybowcu grupy akademickiej
z Darmstadt osiggngt rekord odlegtosci 24,4 kim, prze-
kraczajgc przytem 435 m, wzniesienia ponad miejsce star-
tu, ,,Federation internationale“, ktéra nie uznaje wynikow
osiagnietych przez Niemcow”), oglosita w styczniu 1926, ja-
ko swiatowy rekord czasu, lot francuskiego pilota z lipca
1925 r,, ktéry trwat 10 godzin 20 minut.

") Obecnie juz nieaktualne (przyp. thum,).
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Tablica liczbowa 5 zawiera zestawienie charaktery-
stycznych wymiaréw najwazniejszych szybowcow, ktdre
braty udziat w zawodach lotdw bezsilnikowych w Rhon
w 1925 r. W pierwszej kolumnie wymienieni Sg uczestnicy
zawoddw, konstruktorzy lub wiasciciele; cyfra (2) oznacza
»dwuosobowy”. Druga kolumna podaje wielkos¢ powierzch-
ni nosnej Fw m\ trzecia — $rednig rozpietos¢ b (przy

Tablica liczbowa 5.

Gtéwne wymiary kilkunastu szybowcéw
z zawodow w Rhon 1925 r.

Konstruktor ‘r’,“ﬂ Rozpie- g Do bes 1o e B
lub wiasciciel b m TV g ni rose
F tib g igne
1. Flugwiss, Arbeits-

gem. Gothen . . 14 12,6 1:114 50 115 12,8
2, Niederrhein. Ver. f.

Luftfahrt . . . 20 16 1:128 54 116 91
3. Flugzeugbau Martens 14 14 1:14 51 90 111
4. ” . ( 225 15 1:10 61
5. 15 10 1:6,7 575 60 8,35
6. Ak. Fliegergr. Darm-

Stadt. . . . . (2 24 15 1:94 70 190 133
7. . @ 22 19 1:173 7,0 160 132
8. Ak.Fliegergr. Danzig 14,2 13 1:119 7,0 138 144
9. Interessengem.Segel-

flug Dessau . . , 19 8,6 1:77 57 130 10.3
10. Seiler, Liegnitz (2) 21,3 15 1:106 6,15 135 12,4
11, Steinmann-Lippisch,

Hagen . 16 106 1:7 5,0 90 9,7
12, Ksoll-Schén-Eilgut 18 15 1:125 65 135 11,1
13. hluggruppe Illmenau 21 14 1:93 60 120 8.8
14. Freunde der russ.

Luftflotte . . . . 185 14,35 1:112 7,0 120 10,0
15. 215 15 1:104 6,2 150 10,0
16. 18,14 13 1:93 65 100 91
17. 18 14 1:109 6,4 no 9,7
18 18 | 12 1:8 5,7 86 8.4

dwuptatowcach Srednig arytmetyczng rozpietosci gdérnego
i dolnego pfata). Z tych dwdch wielkosci jest obliczo-
na przecietna szeroko$¢ t — F\b (przy dwuptatowcach
F 2b), a stad stosunek t:b, ktéry jest podany w czwar-
tej kolumnie. Na dalszych miejscach znajdujemy catkowi-
tg dlugosé szyboweca i ciezar (bez tadunku). Stad dodajac,

7
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65 kg. przy jednoosobowych, 130 kg. przy dwuosobowych,
i dzielagc przez F, obliczono $rednie obcigzenie powierzch-
ni nos$nej, podane w ostaniej kolumnie.

Liczby powyzsze wykazujg przedewszystkiem dwie
charakterystyczne cechy: stosunek bokéw skrzydia (sze-
rokosc¢ : rozpieto$¢) jest przecietnie znacznie mniejsza, niz
w samolotach silnikowych (przy ktérych wynosi ona mniej
wiecej od 1:8 do 1:6); jednocze$nie obcigzenie powierzchni

no$nej jest o wiele mniejsze i wynosi mniej wiecej jedng
czwarta lub jedng trzecig obciazenia dzisiejszych platow-
coéw silnikowych. Te dwie cechy sg ze sobg w zwigzku.
Tylko bowiem przy nieznacznem obciazeniu skrzydet mo-
gg mieC one tak duzg rozpietos¢, nie podlegajac zbyt
wielkim naprezeniem, powodujacym koniecznos¢ zbyt cigz-
Kigj konstrukCJl nosnej. Wiemy za$ z czesci Il, ze wg-
skie skrzydta, t. zn. o duzej rozpietosci i matej szerokosc:|
sg dogodniejsze ze wzgledow aerodynamicznych, W rozdz, 10
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dowiedziono, Zze stosunek oporu indukcyjnego (gtow-
nej czesci oporu czotowego) do kwadratu sity nosnej jest
proporcjonalny wiasnie do stosunku bokéw t-.b. Jezeli

wiec przy stosunku bokéw 1;6 mieliSmy na str. 64:
A 0,000531 CyY, to z podanego tam wzoru o0golnego
wynika:
C,= 0,000318 C/ dla t:b=\-A0.
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Przy spotczynniku sity nosnej Cy— 50 {&y = 0,25) mamy
wiec w pierwszym przypadku teoretyczny spoétczynnik
szybowania Cx\Cy = 0,0265, w drugim Cr : Cy =0,0159"
przyczem jednak uwzgledniono tylko opory indukcyjne.
Dochodzi tutaj jeszcze ,,opér ksztattu“, a dla catego pta-
towca jeszcze szkodliwe opory kadtuba i t. d. Dobre szy-
bowce posiadajg najmniejszy spétczynnik szybowania po-
nizej 1:22 = 0,0455 przy spotczynniku Cy= 50 do 70,

Na rys, 54 56 przedstawione sg trzy typy zwy-
cieskich szybowcéw. Rys. 54 wyobraza model ,,Vampyr",
wykonany w latach 1921 — 1922 przez fabryke wagondéw
w Hannover poditug projektu G. Madelung'a. Jest to
jednoptatowiec wolnonosny typu ,parasol” (t. . ze skrzy-
diem umieszczonem ponad gltowa pilota) o rozpietosci
12,6 m. i powierzchni nosnej 16m”, Skrzydio ma gruby
profil o bardzo dobrych wilasnosciach aerodynamicznych
i posiada tylko jedna podiuznice, przechodzaca przez ca-
tg dlugos¢. Vampyr wshawit sie gtownie swemi Kkilkogo-
dzinnemi lotami, dokonanemi przez Martens'a i Hen-
tzen'a na zawodach w Rhon 1922 r.

Na rys. 55 widzimy szybowiec ,Charlotte”, zbudo-
wany przez studentéw Politechniki w Charlottenburgu
w r. 1924, Skrzydto jego nie jest wolnonosne, lecz zwia-
zane zastrzatami z kadlubem. Charakterystyczng ceche
stanowi silne zatamanie koncow skrzydia do tytu. Jak
wyjasnimy w rozdz. 39, powoduje to polepszenie réwno-
wagi podtuznej.

Rys- 56 przedstawia wreszcie szybowiec ,,Konsul"
akademickiego zwigzku lotniczego w Darmstadt (1923).
Przy rozpietosci 18,7m. skrzydto jest jednak wykonane,
jako wolnonosne. Jest ono umieszczone na jednym po-
ziomie z kadlubem. Na tym szybowcu zostat ustanowiony
we wrzesniu 1923 r. Swiatowy rekord odlegtosci 18,9kmJ

Literatura dotyczaca szybowcéw jest bardzo obszerna, lecz
mato tresciwa. Najlepiej informuje w tej dziedzinie Zeitschr, f, Flug-
technik und Motorluftschiffahrt, rocznik 1921 i pézniejsze. Zestawienie
praktycznych danych i rysunkéw podaje A. Gymnich: Der Gleit- und
Segelflugzeugbau, Berlin: R, C, Schmidt 1925,
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IV. sSmigto.

16. Ksztatt i sposdb dziatania elementu Smigta.

Smigto samolotu (propeller, sruba powietrzna) stuzy do
przetworzenia ruchu obrotowego silnika na ruch postepo-
wy samolotu, albo inaczej: do przetworzenia momentu
obrotowego silnika na site pociagowa. Ogdlnego wygladu
$migta nie bedziemy opisywaé, przypuszczamy bowiem, ze
jest on znany czytelnikowi (porown. zreszta rys. 57 i 62),

Wyobrazmy sobie jedno ramie $migta w widoku z go-
ry, w ktorym o$ Smigta przedstawia sie, jako jeden punkt O
(rys. 57), Na szkicu tym nakreSimy ze srodka O dwa bar-
dzo zblizone do siebie luki kot ograniczajg one waski

pasek, zakreskowany na rys. 57.
Jezeli wykonamy w mysli ciecie
wzdtuz tych tukow réwnolegle do
osi (a wiec w ten sposob, ze o-
strze kraje prostopadle do ptasz-
czyzny rysunku), to wytniemy ze
Smigla cienkg ptytke, ktorg nazy-
wac bedziemy elementem smi-
gta. Na rys. 57 zaznaczony jest
jeszcze na samej goOrze przekrdj
poprzeczny, przedstawiajacy, jak
wyglada element, gdy patrze¢ na

Rys, 57, Widok i przekroéj Rys, 58, Sity dziatajgce na element
Smigta. Smigta.

mego w kierunku promieniowym. Takie same przekroje
w wiekszej skali znajdujemy na rys. 58 i 60, przyczem
V oznacza zawsze kierunek osi Smigta, wzdluz ktd-
rej posuwa sie samolot, za§ H — kierunek, w ktérym poru-
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sza sie element S$migla w czasie, gdy cate Smigto wiruje
w miejscu. Nie mozna zaprzeczyC, ze rysunki te oka-
zuja wyrazne podobienstwo np, do rys. 16, wyobrazajgce-
go przekréj plata nosnego. To tez dziatanie $migta, po-
myslanego jako zesp6t catego szeregu takich elementow,
moze by¢ wyttumaczone na podstawie tej anatogji ze
skrzydtem no$nem.

Zanim do tego przystagpimy, musimy wprowadzié¢ na-

Rys. 59, Linja Srubowa.

der wazne pojecia kata pochytosci tinji Srubowej i sko-
ku; w tym celu przypomnimy naprzéd o konstrukcji
i whasno$ciach tinji Srubowej.

Rys. 59 przedstawia walec kotowy i nakre$long na
nim linje S$rubowa. Jezeli rozcig¢ powierzchnie walca
wzdtuz jednej z tworzacych i rozwing¢ ja nastepnie na
ptaszczyznie, to linja Srubowa przybierze w rozwinieciu
ksztatt prostej tinji (prawa strona rys, 59), Kat b pomie-
dzy tg prostg i rozwinietym okregiem podstawy walca
zwie sie katem pochytosci tinji Srubowej, ,,Skok* za$ jest
to ta wysoko$¢ 5, o jaka sie podnosi linja Srubowa przy
jednem okrgzeniu walca dokota. Na rys. 59 widoczny jest
zwigzek, zachodzacy miedzy katem pochylenia b, skokiem

i promieniem walca r. Poziomy bok trojkata powstat
(przy rozwijaniu walca) z obwodu podst%wy, jest on za-

tern réwny 2 rt, a stad mamy tg~ = CTTR Mozna tez

fatwo odpowiedzie¢ na pytanie, o ile wznosi sie linja $ru-
bowa, jesli nie obejs¢ catego obwodu walca, a tylko
jego cze$¢ o dhlugosci B; znajdziemy to wzniesienie h

z proporcji h:S—B :2rz, skad h = -2—-”1—: B. tg b
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Kazdy element S$migta odpowiada niewielkiemu od-
cinkowi pewnej okreslonej linji Srubowej; odnosny odci-
nek okregu w plaszczyznie prostopadtej do osi Smigla,
oznaczony na rys, 58 znowu literg B, nazywa sie ,szero-
koScig ramienia“”, Na rys, 58 zaznaczone jest jeszcze
wzniesienie h krawedzi natarcia ponad krawedzig ujscia.
Zatézmy dla przyktadu, ze $Smiglo posiada Srednice
Z)= 280 cm, skok 5=180 cm, i szerokos¢ ramienia przy
zewnetrznym koncu B —28 cm, W takim razie dla kran-
cowego elementu $migha jest:

tg " = = =0,205;
2r- 2,140. 3,14
k= B.i"b = 28, 0,205 = 57 cm.

Dla jakiego$ innego elementu, potozonego np, w odlegtosci
1m, od osi, bedzie r=100 cm, wobec tego, zaktadajac tu

..180
ten sam skok 5, otrzymamy tg *~ 2QD N pay

puszczeniu, ze szerokoS¢ ramienia jest rowniez niezmie-

niona, znajdziemy dalej A= 28,0,287 = 8,0 cm. Widac

stad, ze wzniesienie krawedzi natarcia ponad krawedz

ujscia musi by¢ niejednakowe dla réznych elementéw

tego samego $migta; mianowicie wzrasta ono przy zblizaniu

sie do osi, jezeli skok i szeroko$¢ ramienia pozostajg state.
Jak juz zaznaczono, przekroj

elementu Smigta jest z wygladu zu-

petnie podobny do przekroju ptata

no$nego, i w tern wiasnie lezy wy-

jasnienie sposobu dziatania Smigta.

Wskutek jednoczesnego ruchu po-

stepowego samolotu i wirowania

Smiglta kazdy element uzyskuje

predko$¢ w, oznaczong na rys. 58

zapomocg strzatki. Predkosc ta jest

wypadkowg predkos$ci u, wynikaja-

cej z ruchu obrotowego, w kierunku

H, oraz predkosci jazdy w kierun-

ku osiowym V, jak to wskazuje ir¢]-

kat predkosci na rys,58.Zupeinie po- na element $migta.

Niekiedy szeroko$¢ ramienia bywa mierzona nie w rzucie na
ptaszczyzne prostopadiy do osi, ale w kierunku cieciwy profilu. Jezeli tak
okreslong szeroko$¢ nazwiemy to bedzie h ~ sinb. Gdy kat b
jest maty, to miedy sini i tgi prawie niema roznicy.
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dobnie, jak dla ptata noSnego, nastepuje i tu w czasie
ruchu wzrost ci$nienia na spodzie elementu, za$ spadek—
na wierzchu. Wynikiem tego jest sita wypadkowa, skierowana
ku go6rze w przyblizeniu prostopadle do cieciwy elementu
(rys. 60). Roztdzmy te site na dwie sktadowe w kierunkach V
i H. Pierwsza skladowa skierowana jest rownolegle do osi
Smigla i przytem w kierunku jazdy samolotu, stanowi
wiec site pociggowa dla elementu. Druga sktadowa
ma kierunek odwrotny do predkosSci wywotanej ruchem
obrotowym, oznacza wiec ona opdr, jaki element $migha
napotyka w ruchu. Na rys, 61 powtérzona jest u gory
po prawej stronie zasadnicza tres¢ rys. 60; ponizej za$
wyobrazony jest przekroj, jaki otrzymamy, przecinajac
druga potowe $migla (na rysunku dolng) na tej samej, co
poprzednio, odlegtosci r od osi. Kazde Smigto jest tak
wykonane, ze oba przekroje, potozone w réwnych odle-
gtosciach od osi, sg wzajemnie doktadnie symetryczne.
Kierunek osi V jest
oczywiscie ten sam
dla obu przeciwle-
gtych elementow $mi-
gta, natomiast kieru-
nek H predkosci, wy-
wotanych przez ruch
obrotowy, jest w obu
razach odwrotny.Tréj-
katy sit wypadajg wiec
tez symetryczne; od-
razu tez widac, ze sity
pociagowe  obydwu
elementow majg kie-
runek jednakowy, opo-
ry zaS—Kierunki prze-

ciwne.
Cate ramie S$migla
moze byé podzielone
w mysli na szereg
takich waskich ele-
mentéw, jak na rys,
57. Na kazdy element
dziatajg sity ze strony powietrza w sposéb wyzej opisany;
nie mozna wszelako twierdzi¢, aby wielkos$¢ ktorejkolwiek
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poszczegolnej sity byta zupetnie niezalezna od elementow
sgsiednich. W kazdym razie mozemy przyjac, ze wszystkie
elementarne sity pociggowe dajg sie zastgpi¢ przez jedng
site wypadkowa o takim samym kierunku, ktorg nazywac
bedziemy sitg pociggowa S$migta (jkrocej sita
ciggu albo wprost ciggiem). Nie mozna ednak posta-
pi¢ w podobny sposéb z sitami oporowemi, dziatajgcemi
na elementy $migta, gdyz ze wzgledu na zachodzacg tu
symetrje (rys, 61) wypadtaby suma zero, a jednak sily te
nie rdbwnowazg sie bynajmniej. Wiadomo, ze dwie sity
rowne, réwnolegte i odwrotnie skierowane tworzg t, zw,
»pare sit”, ktérej miarg jest moment czyli iloczyn wiel-
kosci sity przez odlegto$¢ miedzy linjami dziatania oby-
dwoch st (w danym razie jest to odlegtos¢ 2r). Aby
oceni¢ taczne dziatanie opordw, dziatajagcych na wszystkie
elementy Smigta razem wziete, nalezy doda¢ do siebie
wszystkie takie momenty elementarne; otrzymang sume
nazywamy momentem oporowym $migta. Bada-
niem szczeg6towem momentu oporowego i ciggu zajmiemy
sie w rozdz, 18-ym,

Wspomniano juz, ze w czasie loturuch elementu
§migta pochodzi od dwdch odrebnych przyczyn, a mia-
nowicie: od ruchu obrotowego $migta, ktéry nadaje elemento-
wi predko$¢ u w kierunku H (rys, 58), oraz od ruchu po-
stepowego samolotu z predkoScig v w kierunku V. Obie
te predkosci a \ v skfadajg sie na predkos¢ wypadkows

Na rys, 60 zaznaczony jest kierunek tej predkosci
oraz kat, jaki tworzy ona z kierunkiem cieciwy elementu *;
jest to kat natarcia elementu, i oznaczamy go tu,
podobnie jak dla ptata nosnego, literg a. Jezeli Smigto
pracuje ,w miejscu”, t. j. gdy predkos¢ jazdy v jest ze-
rem, to kat natarcia jest identyczny z katem pochytosci b,
w locie za$ jest on zawsze mniejszy od b. Widzimy,
ze kat natarcia jest przy statlem utern wiekszy, im mniej-
sza predko$¢ jazdy platowca; maximum kata natarcia

) Przy $miglach stosuje sie czesto profile z obu stron wypukie,
przy ktorych nie mozna wiasciwie wecale okresli¢ ,kierunku cieciwy*,
OK (poréwn, takze przekroje Smigiet na rys, 71 i 72),
Aby 1 w takich razach okresla¢ kat natarcia, trzeba ustali¢ jakikolwie

kierunek na profilu; jest rzecza obojetna, w jaki sposéb obra¢ ten
lerunek.

%
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wypada przy biegu Smigla w miejscu, Z drugiej strony
wiemy (rozdz, 8), ze wraz z katem natarcia rosng tez
zawsze spoltczynniki 2y i zr, a wiec i sity, w danym razie
sita ciggu i op6r. Przy prébie w miejscu, t, j, przy naj-
wiekszym kacie natarcia, opor jest takze najwiekszy;
sSmigto, pedzone danym silnikiem, biegnie tedy w miejscu
najwolniej. Przy wznoszeniu, jak dowiemy sie wkrotce,
predko$¢ samolotu jest mniejsza, niz w locie poziomym,
a zatem kat natarcia i opér Smigta—wieksze; wynika stad,
ze Smigto wykonywa mniej obrotow na minute przy wzno-
szeniu, niz w locie poziomym (przy zatozeniu, ze pilot nie
zmienia doptywu gazu do silnika). Sifa ciaggu rosnie rowniez
wraz z katem natarcia; jest wiec ona najwieksza przy probie
W miejscu, znacznie mniejsza przy locie poziomym, wresz-
cie przy wznoszeniu nieco wieksza, niz przy locie pozio-
mym, Do kwestji tej wrocimy jeszcze w czesci Vl-gj,

Predko$¢ samolotu v i predkos¢ elementu Smigla
w ruchu obrotowym u okre$lajg nowy kat, oznaczony na
rys, 58 i 60literg c, przyczem: i“c = v :u. Jest to kat miedzy
Kierunkiem ruchu a prostg H. Z rysunkéw widac, ze c sta-
nowi réznice pomiedzy katem pochytosci b i katem na-
tarcia a, mamy wiec c—b—a. Kat ¢ ma rozng wiel-
kos¢ dla roznych elementow Smigta, gdyz predkosc i
zmienia sie proporcjonalnie do promienia r. Gdy zatem
oddala¢ sie od osi smigta wzdtuz ramienia, to kat c wcigz
maleje. Co do kata natarcia, to powinien on pozosta-
wac mozliwie staty na calej diugoSci ramienia, gdyz
stwierdziliSmy juz poprzednio, ze korzystne katy natarcia
dla kazdego profilu wahajg sie w dos¢ ciasnych kilkostop-
niowych granicach. Wynika stad, ze kat pochytosci b
musi maleC w miare oddalenia od osi, aby wiasnie roz-
nica b—c = a byla mozliwie niezmienna. To zmniejsze-
nie kata pochytosci jest odrazu na pierwszy rzut oka wi-
doczne w kazdem $migle, choC liczbowo moze sie réznie
przedstawia¢ w poszczegblnych wykonaniach.

Z reguty (cho¢ nie zawsze bez wyjatku) buduje sie
Smigta w ten sposob, ze skok pozostaje staty dla wszyst-
kich elementdw. Z podanego wyzej wzoru tgb= S:2rr.
wynika, ze przy S statlem kat b musi w okreslony i regu-
larny spos6b maleé, gdy r wzrasta, t, j, w miare oddale-
nia od osi, W tym jedynie przypadku mozna mowié
wprost o ,skoku smigk". Zdarzajg sie jednak i takie
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Smigta, w Kktorych skok nie jest staty dla wszystkich
elementow; wtedy skok zmienia sie najczesciej zgodnie
z takiem obliczeniem, by b malato zupetnie tak samo jak c,
wobec czego réznica b—c— a jest $ciSle niezmienna.
(Warunek ten moze by¢ zresztg doktadnie spetniony tylko
przy pewnej $cisle okreslonej liczbie obrotow, gdyz ta ostat-
nia wptywa na przbieg zmiennosci kata ¢). Zarowno w tym
przypadku, jak wogdle zawsze wtedy, gdy S jest zmienne,
rozumiemy przez skok $migta Srednig wartos¢ skokow
poszczegOlnych elementéw. Poréwn. rozdz. 19, gdzie
wprowadzone bedzie jeszcze inne pojecie skoku,

17. Wykonanie i sprawdzanie smigiet.

Smigta dla samolotéw buduje sie dotychczas prawie
wylacznie z drewna. Skomplikowany ksztatt osigga sie
w ten sposob, ze odpowiednio wyciete warstwy (deseczki)
zostajg utozone jedne na drugich wachlarzo-
wato i spojone zapomoca specjalnego Kkleju,
odznaczajagcego sie wielka trwatosScig i od-
pornosciag na wplywy atmosferyczne. Plasz-
czyzny styku poszczegblnych warstw (pro-
stopadte do osi Smigta) przecinajg powierzch-
nie Smiglta wedtug wydtuzonych krzywych
linij, ktorych przebieg widoczny jest na
rys, 62, Celem zmniejszenia oporu lakieruje
sie bardzo starannie powierzchnie zewnetrz-
ng, Konce Smigiel, stosowanych na wodno-
platowcach, posiadajg powloke metalowa,
gdyz bez niej ulegatyby uszkodzeniom
z powodu pryskajagcych na $miglo kropel
wody.

Stosuje sie prawie wylgcznie Smigla
dwuramienne. Kazda warstwa przecho-
dzi bez podziatu wzdtuz obu ramion, i wy-
ciety w niej jest tylko otwor w Srodku
piasty.  Wykonywano tez doswiadczenia
ze Smiglami czteroramiennemi: w takich
Smigtach mamy gtéwne deski, przecho- $migta,
dzace przez calg dlugosé i krzyzujace sie
wzajemnie, oraz umieszczone miedzy niemi warstwy, ktore
dochodzg tylko do piasty. Proponowano réwniez i czeSciowa
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wyprébowano szereg zupeinie odmiennych konstrukcyj
$migiet; nalezy tu wymieni¢ $migta z tkaniny, ktorg przy
wirowaniu naprezajg wkiadki zelazne (Parseval), oraz
$migla, posiadajace jeden rdzen zelazny (przez catg dtugosé
obu ramion) oraz szereg poprzecznie utozonych warstw
drewnianych.

Dla dziatania $migta decydujacy jest ksztakt prze-
kroju ramienia czyli profil, podobnie jak dla pfata
nosnego. JesteSmy tutaj zmuszeni stosowac profile
grubsze, niz dla platéw, poniewaz Smigto musi wytrzy-
mac¢ znaczne obcigzenie wskutek parcia powietrza i jedno-
czesnie wskutek sity od$rodkowej—i przytem niema tu
zadnej dodatkowo wzmacniajgcej konstrukcji (jak to ma
miejsce np, u dwuptatowca opisanego w rozdz, 11-ym).
Srednie obcigzenie powierzchni $migta waha sie bardzo
znacznie w zaleznoSci od liczby obrotéw i przecietnie
odpowiada rzedowi wielkoSci 500 kg/m*“  SzczegOlniej
w miejscach, potozonych blisko piasty, trzeba sie Kkiero-
wac przy wyborze przekrojow wiece] wzgledami wytrzy-
matosciowemi, niz aerodynamicznemi. W tern tez nalezy
szuka¢ przyczyny, ze Smiglta posiadajg dotad jeszcze
czesto niezbyt zadawalajgca sprawnosé.

Aby sie upewni¢ w kazdym poszczegllnym przy-
padku o jakosci danego S$migla, nalezy przeprowadzié
szereg badan; omoéwimy tu pokrétce te badania, ponie-
waz pozwoli nam to wnikng¢ lepiej w istote i zastoso-
wanie $migiet,

a) Sprawdzenie geometryczne. Przede-
wszystkiem trzeba ustali¢, czy skok i ksztatty profiléw sg
wiasciwe. Aby skontrolowa¢ skok, kfadziemy S$migto na
stét mierniczy (traserski) w taki sposéb, by o$ byta Scisle
prostopadta do ptaszczyzny stotu. Nastepnie zakre$lamy
na ramieniu Smigta odpowiednio wielkim cyrklem luk kota,
ktérego S$rodek lezy na osi, a promien rowna sie np, r.
tuk ten przecina krawedz natarcia i krawedZz ujscia
w dwoch okreSlonych punktach. Mierzymy roznice wy-
sokosci tych punktéw h, a takze szerokos¢ ramienia w tern
miejscu B.  Wedlug rozdzialu 16-go mozemy juz stad
obliczy¢ skok 5 z réwnania Ssh= 2rr.wielkos$¢ zna-
leziona powinna by¢ zgodna z zgdang. — Celem skontro-
lowania ksztattu profilow stosuje sie specjalne szablony,
ktdére przyktada sie do Smigta w réznych odlegtosciach od osi.
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b) Wyréwnowazenie statyczne. Smiglo
nazywa sie¢ wyrdwnowazonem statycznie, jesli jego $ro-
dek ciezkosci lezy na osi obrotu. W razie nie spetnienia
tego warunku powstaje przy wirowaniu sita od$rodkowa.
Sprawdzenie polega na tem, ze $migto nasadza sie na wa-
tek cylindryczny, ktéry zostaje oparty na dWoch poziomych
belkach o ostrych krawedziach (rys. 63). Nastepnie prze-
taczamy recznie $Smiglp po tych krawedziach tam i z powro-
tem; jezeli zatrzymuje sie ono réwnomiernie w kazdem do-
wolnem potozeniu, to wyréwnowazenie statyczne jest
wystarczajace.

f m
*
Rys. 63. Rys, 64.
Wyréwnowazenie statyczne. Para sit odsrodkowych.
C) Wyréwnowazenie dynamiczne. Nawet

w razie stwierdzenia, ze Srodek ciezkosci $migla lezy do-
ktadnie na osi, niema jeszcze zupeinej pewnosci, czy
w biegu nie okaza sie jednak pewne szkodliwe wptywy
sit odsrodkowych. Aby zorjentowaé sie¢ co do mozliwosci
takich zjawisk, wystarczy spojrze¢ na rys. 64; widzimy tu
dwie kule pofaczone sztywno drazkiem, ktéry sam jest
osadzony uko$nie na wirujgcym watku. Jezeli kule sg zu-
petnie jednakowe i umieszczone w réwnych odlegtosciach
od osi obrotu,.to $rodek ciezkosci takiego ukiadu lezy
z pewnoscig na tej osi. Mimo to jest jasnem, ze przy
obrocie powstajg tu sity odSrodkowe (w kierunkach ozna-
czonych strzatkami), ktére bynajmniej nie rownowazg sie,
tylko tworzg ,pare”“ o pewnym momencie — i para ta
obcigza w mniejszym lub wiekszym stopniu tozyska osi.
Moéwimy, ze takie ciato, jak na rys. 64, jest wzgledem
swej osi wyréwnowazone ,statycznie®,ale nie ,,dynamicz-
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nie“. Dopiero, jezeli sity odsrodkowe w $migle rownowazg sie
w zupetnosci, t. zn. nie dajg zadnego momentu wypadko-
wego, to mozna $migto nazwa¢ wyréwnowazonem dyna-
micznie. Urzadzenia mechaniczne, stuzace do sprawdza-
nia wyréwnowazenia dynamicznego, sg nader ziozone.
Najczesciej wystarcza uruchomi¢ $migto i oceni¢ na oko,
czy wystepuje moment sit odsrodkowych,

d) Préba ciggu w miejscu. Najprosciej moz-
na zmierzy¢ site ciagu Smigla zapomoca t, zw, ,pomiaru
w miejscu”, W tym celu ustawia sie caly zupetnie wy-
ekwipowany samolot w pozycji poziomej i umocowuje sie go
z tylu do mocnego pala za posrednictwem cechowanej
wagi sprezynowej (dynamometru); nastepnie nalezy pu-
§ci¢ w ruch silnik ze $migtem. Sam pomiar polega na odczy-
tywaniu wskazan dynamometru, t. j. wielkoSci ciggu, przy
réznych liczbach obrotow $migla. Przecietnie cigg naszych
zwyktych $migiet wynosi w miejscu od 2 do 4kg/KM,
a wiec np. przy 160-konnym silniku — od 320 do 640kg.
Znacznie wyzsze wartosci spotykamy tylko przy t. zw.
§migtach noé$nych. Przeznaczenie tych ostatnich jest
zupetnie inne, niz zwyklych Smigiel, sg one mianowicie
specjalnie przeznaczone do wytwarzania wielkich ciggow
przy znikomej predkosci postepowej 7).  Wspomniana
wielkos¢ — ciag w miejscu, przypadajacy na jednego ko-
nia mechanicznego— nie moze by¢ uwazana jed-
nak za decydujagcy wskaznik jakosci Smigta. Mia-
rodajny moze tu by¢ raczej spétczynnik sprawnosci
czyli stosunek mocy uzytecznej smigta (iloczyn ciggu przez
predko$¢) do mocy silnika (p. rozdz. 19); z wielkosci cig-
gu Smigta w miejscu niepodobna jednak ogélnie przewi-
dzie¢, jaki bedzie cigg w locie. Wynika stad, ze préba
w miejscu moze stuzyC za podstawe do porédwnania I oce-
ny jedynie serji $migiet tego samego typu; odno$nie
do dwdch Smigiet zupetnie analogicznie zbudowanych
mozna istotnie przewidywaé, ze to z nich,, ktore okazato
sie silniejsze w miejscu, bedzie takze w locie lepiej ciggnag,

e) Proba w ruchu. Ostateczne sprawdzenie $mi-
gla wymaga wykonania pomiaréw sity ciggu i momentu
oporowego w warunkach takich, w jakich odbywa sie lot

) Smigla nosne sa stosowane na helikopterach czyli $rubow-
cach (przyp, ttum.)
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rzeczywisty. Pomiary takie dajg sie uskuteczni¢ dwo-
ma sposobami. Mozna przedewszystkiem badaé Smigto
w tunelu aerodynamicznym, poddajac je dziataniu pra-
du powietrza, ktérego predkos¢ powinna byé réwna
przewidywanej predkosci lotu, lecz skierowana odwrotnie,
W ten sposGb osigga sie mniej wiecej ten sam ruch
wzgledny, co w locie. Zamiast tego mozna rowniez
zmontowac¢ S$migto z silnikiem na wozku i wprawi¢ ten
ostatni w ruch po szynach z predkoscig takg sama, jak
predkos¢ lotu, Obie metody majg swoje dobre i zle stro-
ny, Pomiary w tunelu mogg by¢ wykonane z wiekszg do-
ktadnoscig. Zastosowanie wozka za$ ma te zalete, ze do-
Swiadczenie jest bardziej zblizone do rzeczywistych wa-
runkéw lotu; zato same pomiary nastreczajg duze trud-
nosci, Wyniki pomiaréw zostajg w obu przypadkach ze-
stawiane w wykresy, ktdre omoéwimy w rozdziale nastep-
nym frys, 67 do 69),

Przy wszystkich pomiarach ciggu nalezy koniecznie
tuwzglednia¢ wazng okoliczno$¢, ze czeSci samolotu, po-
ozone z tytlu za Smigtem, w szczegdlnosci kadtub, wywie-
rajg znaczny wpltyw na site ciggu. Wynika to przede-
wszystkiem stad, ze czesci te modyfikujg przeptyw powie-
trza poza S$miglem, a wskutek tego zmienia sie wielko$¢
oddziatywania strug powietrza na elementy Smigla; po:
nadto za$ Smiglo odrzuca poza siebie strumien powietrza,
ktory wywiera na czesci samolotu sity przeciwdziatajgce cia-
gowi, Jezeli tedy chcemy uzyska¢ z pomiaréw dane istot-
nie uzyteczne, to musimy i pod tym wzgledem na$lado-
waé mozliwie wiernie przy doswiadczeniach warunki, ja-
kie majg miejsce w locie. Najracjonalniejszy sposob pole-
ga na tern, zeby zmontowa¢ przyrzady pomiarowe na sa-
mym platowcu i operowaé niemi w czasie lotu. Niestety,
tego rodzaju pomiary nie byly dotgd wykonywane na
wiekszg skale.

18. Ciag i moment oporowy sSmigia.

W rozdz, 16-ym wyjasniono juz, ze sita ciggu i sita
oporu elementu $migta stanowig skitadowe catkowi-
tej sity oddziatywania powietrza na ele-
ment  zupetlnie podobnie, jak sita nosna i opér czotowy
sq skfadowemi sity dziatajgcej na skrzydto nosne, Opie-
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rajac sie na tej analogji, mozna przewidywac, ze tu zno-
wu wazne bedg prawa ogolne, podane w koncu rozdz.
6-go — i przytem nie tylko w zastosowaniu do kazdego
poszczeg6lnego elementu, ale nawet i do calego $migla.
WezZmy najpierw pod uwage cigg $migta wirujace-
go w miejscu. Oznaczmy przez U predko$¢ skrajnych
elementéw w ruchu obrotowym, czyli krétko predkosé
6b~wodowg. Zgodnie z poprzedniemi uwagami bedziemy
mogli przewidywaé, ze sita ciggu 7 jest proporcjonalna
do gestosci powietrza m, do powierzchni $migta i do
kwadratu predkosci obwodowej U, przyczem znowu wpro-
wadzi¢ trzeba pewien oderwany spotczynnik proporcjonal-
nosci, zalezny od ksztattu $migta (profilu, skoku i t. d),
a ktory oznaczymy przez Zt (,,spotczynnik ciggu $migta").
Napiszemy wiec:

T= Zt.m.F.U\

W poréwnaniu ze wzorem na site nosng Py, podanym
w rozdz. 8-ym, mamy tutaj pewng szczegolng okolicznosc,
wymagajgcg objasnienia; mianowicie dla ptata nosnego
bylo rzeczg obojetna, ktory element bra¢ pod uwage przy
okreslaniu predkosci v, gdyz wszystkie elementy ptata
poruszajg sie jednakowo; inaczej jest ze Smigtem, ktdrego
poszczegolne czastki poruszajg sie z réznemi predkoscia-
mi — i wybor akurat predkosci elementow skrajnych no-
si ceche pewnej dowolnosci. Jezeli jednak $miglo wiruje
w miejscu, to wszystkie predkosci sg miedzy sobg pro-
porcjonalne; w miare zwiekszenia liczby obrotow wzra-
sta predko$¢ obwodowa U, ale réwnoczesnie w tym sa-
mym stopniu rosng predkosci wszystkich innych elemen-
tow. Wzor nasz zdaje wtedy dobrze sprawe z tego, ze
sity, przypadajgce na poszczeg6lne elementy, sg proporcjo-
nalne do kwadratow predkosci tych wiasnie elementow.

Inaczej bedzie sie sprawa przedstawia¢, gdy rozpa-
trzymy $miglto, wirujagce na ptatowcu w locie. Wielko$¢ U
sama przez sie nie wystarczy tu dla okreslenia predkos-
ci elementow Smigla, miarodajne beda teraz obie pred-
kosci U\ v, i. j, predkoS¢ obwodowa i predkoSC jazdy.
Tak np. dla skrajnego elementu Smigta otrzymamy (z troj-
kata prostokatnego na rys, 61), ze predko$¢ bezwzgledna
tego elementu bedzie réwna pierwiastkowi kwadratowemu
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z VA, Zat6zmy dla przyktadu, ze U zostanie podwojo-
ne, wtedy predkosci poszczeg6lnych elementéw zmienig
sie w bardzo rozmaitym stopniu: dla elementébw we-
wnetrznych zmiana bedzie bardzo nieznaczna, zato pred-
kosci elementdéw potozonych blizej koricow ramion podwoja
sie nieomal. Niech bedzie np, predkos¢ lotu = 30m/sek,
za$ predko$¢ obwodowa S$migta przy Srednicy 2,80 m,
w jednym przypadku 70 m/sek, w drugim — 140 m/sek.
Predkos¢ skrajnego elementu S$migta bedzie za pierw-
szym razem rowna¢ sie pierwiastkowi z 30" -f- 70
t,J, 76 m/sek,, za drugim razem — pierwiastkowi z
30N . 140, czyli 143 msSek. Zwroémy jednak uwage na
element $migta, potozony w odlegtosci zaledwie 14 cm,
od osi, t. zn, dziesie¢ razy blizej, niz elementy skrajne.
Jego predko$¢ w ruchu obrotowym wynosi tez tylko dzie-
sigtg cze$¢ U, a wiec w pierwszym przypadku 7, w dru-
gim — 14 m/sek; predkos¢ bezwzgledna bedzie w pierw-
szym przypadku réwna pierwiastkowi z 30'-f-7% t |,
31 msek, w drugim — pierwiastkowi z 30"-f-14%, czyli
33 m/sek. Ostatecznie wiec stwierdzilisSmy, ze predkos¢ skraj-
nego elementu wzrosta z 76 na 143, zas predkos¢ ele-
mentu wewnetrznego — tylko z 31 na 33.

Moze sie jednak zdarzy¢, ze predkosci wszystkich
elementow Smigla wzrastajg lub malejga w jednakowym
stosunku, lecz jest to mozliwe tylko wtedy, jesli i obie
sktadowe v \ U zmienig sie w tym samym stosunku. Ina-
czej mowigc, jezeli iloraz v :U pozostaje staty, to warun-
ki ruchu poszczeg6lnych elementéw $migta pozostajg row-
niez niezmienione. Wynika stad, ze podany przed chwilg
wzOr na site ciggu moze by¢ stosowany nietylko dla bie-
gu w miejscu ale i dla dowolnych warunkéw lotu, byleby
tylko dla kazdej wartosci stosunku v :U wstawi¢ wiasci-
wa wartos¢ spotczynnika Z. Inaczej: spo6tczynnik ciagu Z
zalezy nietylko od ksztattu Smigta (profiléw, skoku i t.d,),
ale i od wielko$ci stosunku v:V (tj, stosunku
predkosci lotu do predkosci obwodowej Smigta).

Stosunek V:U, odgrywajacy dla smigta podobng ro-
le. co kat natarcia dla ptata nosnego, nazywa sie stop-
niem posuwu, albo wprost posuwem. Bieg w migj-
scu odpowiada posuwowi zerowemu.

Rys, 67 przedstawia wykres zmian spétczynnika 4,
znaleziony zapomocg pomiaréw w tunelu aerodynamicz-
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nym dla $migta, wyobrazonego na rys. 65 i 66 w widoku
i w Kilku przekrojach (powiekszonych), Z wykresu widac,
ze cigg — przy statej liczbie obrotow — jest najwiekszy
podczas proby w miejscu, natomiast maleje on w ciaglty
f(poséb w miare wzrostu predkosci v (a wiec i stosun-
u Vv:u).

Przyktad: wezmy $miglo przedstawione na rys. 65, 66,
i niech jego $rednica bedzie D= 217=2,80 m. Pozostate
wymiary mozna odczytaé z rysunku, uwzgledniajgc skate
zmniejszenia, ktora jest okreslona juz przez dang wiel-
kos¢ Srednicy. Tak np. odczytamy, ze szeroko$¢ ramienia
jest B= 0, 168 m; pole F=0,43 m“ (jest to nieco mniej,
niz iloczyn B. D, poniewaz przy obliczaniu pola trzeba
uwzgledni¢ piaste 1 zaokraglenia). Przy 1350 obrotach na

minute predko$¢ obwodowa U —2,80 » - =198 m/sek,

gdyz punkt na obwodzie obiega w ciggu 60 sekund
1350 razy droge 2,80  Zatdzmy jeszcze, ze predkos¢ lo-
tu v=35 misek, to stosunek :¢/= 35:198= 0,177,
Dla takiej wartosci posuwu wykres na rys. 67 daje
2= 0,13. Stad obliczy¢ juz mozna ciag:

r=013.\5¢0,43.1982 " 274 kg.

Przy prébie w miejscu to samo $migto bedzie dawato ciag
znacznie wiekszy; z wykresu odczytujemy bowiem, ze dla
V:U=0 jest 2:/=0,20, a stad:

T= 0,20 +V50,43 1982 = 421
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Rys, 68, Wykres spétczynnika momentu oporowego $migta z rys, 65/66.

Rys, 69, Woykres spotczynnika sprawnosci $migta z rys, 65/66,
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Druga wielkoscig miarodajng dla $migta jest moment
oporowy; mozna ustali¢ dla momentu wzér zupetnie ana-
logiczny, nalezy tylko mie¢ na uwadze, ze chodzi tu nie
o site, tylko o iloczyn sity przez ramie. Jezeli tedy R
oznacza, jak poprzednio, promien $migla, to wzér na mo-
ment przedstawi sie, jak nastepuje:

M—Zmm,R. F. U~

Czynnik R zostat wprowadzony wiasnie diatego, ze mo-
ment posiada¢ musi wymiar iloczynu sity przez dtugosé;
gdyby wiec czynnika R nie byto, to sam spotczynnik Zm
musiatby mie¢ wymiar dtugosci, Ale w takim razie Zm by-
toby mniejsze przy probie z modelem w poréwnaniu
z wartoscig dla rzeczywistego $migta — i mianowicie ty-
le razy mniejsze, ile razy wymiary modelu sg mniejsze
od wymiardw S$migta. Ot6z jest rzeczag pierwszorzednej
wagi, aby spélczynniki nasze byly liczbami oderwanemi
(bezwymiarowemi), gdyz dzieki temu mogg one stuzy¢ we
wszystkich przypadkach, jakiekolwiek wielkosci modelu i je-
dnostki miary wzig¢ za podstawe rachunku. Nazywac bedzie-
my Zm ,spotczynnikiem momentu oporowego”. Na rys. 68
mamy wykres zmian tego spotczynnika, jako funkcji po-
suwu V:U, przyczem dane odnoszg si¢ zndéw do Smigta
przedstawionego na rys, 65/66, Wracajac do naszego przy-
ktadu liczbowego, znajdujemy, ze przy X':¢/= 0,177 jest
na wykresie Zm = 0,0355, Wedtug tego obliczymy, ze mo-
ment, niezbedny dla obracania S$migta z 1350 obr/min.
przy predkosci lotu 35m sek, wyniesie:

e M= 0,0355.78.1.4.0,43,1982 = 105 kgm.

Natomiast przy probie w miejscu [v:U=Qi) znajdziemy
m— 0,054, wiec niezbedny moment wypadnie (dla tej
samej liczby obrotow):

M = 0,054 .Vs. 1.4.0,43.1982 = 160 kgm.

Z przyktadu tego wida¢ odrazu, ze je$li moment czynny
silnika pozostanie niezmieniony, to Smiglo bedzie wiro-
wac¢ wolniej w miejscu niz w locie.

Niekiedy mozna sie spotka¢ z nieco innemi wzorami
na site ciggu i moment oporowy, rdznice jednak beda
zawsze nieistotne. Tak np. mozna przedstawi¢ pole F
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jako pewien utamek @ catkowitego pola kota a wiec
zatozyé¢: Jezeli nastepnie wprowadzi¢ ozna-
czenie z't na iloczyn Zt.' i analogicznie z'm — na ilo-
czyn Zm'~ to wzory nasze przybiorg postac:

T="z't.m.R}r..U-\ M=z'm.m.R4.U\

Stosowanie takich ,zredukowanych* spo6tczynnikow
moze by¢ w wielu razach dogodniejsze; unikamy miano-
wicie przez to kiopotliwego i zawsze do$¢ niedoktadnego
wymierzania pola F. Z drugiej strony pierwotne spot-
czynniki Zt i Zm sg bardziej dostepne dla wyobrazni, gdyz
stojg one w bezposrednim zwigzku z obcigzeniem powierzch-
ni Smigla. Dla jakiego$ okre$lonego Smigta pary liczb
Zt, Zm oraz z!, Zm' rbznig sig tylko statym czynnikiem
9; na rysunkach 67 i 68 wystarczytoby tedy zmieni¢ odpo-
wiednio skale rzednych, aby méc odrazu odczytywac
wartosci spétczynnikow ,,zredukowanych®.

Pamietamy, ze dzialanie ptata no$nego sprowadza-
liSmy do tego, ze ptat w ruchu odrzuca w dot czasteczki
powietrza (por, zakonczenie rozdz, 7-go); zupetnie podob-
nie da sie ,wyjasni¢” dziatanie ciggnace Smigla na tej za-
sadzie, iz Smigto nadaje przys$pieszenie ku tylowi temu po-
wietrzu, ktore naptywa w kierunku osiowym do czotowej
powierzchni $migta. Wiasciwie nie mowimy przez to nic
wiecej, jak tylko powtarzamy ogdlng zasade: sita jest ilo-
czynem masy przez przys$pieszenie. GdybySmy znali obje-
tos¢ powietrza, przeptywajacego przez $migto w jednost-
ke czasu {V), a takze osiggany przez to powietrze przy-
rost predkosci w\ to site ciggu moglibySmy obliczy¢
wprost ze wzoru: T— mVw'. Szersze rozwiniecie tych

(ozyvflzar’l doprowadza do t, zw, ,strumieniowej teorji
sSmigta“,

19. Moc, sprawnosc¢ i poslizg smigta.

Moc uzyteczna S$migha, czyli praca wykony-
wana przez nie w jednostke czasu, réwna sie tloczyno-

1) Dobry przeglad réznych ,teoryj Smigta“ mozna znalezé
w ksigzce: H, Glauert, The elements of aerofoil and airscrew theory,
Cambridge, University Press 1926, Wiadomosci podstawowe mozna tez zna-
lez¢ w najbardziej rozpowszechnionych podrecznikach techniki lotniczej.
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wi sity ciggu T przez predko$¢ lotu v. Moc pobie-
rana przez Smiglo, czyli praca, dostarczana mu przez
silnik w jednostke czasu, da sie wyrachowaé wedtug mo-
mentu oporowego M i predkosci obwodowej U. Kazdy
moment moze byé rozumiany jako wielko$C sity zastep-
czej, dziatajgcej na ramieniu rownem jednostce dhugosci;
wobec tego moc bedzie iloczynem momentu przez pred-
kos¢ takiego punktu, ktérego odlegtosé od osi obrotu row-
na sie wiasnie jednostce dlugosci. Predko$¢ ta wynosi
U:R, a zatem moc pobierana réwna sig M. U:R. W przy-
ktadzie naszym, rozwazonym w koncu rozdziatu poprzed-
niego, byto Wv= 105 kgm, t/=198m/sek, HA=1,4T,
a stagd moc pobierana wynosita 105.198:1,4= 14850 kgm/sek
albo 14850:75= 190 KM. Z drugiej strony mielismy
T= 274kg, = 35msek, a wiec moc uzyteczna byta
réwna zaledwie 274.35= 9590kgm/sek, czyli 9590 =/5=
128 KM.

Stosunek mocy uzytecznej do pobieranej nazywa-
my sprawnos$cig $migta. Wyraza sie¢ on wzorem=

M.b T Vv

R M:R U
Wprowadzajac tu ustalone w rozdz. 18-ym wzory na Ti M,
spostrzezemy odrazu, ze przy obliczaniu ilorazu T przez

[M:R) skrocg sie czynniki m, F, i pozostang tylko
spotczynniki zi, zm, 3 wiec bedzie:

r=T.V

Zi VvV

Aby wiec znalez¢ sprawnos$¢ Smigla, wystarczy prze-
mnozy¢ stosunek obydwoch charakterystycznych spot-
czynnikdw Zt:Zm przez posuw Vv ; U. Dla kazdej wartosci
stosunku v :bJ mozna odczyta¢ z rys. 67 i 68 obydwa
spbtczynniki, wyznaczy¢ ich iloraz, nastepnie przemnozy¢
go przez obrang warto$¢ odcietej i otrzymany rezultat
przyja¢ za rzedng nowego wykresu. W ten spos6b pow-
stat rys. 69, przedstawiajacy przebieg zmian sprawnosci
dla zmiennego posuwu Vv : U (wykres odnosi sie znéw do
Smigla z rys. 65/66). Podobnie, jak Zt i Zm przedstawiaty
analogje do spotczynnikéw Zy, Zx plata nosnego, tak
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samo ¥ odpowiada w pewnym stopniu spétczynnikowi
szybowania £ W przykiadzie naszym wobec v:U = 0,1

- . 013

z¢ 0,13, Zm= 0,0355 znajdujemy 1 0,0355 m0,177= 0,65
(jest to oczywiscie réwne stosunkowi mocy uzytecznej do
pobieranej, czyli 128:198), Rys, 69 wskazuje dalej, ze
Smiglo nasze osigga przy posuwie 0,25 swg hajwyzsza
sprawnos$¢, wynoszacg ok, 80 W< Najlepsze $migla dzi-
siejsze dajg w najkorzystniejszych warunkach wyniki nie-
znacznie tylko przekraczajgce te wartosc.

Rozwazajac z kolei prace S$migla w drugim przy-
padku, oméwionym w rozdz, 18-ym, t,j, przy prébie w miej-
scu, otrzymujemy bez zadnego rachunku, ze musi tu byc

= 0, gdyz Smigto pobiera wprawdzie w tym przypadku
prace od silnika, ale nie wykonywa zadnej pracy uzy-
tecznej, Rozumiemy teraz dopiero, jak dalece mylnem by-
toby przypisywa¢ wieksze znaczenie wielkosci ciagu
w miejscu (por. rozdz, 17, d), a tembardziej uwazaé te
wielkos¢ za kryterjum doskonatosci Smigta, Z rys, 69-go
widaé jednak, ze sprawno$¢ staje sie zerem jeszcze
po raz drugi, w przykladzie naszym dla V.'6/=0,3.
Wynika to stad, ze przy takim stosunku predkosci spot-
czynnik Zt staje sie zerem, jak widal z rys, 67, a wiec
i cigg T jest rowny zeru; natomiast rys, 68 wskazuje, ze
mamy tu jeszcze do czynienia z pewnym, choC znacznie
zmniejszonym, momentem oporowym. tatwo tez wyjasnic,
dlaczego S$migto ,,przestaje ciagnac ‘ przy pewnej okreslo-
nej wartosci stosunku v: U. Mowilismy w rozdz, 16-ym,
Ze W miare wzrostu posuwu kat natarcia poszczegdlnych
elementébw S$migla maleje, z rozdz, 8-go za$ wiemy, ze
w takirn razie maleje tez oddziatywanie aerodynamiczne. Mu-
simy wiec w konficu doj$¢ do takiego v : U, przy ktérym jedna
skfadowa (mianowicie skladowa ciggu) zniknie zupelnie,
Kwestje mozna potraktowaé réwniez
sposobem innym, bardziej poglado-
wym, ktéry doprowadzi nas jednoczesnie
do pewnego nowego pojecia—t. zw, ,,po-
$lizgu" Smigta,
~yobrazmy sobie, ze Smigto stanowi
idealng powierzchnie Srubowa. Rys, 70, Element
nies onczenie cienkg i zupelnie geo- idealnego S$migta.
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metrycznie prawidtowa; znaczy to, ze kazdy przekréj
Smigta (wykonany tak, jak podano na poczatku rozdz.
16-go) nie jest niczem innem, jak niewielkim odcinkiem
linji srubowej o Scisle okre$lonym skoku S. Zamiast pro-
filu zakreskowanego na rys. 58-ym bedziemy tedy mieli
pochylony odcinek, mato rézniacy sie od prostolinjowego
(rys. 70), przyczem pochylenie jego wzgledem kierunku H

okresli kat b, wyznaczony réwnaniem i*b ~ 2?" A

rozdz. 16). Chcac zachowac tak uzyteczng analogje $mi-
gla z platem nosnym, musimy roéwnoczes$nie zastapic
w mysli ptat nosny przez idealng geometryczng plasz-
Czyzne, Zauwazmy, Zze nasze wyobrazone S$migto idealne
zastugiwatoby dopiero w zupetnosci na nazwe ,,Sruby po-
wietrznej“. Niech teraz Smigto takie wykonywa n obro-
tow na minute; w takim razie predko$¢ u punktu, poto-

zonego w odlegtosci r od osi, wyniesie 2rr.. < Niech da-

lej predkos¢ lotu bedzie v, to kat c (okreSlony w rozdz,
16-ym—por, rys. 70) wyznaczy sie ze wzoru tg c=-V:

Widzimy, ze gdyby obra¢ predko$¢ v akurat

rowng b’ czyli rowng iloczynowi skoku przez liczbe

obrotow na sekunde, to oba katy bic bytyby dla wszyst-
kich elementow roéwne, a réznica ich a—b—c, sta-
nowigca kat natarcia, stataby sie zerem. Cafa powierzch-
nia $rubowa poruszataby sie wtedy sama po sobie (albo
raczej po swem przedtuzeniu)—podobnie jak ptaszczyzna
przy zerowym Kkacie natarcia przesuwa sie¢ sama poi SO
bie. GdybySmy wyidealizowali zjawisko jeszcze dalej 130"
mineli nawet zupelnie wplyw tarcia na powierzchnio t-
oczywiscie przy takim ruchu powietrze nie oddziatywat y,,0
wcale na Smiglo: idealna ,S$ruba powietrz ntb
nie daje zadnego ciggu, jezeli predkos$¢ loau
rowna jest iloczynowi skoku 5 przez liczbe
obrotéw na *serunde. Poniewaz predkos¢ obwo-

dowa U=2 60" wiec posuw w rozpatrywanym przy-

padku wynosi S LooRry

n

60 2/7- rowna sie tedy
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stosunkowi skoku do obwodu kota opisanego na
Smigle.

Smiglo rzeczywiste rézni sie naturalnie pod wieloma
wzgledami od takiej abstrakcyjnej powierzchni, moze ono
jednak zawsze by¢ teoretycznie przyréwnane do pewnej
okre$lonej Sruby. Inaczej nie mogtoby nawet by¢ mowy
0 ,,skoku™ $migta. Obliczmy teraz dla jakiegokolwiek
danego $migla stosunek 5:2/?”~ (t. zn. stosunek skoku
do obwodu zewnetrznego); otrzymamy liczbe, ktéra na-
pewno niewiele sie rézni od tej wartosci posuwu V\U,
przy ktorej cigg i sprawnos$¢ Smigta sg w rzeczywistosci
zerami. Niekiedy nawet utrwalamy te mysl przez spe-.
cjalng definicje: nazywamy mianowicie ,efektywnym
skokiem” $migta taki odcinek, ze jego stosunek do obwo-
du 24 réwna sie temu posuwowi, ktoremu odpowiada
sprawno$¢é zerowa. Skok ,geometryczny”, ktéry moze
by¢ wedtug rozdz, 16-go znaleziony z pochylenia cieciw
poszczegblnych elementow $migta, jest z reguty nieco
mniejszy od skoku ,.efektywnego” (por, rozdziat nastepny).
W kazdym razie, znajac skok (geometryczny) i S$rednice
$migta, mozna wyrachowa¢ chociaz z wiekszem lub
mniejszem przyblizeniem owa ,krytyczng” warto$¢ sto-
sunku V:U (dla ktérej sprawno$é jest zerem).

Przy okre$laniu warunkéw pracy S$migta bierzemy
bardzo czesto za podstawe ten stan ruchu, w ktérym po-
suw V;U posiada warto$¢ krytyczng. Dochodzimy w ten
sposéb do pojecia ,poslizgu”. Poslizg Smigta jest
to miara odchylenia jego posuwu w wa-
runkach rzeczywistej pracy od takiego
posuwu, przy torym sprawnos$é jest ze-
rem. Odchylenie to bywa z reguty podawane w pro-
centach posuwu krytycznego. Tak nfi, w nasz{m przy-
ktadzie rozpatrywaliSmy prace Smiglta przy v :U—OJTI.
Poniewaz wedtug rys, 69 (lub 67) wartoS¢ krytyczna sto-
sunku V:JJ wynosi 0,3, wiec poslizg $miglta w rozwaza-

n o N 1rn

nym przypadku jest ----100= 4170- Najwyz-
5zy punkt wykresu sprawnosci lezy przy v :U—0,25,
a wiec przy poslizgu-~~~~n~,100= 16,7, t.j. okoto 17%.
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Podlizg charakteryzuje chwilowe warunki pracy
Smigla réwnie dobrze, jak posuw, a przytem posiada te
zalete, ze jest pojeciem bardziej ogdlnem. Przy okre$la-
niu posuwu wzielismy za podstawe predkos¢ obwodowag U,
przyczem obranie wiasnie skrajnych elementow $migta by-
fo oczywiscie nacechowane duzg dowolnoscig; rownie
dobrze mozna bylo wszakze wybra¢ np. predkos¢ il* ele-
mentu odlegtego o r m od osi Smigla. Natomiast
poslizg jest to stosunek dwdéch wartosci posuwu, a zatem
nie zalezy on zupelnie od tego dowolnego wyboru. Dzie-
ki temu mozna naprzyktad sformutowaé nastepujace
spostrzezenie, ktérego Scisto$¢ nie powinna zresztg byc
przeceniana: najwyzsze punkty wykresow sprawnosci naj-
czesciej spotykanych $migiet odpowiadajg mniej wiecej
poslizgowi 1570« Zasada ta moze oddac pewne ustu-
gi, gdy chcemy znalez¢ pozadany skok $migta dla pewne-
go okreslonego ptatowca.

Niech np. bedzie przewidywana predkos¢ lotu
I'= 45m/sek, liczba obrotéw silnika a= 1300, promien
zewnetrzny sSmigta 1,20 m; wyliczamy stad, ze

C(Y= ZW’\ (tilo_ 0,276. Jezeli chcemy, aby przy ta-

kim posuwie sprawnos¢ byta najlepsza, to trzeba przy-
ja¢, ze poslizg wynosi tu 15%; wobec tego ,kry-
tyczny" posuw bedzie rowny 0,276 :(1 —0,15) = 0,325,
i temu musi tez réwna¢ sie stosunek s:2r . Stad
mozna juz znalez¢ skok 5= 0,325.2,4 = 245m.

Na rys. 71 i 72 podane sg wykresy wielkosci Zt i
dla dwoch $migiet, naszkicowanych na tychze rysunkach.”)
Podobnie, jak dla platdw nosnych (str. 54), tak i dla
Smigiet spostrzegamy, ze wykresy majg naogdt przebieg
dos¢ jednostajny, t. j. mato sie roznig dla poszczeg6lnych
wykonan.  Sprawnosci dochodzg w danym razie do

75—78% i nastepnie szybko spadajg, gdy posuw wzrasta
nadmiernie.

Pomiary byly wykonane w Angiji przez W. Taylor'a i opu-
blikowane w Journal of the Royal Aeronautical Society, Nr. 175; po-
Swiecone one byty gtéwnie zagadnieniu, jak dalece pomiary na zmniej-
szonych modelach mogg by¢ miarodajne dla zjawisk w warunkach
normalnych.
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Rys. 72.
Rys. 71/72, Wyniki pomiaréw dwoch $migiet.

123
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20. Wspdtdziatanie elementéw sSmigta.

(Rozdziat ten moze by¢ opuszczony w czytaniu bez naruszenia zwigz-
ku catosci).

W rozdziale 18 wykazaliSmy, jak mozna wyznaczy¢
cigg i moment oporowy S$migla, gdy tylko znane sg od-
nosne spotczynniki Zt i Zm Postepowanie byto zupetnie po-
dobne do obliczenia sity nosnej i oporu czotowego dla
ptata nosnego. Istnieje jednak pewna rdéznica: wartosci
spotczynnikow dla ptata byly uzaleznione tylko od same-
go profilu (byleby stosunek szerokosci do rozpietosci
nie zmieniat sie w zbyt szerokich granicach). Dla $mig-
fa natopiiast obydwa spoiczynniki zaleza wogble od
ksztattu S$migta, od skoku i t, d,, powinny wiec by¢ w za-
sadzie wyznaczane na nowo dla kazdego smigta. Otdz
jest rzeczag wazng, ze obliczenie Smigla da sie jednak
sprowadzi¢ do badania samego profilu — metodzie
tej poswiecimy obecnie nieco uwagi.

Na rys, 60 przedstawiony byt element Smigta i dzia-
fajaca nan wypadkowa oddziatywan powietrza; te wypad-
kowa rozkiadaliSmy na dwie sity skfadowe, z ktorych jed-
na, réwnolegta do osi, stanowi cigg elementu, druga zas,
prostopadta do poprzedniej, przyczynia sie¢ do powstania
momentu oporowego. Zupetnie podobny, ale nie identycz-
ny obraz mieliSmy na rys, 16, gdzie sita wypadkowa P
byta roztozona na sktadowg pionowsa i pozioma, czyli na
site nosng Py oraz opor czotowy tatwo spostrzec,
na czem polega rdéznica miedzy obydwoma rysunka-
mi, Gdy chodzito o element plata nodnego, to
rozktadano site na skladowe w kierunkach prosto-
padtym i réwnolegtym do kierunku ruchu;
przy elemencie $migta za$ sktadowe sg odchylone o kat
c od normalnej i réwnolegtej do kierunku ruchu. Pocho-
dzi to stad, ze sam kierunek ruchu na rys, 60 odchylony
jest od kierunku H o kat ¢ (szczeg6lnie jasno widac to
na rys. 61 dla dwdch elementéw przeciwlegtych).

Przypusémy, ze dla jakiego$ profilu znane sg spot-
czynniki sity nosnej i oporu przy wszelkich katach na-
tarcia; w takim razie wedtug danej predkosci i powierzch-
ni elementu mozna obliczyé site nosng Py i opor czotowy
Px, nastepnie za$ zbudowaé z nich tréjkat prostokatny,
ktérego przeciwprostokatna wyznaczy nam site wypad-
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Kowa, Z kolei mozna oczywiscie roztozyé te wypadkowg
na dwie nowe skladowe, ktérych kierunki beda odchylo-
ne o kat c od kierunku sity nosnej i oporu (rys, 73),
Wobec tego mozemy stwierdzic: jezeli znamy spotczynni-
ki Zy i Zx dla profilu elementu $migla, to mozna wyzna-
czy¢ sktadowe ciggu i oporu elementu, byleby dany byt
jeszcze posuw Smigha, a wiec i kat c

Na rys, 73 wykonane jest sktadanie sit i ponowny
rozktad. Wyobrazmy sobie najpierw, ze zakreskowany
kontur stanowi profil plata nosnego; na element dziataja
sktadowe Px i Py (kierunki ich wydajg sie anormalne
w poréwnaniu np, z rys, 16, ale pochodzi to tylko stad,
ze kierunek ruchu jest na rysunku odchylony od pozio-
mej o ten sam kat c). Rozpatrujac teraz ten sam profil,,
jako przekréj ramienia S$migla, musimy roztozy¢ site wy-
padkowg na skladowe ciggu i oporu — podobnie jak na
rys. 60, Odcinek, wyobrazajacy site ciagu, stanowi wed-
tug rys, 73 r6znice odcinkéw ab i ce. Pierwszy z nich
jest przyprostokatna w tréj-
kacie abc i réwna sie
Py cos ¢, drugi—jako przy-
prostokagtna w trdjkacie
cde —jest réwny Pxsinc,
a stad sita ciggu wyrazi
sie Py cos c— Px sine. Pod-
stawiajgc na miejsce Py i Px
ich wyrazenia wedtug rozdz.
8-go I pamietajac, ze pred-
kos¢ elementu $migta ozna-
czona jest teraz literg w,
otrzymujemy, ze ciag ele-
mentarny jest réwny:

AN, (Zy cos c—2Zxsin €) . FwA,

W zupetnie podobny spo-

sob mozemy znalezC przy-

Erostokqtne bc i cd w troj- o

gtach abc iede narys 7 "o¥ded sit dziatajacych na
a nastepnie wykazaé,' ze

opor elementu wynosi Py sinc Pscosc, albo inaczej;

m .(Zysme -\- Zx cos c) . FisF.
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Przy korzystaniu z obydwoch wyprowadzonych wzo-
row nalezy na Zy i Zx wstawia¢ wartosci, znalezione
z dosdwiadczen dotyczacych danego profilu, Przytem kat
natarcia a musi by¢ zawsze wyznaczony jako roznica
miedzy katem pochytosci bikatem c. Wypada powiedzie¢
jeszcze pare stow o obliczeniu b, ¢ \ w.

W rachunkach tego rodzaju predko$¢ lotu v musi
mie¢ wartos¢ z géry zatozona. Niech w pewnym przypad-
ku bedzie np, v= 30m/sek, W takim razie kat c da sie
wyznaczy¢ ze stosunku v do predkosSci elementu w ru-
chu obrotowym u (por, rozdz, 16),Te ostatnig predkos¢
za$ obliczamy dla elementu, potozonego w odlegtosci r od
osi, przy n obrotach na minute, ze wzoru:

217.0 rzn
60 30

Niech bedzie np, n= 13500br/min, w takim razie element,
odlegly o r= 1m, od osi, bedzie posiadat predkosc¢
z/=141 m/sek. Przy 'i'= 30m/se"k otrzymamy tedy tgc=
= 30:141 = 0,212, a stad (wedtug tablicy tangenséw) ¢ — \2".
Jezeli rachunek taki mamy wykona¢ dla wigkszej ilosci
elementow Smigla, to lepiej znaleZz¢ najpierw posuw v : U.
Z proporcji bowiem U:U=r -.R wynika:

V. R

tgr= -
g U'~r~

Zatem dla obliczenia tgc wystarczy zawsze pomnozy¢ po-
suw przez odnosny stosunek R :f.

Kwadrat predkosci bezwzglednej w obliczymy z troj-
kata prostokatnego (rys, 61); wr= v'~-f-, a wiec w na-
szym przyktadzie = 30"4%1417 —90019881  20781.

Aby wreszcie wyznaczy¢ kat b, zatozmy, ze skok
Smigta 6°=1,8m, W takim razie dla elementu odlegtego
od osi 0 r=Im bedzie wedlug wzoru z rozdz, 16-go:

i"b- A= J N
2rz 27T

a zatem ~=16*". Kat natarcia stanowi réznice miedzy b
i ¢, bedzie wiec a= 16— 12“= 4“

= 0,29,
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Dajmy na to, ze rozpatrywany element $migta po-
siada profil wedtug rys, 15, w takim razie warto$¢ spot-
czynnikow Zy i Zx odczytamy z wykresow na rys, 171 18,
Dla z—4” bedzie 27=0,275 oraz 2= 0,016. Nalezy
jednak pamieta¢ o tern, ze pomiary tunelowe profiléw by-
ty wykonywane na modelach, dla ktérych stosunek szero-
koSci do rozpietosci byt ok, 176 lub 1:7; tymczasem ra-
mie Smigla jest stosunkowo waskie i dlugie i odpowiada
stosunkowi np. 1;10 lub 1:15, wobec czego—w mys$l roz-
dziatu 10-go—sity aerodynamiczne musza byé dla niego
nieco wieksze. Powiekszenie to mozna oszacowac
w przyblizeniu na 25%, wobec tego rezultaty obliczen
przemnozymy w koncu przez czynnik 1,25.

Pozostaje nam jeszcze obliczy¢ powierzchnie F ele-
mentu, Przy szerokosci ramienia w danem miejscu 280 mm,
obierzmy szeroko$¢ elementu 50mm. (por, rys, 57),
to bedzie /7~=0,28.0,05= 0,014 m". Znajdujemy jeszcze
z tablic cos 12= 0,978 i sin 127=0,208, i wyznaczamy
site ciggu dla elementu:

\s (0,275.0,978 — 0,016.0,208). 0,014.20781.1,25= 12,lkg,
oraz site oporu dla tegoz elementu:
\s (0,275 ,0,208+0,016.0,978). 0,014.20781.1,25 = 2,88 kg

Takie wiec sity dziatajg na element Smigta o szero-
kosci 5cm, potozony w odlegtosci 1 m. od osi; przytem
pierwsza z nich ma Kkierunek osi $migta, druga za$ jest
prostopadta do poprzedniej i przeciwdziata ruchowi obro-
towemu. Zupetnie taki sam rachunek mozna przeprowa-
dzi¢ dla wszystkich elementéw $migta. Uskuteczniwszy to,
znajdziemy catkowity cigg S$migla, dodajac poprostu
wszystkie ciagi elementarne, Z sitami oporowemi, jak wia-
domo, nalezy postgpi¢ inaczej, mianowicie przemnozy¢ je
najpierw przez odnosne odlegtosci od osi $migta — i na-

V “N$le rzecz biorac, moznaby tu zarzuci¢, ze zwiekszy sie
sktadowa Px nawet nieco sie zmniejszy.

Kys. 73 wskazuje jednak wyraznie, ze wiasnie sktadowa Py ma decy-
ujAcy wptyw na wielko$¢ ciggu i oporu. Podany wiec w dalszym cia-
gu rachunek, jakkolwiek niezupetnie S$cisty, jest jednak uzasadniony
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stepnie zesumowac¢ takie iloczyny, czyli momenty elemen-
tarne. Dla obranego przez nas elementu moment elemen-
tarny wynosi;

2,88 kg, 1m= 2,88 kgm.

Jako rezultat sumowania, otrzymamy moment opo-
rowy catkowity M, ktory musi by¢ przezwyciezony przez
silnik, aby Smiglo istotnie mogto wykonywac przewidzia-
ne 1350 obr min. przy zatozonej predkosci lotu 30m/sek,

PrzekonaliSmy sie w ten sposéb, ze istotnie oblicze-
nie Smigla sprowadza sie do zbadania wiasnosci profilow,
Moznaby stad wywnioskowaé, ze specjalne dosSwiadcze-
nia nad modelami Smigiet sg zbyteczne, i ze wystarczyto-
by budowa¢ wykresy Zt i Zm wytgcznie na podstawie da-
nych doswiadczalnych, uzyskanych na modelach ptatéw
nos$nych, przyczem oczywiscie nalezatoby wielokrotnie
powtarzaC wyzej opisane obliczenia. Jednakze postepo-
wanie takie dawatoby naog6t wyniki o wiele mniej do-
ktadne, niz bezposrednie doswiadczenia ze Smigtami; po-
chodzi to stad, ze nie umiemy doktadnie oceni¢ wptywu
piasty, wzajemnego wplywu poszczeg6lnych elementow —
a szczego6lniej owego ,spotczynnika powiekszenia“, ktory
w przyktadzie naszym byt przyjety jako 1,25. W kazdym

razie sam ogolny przebieg wykre-

sow Zt i zn moze by¢ doskonale

wytlumaczony przy pomocy oma-

wianej metody. Wspomnijmy tyl-

ko o fakcie, zaznaczonym juz w pa-

ru stowach (w rozdz. 19-ym), ze

skok ,efektywny“ jest zawsze

wiekszy niz skok geometryczny;

inaczej moéwiac, cigg Smigla staje

sie zerem dopiero przy wartosci

posuwu v wu wiekszej niz s: 2 Rz.

(przyczem 5'oznacza skok geome-

tryczny). Na rys. 74 wykonana jest

ta sama konstrukcja, co na rys. 73,

tylko dla przypadku szczeg6lnego.

Rys, 74, Rozktad sit przy gdy kat natarcia jest zerem, gdy
zerowym kacie natarcia, WieC b — ¢, albo s -2me= v:;

Px'iPy sg przytem obliczone wedtug danych z rys, 17 18
przy a= Jak widzimy, mamy tu jeszcze do czynienia
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z pewnym dodatnim ciggiem; wobec tego konieczne jest
jeszcze dalsze zmniejszenie kata natarcia i odpo-
wiedni wzrost stosunku V: U, aby doprowadzi¢ site ciggu
do zupeinego zaniku,

V. Silnik.

21. Sposo6b dziatania siinika.

Silnik (motor) ma na celu wprawia¢ $migto w ruch
obrotowy i wytwarza¢ w ten sposob site ciggu. Wiemy
z poprzednich rozdziatbw” ze nachylona powierzchnia nos-
na powoduje powstawanie sity skierowanej pionowo w go-
re (sity nosnej), ale jednocze$nie i sity wstecznej pozio-
mej (oporu czotowego). Smigto ma za zadanie pokona¢ swa
sifg ciagu ten opdr, a takze dodatkowy opor kadtuba i t, d,
(,;,opor szkodliwy*). Jednakze przy powstaniu ciggu poja-
wia sie rownoczesnie inna sita sktadowa — opdr $migta,
Do pokonania tego oporu potrzebna jest sita motoru; bez
takiej sity lot poziomy w spokojnem powietrzu jest nie-
mozliwy.

Dziatanie silnika polega na przetwarzaniu energji
cieplnej paliwa na energje mechaniczng; jako paliwo stu-
zy z reguly benzyna, rzadziej — ale ostatnio w coraz to
wieksze] mierze — benzol, niekiedy mieszanina obydwdch.
Benzyne wyrabia sie z ropy naftowej albo oleju skal-
nego zapomocy destylacji frakcjonowanej. Benzyna skia-
da sie z rozmaitych weglowodoréw, wystepujagcych nie
zawsze w réwnych stosunkach. Ciezar wiasciwy benzyny
najczesciej uzywanej dla silnikéw lotniczych waha sie
mniej wiecej od 0,70 do 0,72 kg/l. Rozpowszechniony jest
przesad, ze wysoko wartosciowe gatunki benzyny rozpoz-
na¢ mozna po niskim ciezarze wiasciwym; tymczasem
czesto ciezsze rodzaje zawierajg bardziej cenne sktadniki.
Benzol powstaje przy suchej destylacji wegla kamien-
nego, stanowi tedy wazny produkt uboczny koksowni
1 gazowni. Jest on paliwem mniej wydajnem, t, zn. uboz-
szem w energje od benzyny, posiada natomiast te zalete,
Ze jego temperatura samozaptonu jest wyzsza, co umozli-
wia wyzszy ,stopien sprezania“ (por, rozdz, 241. Ciezar
wiasciwy benzolu wynosi ok, 0,88 kg 1 W ostatnich cza-
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sach przechodzi sie, jak wspomniano, coraz bardziej do
stosowania mieszanin benzyno-benzolowych.

Benzyna lub benzol po rozpyleniu i zmieszaniu z po-
wietrzem wytwarza mieszanke wybuchowa, ktérg dopro-
wadza sie do mozliwie najszybszego spalenia zapomocy
iskry zaptonowej. Przy spalaniu 1 kg. benzyny powstaje
przecietnie 10000 do 11000 kaloryj—zaleznie od gatunku.
Wyrazamy to najczesciej tak, ze warto$¢ opatowa
benzyny wynosi 10000 do 11000 kaloryj. Dokfadniejsze
dane co do wartoSci opatowej sa nastepujace: dla prze-
cietnych rodzajéow benzyny — okoto 10600, dla benzolu
6900, Przy zamianie ciepta w prace mechaniczng, jednej
kalorji cieplnej odpowiada, jak wiadomo, praca 427 kgm,
(jest to t, zw, mechaniczny réwnowaznik ciepta). llez za-
tem KM, mozna otrzymacC przez spalenie 1 kg, benzyny
w godzine?

Poniewaz przy spaleniu 1 kg, benzyny powstaje, jak
powiedzieliSmy, okragto 10000 kaloryj, jednej za$ kalorji
odpowiada warto$¢ robocza 427 kgm, przeto 1 kg, ben-
zyny moze dostarczy¢ 4270000 kgm, pracy. Przez ,,moc*
rozumiemy jednak zawsze prace w ciggu sekundy. Jezeli
tedy w ciggu godziny czyli 3600 sekund wytwarza sie
ogétem 4270000 kgm, to moc jest réwna 42700:36 =
1188 kgm/sek, albo 1188:75= 158 KM, Na jednego konia
mechanicznego potrzeba zatem teoretycznie 1:15,8 —
0,063 kg, = 63 g, benzyny na godzine. Rzeczywiste zuzy-
cie w naszych sihlikach lotniczych jest jednak znacznie
wyzsze—do 250 g, na godzinge 1 1 KM; przy najlepszych
nawet silnikach zuzycie to wynosi jeszcze 190 do
220 g, W silnikach naszych zuzytkowuje sie zatem tylko
63:220 = ok, 29°0 wartosSci opatowej, t, zn., ze tylko
taka cze$¢ energji cieplnej zamienia sie na prace mecha-
niczng; 71"b energji ginie. Strata ta jest bardzo wielka;
jednak nalezy zauwazy¢, ze silniki benzynowe sg jeszcze
bodaj najekonomiczniejsze ze wszystkich silnikobw ciepl-
nych, Spotczynnik skutku uzytecznego normalnej instalacji
silnikowej, ztozonej z maszyn parowych i kottdw opala-
nych weglem, wynosi zaledwie ok, 15" — i tylko przy
silnikach wodnych (turbinach) osiggnieto znacznie wyzsze
spotczynniki—do 80 a nawet 90", Z og6lnej ok, 70™-owej
straty w silniku benzynowym odpada okoto 30 do 40l
na ciepto unoszone przez gazy wylotowe, dalej okragto
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20 do 30" ciepta ginie z powodu chtodzenia cylindrow,
wreszcie pozostate straty pochodza z tarcia i t. d. Ener-
gia cieplna gazow wylotowych bywa niekiedy cze$ciowo
wyzyskiwana dla napedu ,spre-
zarki  wstepnej“  (por. koniec .z
rozdz. 23).

Najwazniejsza cze$¢ silnika
stanowi cylinder spalino wy,
krécej zwany wprost ,,cylindrem*
(rys. 75); przestrzen robocza cy-
lindra zamknieta jest od dotu przez
ruchomy tlok, od gory za$ przez
dwa zawory — wlotowy i wylo-
towy, Mieszanka benzyny z po-
wietrzem spala sie w cylindrze
i dzieki powstajgcym przy spala-
niu wysokim cisnieniom wprawia
ttok w ruch, O poszczego6lnych
czesciach konstrukcyjnych, cylin-
drze, ttoku i t. d. pomowimy péz-
niej (rozdz, 25), obecnie zajmie-
my sie jeszcze blizej sposobem dziatania silnika.

Proces spalania wzgl, zamiany ciepta w energje
mechaniczng, odbywa sie w naszych dzisiejszych silnikach
lotniczych naogdt w sposdb jednakowy, polegajacy na na-
stepujgcem. Mieszanka zostaje zassana do przestrzeni ro-
boczej cylindra przez otwarty zawor wlotowy przy ruchu
tloka ku dotowi; nastepnie mieszanka ulega sprezeniu
(kompresji) w czasie ruchu powrotnego ttoka; pod koniec
tego ,suwu sprezania“ nastepuje zapton mieszanki od
iskry elektrycznej tak, ze mieszanka wybucha w czasie na-
wrotu tloka w gérnym martwym punkcie. Wybuch (eks-
plozja) nie jest to nic innego, jak nadzwyczaj szybkie spa-
lanie, Nastepny z kolei ruch tloka ku dotowi jest wiasci-
wym ,.suwem roboczym®, w ciggu ktérego wytworzone przy
wybuchu spaliny o wysokiem ciSnieniu rozprezajg sie
stopniowo i w ten sposéb nadajg impuls ttokowi — a za
jego posrednictwem i watowi korbowemu. Rozumie sie,
Ze w czasie sprezania, wybuchu i rozprezania obydwa
zawory sg zamkniete. Dopiero po ukonczeniu suwu roz-
prezania — w czasie nastepnego ruchu ttoka ku gérze—
zuzyte gazy zostajg wypchniete z przestrzeni roboczej

Rys. 75. Cylinder
2 tlokiem i zaworami.
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cylindra przez otwarty zawoér wylotowy. Caly proces roz-
pada sie w ten sposob, jak widaé, na cztery takty
(stad nazwa ,silnik czterotaktowy*), ktére odbywajg sie
w czasie dwoch obrotéw watu korbowego. Jedynie w trze-
cim takcie ttok jest pedzony przez gazy, pozostate suwy
wykonywa on, przezwyciezajac opory w cylindrze, jedy-
nie dzieki sile zywej wszystkich czesci ruchomych silnika,.

ai
Sxok
.
" Ssanie

— — Biegttoka

Rys. 76, Suw ssania.

Skok

\r kfydmuch \P4
8/en tier:n

Rys, 78. Suw roboczy, Rys. 79. Suw wydmuchu.

Rys. 76 —79 przedstawiajg przebieg zmian ci$nienia
w cylindrze w czasie poszczeg6lnych taktow. Na wykre-
sach tych rzedna przedstawia ci$nienie panujace w prze-
strzeni roboczej cylindra, odcieta — odnosne potozenie
ttoka. Lewy kraniec wykresu odpowiada potozeniu ttoka



21. Sposéb dziatania silnika. 133

NV gbérnym martwym punkcie, a prawy kraniec oznacza

analogicznie dolny punkt martwy. Rys. 76, suw ssania,

pierwszy ruch ttoka w dét, zawdr wlotowy otwarty, wy-

lotowy zamkniety. Cylinder napetnia sie palng mieszanka

gazowa. Cisnienie w cylindrze nieco ponizej atmosfe-

rycznego. Rys. 77, suw sprezania.(kompresji),

bieg tloka ku gbrze, oba zawory zamkniete. Zassana

mieszanka zostaje sprezona. Cisnienie wzrasta do t. zw.

koncowego cisnienia sprezania, kiore wynosi z reguty od 4

do 6 atmosfer, W konicu suwu zapton i poczatek wybuchu.

Rys, 78, suw rozprezania (roboczy), ruch tloka

ku dotowi, oba zawory zamkniete. Na poczatku momen-

ialny wzrost cisnienia wskutek eksplozji do 25 atm.

i wyzej, nastepnie stopniowy spadek cisnienia az mniej

wiecej do jednej atmosfery. Rys, 79, wydmuch, bieg

ttoka ku gorze, zawor wylotowy otwarty, wlotowy zamk-

niety, Cisnienie nieco powyzej atmosferycznego.
Przestrzen cylindryczna,

ktorg przebiega ttok w ciggu

petnego suwu w jedng badz

druga strone, nazywa sie

przestrzenig skokowa

cylindra. Jest ona réwna ilo-

czynowi pola przekroju cylin-

dra przez dtugos¢ suwu (sko-

ku),albo przez podwOjng dtu-

gosc¢ ramienia korbowego.Prze-

strzen, pozostajgca przy gor-

nej pozycji ttoka miedzy jego

denkiem i glowicg (przy zam-

knietych zaworach), nazywa

sie przestrzenig kom-

pres yjna, Na poczatku su-

wu kompresji mieszanka za-

petnia przestrzen skokowg

I przestrzen kompresyjna,

pOd konieC—tylko te ostatniq. Gornypunktmariny DoJnypunktmar

»Spotczynnikiem sprezania® Rys, 80, Wykres indykatorowy.

nazywamy stosunek:

przestrzen skokowa -f~ przestrzen kompresyjna
przestrzen kompresyjna
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Mozna potaczy¢ cztery linje, przedstawiajgce przebieg
zmian ci$nienia w czasie poszczegdlnych taktow, w jeden
obraz, zwany wykresem indykatorowym (rys. 80), Figure
takg wykre$la samoczynnie t. zw. indykator, t. j. aparat
rejestrujacy, potgczony z wnetrzem cylindra i przenoszacy
kazdorazowe cisnienie w cylindrze na pasek papieru,
odwijajacy sie z predkosScig rowna predkosci ttoka. Z wy-
gladu wykresu indykatorowego mozna wyprowadza¢ wnioski
co do stanu silnika, prawidtowego funkcjonowania stawi-
det i t. d. Wszelako zdejmowanie takich wykreséw przy
szybkobieznych silnikach lotniczych zwigzane jest z wiel-
kiemi trudno$ciami,

22. Objetosc¢ cylindréw, srednie cisnienie,
moc, moment obrotowy.

Powyzsze krotkie wyjasnienia, dotyczace sposobu
dziatania silnikbw, pozwalajg nam juz przeprowadzi¢ pe-
wne proste obliczenia, nader wazne w technice lotniczej,

Przedewszystkiem jest interesujgce wiedzie¢, w jakiej
zaleznoSci pozostaje moc silnika do jego rozmiardw,
awiec w pierwszej linji do objetosci cylindrow. Mia-
rodajna jest tu ilos¢ powietrza, niezbedna do spalenia
benzyny. Wiemy juz, ze na kazdego konia mechanicznego, do-
starczanego przez silnik, trzeba spali¢ w przyblizeniu 250 g,
benzyny na godzine. Otéz 1 kg, benzyny potrzebuje
do teoretycznie doskonatego spalenia okragto 14 kg, po-
wietrza, t, zn, przy ciezarze whasciwym powietrza 1,26 kg/m»
doktadnie 14: 1,26= 11,11 n® Dla 250 g. benzyny potrzeba
czwartej czesci tej objetosci, t.j, 2,78 m*. Jezeli silnik wy-
konywa np. 1400 obrotéw na minute, to w ciggu godziny
ma miejsce 1400-60:2 = 42000 okresow napetniania; bo-
wiem silniki nasze pracujg, jak wyjasniono, wedtug za-
sady czterotaktu, t, zn, ze cylinder napetnia sie zassa-
nym gazem tylko raz w ciggu dwodch obrotow. Dla
jednokonnego silnika potrzebny jest zatem cylinder
0 objetosci 2780 : 42000 = 0,066 litra; dla silnika
stukonnego odnosna objetos¢ musiataby wynosi¢ 6,6 |
W rzeczywistosci cylinder takiego silnika bedzie wiek-
szy, niz teoretycznie niezbedny, bedzie on miat okoto
8 do 9 1 pojemnosci. Pochodzi to przedewszystkiem
stad, ze dla zapewnienia dobrego spalania stosuje sie pe-
wien nadmiar powietrza, ponadto za$ ze wzgledu na nie-
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unikniong niedoskonato$¢ procesu zasysania; chodzi o to,
ze za kazdym razem nie cata objetosc skokowa wypetnia
sie Swiezym gazem. W silnikach wielkich rzeczywista
objetoS¢ zbliza sie wiecej do teoretycznej, spotykamy
mianowicie od 0,07 do 0,08 1L na KM. Illo§¢ KM, jaka
mozna uzyska¢ z silnika na kazdy litr objetosci cylindra
przy 1400 obrotach na minute, waha sie zatem miedzy
1:007= 143 a 1:009 = 111, Zanotujemy sobie
tutaj, jako regute: moc normalnego silnika lotni-
czego wKM rowna sie przecietnie 11 do 14-kro-
tnej objetoSci cylindra w litrach. Pierwsza
liczba odnosi sie tu do mniejszych i starszych silnikdw,
druga—do wiekszych i nowszych. Tak np, 100-konny sil-
nik Mercedes (1913) miat objetos¢ cylindrow 9,49 1 po6z-
niejszy za$ 190-f-200-konny silnik Benz (1916)— 13,75 1
(por. tablice liczbowa 6 na str. 156, gdzie podana jest moc
na jeden litr dla rozmaitych silnikbw). Objetos¢, o kté-
rej mowa, jest to oczywiscie tgczna objetos¢ skokowa,
ktérg rozdziela sie z reguty na wiekszg ilos¢ cylindrow
(por. rozdz. 24), W pierwszym z naszych przykfadow,
100-konnym silniku Mercedes, mamy 6 cylindrow o $red-
nicy 120 mm.= 12 dm, i skoku 140 mm, = 14 dm
a wiec tgczna objeto$¢ skokowa wynosi:

K=6.12 4 14= 9,491,

Rozpatrzmy teraz jeszcze raz rys. 76 -—19, przed-
stawiajgce przebieg zmian cisnienia w ciggu poszczegol-

suwow, aby unaoczni¢ sobie pojecie ,Sredniego
cisnienia tlokowego“, najistotniejsze dla obliczenia pracy.

Na kazdym z rysunkow 764- 79 poprowadzona jest
pozioma linja, reprezentujgca cisnienie powietrza zewnetrz-
nego, Na rys, 78, odnoszacym sie do przebiegu zmian ci-
$nienia w ciggu suwu roboczego, rzedna wykresu pozo-
staje wcigz ponad tg linjg atmosferyczng. Nadwyzka ci-
$nienia ponad 1atm, zwie sie nadciSnieniem. Ponie-
waz na jedng strone tloka dziata zawsze ciSnienie zew-
netrzne, przeto nadci$nienie stanowi site wypadkowa,
dziatajacg na 1 cm® powierzchni ttoka. Jezeli zatem po-
rnnozymy odcinek rzednej wykresu, znajdujacy sie ponad
linjg atmosferyczna, przez powierzchnie ttoka (pole prze-
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kroju cylindra), to otrzymamy wielko$¢ catkowite-
go nacisku ttokowego w odnosnej chwiti. Aby
teraz obliczy¢ prace, wykonang w ciggu jednego suwu,
trzeba pomnozy¢ $redni nacisk tlokowy przez diugosé
skoku s; przytem Sredni nacisk ttokowy wyraza sie jako
iloczyn powierzchni tloka przez $rednie nadcisnienie, re-
prezentowane przez $rednig rzedng wykresu na rys. 78. Ta
ostatnia stanowi wysokos$¢ prostokata rownowaznego powie-
rzchni, ograniczonej przez krzywg wykresu, linje atmosfe-
ryczng i dwie rzedne skrajne. Na rys. 78 ta S$rednia
rzedna oznaczona jest przez i odpowiada linji przery-
wanej, zaznaczonej na wykresie.

PopehnilibySmy bigd zasadniczy, gdybySmy za podsta-
we do obliczenia pracy silnika przyjeli Srednie nadci$nie-
nie suwu roboczego/?3. Bowiem w ciggu pozostatych
suwow czterotaktu, t. j. w czasie ssania, sprezania i wy-
dmuchu, w cylindrze zostaje zuzyta pewna iloS¢ pracy.
W czasie ssania, jak widac z rys. 76, ciSnienie jest wcigz nie-
co mniejsze od atmosferycznego. Nadci$nienie  wyraza sie
zatem pewng niewielky liczbg ujemna. Jezeliby zatem dla
obliczenia pracy silnika podstawi¢ zamiast p* wielko$¢
Pu-\~Pi< to byloby juz uwzglednione zuzycie pracy w cig-
gu suwu ssania. Ponadto jednak nalezy uwzgledni¢ Sred-
nie nadcisnienie suwu sprezania P2 i wydmuchu p?, ktore —
zgodnie z rys. 77 i 79 —sg wielko$ciami dodatniemi (przy-
czem 4 jest znowu bardze mate). Kierunek biegu ttoka
jest tutaj odwrotny do kierunku nacisku ttokowego. Trze-
ba wiec te wielkoSci P2 i Paodjgé — iw ten sposob znaj-
dujemy, jako $rednie nadcisnienie dla calego czterotaktu:
Pi—P2+Pz—Pi- Jednak i w ten sposob otrzymujemy
jeszcze nieco wiecej niz istotne przecietne ciSnienie p,
miarodajne dla pracy silnika. Pochodzi to stad, ze w me-
chaniZzmie maszyny, w fozyskach watu korbowego i t. p.
zostaje zuzyta réwniez pewna praca. Rozumiemy tedy
pod ciSnieniem Sredniem/7 (Scislej nalezatoby po-
wiedzie¢ nadci$Snienie S$rednie) takie nadci$nienie,
ktére musiatoby dziataé niezmiennie w czasie jednego su-
wu (t. j. czwartej czeSci okresu przy czterotakcie), aby
na wale silnika wykonana zostata taka sama praca, jaka po-
wstaje w ciggu calego czworosuwu przy rzeczywistym prze-
biegu cisnienia. Z powyzszego wynika, ze dla znalezienia
$redniego cisnieniap nalezy do przecietnego cisnienia suwu
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pracy Pa dotgczy¢ z whasciwemi znakami przecietne cisnienie
pozostatych suwow Pi.PriA i ponadto potraci¢ jeszcze Pe-
wien procent na tarcie tozyskowe i straty. Skadinad tat-
wo sie przekonaé, ze wielko$¢ Pi—P2~\~Pr—Pi jist
niczem innem, jak wysokoscig prostokgta o podstawie
rownej dtugosci skoku s, ktérego pole réwna sie réznicy
dwéch niejednakowo zakreskowanych pél na rys, 80,

W naszych normalnych silnikach lotniczych z wod-
nem chlodzeniem cylindrow cisnienie $rednie waha sie
przecietnie od 7 do 8,5 at. Dawniejsze silniki dawaty po-
nizej 7, w nowszych typach przekracza sie niekiedy 8,5 at;
silniki dwutaktowe (rzadko stosowane w lotnictwie) mie-
waja $rednie cisnienie 5 do 6 at, silniki rotacyjne z chio-
dzeniem powietrznem (silnik Gnome), pracujace wedtug

zasady czterotaktu — 5 do 7 at, (poréwnaj tablice liczbo-
wg 6, str, 156).

Znajac Srednie ciSnienie p, mozna bez trudnosci
obliczy¢ moc silnika. Mnozac mianowicie p przez po-
wierzchnie ttoka (w cmY), otrzymujemy site przecietnego
nacisku na ttok w kg. lloczyn tej sity przez skok s (w me-
trach) stanowi prace wykonang w ciggu suwu. Prace te
nalezy dalej pomnozy¢ przez iloS¢ okresow pracy, przy-
padajacg na jedng sekunde, t. j, przez potowe liczby obro-
tow na sekunde (gdyz jeden okres wypada na dwa obro-
ty); w ten spos6b otrzymujemy moc w kgm/sek, wystar-
czy wiec podzieli¢ rezultat przez 75, aby znalez¢ moc
w KM, Niech d oznacza $rednice ttoka w cm, to szukana
moc wyrazi sie wzorem:

1 n 1_ s bn

P- .
2 60 75 9000

Wielko$¢ te trzeba bedzie jeszcze pomnozyC przez
liczbe cylindrow. Wzo6r moze by¢ uproszczony, jeSli wpro-
wadzi¢ tgczng objeto$¢ skokowg wszystkich cylindrow,
ktorg oznaczymy literg V, Objeto$¢ te bedziemy mierzy¢
w litrach, czyli w dm, w takim razie objetoSC jednego
cylindra wyrazi sie:
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(gdyz -- jest to Srednica cylindra w dm, a 105— skok

w dm). Wprowadzajagc to we wzor poprzedni, otrzymuje-
my ostatecznie moc wszystkich cylindréw:

900
przyczem:
L oznacza moc silnika w KM,
p —  cisnienie Srednie w at,
V. —  objetos¢ skokowa (fgczng wszystkich
cylindrow) w litrach,
ti —  ilo$¢ obrotdw na minute.

Wz6r powyzszy, tatwy do spamietania, wyraza, ze
moc silnika jest proporcjonalna do $redniego cisnienia, do
objetosci cylindréw i do ilosci obrotow. Im silnik wiek-
szy, im szybciej biegnie, im wieksze sity dziatajg w cy-
lindrach — tern wieksza jest moc.

Przecietna ilos¢ obrotdbw na minute naszych silni-
kéw lotniczych bywa najczesciej od 1350 do 1450, Przyj-
mujac, ze ciSnienie S$rednie wynosi 7 do 85 at, mamy
p.n= 9450 do 12300, skad /7,«:900= 105 do 137,
Otrzymujemy zatem, ze w przyblizeniu Z= 11 do 14V
moc silnika w KM réwna sie 11- do 14-krotnej obje-
tosci cylindrow w litrach; wynik ten zgadza sie w zupet-
nosci z tern, co znaleziono na poczatku tego rozdziatu,
na innej drodze. Dla silnikéw rotacyjnych bez chtodzenia
wodnego ci$nienie S$rednie i iloS¢ obrotdbw sg mniejsze,
i moc wynosi tylko ok, 6 do 8V,

Z posréd trzech czynnikow p, V, n, miarodajnych
dla mocy silnika, pierwsze dwa wystarczajg dla wyzna-
czenia momentu obrotowego, jaki jest wywierany
przez silnik na $miglo. Moment mozemy zastapi¢ wy-
obrazalng silg, dziatajaca na promieniu réwnym jed-
nostce dtugosci (por, rozdz, 19), Pomiedzy momentem M
(w kgm,) i mocg L (w KM,) istnieje zatem zalezno$¢ na-
stepujaca, Aby otrzyma¢ moc w kgm/sek, nalezy moment
M pomnozy¢ przed predko$¢ punktu potozonego w od-

legtosci jednostkowej od osi obrotu, czyli przez Zé(;]
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albo 3,14/2:30, Moc w KM wypadnie stad po podzieleniu
przez 75, a wiec:

3,142 1 /Wn

M. 30 '75 716

albo naodwrot:

wi= 716 L

Wstawiajac tu znalezione poprzednio wyrazenie na moc,
znajdujemy wreszcie:

716
M , 0,795 p. V.
900 P P

Moment obrotowy jest tedy proporcjonalny do cisnienia
$redniego i do objetosci cylindrow.

23. Wykres hamowania silnika. Silniki stuzace
do lotu na wielkich wysokosciach.

Z posréd trzech wielkosci p, V, n, ktére wedtug po-
wyzszego okre$lajg moc silnika, moga by¢ bezposrednio
mierzone tylko dwie, mianowicie objetos¢ cylindréw V
i liczba obrotéw n. Co do cisnienia $redniego p, to wiel-
koS¢ jego moze byC przewidziana z pewnem przyblize-
nieni juz przy projektowaniu silnika prz.y pomocy wykresu
ci$nien—na podstawie twierdzen i wzorow termodynamiki.
Jezeli jednak chcemy stwierdzi¢, jaka rzeczywista war-
tos¢ p daje sie osiggng¢é w danym pracujacym silniku, to
me pozostaje nic innego, jak zdejmowaé wykres indyka-
torowy (rozdz, 21), co w praktyce przedstawia wielkie
trudnos$ci; ponadto nalezy przytem oddzielnie oszacowac
straty na tarcie w mechanizmie silnika. Tymczasem na
kazdym kroku nasuwa sie potrzeba szybkiego i doktad-
nego ustalania mocy silnika. Potrzebie tej czyni zado$¢
odrebna rnetoda; polega ona na mierzeniu tylko dwaoch
wielkosci: iloSci obrotéw n oraz momentu obrotowego M,
co uskutecznia bezposrednio t, zw. ,hamownica silni-
kowa , W mys$l wzoru podanego na korncu rozdz, 22
mozna stad obliczy¢ moc Z= XX ,/2:716,
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Na rys. 8l przedstawiony jest schemat najczesciej
stosowane] hamownicy elektrycznej. Wirujacy
twornik A pradnicy jest sprzegniety z walem badanego
silnika w ten sposéb, ze stanowi z nim sztywna catosc.
Elektromagnesy wzbudzajgce pradnicy umieszczone sg
w pierscieniu B, ktory nie stoi nieruchomo na plycie
fundamentowej, jak w zwyklej pradnicy, lecz osadzony
jest w tozyskach w ten sposob, ze moze sie wahaé w obie
strony z minimalnem tarciem dokofa tej samej geomet-
rycznej osi, dokota ktdrej wiruje twornik; wychylenia
pierScienia sg przytem ograniczone obustronnie przez dwa
widoczne na rysunku wystepy. Pierscien posiada jeszcze
dzwignie C, na ktorej koncu wisi szalka wagowa D. Je-
zeli uruchomimy silnik, nie zamykajgc jednak obwodu
pradu, to twornik nie napotka przy obrocie prawie zad-
nego Oporu; poniewaz za$ silnik rozwija znaczny moment
obracajacy, wiec wat wraz z twornikiem zostanie wprawiony

Rys. 81, Elektryczna hamownica silnikowa.

w ruch obrotowy przyspieszony. Gdy natomiast zamkngé
obwdd pradu, wiaczajac dostatecznie wielki opor elek-
tryczny, albo gdy spig¢ zaciski pradnicy z innem zrédiem
pradu o odpowiedniem napieciu, to pomiedzy twornikiem
A 1 magnesnicg B powstajg sity magnetyczne, przeciwsta-
wiajgce momentowi obrotowemu silnika opor, wzrastajacy
wraz z predkosScig obrotu. Gdy moment oporu zrowna sie
z momentem obrotowym, to przy$pieszenie ruchu obro-
towego zanika, silnik dochodzi do stanu ,zahamowania“
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i biegnie dalej ze statg liczbg obrotéw n, ktorg tatwo zmie-
rzy¢ tachometrem (obrotomierzem), Z tatwoscig mozna te-
raz zmierzy¢ rowniez i wielkos¢ momentu M. Zasada dzia-
fania i przeciwdziatania wskazuje, ze twornik A musi wy-
wiera¢ na magnesnice B moment zupetnie taki sam, jak
B na A. Poniewaz za$ caly pierscien B moze sie wahac
dokota osi, wiec bedzie on wychylat sie pod dziataniem
tego momentu (na ile tylko pozwoli luz dolnych wyste-
pow); przywrécic B do potozenia srodkowego mozna jedy-
nie, ktadac na szalke wagowg tyle odwaznikéw, aby do-
kfadnie wyréwnowazyé moment obracajacy. Nazwijmy
przez P ciezar potrzebny do utrzymania dzwigni C po-
ziomo w stanie spoczynku, a przez |—odlegtos¢ punktu
zawieszenia D od osi obrotu, to moment szukany bedzie
M= P .1, a stad moc:

P.n.l
716

L =

We wzorze tym nalezy wstawia¢ | w metrach. Dla do-
godnosci urzadza sie zwykle hamownice w ten sposéb, ze
/= 0,716 m. (albo dwa razy tyle), wtedy L=P. n:\000
(wzgl,:2000). Wystarczy wiec tutaj pomnozyé ciezar od-
waznikow (w kg.) przez 1000-ng lub 2000-ng czes¢ licz-
by obrotow, aby znalezé moc w KM. — Powyzsze urza-
dzenie moze by¢ zastgpione przez hamownice hy-
drauliczng, jezeli zamiast twornika umiesci¢ wirnik
fopatkowy, a zamiast B — zamkniete naczynie wypetnio-
ne wodg, wewnatrz ktérego A wiruje. W obydwoéch ra-
zach, czy hamowanie jest elektryczne czy hydrauliczne,
silnik benzynowy wykonywa w biegu prace, ktorg przy
racjonalnem urzadzeniu mozna zuzytkowac; w pierwszym
przypadku wytwarza sie prad elektryczny, w drugim —
pompuje sie lub przynajmniej ogrzewa wode.

Powyzsze sposoby hamowania majg te wade, ze sil-
nik pracuje przy nich bez $migta, nie podlega wiec chio-
dzacemu dziataniu tegoz; sposoby te nie nadajg sie wsku-
tek tego zupetnie dla silnikbw bez chtodzenia wodnego,
Dlatego tez stosowany bywa jeszcze inny system, mia-
nowicie silnik wraz ze Smiglem zostaje zmontowany na
ramie, wahajacej sie — podobnie jak pierscien B —w to-
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zyskach i zaopatrzonej w dzwignie z szalkag wagowa.
Naktadajac odwazniki na szalke, mozna mierzy¢ moment
obrotowy zupetnie tak samo, jak przy hamownicy
elektrycznej. Pomiar nie jest tu jednak catkowicie bez
zarzutu, gdyz wywaza sie tu wiasciwie catkowity moment
sit, wywieranych przez powietrze na S$migto i na silnik
facznie. Tak np, przy silniku rotacyjnym wchodzg tu
w gre opory, napotykane przez wirujgce czesci silnika.

Kazda hamownica silnikowa, czy to elektryczna, czy
hydrauliczna, czy jakakolwiek inna, musi posiada¢ urza-
dzenie, pozwalajgce zmienia¢ opdér hamujacy. Tak np,
przy hamowaniu elektrycznem mozna wigcza¢ w obwdd
pradu wieksze Ilub mniejsze opory. W ten sposob uzy-
skuje sie moznos¢ hamowania silnika przy rdznych
iloSciach obrotow. Znalezione przy tern rdzne wiel-
kosci momentu M mozna zebra¢ na wykresie, jako rzedne
odpowiadajace réznym odcietym, reprezentujagcym liczby
obrotow LU, w ten spos6b otrzymuje sie t, zw, linje ha-
mowania silnika; drugg linje hamowania otrzymuje sie,
zastepujac na wykresie momenty przez odpowiednie war-
tosci mocy L, albo, co na jedno wychodzi, przez iloczyny
M ,n. Rys, 82 przedstawia obydwie krzywe dla pewnego
160-konnego silnika. Jak wida¢, moment najpierw zwolna
wzrasta, osigga najwyzsza wartos$¢ mniej wiecej przy
1000 obr/min, nastepnie za$ doS¢ szybko maleje. Ze wzoru
poprzednio wyprowadzonego M = 0,795 p. V widaé, ze
wobec niezmiennosci V. wykres momentow A4 przedsta-
wia wiasciwie jedynie przebieg zmian Sredniego cisnienia p.
tatwo skadingd zrozumieé, iz karburator i stawidta sil-
nika musza by¢ wyregulowane w ten sposéb, Ze praca
przebiega najkorzystniej przy jakiej$ Sredniej liczbie obro-
tow, np, n= 1000, Przy biegu wolniejszym przekroje ka-
natbw w karburatorze i przewodach sg zbyt szerokie dla
matych iloSci powietrza I benzyny, przy biegu szybszym
naodwrot — przekroje sa za waskie, a ponadto wzrastajg
opory tarcia w samym silniku.

Krzywa mocy L na rys, 82 osigga swoj punkt naj-
wyzszy dopiero przy znaczniejszej liczbie obrotow, okoto
1600, Normalny bieg silnika odbywa sie zawsze w ob-
szarze wzrastajagcej mocy, t, j, na wykresie na lewo od
wierzchotka krzywej L. Przy odbiorze silnika na - ha
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mowni zdejmuje sie zazwyczaj tylko krétkg cze$¢ krzy-
wej hamowania w okolicy punktu normalnej liczby
obrotow.

Mowiac poprostu o0 ,mocy“ silnika, rozumiemy zaw-
sze, ze doptyw gazu do silnika jest catkowicie otwarty.
Jezeli dostep gazu jest zdtawiony, to moc silnika
opowiednio spada, i otrzymujemy inne krzywe momentow
i mocy, potozone nizej, niz przedstawione na rys, 82
krzywe ,peinego gazu“.

Jezeli nawet dostep gazu jest swobodny, to jednak
moc silnika nie pozostaje zupetnie stata, lecz zalezy
w wysokim stopniu od stanu powietrza
atmosferycznego, awieczjednej strony od pogody,
z drugiej—od wzniesienia ponad ziemie, na ja-
kiem silnik pracuje.

Gtoéwny wptyw pogo-

dy polega na tern, ze

przy zmiennej gesto-

§ci  powietrza wa-

ga zasysanej dawki

zmienia sie réwniez,

gdyz tylko objetos¢

dawki pozostaje sta-

fa, Gdy wiec np, ci-*

$nienie barometrycz- "

ne spadnie z 760 na|

750 mm, stupa rteci,

to, jak wiemy z rozdz,

2‘go, gesto$¢ powie-

trza zmniejszy sie

w tym samym sto-

Sunku' t’ J 0qug+o 500 1000 1500 2000

0 1-3A/0- Gdy dalej Liczba obrotéu na min
tempnepr’atlz”aﬂf(gnoﬁé Rys, 82, Wykresy hamowania silnika.
20" to zgodnie z rozdz, 2-im nastepuje zmniejszenie ge-
stoscin powietrza w stosunku 283:293, a wiec ekrgte
0 3,570, Jednakze bezposredni wplyw rozrzedzenia po
wietrza na stan zassanej mieszanki ma mniejsze znacze-
nie, niz inne trudne do ujecia zmiany. Doswiadczalnie nie
ustalono jeszcze dotad z dostateczng dokladnoscig, w ja-
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Rys, 83, Zmiana mocy silnika w za-
leznosci od gestosci powietrza m,

Rys. 84, Spadek mocy silnika
W miare wznoszenia.

kim stopniu zmie
nia sie moc silnika
w zwigzku z drobne-
mi wahaniami gestosci
powietrza. Jest jed-
nak prawdopodobne,
Ze zmiany mocy sa
procentowo nieco
mniejsze, niz zmiany
gestosci, Zgruba moz-
na bodaj przyjaé, ze
podniesienie  tempe-
ratury o 4 do 6" albo
spadek cisnienia ba-
rometrycznego o 10
do 15 mm, wywotuje
spadek mocy o 1Po-

szczegOlnie dotkli-
wy staje sie wplyw
stanu otaczajgcego po-
wietrza na moc sit-
nika przy locie na
wielkiej wyso-
kosci, poniewaz
mamy tu do czynie-
nia ze spadkiem cis-
nienia  atmosferycz-
nego do 40 Po i wie-
cej, a przytem do-
Swiadczenie wskazuje,
ze przy tak wiel-
kich zmianach
ci$nienia spadek mo-
cy jest stosunkowo
wiekszy, niz spadek
gestosci powietrza.

Rys. 83 i 84 ilu-
strujg wyniki pomia-
row, dotyczgcych
zmian mocy silnikoéw
w zaleznosci od ge-
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stoSci powietrza. Na pierwszym rysunku odciete przed-
stawiajg gestosci, na drugim—wysokosSci lotu, przyczem
odpowiadajgce sobie wielkosci stosujg sie mniej wiecej do
drugiej kolumny tablicy liczbowej 2-ej (na str, 17), Podane
wykresy odnoszg sie do 185-konnego silnika Bawarskiej
Wytworni - Silnikow (p, tabl, liczbowa 6 str, 156), do 300-
konnego silnika Hispano-Suiza (tabl, 6) bez sprezania
wstepnego (patrz nizej), oraz do takiegoz silnika ze spre-
zaniem wstepnem. Z rys. 83-go wida¢ wyraZnie, ze spa-
dek mocy jest poczatkowo nieco mniejszy niz spadek
gestosci powietrza, nastepnie za$ wiekszy (przy duzem L
styczna do krzywej przebiega mniej stromo niz promien,
taczacy punkt krzywej z poczatkiem uktadu spoirzed-
nych, przy malem m za$ — wiecej stromo). Spadek mocy
na kilometr wzniesienia wynosi wg. rys, 84-go dla oby-
dwoch silnikbw bez sprezania wstepnego ok. 7 do 8%
mocy przyziemnej. Przy starszych typach silnikdw z nie-
wielkim stopniem sprezania nalezy sie rachowaé ze spad-
kiem mocy az do 1270 na kilometr wysokosci. Zastoso-
wanie sprezania wstepnego ma ten skutek, jak wida¢ z rys,
84-go, ze na wysokosci ok, 6500 m. mozna na nowo 0sig-
gna¢ moc przyziemna, ktora jednak oczywiscie spada przy
dalszem wznoszeniu.

Najdawniejsze rekordy wysokosci lotu (do 7000 m,
1wyzej) umozliwione byly jedynie przez to, ze zabierano
skroplony tlen i tym niejako sztucznie ,,dozywiano” silnik.
Dzisiejsze motory l6tnicze bywajg zaopatrywane w rozne
specjalne urzadzenia, zmniejszajgce szkodliwy wplyw wy-
sokosci na moc. Dostosowanie silnikdw do zmiennej wy-
sokosSci lotu stanowi obecnie jedno z najpowazniejszych
zagadnien techniki lotniczej. Je$li pomingé wspomniany
juz Srodek pomocniczy w postaci sztucznego zasilania tle-
nem, to pozostaja zasadniczo trzy sposoby postepowania,
czynigce silnik benzynowy zdatnym do pracy na wiel-
kich v/ysokoSciach.

Najprostszy i najskuteczniejszy spos6b polega na
tern, ze nadaje sie cylindrom silnika (a takze zaworom
1 przewodom) wieksze wymiary, nizby to odpowia-
dato przy zwyklym przebiegu ciSnieh — najwiekszej
mocy, na jaka obliczony jest mechanizm ruchu (wat, kor-
bowody). Trzeba wtedy tylko na niewielkich wysokosciach
dtawi¢ w dostatecznej mierze doptyw paliwa. Mamy tu te

10
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korzy$¢, ze na wielkich wysokosSciach silnik moze byc¢
catkowicie wyzyskany; w przeciwienstwie do tego zwykly
silnik, normalnie wymiarowany, jest w czasie lotu na znacznej
wysokosci przecigzony nadmierng nieuzyteczng waga mecha-
nizmu ruchu i w zwiazku z tern daje nieproporcjonalnie du-
ze straty tarcia. Aby osiggna¢ petne wyzyskanie silnika
na wysokosci 6000 m, trzeba powiekszy¢ Srednice cylin-
drow o jakies 35"

Drugi sposob polega na zastosowaniu t, zw, ,,silni-
ka przeprezonego“. Osigga sie tu korzystniejszy sto-
sunek miedzy iloScig doprowadzanego ciepta a wielkoscig
uzyskanej pracy przez to, ze zostaje powiekszony stopien
sprezania, t, j, stosunek koncowej i poczatkowej preznosci
w drugim suwie. Zwiekszajac preznos¢ koncowa, uzysku-
jemy wiekszg szybkos$C zaptonu i lepsze spalanie; copraw-
da konieczne jest przytem intensywniejsze chtodzenie (por,
str. 167), Dopuszczalny stopien sprezania zalezy gtdwnie
od temperatury samozaptonu paliwa (p. rozdz, 21), Dla
danego silnika stopien sprezania jest raz na zawsze usta-
lony przez ksztatt i wymiary cylindra i ttoka. Jezeli w mia-
re wznoszenia sie samolotu prezno$¢ zassanego powietrza
spada, to prezno$¢ koncowa suwu kompresji moze by¢
jednak utrzymana do$¢ wysoka, jesli tylko stopien spre-
zania jest dostatecznie wielki. Rozumie sig¢, ze w czasie
wznoszenia sig, a tembardziej przy locie na matej wyso-
kosci trzeba zastosowal S$rodki, zabezpieczajgce przed
przecigzeniem — podobnie jak w przypadku silnika z nad-
mierng objetoscig cylindrow. Nalezy zaznaczy¢, ze oba
wspomniane sposoby moga by¢ z korzy$cig zastosowane
tagcznie.

Posiadamy wreszcie trzeci sposob, ktéry niweczy szkod-
liwy wptyw rozrzedzenia powietrza drogg najbardziej bez-
posrednig i skuteczng, a dzieki temu wysuwa sie¢ w ostat-
nich latach na pierwszy plan, a mianowicie wspomniane
juz ,sprezanie wstepne®. Polega ono na tern, ze powie-
trze przed zassaniem do cylindra zostaje sprezone przez od-
dzielnie napedzany kompresor i doprowadzane w ten spo-
s6b do normalnego cisnienia, przewidzianego na ssaniu.
Wielka zalete tego systemu stanowi tatwo$¢ zastosowania
do kazdego dowolnego silnika bez jakiejkolwiek zmiany
jego konstrukcji; wadg za$ jest dodatkowy ciezar kompre-
sora i zuzycie mocy przy sprezaniu. W jakim stopniu
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sprezarka wstepna poprawia dziatanie silnika, widzieliSmy
juz na wykresach (rys, 83 i 84), Mozna powiedzie¢ w przy-
blizeniu, ze sprezanie wstepne powieksza najwiekszg 0sig-
galng wysoko$¢ lotu (t. zw. ,,putap“y* o jakies 3000 m. —
przynajmniej przy wiekszych silnikach. Jeden z ostatnich
rekordéw wysokos$ci zostat zdobyty przy uzyciu 300-kon-
nego Hispano-Suiza ze sprezarkg wstepng syst. Rateau,
Ten rodzaj sprezarki, najwiecej dotad rozpowszechniony,
jest to t, zw, ,,turbokompresor na gazy odlotowe®. Jak na-

2wa wskazuje, mamy tu do czynienia z kompresorem ro-
tacyjnym, dziatajagcym na sposéb pompy odSrodkowej,
przyczem do napedu jego stuzy rodzaj kofa turbinowego,
wirujacego pod dziataniem gazéw odlotowych, pobieranych
z rury wydechowej. Przy sprezaniu kazdy gaz ogrzewa
sie w dos¢ znacznym stopniu, dlatego jest tu konieczne
sgczenie (miedzy kompresorem i cylindrem) niewielkiej
chtodnicy. Rys. 85 przedstawia schematycznie cato$¢ in-
stalacji silnika ze sprezarka turbinowg, Z prawej strony
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zaznaczone sg na wspolnym wale dwa wirniki, z ktérych
jeden pracuje jako silnik (turbina), drugi — jako kompresor.
Turbina jest zasilana goragcem! gazami odlotowemi, ktore od-
dajg wirnikowi swa energje cieplng w postaci pracy me-
chanicznej, W rurze wydechowej umieszczona jest prze-
pustnica, .ktéra pozwala w razie potrzeby gazom odloto-
wym oming¢ turbine i ujs¢ bezposrednio nazewnatrz. Po-
wietrze sprezone przez wirnik kompresora dostaje sie naj-
pierw do chtodnicy, a nastepnie przechodzi do gaZnika.

24. Budowa i uktad silnikow.

Silniki lotnicze moga byC¢ podzielone podtug swef
budowy na dwie gtowne grupy: po pierwsze, najczesciej

Rys. £6, Silnik 6-cylindrowy typu statego.

stosowane silniki z nieruchomemi cylindrami i wirujgcynr
watem korbowym (silniki typu stateg o—rys 86, 87)r
po wtore, t. zw. silniki rotacyjne (przewaznie fran-
cuskiego pochodzenia), w ktérych wirujg wszystkie cy-
lindry zestawione w postaci gwiazdy, a tylko korba jest
nieruchoma (rys. 88), Zbudowano tez w pewnym przypad-
ku silnik, ktorego cylindry wirowaty w jedna strone
z predkoscig zmniejszong do potowy, a korba—w prze-
ciwng strone — réwniez z potowiczng predkoscia (silnik
Siemensa). Silniki typu statego maja zazwyczaj, choc¢ nie
zawsze, wodne chtodzenie cylindrow; przy
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silnikach rotacyjnych zadawalamy sie zawsze chto-

dzeniem powietrzne m,
Rys, 86 przedstawia ogélny ustréj silnika typu
statego z szeSciu cylindrami, ustawionemi rzedem obok
siebie. Na rysunku po le-

GloHicd \zdnoroua wej stronie widzimy prze-
kroj, wyobrazajacy wnetrze
Przestrzen jednego cylindra oraz kar-

cModzaca

‘Gbi/eca zaptonoua  T€M (osiony); z prawej

Przewody zaponowe  SEFONY ~ za$ mamy  widok

N Dop™w wody catego silnika, przyczem
Cainik f chiodisoes  tylko  pierwszy  cylinder
i karter sg znow pokaza-

ne w przekroju, Rys, 87

przedstawia przekréj cy-

lindra i kartem w wiekszej

skali, przyczem zaznaczo-

ny jest caly szereg innych

czesci silnika. Na rys, 86

spostrzegamy naprzod cy-

linder Z, w ktérym suwa sie

tam i z powrotem tlok K

Ten ostatni wyobrazony

Rys. 87. Ukfad najwazniejszych J€St Z lewej strony w wi-
czesci silnika. doku, z prawej — w prze-

kroju, za kazdym razem

'W swem najwyzszem potozeniu, czyli w t, zw. ,gdérnym
martwym punkcie“ (t, j. w punkcie zwrotnym). Mozna
sobie wyobrazi¢, ze w tej chwili thok zaczyna schodzi¢
nadot, i rozpoczyna sie cykl czworosuwu. Jeden z zawo-
row E (potozony na prawej czesSci rys. 86 po stronie
prawej) jest juz otwarty; nastaje wiec pierwszy takt, suw
ssania i mieszanka powietrza z rozpylong benzyng do-
ptywa do komory spalinowej. Tiok dzwiga na swym po-
ziomym czopie, widocznym w catej diugosci na rysunku
Z prawej strony, t, zw, ,korbow6d” S, Ten ostatni za-
znaczony jest na rys. 86 tylko zapomoca jednej dhugiej
kreski. Drugim koncem korbowdd obchwytuje jedna z szes-
ciu szyjek (inaczej ,wykorbie6*) watu korbowego W,
podpartego w siedmiu tozyskach L, mianowicie pomiedzy
kazdemi dwoma sasiedniemi cylindrami oraz na obu
koncach, Ruch zwrotny szesciu tlokdw przenosi sie w ten
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sposéb za posrednictwem szeSciu korbowoddéw na ruch
obrotowy jednego walu IV (poréwnaj rozdz. 25b).

Gorne zakonczenie cylindra Z stanowi gtowica cylin-
dra (inaczej gtowica zaworowa) K', w ktérej mieszczg sie
zawory wlotowy i wylotowy. Na rys, 87, gdzie uktad zaworéw
jest nieco odmienny niz na rys, 86, wida¢ rure doprowadza-
jaca mieszanke do zaworu wlotowego, zwang rurg s$sgca.
Prowadzi ona od ,gaznika“ (inaczej ,karburatora™)?
ktéry stuzy do tego, aby rozpylié benzyne i przemieszac
ja z powietrzem (p. rozdz, 25d). W skiad gaznika
wchodzi réwniez ,ptywak", ktory reguluje doptyw cieklej
benzyny. Zawér wylotowy prowadzi do rury wydmucho-
wej, nie zaznaczonej szczegotowo na naszych rysunkach.

Cata ta goérna cze$¢ cylindra, ktora wypetnia sie
mieszanka przy biegu kukorbowym ttoka, inaczej mowigc»
wiasciwa cze$¢ robocza — ostonieta jest, jak widac¢ z rys.
86 i 87, plaszczem wodnym M; w ten spos6b cylinder
otoczony jest dokota przestrzenig chiodzgcg, widoczng
zwihaszcza na rys. 87. Do przestrzeni tej doptywa wcigz
z przewodu rurowego zimna woda, ktéra pochtania pew-
ng cze$¢ ciepta, powstajgcego przy spalaniu benzyny
i przewodzonego przez S$cianki cylindra; woda ogrzewa
sie przytem o kilka stopni i odptywa drugim przewodem.
Rola chtodzenia i jego koniecznos¢ wyjasniona bedzie
jeszcze w rozdz. 25f. Tu zaznaczymy tylko, ze w danym
razie mamy do czynienia z ,chtodzeniem wodnem” —
w przeciwstawieniu do »chtodzenia powietrznego®.

Na rys. 87 zaznaczone s ponadto: Swieca zaptono-
wa z przewodem zaptonowym, ktére majg za zadanie daé
iskre zapalajagcg mieszanke w cylindrze we wihasciwej
chwili, t. zn. po ukonczeniu sprezania (por, rozdz, 25e);
dalej pompka oliwna, umieszczona w najnizszem miejscu
karteru, dostarczajgca bezustannie oliwy do smarowania
wszystkich tracych sie czesci mechanizmu (rozdz, 25 g).
Na rys. 86 mozna zauwazy¢ jeszcze drazek St, kierujacy
ruchem zaworu; drgzek ten jest sam uruchamiany przez
nizej umieszczony watek pomocniczy (por. rozdz. 25 c).

Najzupetnie] odmiennie przedstawia sie z zewnetrzne-
go wygladu silnik rotacyjny, wyobrazony na rys, 88 w wi-
doku oraz w przekroju przez jeden z cylindrow i przez
wat. Mechanizm jego stanowi niejako kinematyczne od-
wrocenie mechanizmu korbowego silnika poprzednio opi-



24, Budowa i ukfad silnikow. 151

sanego. Rozwazmy najpierw tylko jeden z siedmiu cylin-
drow, np, ten, ktéry na lewym rysunku oznaczony jest
literg Z; znajduje sie on akurat w najwyzszem potozeniu.
W cylindrze tym moze sie przesuwaé tam i z powrotem
tlok K, ktéry potagczony jest zapomocg korbowodu 5 z nie-
ruchomym czopem Z'. Sam cylinder natomiast nie jest nie-
ruchomy; wiruje on dokota osi silnika A w ten sposoéb, ze zaj-
muje kolejno te potozenia, w jakich na lewym rysunku
przedstawione sg pozostate sze$¢ cylindrow. Z rysunku
tego mozemy wyraznie zrozumie¢, w jaki sposob koordynu-
je sie przesuw ttoka wzgledem cylindra z ruchem obroto-

Rys. 88, Schemat 7-cylindrowego silnika rotacyjnego,

wym samego cylindra. Zauwazmy, ze cylinder pozostaje
wcigz w tej samej odlegtosci od A, natomiast czop ttoka
zachowuje niezmienng odlegto$¢ od Z' na skutek tego, ze
dtugos¢ korbowodu oczywiscie zmianie nie ulega. Gdy cy-
linder—po przejsciu przez najwyzsze potozenie — obraca
sie wprawo, zbliza sie on poczgtkowo coraz bardziej do
punktu Z'; najblizej niego znajdzie sie w swem najnizszem
potozeniu (w chwili, uchwyconej na naszym rysunku, zaden
z cylindréw nie znajduje sie S$ciSle w tej najnizszej po-
zycji). Zwazywszy teraz, ze ttok nie moze sie zblizy¢ do

zrozumiemy, ze musi on sie przesuwa¢ w cylindrze—
1 przytem w kierunku odsrodkowym w czasie pierwszej
potowy obrotu. Gdy cylinder znajdowat sie w pozycji naj-
wyzszej, ttok byl w wewnetrznym martwym punkcie,
przy najnizszem za$ potozeniu cylindra bedziemy mieli
tlok w zewnetrznym martwym punkcie.  Odlegtos¢
miedzy osiami A { Z' réwna sie SciSle potowie
skoku ttoka. Odpowiada ona zatem zupetnie dtugosci
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korby silnika typu statego, ktéra to dtugos¢ zresztg sta-
nowi takze odlegto$¢ miedzy osig obrotu watu gtownego
i zewnetrznym czopem korbowodu.

Gdyby silniki posiadaty tylko po jednym cylindrze,
to zasadnicza rdéznica miedzy dwoma typami polegataby
tylko na tern, ze w jednym cylinder stoi nieruchomo
a korba wiruje, w drugim za$ korba (Scislej: pofaczenie
osi A iZ') stoi w miejscu, a cylinder bierze udziat w ruchu
obrotowym. Wydawatoby sie wiec, ze do$¢ na lewej stronie
rys. 86 zatrzyma¢ dolny koniec korbowodu, nadajac jed-
noczesnie cylindrowi obrét z pewna predkoscia dokota
$rodka watu, aby przedstawiony tam silnik stat sie rota-
cyjnym, W rzeczywistosci silniki sa zawsze wielocylin-
drowe — i s"ad pochodzi daleko bardziej rzucajaca sie
w oczy roznica miedzy silnikami rotacyjnemi a tg grupg
silnikbw typu statego, o ktérej byla dotad mowa, czyli
t, zw. silnikami szeregowemi, W tych ostatnich
mianowicie cylindry sg ustawione rdwnolegle jeden za
drugim, natomiast w silniku rotacyjnym cylindry zesta-
wione sg w ksztalcie gwiazdy. Na rys, 88 siedm cylind-
row tworzag razem jedno sztywne ciato, ktére jako catosé
wykonywa ruch obrotowy. Samo przez sie wynika stad,
ze w dowolnym momencie kazdy z siedmiu tlokow zaj-
muje inne potozenie wzgledem swego cylindra. Mowimy,
ze poszczegblne czterotakty w cylindrach sg wzgledem
siebie ,,przesuniete w fazie", W silniku rotacyjnym obie-
ra¢ nalezy zawsze nieparzystg liczbe cylindréw, a to w tym
celu, aby zadne dwa tloki nigdy nie osiggaty jednoczes-
nie swych martwych punktow — tatwo to sprawdzi¢ na
rys. 88, W silnikach typu statego jest inaczej: tam wias-
nie liczba 6 cylindréw pozwala na najkorzystniejsze roz-
wigzanie kwestji ,,przesuniecia faz" (por, rozdz, 25 b).

Silnik, uwidoczniony na rys, 88, przedstawia jeszcze
dalsze cechy szczeg6lne, o ktérych tu wspomnie¢ nalezy,
Wat gtowny A jest wydrgzony w swej czesci wystajgcej
poza wieniec cylindrow; to wydrazenie stanowi kanat ssa-
cy, przez ktéry zasysane jest powietrze wraz z benzyna.
Wiasciwego gaznika brak; mieszanka jest doprowadza-
na przez wat do zbiorniczka centralnego, skad przedosta-
je sie do poszczegblnych cylindrow przez oddzielne prze-
wody, nie zaznaczone na rysunku. Spalone gazy uchodzg
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przez zawory wylotowe, umieszczone w ttokach, jak wi-
da¢ na rys, 88 po prawej stronie.
Silniki rotacyjne sg pozbawione plaszczéw wodnych
i nie sg chtodzone woda. Cylindry tych silnikéw porusza-
ja sie z wielka predkoscia w powietrzu; okolicz-
nos¢ ta przyczynia sie w
wielkim stopniu do ich
chtodzenia, a to—w zwigz-
ku z pewnemi okolicznos-
ciami, o ktorych jeszcze
wspomnimy — czyni chio-
dzenie wodne zbytecznem.
Aby wzmocni¢ chiodzenie
powietrzne, zaopatruje sie
cylindry w t, zw. zeberka
chtodzgce (por. rozdz, 25f),
Silniki typu statego nie
zawsze posiadajg wyglad,
podany na rys. 86, jakkol-
wiek ten prosty ukfad jest
bardzo rozpowszechniony.

Rys, 90, Silnik ,,W*

Ody chodzi o budowe silnika bardzo wielkiej mocy, licz-
ba szesciu cylindrow staje sie niewystarczajgca—i konstruk-
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torzy przechodzg do ukfadéw ,wieloszeregowych”,
Z tych najczesciej spotykany bywa ksztalt przypomina-
jacy litere V (rys, 89), ktory powstaje ze zwyklego typu
Szeregowego  przez

podwojenie liczby cy-

lindrow i ustawienie

ich osi pod odpowied-

nim katem. Zazwyczaj

kat miedzy obydwu

ptaszczyznami, w kto-

rych rozmieszczone sa

osi cylindrow, wynosi

od 4® do A® Praca

wszystkich dwunastu

ttokow przenoszona

jest na jeden wspélny

wat korbowy. Jezeli

Rys, 91, Silnik ,X*, wymagane jest dalsze
zwiekszenie mocy, to mozna je osiggna¢ w t, zw, silniku
trojszeregowym (ksztatt W — rys, 90), Silniki ksztattu V
i W bywajg niekiedy

wykonywane w ten

spos6b, ze w kazdym

szeregu jest tylko

po cztery cylindry.

Otrzymujemy  wiec

wtedy typ ,,V" o$mio-

cylindrowy, albo typ

»W" dwunastocylind-

rowy. Stosunkowo

rzadko spotyka sie

odmiana , X“ — czte-

ry szeregi po cztery

cylindry—rys,91. Ro-

zumie sie, ze przy la-

kiem nagromadzeniu

cylindrébw niezbedne

Rys, 92. Silnik gwiazdowy. jest nader intensyw-

ne chtodzenie wodne.

Istnieje jednak jeszcze zupeinie odmienny ukiad
silnikow typu statego, przy ktorym chtodzenie wod-
ne jest zbyteczne, a ktéry z wygladu zewnetrznego przy-
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poming silniki rotacyjne. Mowimy tu o t, zw, silnikach

gwiazdowych. Na rys, 92 widzimy taki uklad: dzie-

wie¢ cylindrow utozonych promieniowo dokota watu gow-

nego, wprawianego w ruch przez dziewie¢ ttokdéw za po-

Srednictwem korbowoddéw. Mozna tu doskonale zrozumie¢

ze w silniku rotacyjnym zachodza zupetnie te same zja-

wiska, co w silniku typu statego; aby silnik gwiazdowy

zamieni¢ na rotacyjny, wystarczy wyobrazi¢ sobie, ze ca-

ta gwiazda cylindrowa poczyna wirowac z predko$cig ka-

towg réwng i odwrotng do predkosci katowej watu kor-

bowego, Dla silnika gwiazdowego dostateczne jest chtodze-

nie powietrzne, poniewaz w czasie lotu kazdy cylinder jest

bezposrednio wystawiony na swobodny ped powietrza.

[loS¢ cylindrow silnika gwiazdowego moze by¢ mniej-

sza od dziewieciu i niekiedy spada nawet do dwdch.

W tym ostatnim razie mamy dwa cylindry wspétosiowe,

utozone po przeciwnych stronach watu korbowego.
Zaréwno silniki ro-

tacyjne jak i gwia-

zdowe bywaja niekie-

dy wykonywane w po-

staci zdwojonej, t, zn,

otrzymuja dwie gwia-

zdy (wience) cylindro-

we, Rys, 93 przedsta-

wia silnik dwugwia-

zdowy, ktory posiada

2X9 = 18cylindrow,

zaopatrzonych w zZe-

berka dla chtodzenia

powietrznego. Jednak

z regulty wielogwia-

zdowe silniki typu sta-

fego otrzymujg chto-

dzenie wodne, ponie-

waz powietrze niema Rys, 93, Silnik dwu~iazdowy.

tu zwykle dostatecz-

nego dostepu do tylnych cylindréw.

W tablicy liczbowej 6 zestawione sg najwazniejsze
dane cyfrowe, dotyczace grupy silnikbw réznego pocho-
dzenia, Silniki uszeregowane sa w tablicy w kolejnosci we-
dtug wzrastajgcej mocy, W pierwszej kolumnie podane sg
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nazwy firm, a pod kazda z nich — trzy skroty literowe.
Pierwszy oznacza rodzaj chtodzenia: —chtodzenie wod-
ne, P— chlodzenie powietrzne; drugi skrot wskazuje: S—
silnik typu statego, R — silnik rotacyjny; wreszcie trzeci
skrét charakteryzuje uktad cylindrow: Sz — szeregowy.
G — gwiazdowy, V, IV, X — ukiady wedlug rys, 89, 90
i 91, W nastepnych czterech kolumnach znajdujemy dane
co do ilosci cylindrow, S$rednicy i skoku, wreszcie obli-
czong wedtug tych danych catkowita objetos¢ skokowa,
W szostej i siodmej kolumnie wyszczeg6lnione sg: liczba
obrotdéw oraz moc, podane przez wytworcow jako ,,normalne”
Rozumie sig, ze dane te sg niepewne, szczegoélniej jezeli
chodzi o moc. Dwa silniki tego samego rodzaju, badane
na hamowni, dajg czesto do 10”0 odchylenia w wielkosci
mocy nawet wtedy, gdy warunki pracy sa mozliwie jed-
nakowe, Przewaznie przecietna moc rzeczywista silnika
jest nieco wyzsza od ,mocy nominalnej“ gwarantowanej
przez wytworce. Jeszcze mniej pewne sg dane dotyczace
wagi silnikow, podane w dsmej kolumnie tablicy. Wpraw-
dzie odchylenia w obrebie serji takich samych silnikow
sg tu mniejsze, natomiast pojawia sie watpliwos¢, jak
odgraniczy¢ ,,co nalezy jeszcze do silnika”, W miare posia-
danych informacyj starano sie o mozliwie jednostajny spo-
sob obliczenia, a wiec: waga piasty $migta byta liczona,
rura wylotowa—nie; ponadto nigdy nie uwzgledniano wagi
chtodnicy ani rur doprowadzajgcych wode chtodzacg — za
wyjatkiem przewoddéw miedzy cylindrami. Dane dotyczace
spotczynnika sprezania (patrz koniec rozdz, 21)—w dzie-
wigtej kolumnie—moga by¢ uwazane za Sciste. Liczby trzech
nastepnych kolumn sg obliczone na podstawie poprzednich.
Nareszcie w ostatnich dwoch kolumnach figurujg cyfry zu-
zycia benzyny i oliwy, niezbyt pewne—podobnie jak dane
dotyczace wagi i mocy. Szczeg6lniej zuzycie oliwy dla
jakiegokolwiek rodzaju silnika moze by¢ nieraz tylko
z trudem ustalone, ponadto za$ ulega ono zmianom w za-
leznosci od najrozmaitszych przyczyn.

Wszystkie rodzaje silnikow, dotad omowione i re-
prezentowane w tablicy, okazaty sie przydatne w praktyce,
przyczem zaden z nich nie wykazat zdecydowanej prze-
wagi nad pozostatemi. Nie fatwo tez jest odgraniczy¢
dziedziny zastosowania poszczeg6lnych typow. Najpre-
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dzej da sie tu powiedzie¢ co$ okreslonego o roli i sto-
sunku silnikéw rotacyjnych i silnikow typu statego.
Pierwsze majg przewage, jezeli chodzi o maszyny nie-
wielkiej mocy, przeznaczone dla lotu na niewielkiej wy-
sokosci; odegraty tez one niezwykle doniosty role w po-
czatkowym okresie rozwoju lotnictwa. Natomiast dzi-
siejszy rozwoj silnikbw o wielkiej mocy ogranicza sie
prawie wylacznie do typu stalego, Przytem w naj-
nowszych czasach model gwiazdowy wzbudza szczegdlne
zainteresowanie, poniewaz daje on czesto korzystniejsze
warunki montazowe; ponadto jego spora powierzchnia
czotowa jest w zupetnosci okupiona réwnomiernem chio-
dzeniem cylindrow.

25. Poszczegodlne czesci skitadowe silnikow.

Aby wytworzy¢ sobie pewien poglad na istote sil-
nika lotniczego i zrozumie¢ trudno$ci zwigzane z konstruo-
waniem rzeczywiscie wartoSciowych silnikéw, trzeba sie
nieco wglebi¢ w zasady budowy przynajmniej najwazniej-
szych ich czeSci. Wtedy dopiero mozna pojgé, jak wielu
doswiadczen i rozwazan konstrukcyjno - technologicznych
wymaga budowa silnikow. Niezty platowiec moze jeszcze
dzi§ powstaé w skromnie urzadzonej wytwdérni prawie
wylgcznie jako nasladowanie wyprobowanego wzoru (co-
prawda, konstrukcje wzorowe ,prototypy” nie powstajg
w ten sposéb). Natomiast produkcja zdatnych do pracy
silnikbw moze by¢ rozpoczeta dopiero na gruncie wszech-
stronnie rozwinietej i naukowo pogiebionej techniki. Dla-
tego tez ilos¢ wytworni silnikow i réznych typow silni-
kow jest bez poréwnania mniejsza, niz ilo$¢ fabryk pta-
towcdéw i rozmaitych modeléw aparatéw, Coprawda,
w miare postepéw techniki lotniczej rdznice te wyréwny-
wujag sie stopniowo—w tern znaczeniu, ze produkcja pk-
towcow dostosowuje sie coraz bardziej do punktow wi-
dzenia racjonalnej konstrukcji maszynowej,

Najwazniejszemi czesciami silnikdéw, jakie bedg po-
nizej oméwione, sa: cylinder i thok, mechanizm korbowy,
zawory i stawidta, gaznik, mechanizm zaptonowy, wreszcie
urzgdzenia chtodnicze i smarownicze.
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a) Cylinder i tiok. Objetos¢ cylindrow silnika
musi byé dostosowana do zadanej mocy i liczby obro-
tow, jak to wyjasniono w rozdz. 22, Pozostaje zawsze
otwartg kwestja, na ile cylindrow roziozy¢ te catkowitg
obliczong objeto$¢, a takze, jaki obraé stosunek skoku
do S$rednicy cylindra. Z punktu widzenia termodynamiki
(gdy wiec chodzi o ekonomiczng zamiane ciepta na prace
mechaniczng), korzystniejszy jest spory skok przy mniej-
szej $rednicy, mniej wiecej w stosunku 1,5:1; z reguly
jednak obiera sie mniejszy stosunek ze wzgledu na to,
ze zbyt duze skoki powodujg powstawanie nadmiernych
sit bezwtadnosci w ruchomych czesciach maszyny. Co
sie tyczy dopuszczalnej S$rednicy cylindra, to ta zalezy
w pierwszej linji od konstrukcji ttoka. Obrawszy mozli-
wie duzg Srednice, mozna juz wyrachowac liczbe cylin-
drow (przyczem dla silnikéw szeregowych obiera sie naj-
czescie] 6 lub 12, rzadziej 8 cylindrow). Moc normalna
na cylinder nie przekracza zazwyczaj 50 lub najwyzej
60 KM, z regulty bywa ona obecnie od 35 do 45 KM,

Cylindry wyrabiano dawniej po wiekszej czesci
z zeliwa, rzadziej ze stali, gdyz stalowe ttoki tatwo ule-
gajg zatarciu w stalowych tulejach cylindrowych. Dopiero
od czasu wprowadzenia ttokéw aluminjowych, ktore roz-
powszechnity sie wszedzie, przyjeta sie stal jako materjat
do wyrobu tulej cylindrowych. Plaszcze wodne {4 na
rys. 86) bywajg wyrabiane niekiedy z zeliwa, lecz naj-
czescie] z blachy; dawniej stosowano blache miedziana
lub niklowa, obecnie—blache z Zzelaza zlewnego lub alu-
minjowa. Cylindry chtodzone powietrzem muszg by¢ zao-
patrzone w zeberka chtodzace na zewnetrznej powierzchni,
ktére zwiekszaja przewodzenie ciepta. Cylindry takie
wykonywa sie z reguty wraz z zeberkami przez obrébke
z petnego materjatu. Przekrdj takiego cylindra widzimy
na rys, 94, Szczegblnej troski wymaga uksztattowanie
glowicy cylidrowej {K' na rys. 86), w ktérej pomieszczone
sa gniazda zaworéw, otwory dla Swiec zaptonowych
1 kotnierze rur wlotowych i wylotowych, W wiekszych sil-
nikach glowice stanowia najczesciej osobne odlewy, ktére
zostajg przysrubowane do cylindrow lub potgczone z niemi
przez spawanie,

. Jedng z najpowazniejszych trudnosci przy budowie
silnikbw lotniczych stanowi okolicznos¢, ze cate ciepto
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spalania dziata bezposrednio na denko tloka, ktore

samo nie moze by¢ tatwo chiodzone; ciepto, doprowadza-

ne wcigz w wielkiej ilosci do denka, moze by¢ odprowa-

dzane dopiero na jego obwodzie, skad odptywa ono do

wody chlodzacej lub przez zeberka nazewnatrz. Dawnigj,

gdy w powszechnem uzyciu byly ttoki zelazne lub stalowe,

nie mozna byto przekracza¢ z tego

powodu S$rednic ponad pewng grani-

ce, mianowicie 130 do 140 mm; przy

wiekszych $rednicach silniki odma-

wiaty postuszenstwa, W ostatnich cza-

sach udato sie wytworzy¢ dostatecz-

nie wytrzymaty stop aluminjowy na

tloki; poniewaz za$ aluminjum posia-

da przy matym ciezarze wiasciwym

przeszto dwukrotnie wieksze prze-

wodnictwo cieplne niz zelazo i stal,

wiec mozna obecnie budowaé silniki

z wiekszg $rednicg cylindrow. Uszczel-

nienie  tlokéw jest uskuteczniane

z reguty zapomoca szeregu pierScie-

ni ttokowych sprezynujacych, ktdre

dociskajg sie same do tulei cylindra.

b hu thok M+echar
. .. Przeniesienie ruchu tloka na wa
Eg’s’ Q‘QEEJL'Q%‘? SC'A?(; gtowny w silnikach typu stalego od-
dzacemi. bywa sie, jak juz wspomniano, zapo-
mocg t, zw, mechanizmu korbowego
(rys, 95). Ttok, biegnac w cylindrze kolejno do géry i na-
dot. wprawia w ruch korbowéd (5 na rys, 86), ktory
z kolei- obraca wat korbowy [W na rys, 86), podparty
w nieruchomych {ozyskach. Poniewaz silniki lotnicze sg
zawsze wielocylindrowe, wiec mamy tu do czynienia
z mechanizmem korbowym ,ztozonym*; oznacza to, ze
wat gtowny posiada kilka (najczesciej sze$€) wykorbien
(por. rys, 86 i 96), za ktére chwytajg poszczeg6lne korbo-
wody. W silniku 6-cylindrowym wykorbienia sg przesta-
wione wzgledem siebie kolejno o 120”; w ten sposéb po
dwa wykorbienia sg odpowiednio do siebie réwnolegte.
Ustrdj stawidet i zaptonu dziata w ten sposob, ze w dwdch
cylindrach, obstugiwanych przez réwnolegle stojagce wy-
korbienia, majg miejsce zawsze niejednakowe takty
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czworosuwu; jezeli np, w jednym cylindrze odbywa sie
ssanie, to w drugim jednocze$nie ma miejsce suw robo-
czy i t. d, W ten spos6b osiggamy taki wynik, ze w ciggu
dwoch petnych obrotow walu odbywa sie w szesciu cy-
lindrach szes¢ proceséw czterotaktowych, ktérych poczat-
ki przesuniete sg wzgledem siebie kolejno
0 jedna trzecig obrotu; jakie to ma zna-
czenie dla sprawnego dziatania catosci, zro-
zumiemy z nastepujgcego rozwazania.

Sita, z jaka ktorykolwiek ttok naciska
za posrednictwem korbowodu na wia-
§ciwe wykorbienie watu, jest dodatnia je-
dynie w czasie suwu roboczego, w ciggu
za$ pozostatych trzech okresdw ujemna,
jak to przedstawia rys, 97 (zgodnie zre-
sztg z tern, co powiedziano na str, 136 o
nacisku ttokowym). Rzedne wykresu przed-
stawiajg zmienne wartosci ,,nacisku stycz-
nego“ (obwodowego), wywieranego przez
jeden korbowdd na czop korbowy; na-
isk ten daje sie fatwo wyrachowac e
% nadtisnienia v% cylindrze, {iﬂjciee Rys, 95, ,'\%Cha”'zm
wykresu oznaczajg odpowiednie pozycje
wykorbienia w ciggu dwoch nastepujacych po sobie obro-
tow (gornemu martwemu punktowi odpowiadajg katy 0%
0™ i 720°), W silniku 6-cylindrowym w kazdej chwili sumuje
sie sze$¢ naciskdw stycznych; ot6z na skutek przesuniecia
w fazie poszczegblnych proceséw roboczych otrzymujemy
w rezultacie bez porownania rbwnomierniejszy przebieg wy-

r 5
Rys, 96. Wat korbowy silnika 6-cylindrowego typu statego.

padkowego nacisku na wat korbowy, mianowicie wedtug
rys, 98, Na wykresie tym grubo wyciagnieta linja przed-
stawia wihasnie, w jaki sposdb waha sie suma szesciu po-
szczegblnych naciskéw korbowych. Rozumie sig, ze przy-
tem pozostajg jeszcze dos¢ znaczne wahania momentu

11
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obracajacego, i wskutek tego ruch obrotowy watu, a takze
i Smigla, nie moze by¢ zupetnie jednostajny. Przypusémy,
ze wahania sity pedzacej wat sg okreslone; w takim ra-
zie rébwnomierno$¢ biegu,
ktora ma wielkie znacze-
nie dla sprawnosci $migta,
zalezy jeszcze od stosunku
mas wirujgcych do mas
pozostajagcych w ruchu wa-
hadtowym (ttokdéw i korbo-
wodow w silniku typu sta-
tego), Pod tym wzgledem
wybitng przewage posiada-
ja silniki rotacyjne, ktérych
jio masy wirujgce sg stosun-
_ . kowo bardzo wielkie; bieg
Rys, 97, Nacisk obwodowy je d-  tych silnikow jest znacznie
nego korbowodu, rownomierniejszy, co po-
zwala na lepsze wyzyskanie Smigta.

Niekiedy stosuje sie t, zw, ,,mimoosiowosc
mechanizmu  korbowego, t, zn, ze oS watu Kor-
bowego zostaje przesunieta
nieco wzgledem osi cylin-
dra, Ma to na celu ujed-
nostajnienie zuzycia (Scie*
rania) S$cianek cylindréw
i thokéw, wywotanego przez
poprzeczng reakcje korbo-
wodow. Rozumie sig, ze
kierunek przesuniecia osi
obraé nalezy w jedng lub
drugg strone zaleznie od
kierunku obrotu watu,

Korbowdd i wat kor-
bowy sg to najbardziej
obcigzone na wytrzymatosc
czesci konstrukcyjne silni-
ka; szczegOlniej sg one na-
razone na nieustanne wstrzgsnienia, jakim podlega silnik.
Wybor materjatlu na wat korbowy musi by¢ specjalnie
starannie przemyslany. Gatunki stali o wysokiej zawar-
tosci niklu okazaty sie tu mniej wiasciwe, niz stale z ma-

Rys, 98, Nacisk obwodowy sze-
§ciu korbowodow.
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tym dodatkiem niklu. Przy wymiarowaniu wszystkich cze-
§ci mechanizmu nalezy uwzglednia¢ mozliwos¢ anormal-
nych wstrza$nieri, spowodowanych przez nierbwnomierne
wybuchy w poszczegblnych cylindrach.

Silniki rotacyjne nie posiadajg wihasciwego watu kor-
bowego, tylko jedng nieruchomg korbe; dokota jej czopa
korbowego [Z na rys, 88) obracaja sie korbowody S.
Gwiazda cylindrowa wiruje dokota drugiego konca korby
(1 na rys, 88), jak to juz zreszta wyjasniono w rozdz, 24,

C) Zawory i stawidta. Zadaniem zaworéw jest
otwieranie i zamykanie komory wybuchowej stosownie do
wymogow czworosuwu, Ruch zawordéw jest w silnikach
typu stalego zawsze sterowany przymusowo przez
watl korbowy za posrednictwem
»walu rozrzadczego”, wirujacego Dillania zauorot/a
z predko$cig dwukrotnie mniej-
szg niz wat korbowy. Wat roz- J
rzadczy (rys, 99) posiada dla
kazdego zaworu po jednym «gar-
bie", zapomoca ktérego oddziaty-
wuje na zespét dragzkéw zawo-
ru, W najprostszym przypad-
ku, wyobrazonym na rys, 99,
taki zespdt drazkéw sktada sie
tylko z dwuramiennej dZwigni, rzybel<ismoru
ktérej jeden koniec wspiera sie
na garbie, oraz z trzona zawo-
rowego uruchamianego przez ,, [
drugi koniec dZzwigni. Narys, 99 zaworowe,
widzimy jeszcze w przekroju spiralng sprezyne, ktora pcha
trzon ku gorze (a wiec dociska grzybek zaworu do gnia-
zda) i w ten sposOb sprawia, ze garb pozostaje wcigz
w zetknieciu z jednym koricem dZzwigni. Czesto silniki po-
siadajg wat rozrzadczy umieszczony nizej — obok watu
korbowego, i wtedy zawory sg uruchamiane za posrednic-
twem t, zw, drazka sterowniczego (5/ na rys, 86), Jednak
umieszczenie watu rozrzgdczego w goérze pozwala o0sigg-
re ¢ sterowanie bardziej precyzyjne (zato wymaga to dwéch
par trybow stozkowych i pionowego watka pomocniczego
dla przeniesienia ruchu z watu gtdwnego na rozrzadczy).

Kazdy cylinder musi posiadaé conajmniej po jednym
zaworze wlotowym i wylotowym; tylko wielkie silniki po-
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siadajg wieksza liczbg zaworéw wylotowych, niekiedy tak-
ze i wlotowych. Charakterystyczne dla silnikow lotniczych,
(w przeciwstawieniu do wielu motoréw samochodowych),
jest gorne rozmieszczenie zaworow (nie z boku); dzieki
temu Swieza mieszanka, zasysana przez zawoér wlotowy,
trafia bezposrednio na denko ttoka i chiodzi je dos¢ sku-
tecznie; jednocze$nie otrzymujemy korzystny ksztatt ko-
mory wybuchowej.

W silnikach rotacyjnych najczesciej nie wszystkie
zawory s sterowane; zawory wpustowe otwierajg sie
I zwykle i zamykajg auto-

matycznie — np. w sil-

niku Gnome, gdzie te

zawory umieszczone Sg

Pod~rzenanie | w ttoku. Zresth naj'

nowszy typ silnika Gno-

Dysza ponietrznd me nie posiada wcale za-

Rozpylacz benzyny WOFéW WIOtOWyCh, aro-

Ciezar reyulujacy™ le ich spetniajg szczeliny

fifofpowietrza w cylindrze, odstaniane

dodaiRowe”o i zakrywane przez sam
ttok.

Pouletrzed6i/ne _ d) Gaznik (karbu-

rator) ma za zadanie
rozpyli¢ benzyne, zmie-
szaC jg we wilasciwym
stosunku z powietrzem i nastepnie doprowadzi¢ te mie-
szanke benzynowo-powietrzng do zaworu wlotowego. Wiek-
szo$¢ gaznikow dla silnikéw lotniczych posiada dwie zasad-
nicze czesci sktadowe, mianowicie: dysze benzynowsg (roz-"
pylacz) o S$rednicy 1 do 2 mm. oraz otaczajaca Ja dy-
sze powietrzng, ktérej srednica wynosi 20 do 30 mm,
(rys. 100). Powietrze zasysane jest przez ttok silnika; prze-
ptywajac za$ z duza predkoscia przez dysze powietrzng»”®
porywa ze sobg kropelki benzyny z rozpylacza, pulwery-
zuje ja i wytwarza w ten sposéb potrzebng mieszanke
(zwang potocznie ,gazem*). Do rozpylacza dopltywa
benzyna ze zbiornika przez ,komore plywakowa",
ktora utrzymuje staty poziom i state ciSnienie cie-
czy w rozpylaczu. Najwieksza trudno$¢ przy konstruowa-
niu gaznika polega na tern, ze nalezy zapewni¢ zachowa-

Rys. 100. Przekr6j gaznika Mercedes.
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nie statego sktadu mieszanki, t. j. stosunku powietrza do
benzyny, przy zmiennej ilosci obrotow silnika, a wiec przy
imiennej sile ssania.

Osigga sie to najrozmaitszemi sposobami; najczesciej
oprocz gtownej dyszy powietrznej przewidziany jest jesz-
cze t. zw, otwor dla powietrza dodatkowego; przekroj
tego otworu reguluje sie albo automatycznie (rys. 100),
albo — w dawniejszych konstrukcjach — w zwigzku ze
zmiang pozycji przepustnicy (zaworu diawigcego doptyw
mieszanki do silnika). Sposob dziatania jest nastepujacy.
Gdy ilos¢ obrotdw silnika zmniejsza sie, to na jednostke
czasu do cylindrow doplywa tez mniejsza iloS¢ powietrza.
Gdyby istniata tylko gtébwna dysza powietrzna, to pred-
kos¢ przeptywu malataby w niej proporcjonalnie do ilosci
obrotow, a wskutek tego ilos¢ benzyny, porwanej z roz-
pylacza przez okreslong objetoS¢ powietrza, spadataby
raptownie —a nawet rychto zesztaby do zera. W rzeczy-
wistosci jest tak urzadzone, Zze przy normalnym biegu
silnika tylko cze$¢ powietrza przechodzi przez dysze
gtébwng i oddziatywuje na proces ssania benzyny, reszta
za$ powietrza doptywa przez otwdr dodatkowy. W miare
dtawienia silnika ten dodatkowy otwér zamyka sie stop-
niowo, a wskutek tego stosunkowo znaczniejsza czes¢
catkowitej iloSci powietrza musi przeptywa¢ dokota roz-
pylacza, Owo stopniowe zamykanie dodatkowego po-
wietrza odbywa sie w przykfadzie, przedstawionym na
rys, 100, zupetnie automatycznie—w ten sposob, ze pier-
Scieniowy clezar regulujagcy podnosi sie mniej lub wiecej
dzieki ssagcemu dziataniu silnika; przy szybkich obrotach
ssanie jest silniejsze, ciezar podnosi sie wyzej i odmyka
szczeline powietrzng, przy biegu zwolnionym—naodwrot?
W innych wykonaniach gaznikow mamy np, takie urza-
dzenie, ze w miare dtawienia silnika w otwor rozpylacza
zostaje wprowadzona cienka igla, ktéra zmniejsza prze-
kroj rozpylacza w takim stosunku, jak to odpowiada
zmniejszonemu zapotrzebowaniu paliwa. Niekiedy stosuje
sie tez doptyw benzyny pod zmiennem ci$nieniem. Spo-
sob umieszczenia gaznika w stosunku do cylindra i in-
nych czesci silnika przedstawiony jest na omowionym
juz wyzej rysunku 87,

Silnik rotacyjny Gnome nie posiada wcale gaZznika,
osie on poprostu benzyne przez kanat wywiercony w wale
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gtbwnym do zbiornika, z ktérego zasilane sg bezposrednio
poszczeg6lne cylindry. W rezultacie silnik ten zuzywa
znacznie wiecej benzyny (okoto 300 g/KM-godz,), niz sil-
niki typu statego (przecietnie 225), Nie nalezy jednak
sadzic¢, ze silnik Gnéme datby sie tatwo ulepszy¢ przez
dodanie gaznika; decydujg tu inne okolicznosci, a prze-
dewszystkiem brak chtodzenia wodnego i nadzwyczajnie
lekka ogolna budowa, co sprawia, ze niepodobna uzyskaé
lepszego zuzytkowania energji cieplnej bez narazenia
trwatosci samej maszyny, Wogoble trzeba zawsze mie¢ na
uwadze, ze w dazeniu do ulepszenia silnikéw lotniczych
napotykamy w pierwszej linji trudnos$ci konstruk-
cyjne i materjalowe, ize najbardziej istotne zmiany
w doprowadzaniu paliwa niewiele moga tu dopomdc.

e) Mechanizm zaptonowy i rozrusznik
Wszystkie silniki lotnicze posiadajg zapton elektrycznyf
oparty na nastepujacej zasadzie. Malenka dynamomaszyna
(t, zw. ,magneto"), pedzona przez sam silnik, wytwarza
prad elektryczny wysokiego napiecia, ktory zostaje we
wiasciwych momentach doprowadzany do $wiec w poszcze-
golnych cylindrach. W skfad magneto wchodzi wirujaca
tarcza rozdzielcza, ktéra kolejno wiacza w obwdd pradu
Swiece kazdego cylindra; wtedy miedzy biegunami $wiec
przeskakujg iskry elektryczne. W matych cylindrach wy-
starcza po jednej Swiecy zaptonowej; w wielkich —nie-
zbedna jest wieksza ilos¢ Swiec, gdyz jedna iskra nie
zdazytaby wywota¢ réwnomiernego wybuchu mieszanki
w cafej przestrzeni dawkowej w ciggu niezmiernie Kkrot-
kiego rozporzadzalnego czasu (utamek setnej czesci se-
kundy), Magneta i Swiece zaptonowe sa to zupehnie
specjalne czesci silnika, wyrabiane w niewielu typach nie-
zaleznie od samych silnikow,

Do puszczenia w ruch silnika niezbedne jest osobne
magneto rozruchowe, t. zn. mata dynamomaszynka, ktorg
mozna uruchomi¢ recznie, aby wzbudzi¢ iskry w Swie-
cach, gdy silnik stoi jeszcze w miejscu. Nawet jednak
przy zastosowaniu takiego magneta rozruchowego nie
fatwo jest nieraz rozpedzi¢ silnik, gdyz mieszanka po-
wietrza z benzyng nie zawsze posiada wiasnosci wybu-
chowe czyli tatwos¢ zapatania sie¢ w catej masie od iskry.
Do tego konieczne jest, aby stosunek zawartosci po-
wietrza i benzyny pozostawat w pewnych dos¢ waskich
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granicach. Aby méc z niejakg pewnoscig oczekiwaé do-
brego zaptonu, trzeba utrzymywaé stosunek benzyny do
powietrza w granicach od 1:9 do 1:16, Z powyzej po-
danego opisu dziatania gaznika wida¢ jednak, ze moze
on pracowac prawidtowo dopiero przy normalnym biegu
silnika. Dlatego tez potrzebne sg specjalne urzadzenia
dla doprowadzenia do cylindrow mieszanki wybuchowej
jeszcze przed uruchomieniem silnika. Niekiedy stosuje sie
tez t. zw, rozrusznik acetylenowy, t. zn. pompke, ktéra
ttoczy do cylindrow na poczatku rozruchu tatwopalng
mieszanke acetylenowa,

f) Chtodzenie, Wybuchy benzyny wytwarzajg
nadzwyczaj wysoka temperature, to tez dla zabezpiecze-
nia trwatosci cylindrow trzeba stosowaé specjalne urza-
dzenia chlodzace w celu odprowadzenia ciepta od roz-
grzanych $cianek. Na pierwszy rzut oka mogloby sie wy-
dawac korzystniejszem prowadzi¢ spalanie przy nizszej
temperaturze i oszczedzaC zato strat ciepta uchodzacego
z wodg chlodzaca, a takze ciezaru i kosztéw instalacji
chtodniczej. Jednakze okazalo sie, ze termodynamiczne
korzysci, osiggane przez wyzyskanie duzego spadku tem-
peratury, sag o wiele wieksze, niz wszystkie straty spo-
wodowane chtodzeniem. Godzimy sie wiec z tern, ze
w silnikach z chiodzeniem wodnem uchodzi stale wraz
z przeptywajacg wodg mniej wiecej drugie tyle ciepta,
ile zamienia sie w silniku na prace mechaniczna.

Obieg wody chilodzacej odbywa sie przy pomocy
pompy, uruchamianej od watu korbowego. Woda zostaje
przettoczona przez t. zw. chlodnice, poczem powraca do
ptaszczéw cylindrowych. Chlodnica przedstawia sie naj-
czesciej, jako uktad rurek, przez ktore przelatujg strugi
powietrza; dokota za$ rurek krazy nagrzana woda, ktéra
ochfadza sie tu o jakies 5 do 10”C. llos¢ wody potrzeb-
nej do chtodzenia np. 160-konnego silnika wynosi okoto
1,20 1/sek, Konstrukcja chtodnicy powinna byc¢ taka, aby
z jednej strony dawata skuteczne oziebianie, z drugiegj
za$ nie powodowata znacznego oporu aerodynamicznego.
Umieszcza sie chtodnice albo na czolowej powierzchni
kadtuba, albo ponad silnikiem na przedniej krawedzi
gornego ptata nosnego, albo (rzadziej) w bocznych Scian-
kach kadtuba. Jest rzeczg nader wazng—szczegolniej przy
nisko potozonych chtodnicach—dbaé o tatwe ujScie pary.
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jaka moze sie wytwarza¢ w urzadzeniu chiodniczem.
Rys. 101 przedstawia schematycznie catoksztatt obiegu
wody przy silniku szeregowym z nisko umieszczong
chtodnica.

Silniki z chtodzeniem powietrznem, w szczeg6lnosci
silniki rotacyjne, pozwalajg oszczedzi¢ ciezaru chtodnicy
i wody chtodzacej, co wynosi razem okoto 0,3 kg/KM;
natomiast trzeba tu sie liczy¢ z dodatkowemi oporami,
jezeli tylko chtodzenie powietrzne ma by¢ istotnie sku-
teczne. Przy silnikach rotacyjnych mianowicie sam opor
wskutek wirowania cylindréw pochtania 10 do 1570 calej
mocy silnika, Do tego dochodzi jeszcze wzrost oporu
czotowego, spowodowany przez niezbedne zeberka chio-
dzace cylindrow (poréwn. rys, 94).

Ujsne pary

Rys, 101, Przykiad urzadzenia chtodniczego.

g Smarowanie, Ze wzgledu na wielkg liczbe
obrotow wszystkich silnikéw lotniczych niezbedna jest
przy nich szczeg6lna dbato$¢ o nalezyte smarowanie.
Rozrézniamy smarowanie S$wiezym olejem i smarowanie
obiegowe; w pierwszym przypadku pompka smarowa
dostarcza stale Swiezego oleju ze zbiornika do poszczegol-
nych tracych sie czesci; w drugim—olej sptywajacy z tych
czesSci zostaje ponownie zassany przez pompke i wpra-
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wiony w dalszy obieg. Najnowsze silniki majg prawie bez
wyjatku smarowanie kombinowane, bedgce potaczeniem
obydwdch systemow: silnik zaopatrzony jest zatem w dwie
pompki, z ktérych jedna podtrzymuje Kkrazenie starego
smaru, druga za$ dostarcza wcigz pewng ilos¢ Swiezego
oleju, W miare rozwoju silnikéw lotniczych zuzycie oleju
poczatkowo bardzo silnie wzrastalto — do 20, a nawet
25 g'KM-godz, nastepnie jednak—dzieki ulepszonym kon-
strukcjom—szybko znéw malato. Szczeg6lnie wysokie zu-
zycie wykazujg oczywiscie silniki rotacyjne, w ktorych
muszg by¢ smarowane przedewszystkiem wielkie tozyska
dzwigajagce gwiazde cylindrowa.

Jedno z najpowszechniejszych niedomagan silnikéw
lotniczych — to zaoliwianie Swiec zaptonowych. Powstaje
ono stad, ze wskutek zbyt obfitego smarowania lub wad-
liwej konstrukcji ttoka do przestrzeni spalania dostaje sie
nadmiar oleju. Niewielkie ilosci smaru spalajg sie tatwo
na elektrodach; przy nadmiernym jednak doptywie olej
osiada na $wiecach i moze zupetnie zahamowac ich funkcjo-
nowanie, Z drugiej strony moze sie tez przytrafi¢, ze na
~Swiecach spala sie zbyt duzo smaru; wtedy temperatura
~ch wzrasta tak wysoko, ze zaczynajag sie pojawiaC zapto-
ny przedwczesne, t, zn, ze mieszanka zapala sie, zanim

adejdzie wiasciwy moment, przewidziany przy projekto-
waniu magneta,”)

VI. Wspodtdziatanie ptatow nosnych,
Smigta i silnika.
26. Smigtowi silnik.

Na wstepie podamy male uzupetnienie rozwazan
0 $migle, wylozonych w czesci czwartej.

0 Czytelnikowi, ktéry chciatby sie blizej zapozna¢ z zagadnie-
niami, wystepujacemi przy budowie silnikdw lotniczych, mozna polecié¢
dwa nastepujgce dzieta (nie sg to ksigzki dla poczatkujgcych): H, De-
champs u, K, Kutzbach, Prifung, Wertung und Weiterentwicklung von
Flugmotoren, Berlin: R, C, Schmidt 1921; nastepnie H, R, Ricardo,
Schnellaufende  Verbrennugsmaschinen, deutsch von A, Werner
u, P, Friedmann, Berlin: Julius Springer 1926. Nadewszystko druga

~yn/ienionych ksigzek, ktéra zresztg nie ogranicza sie wytgcznie do
silnikéw lotniczych, daje nadzwyczaj trafny poglad na aktualne dzi$
trudnosci w dziedzinie budowy silnikow.
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Wedtug rozdz. 18 moment, potrzebny dla obracania
$migla, czyh t, zw. ,,moment oporowy*, posiada wielko$¢:

M= Zm.m.R.F. U%

przyczem R oznacza promien, F—powierzchnie, U—pred-
kos¢ obwodowa S$migla, Zm — odpowiedni spétczynnik
liczbowy. Jak juz zaznaczono w rozdz, 18, predkos¢ obwo-

dowa U réwna sieé’;‘z Rt} jest zatem proporcjonalna do

liczby obrotow n. Ostatecznie tedy moment oporowy
Smigta jest proporcjonalny do kwadratu liczby obrotéw n,
jezeli inne wielkosSci pozostajg niezmienione.

Zalezno$¢ powyzszg mozemy przedstawi¢ na wykre-
sie w prostokatnym uktadzie spétrzednych, przyczem jako
odciete bedziemy odmierza¢ liczby obrotow, jako rzedne

zaS — odpowiednie

| wartosci momentu o-

n porowego. Zaktadajac,

ze spofczynnik z” jest

staty, otrzymamy na

wykresie takg krzywa,

ktérej rzedne wzra-

stajg proporcjonalnie

do kwadratow odcie-

tych — a to jest, jak

wiadomo, zwykla pa-

rabola (rys. 102). Gdy-

bysmy zatozyli inng

wartos¢ spotczynnika

Rys, 102, Zwigzek miedzy momentem Zm np, wigksza od

oporowym $migta i liczbg obrotéw. poprzedniej, to pow-

stataby na wykresie

nowa parabola, ktérej rzedne bytyby odpowiednio zwiek-
szone — i t, d.

Przypomnijmy sobie teraz wykres na rys, 68, we-
dtug ktorego spotczynnik Zm maleje w miare wzrostu stop-
nia posuwu V:U, przyczem v oznacza predko$¢ jazdy pta-
towca, U — predko$¢ obwodowg S$migla. Stosunek v :U
jest zawsze mniejszy w czasie wznoszenia samolotu, niz
przy locie poziomym (kwestja ta bedzie szczegétowo omé-
wiona w dalszym ciggu); dlatego tez przy wznoszeniu
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spotczynnik Zm jest wiekszy, niz przy locie poziomym.
Najwiekszg warto$¢ osigga Zm przy probie Smigta w miej-
scu, t.j. gdy predkos¢ jazdy jest rowna zeru. Na rys. 102
nakre$lone sg trzy parabole, odpowiadajgce trzem roznym
wartosciom spotczynnika Zm Linja ciagta z najwiekszemi
rzednemi odnosi si¢ do Smigta biegnacego w miejscu, linja
przerywana — do lotu poziomego; krzywa posrednia od-
powiada wznoszeniu.

Musimy teraz powigza powyzsze rozwazania 0 Smi-
gle z tern wszystkiem, co bylo powiedziane w rozdz, 23
0 momencie obrotowym silnika. Na rys. 82 mieliSmy wy-
kres zaleznosci tego momentu od liczby obrotéw. Jezeli
odnos$ng ,linje hamowania” dorysujemy na wykresie 102,
to w rezultacie powstanie rys. 103. Punkt przeciecia krzy-
wej silnika z krzywag $migta na tym rysunku daje nam
odrazu liczbe obrotéw, z jakg biec bedzie dany zespot
Smigtosilnikowy. Istotnie, po uruchomieniu silnika ma po-
czatkowo miejsce ruch przy$pieszony zespotu, ktory trwa
tak dtugo, dopoki istnieje przewaga czynnego momentu
obrotowego silnika nad biernym momentem oporu $migla;
gdy wreszcie oba te mo-
menty stang sie réwne sSo- 4T
bie, to nadal ruch Smigla
bedzie juz sie odbywal ze
statg liczbg obrotow. Rozpa-
trujac szczegotowo rys. 103, 19
widzimy  wyraznie, ze
liczba obrotéw przy prébie
W _miejscu jest mniejsza,
niz przy wznoszeniu, a ta
z kolei mniejsza, niz przy
locie poziomym, bo wiasnie
punkty przeciecia linji mo-
toru z trzema parabolami
uktadajg sie w takiej ko-
lejnosci. Mowimy, ze $miglto ,,przybiera na obrotach" po
wystartowaniu ptatowca. W pierwszym okresie rozwoju
lotnictwa, gdy nie bylo jeszcze dostatecznie pewnych pred-
kosciomierzy, latano wylacznie ,wedlug obrotomierza®;
znaczy to, ze ze wzrostu lub spadku liczby obrotow wy-
prowadzano orjentacyjne wnioski co do zwiekszenia lub
zmniejszenia predkos$ci jazdy. Whnioski takie sg jednak ra-
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cjonalne tylko wtedy, gdy sam silnik nie podlega zadnym
wptywom ubocznym. Natomiast przy kazdem chocby drob-
nem uszkodzeniu silnika lub nawet tylko przy zdtawieniu
mieszanki, krzywa hamowania na wykresie 103 obniza
sie, wobec czego liczba obrotéw spada, jakkolwiek pred-
kos$¢ lotu pozostaje niezmieniona. Orjentowanie sie ,we-
dlug obrotomierza" jest wiec niepewne i powinno by¢
unikane.

Jezeli liczba obrotow spada, przyczem niema innych
zmian w silniku, to, jak wiemy z rozdz. 23-go (rys. 82),
moc silnika réwniez maleje. Z rozwazania naszego wyni-
ka tedy, ze przy wznoszeniu daje sie wydobyé z silnika
mniej pracy, niz przy locie poziomym. Oczywiscie nie jest
to wcale okoliczno$¢ pozadana; przy wznoszeniu bowiem
nalezatoby wilasnie bardziej wyzyskiwaé silnik. Aby to
osiggnac, urzadzamy sie z reguty w ten sposéb, ze w cza-
sie lotu poziomego doptyw mieszanki jest czeSciowo zdia-
wiony, a jedynie przy wznoszeniu silnik pracuje na petnym
gazie, W kazdym razie jednak korzystne jest uzycie takich
sSmigietl, ktére przybierajg mozliwie mato na obro-
tach przy przejsciu od pracy w miejscu do lotu (chodzi
tu oczywiscie o zmiane liczby obrotow przy niezmiennej
pozycji dzwigni, Kierujacej przepustnicg dfawigca); Smigta
takie pozwalajg na lepsze wyzyskanie silnika.

Sprébujmy teraz od-
powiedzie¢ na naste-
pujace pytanie: jak
wielka bedzie si-
ta ciggu danego
$migta, pedzone-
go przez dany
silnik, przy pew-
nej okreslonej
predkosci lotu?
Nalezy przytem uwa-
zaé, ze sg dane: dla
silnika linja hamowa-
nia, czyli zaleznos¢
momentu obrotowego

od liczby obrotow; dla $migta za§ — powierzchnia F, pro-
mienn R oraz wielko$¢ spétczynnikéw Zt i Zm dla kazdego
stopnia posuwu v : U. Niech w konkretnym przypadku linja
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hamowania przedstawia sig, jak na rys. 104. Promien
$migta niechaj sie rowna/?=1,4m, powierzchnia /*=0,4m”’,
spotczynniki Zt 1 Zm beda okreslone, dajmy na to, przez
wykresy na rys. 67 i 68.

Zatézmy naprzod na probe, ze stosunek v :LJ réwna
sie 0,2 (jaki jest w rzeczywistosci ten spotczynnik w locie,
tego jeszcze nie wiemy). Z rys. 68 odczytujemy, ze przy
v:V = 0,2 jest dla danego Smigla Zm= 0,032. Mozemy te-
raz zbudowa¢ wykres momentéw oporowych $migta dla dane-
go Zm czyli parabole wedtug rys. 102. ZnalezliSmy bowiem
poprzednio, ze M — Zm-fn.R .F .U\ przyczem

r 2.3,14 n :
G—— —————— R—n. =221 4= ' TBk wiec np. prz
60 60 6,82 ve P przy
liczbie obrotéw J1= 1000 otrzymujemy moment obrotowy
= 0,032 . V514 «0,4-------- —48,2kgm. Nalezy zatem
6.82* ®

wzigC rzedng M = 48,2 dla odcietej n= 1000 i podobnie
inne rzedne obliczone analogicznie, to otrzymamy para-
bole, ktdra przecina w pewnym okreslonym punkcie krzy-
wg hamowania silnika. Na rys. 104 punktowi przeciecia
odpowiada odcieta /L= 1400. Wypada stgd U—TTb,%2 —
= 205,3 m/sek. Poniewaz jednak zatozylismy v:U=0,2,
wiec musi by¢ i'= 0,2.205,3= 41,1 m/sek. Ostatecznie
doszliSmy do wyniku:
jezeli $migto wy-
konywa 1400 obro-
tow na minute, to
predkos¢ jazdy
wynosi ok. 41 m/sek.

Obierzmy teraz inng
wartos¢ stosunku v : U,
np. 0,15; z wykresu 68
odczytamy, ze spoiczyn-
nik Zm= 0,040. Wykre$-
lamy, jak poprzednio, 500 1000 1500
parabole momentéw o-
poru Smigla—tym razem
dla wartosci Zm= 0,040;
rzedne tej nowej paraboli bedg zwiekszone w stosunku
0,040:0,032 w odniesieniu do rzednych pierwszej paraboli,
Mwy punkt przeciecia z linjg silnika znajduje sie na

Rys, 105. Predkos$¢ jazdy i liézba obro-
tow Smigta.
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rys. 104 przy &=1300 obr/min. Odpowiednia predko$¢
obwodowa wynosi 1300: 6,82 = 191 m/sek, skad wo-
bec V:U wypada = 0,15.191 = 28,8 m/sek., t. zn.:
przy 1300 obrotach $miglta na minute predkos¢ lotu jest
28,8 m/sek. W ten sposéb jest mozliwem wykreslenie
krzywej, wyrazajacej zwigzek miedzy liczbg obro-
tow $migta aipredkoscig samolotu Rys. 105
przedstawia wiasnie taka krzywa, przyczem spostrze-
gamy tu znalezione dopiero co wartoSci r= 41,1 m/sek.
przy /lz=1400 oraz &#— 28,8 m/sek. przy AZ=1300; po-
nadto zaznaczono kilka dalszych punktéow, odpowiadaja-
cych innym warto$ciom stopnia posuwu 0,05, 0.10, 0,25,
mianowicie: v = 8,65 przy n= 1180, z= 17,9 przy n= 1220,
wreszcie v = 46,9 przy fz=1550. Przygladajagc sie temu
wykresowi, zaczynamy lepiej rozumie¢, co znaczy ,lataC
wedtug obrotomierza®; istotnie, kazdej zmianie predkosci
lotu towarzyszy odpowiednia zmiana liczby obrotow. Bez
trudnosci tez bedziemy mogli teraz rozwiagza¢ zagadnienie
przed chwilg postawione, t. j. okreSli¢ site ciggu przy do-
wolnej predkosci lotu.

Rys. 106. Woykres sity pociggowej zespotu $migtosilnikowego,

W rzeczy samej, zatbzmy znowu na prébe, ze sto-
pien posuwu wynosi 0,2. Wykres na rys. 67, ktory przed-
stawia wielko$¢ spétczynnika ciggu Z/, daje przy z= u=0,2
warto$é 2/—0,115; ponadto poprzednio juz znalezliSmy,
ze dla V:U=0,2 jest C/= 205,3 m sek, wobec tego sita
ciggu $migta bedzie:

T=Z(.m.F.U-=0.n5. ¢0.4.205,3" = 242 kg.

Obierzmy teraz ponownie ViU —OAS; z rys, 67-go
odczytujemy 2= 0,153; procz tego L"=191 m/sek, jak
wyzej obliczono. Otrzymamy wiec ze wzoru
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0,153. Vs-0,4.1912 = 280 kg.

Poprzednio jednak wyrachowalismy, ze dla v:u=0,2
jest a= 1400 i predkos¢ lotu t'= 41,1 m/sek, dla
'V:n=0/1b natomiast «= 1300 oraz W= 28,8 m/sek.
Tak wiec osiggneliSmy rzeczywiScie cel zamierzony: wiemy
juz, ze przy jezdzie z predkoscig ~= 41,1 m/sek, sita
ciggu wynosi T= 242 kg, za$ przy v = 28,8 m/sek jest
T—280 kg. Zupetnie tak samo mozna wyrachowaé war-
tosci T przy innych zatozeniach, np. v:U réwne 0,05,
0,10, 0,25—znajdziemy odpowiednio T=292, 288 i 158 kg.
W ten spos6b powstaje stopniowo szukana krzywa, da-
jaca wartoséci ciggu zespotu $migtosilnikowego
T dla kazdej dowolnej predkos$ci lotu
rys. 106. Widzimy tu, ze np. odcietymi'= 28,8 wzgl. 7—41,1
odpowiadajg rzedne T-- 280 wzgl. T= 242 it. d. Napis na
rysunku ,krzywa II" bedzie wyjasniony w nastepnym
rozdziale.

Zbudowany przed chwilg wykres stanowi charakte-
rystyke wspétdziatania silnika i Smigta. PowrGcimy teraz
do wynikdéw, jakie osiggniete bylty w czeSci drugiej i do-
tyczyly wiasciwosci ptatbw nosnych, W ten sposéb uzys-
kamy mozliwos¢ obliczania rzeczywistej predkosci
lotu na podstawie danych co do silnika, $migta i sa-
mego ptatowca.

27. Platy nosne, smigto i silnik.

W rozdziale 12-ym drugiej czesci niniejszych wykla-
dow okresliliSmy site ciagu, jakiej wymaga samolot o da-
nym ciezarze i danej powierzchni nosnej przy roznych
predkosciach jazdy. Ustalilismy tam mianowicie dwa na-
stepujace réwnania; przedewszystkiem:

T—Zc,m.F v* 065.m.f. v\
t. zn, ze potrzebna sita ciggu = op6r ptatdbw nosnych -|-
opor szkodliwy kadtuba etc. [F oznacza powierzchnie nos-
na, / — powierzchnie szkodliwg, Zx — spo6tczynnik oporu
ptatow nosnych); ponadto:
G=Py—24 m.F,vh

czyli : cigzar = sile nosnej [ oznacza spotczynnik nos-
nosci ptatow). Poniewaz z i Zx zalezg od kata natarcia
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a, wiec przy obliczeniach nalezy postepowa¢ w taki spo-
sob: najpierw obra¢ dowolnie kat natarcia, dalej z wykre-
su 17-go odczyta¢ odpowiednig warto$¢ Zy, i dopiero stad
wyznaczy¢ v przy pomocy drugiego roéwnania. Jezeli pod-
stawimy drugie rownanie w pierwsze, to otrzymamy:

T= 2 “1“ 0,65

Warto$¢ Zx mozemy odczyta¢ z wykresu na rys. 18,
poczem odrazu znajdziemy cigg T, odpowiadajgcy obra-
nemu katowi a oraz obliczonej predkosci v. W ten spo-
sob w rozdziale 12-ym obliczono dla ptatowca wazacego
12C0 kg, posiadajacego powierzchnie nosng 35 mv\, po-
wierzchnie szkodliwg 0,9 m™ i profil wedtug rys. 15-go:

dla a= 2“ v = 36,6 m/sek, T= 176 kg.

., 0= & r’= 314 ,, 7=146 ,,

. 0= 6“ I'= 28,0 . 7=133 ,,
Tutaj wypiszemy jeszcze dalsze wartosci liczbowe, wyra-
chowane zupetnie tym samym trybem:

dla 0=0® V= 44,2 m/sek, 7 = 263 kg,
, a= 8v=258 7=136 ,,
, a= 12® ;= 228 , 7=150 ,,
, a=1”® r's 222 , 7=169 ,,

Rys, 107. Wykres sity pociagowej niezbednej dla lotu pfatowca.

Na rys. 43 mieliSmy wykres, przedstawiajagcy m. in. za-
leznoS¢ v i T od kata a; teraz sporzadzimy nowy wy-
kres (rys. 107), biorgc wartoSci v za odciete, za$ war-
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tosci T— za rzedne. W ten sposéb powstaje wykres,
z ktérego mozna odczytaé, jaki ciag jest niezbedny
przy kazdej predkosci lotu. Przebieg samej krzywej za-
lezy w pierwszej linji od ciezaru ptatowca i wihasciwosci
ptatdbw nosnych, ponadto jednak i od powierzchni szkod-
liwej, W dalszym ciggu bedziemy te linje nazywac dla
skrocenia ,,krzywg 1°.

W poprzednim rozdziale 26-ym zbudowaliSmy inng
krzywg (rys. 106), ktorej ksztatt nie zalezat zupetnie od
ciezaru samolotu ani od charakteru ptatow nosnych,
a tylko od wiasnosci silnika i smigta. Krzywa ta pozwala
odczytaé, jakim ciggiem rozporzgdzamy przy do-
wolnej predkosci lotu. Jak juz nadmieniliSmy, bedzie ona
nadal nazywana ,krzywg II",

Lot poziomy jednostajny mozliwy jest tylko wtedy,
gdy cigg potrzebny rowna sie ciggowi roz-
porzgdzalnemu. Jezeli zatem przeniesiemy krzywa Il
na wspolny wykres z krzywg | (rys. 108), to dla lotu po-

Rys, 108, Zestawienie obu wykresow sity pociggowej,

ziomego moga by¢é brane pod uwage tylko punkty prze-
ciecia obu krzywych A\B. Istniejg zatem tylko dwie
predkosci, przy ktoérych aparat moze lecie¢ poziomo;
sg one sciSle okreslone, gdy tylko znamy ciezar
samolotu, wiasciwosci ptatdbw nosnych, powierzchnie
szkodliwa, S$migto i silnik, Z pos$réd tych dwéch pred-
kosci jedna musi by¢ wylaczona z pewnych wzgledow,
0 ktorych bedzie dalej mowa; jest to mianowicie mniej-
sza predkos¢, odpowiadajgca punktowi B potozonemu

12
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bardziej na lewo. Pozostaje tedy tylko wieksza predkosc,
ktéra np, w naszym przyktadzie—na rys, 108 — wynosi
43,5 m/sek. Jako wynik catego rozwazania otrzymujemy
nastepujace twierdzenie.

Predko$§¢ lotu poziomego moze by¢ dla
ptatowca jednoznacznie obliczona, o ile
znane s3; jego ciezar O szkodliwa powierzch-
nia /, wielkos¢ F i wtasnosSci profilu po-
wierzchni nos$nej (spo6tczynniki nos$nosci
i oporu), moc hamulcowa silnika przy wszyst-
kich liczbach obrotéw, wreszcie wymiary
i wtasciwos$ci $migta (spo6tczynniki ciagu
i momentu oporowego),

W twierdzeniu powyzszem, w jego uzasadnieniu oraz
we wnioskach, jakie z niego wyprowadzimy, lezy gtowny
cel naszego wykiadu.

Oprécz predkosci, wyznaczamy mimochodem réw-
niez wielko$¢ kata natarcia, przy jakim lot poziomy ma
miejsce, W tym celu nalezy tylko w obliczonej poprzed-
nio tabelce wyszukaé te warto$¢ a, ktérej odpowiada
odczytana warto$¢ v. W naszym przykiadzie jest to kat
bliski 0§

Krzywa Il na rys, 108 odnosi sie do biegu silnika
na pelnym gazie. Jezeli silnik zostanie zdlawiony, to ro-
zumie sie, ze to samo Smiglto bedzie ciggnaé stabiej. Za-
miast dotychczas rozpatrywanej krzywej Il otrzymujemy
inne krzywe o podobnym przebiegu ale nizej potozone.
Aby te nowe krzywe znalez¢, trzeba tylko za punkt
wyjscia wzigé wykresy hamowania silnika dla pewnych
okres$lonych pozycyj przepustnicy dtawiacej, Im bardziej
zdtawic¢ silnik, tern nizej wypadnie krzywa Il. Z rozwa-
zania tego widzimy jasno, ze silnik nie moze by¢ dia-
wiony dowolnie, jezeli aparat ma lecie¢ poziomo; gdy
bowiem krzywa Il opadnie tak, ze znajdzie sie cata poni-
zej krzywej 1, to nie bedzie juz wcale punktow przecie-
cia obydwoch linij. W przeciwienstwie np. do samochodu,
ktérego silnik mozna dtawi¢ bez ograniczen (rezygnujac
oczywiscie w odpowiedniej mierze z predkosci jazdy),
kazdy samolot posiada zupeinie okre$lona granice, poza
ktérg z dtawieniem posuwac si¢ nie mozna, W zwigzku
z tern istnieje takze S$cisle okreSlona najmniejsza
mozliwa predko$¢ lotu poziomego. Jak wida¢
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Z wykresu, jest ona niewiele mniejsza od predkosci
lotu na pelnym gazie. Pomiedzy temi dwiema skrajnemi
predko$ciami mamy stosunkowo waski przedziat,"w kto-
rym moze sie waha¢ predkos¢ jazdy przy posrednich po-
zycjach dzwigni dtawigcej.

Co sie stanie przy datszem zdlawieniu silnika, zo-
baczymy dalej, omawiajac szczegOtowiej rys. 108, przy-
czem zapoznany sie jednocze$nie z szeregiem dalszych
wnioskow.

28. Wznoszenie i opadanie.
Odwrotne dziatanie steru wysokosci.

Jezeli ciag niezbedny T jest wiekszy lub mniej-
szy od ciggu rozporzagdzalnego TIp to lot poziomy
na dalszg mete nie jest mozliwy. Musi wiec wtedy ustalic
sie jaki$ inny rodzaj ruchu. Jakiz to bedzie ruch?

Zalozmy najpierw, ze jest mniejsze od 2, czyli
ze istnieje pewna nadwyzka sity motoru. Oznaczmy
predkosc, odpowiadajaca takiemu stanowi rzeczy (punkty
~1 i J12 na rys. 108), literg v\ w takim razie iloczyn

.V' oznacza prace, jaka zostaje zuzyta na pokonanie
oporéw ruchu w jednostke czasu, za§ T~.v' — jest to
praca oddana rownocze$nie Smiglu przez sitnik. Powstaje
wiec pewna nadwyzka mocy, ktora nie moze byC zuzyta
na nic innego, jak tylko na podniesienie calego s~
molotu. Nazwijmy, jak poprzednio, titerg G ciezar catko-
wity, za$ litera w — predko$¢ wznoszenia czyli przyrost
wysokosci w ciggu sekundy; w takim razie iloczyn G.W
bedzie oznacza¢ moc zuzytg na wznoszenie. Musi wiec byc;

QW= TNV — TNV = —rj v,
a stad:
T,-T,
w V.
G
W naszym przyktadzie (rys. 108) obralismy iN= 35m/sek.
(odcieta punktow i /12, i odczytujemy na wy"

kresie; T2=265, Tj= 165 kg; wobec tego, ze G—1200 kg,
wypadnie, ze predkos¢ wznoszenia w = 35: 12 = 2,92 m sek.
Im wiekszy jest nadmiar sity pociggowej, tern wieksza
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predko$¢ wznoszenia; mozna stad wywnioskowac, jak sie
odbywa zjawisko wznoszenia. Musimy sobie jeszcze tylko
przypomnieé, ze réznym punktom krzywej | odpowiadajg
wedtug rozdz. 27 rozne katy natarcia; mianowicie przy
mniejszych predkosciach mamy wieksze katy natarcia
i naodwrot. Jezeli tedy chcemy sie wznosi¢, to musimy
da¢ ptatom nosnym wiekszy kat natarcia, t. j. wychyli¢
przéd samolotu nieco ku gorze. (W rozdz. 38-ym bedzie
wyjasnione, jak sie to uskutecznia zapomocg steru wyso-
kosci). W ten sposob przechodzimy do mniejszych pred-
kosci (np. od punktu A do A2), a zatem wkraczamy
w obszar, gdzie T2 jest wieksze od 7\, Nadwyzka zostaje
zuzyta na wznoszenie. Jezeli powieksza¢ kat natarcia
w dalszym ciagu, to poczatkowo roznica zwigk-
sza sie, jednak nie ro$nie ona nieograniczenie.
Na rys. 108 wida¢ wyraznie, ze gdy przesuwac sie coraz
bardziej w lewo, to od pewnego miejsca réznica T, —
zaczyna male¢ i wreszcie spada az do zera w pnnkcie B.
W ten spos6b doszliSmy do wyniku nadzwyczaj waznego
i wysoce charakterystycznego dla samolotu: nie mozna
wznosi¢ sie dowolnie szybko, w szczegélnosci
nic da sie to osiagna¢ przez nadmierne wychylanie apa-
ratu przodem ku gérze. Mozna raczej stwierdzi¢ fakt od-
wrotny: gdy kat natarcia przekroczy pewng granice, to
predko$¢ wznoszenia poczyna maleé, a nawet schodzi do
zera, jezeli zanadto ,przeciggnac¢“. Zjawisko to mozna
doskonale obserwowa¢ w locie. Prowadzenie samolotu
w ten sposob, aby trafi¢ na najkorzystniejsza predkosé
wznoszenia, jest wielkg sztuka pilota. Gdy tylko przeho-
lowa¢ w nastawieniu steru, predko$¢ wznoszenia zmniej-
sza sie zamiast wzrastac.

Cate nasze rozwazanie przekonywa nas jednocze$nie,,
ze predkos¢ jazdy przy wznoszeniu jest miejsza, niz w lo-
cie poziomym — 0 czem zresztg wspominaliSmy juz Kil-
kakrotnie. W rzeczy samej, obszar, w ktorym jest
mniejsze od T, lezy na wykresie zawsze po lewej
stronie od punktu przeciecia A, czyli mamy tu do
czynienia z predkosciami mniejszemi. Naodwro6t, je-
zeli samolot obniza lot na pelnym gazie, to predko$é ja-
zdy staje sie wieksza niz przy locie poziomym. Istotnie,
gdy w naszym wzorze na predko$¢ w cigg niezbedny
staje sie wiekszy niz cigg rozporzadzalny T*, to r6znica
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Tj—  zmieni znak; tem samem w stanie sie ujemnem —
i zamiast predkosci wznoszenia bedziemy mieli predkos¢
opadania. Zauwazmy jednak, ze obszar, w ktorym  jest
wieksze od T lezy na wykresie po prawej stronie
od punktu A, w ktérym przecinajg sie krzywe 1 i II;
predkosci jazdy sg tu zatem wieksze, niz w locie pozio-
mym. Rozumie sie, ze ta cze$¢ wykresu na prawo od A
ma mniejsze znaczenie praktyczne, poniewaz rzadko sie
zdarza, aby lot ku dotowi odbywat sie na pelnym gazie.
W miare za$ diawienia silnika krzywa Il opuszcza sie ni-
zej na wykresie, a wskutek tego mozemy osiggnaé ujem-
ng wartos¢ roznicy — 7\ juz przy mniejszych predko-
Sciach jazdy.

Na rys. 108 pewna czes¢ obszaru, zawartego miedzy
krzywemi | i Il jest zakreskowana; rozcigga sie ona od
prawego punktu przeciecia A w lewo do tego miejsca,
do ktdrego predkosé wznoszenia w jeszcze rosnie. W miare
dalszego zblizania do B predko$¢ w musi male¢, a w sa-
mym punkcie B staje sie ona zerem. Doswiadczenie od-
dawna ujawnito fakt, tatwy teraz do wyjasnienia, miano-
wicie, ze przy predkoSciach, odpowiadajacych tej lewej
(niezakreskowanej) czesci wykresu—w szczeg6lnosci punk-
towi B—iot jest wogdle niedopuszczalny. Albo
powiedzmy Scidlej: lata¢ z takiemi predkosciami badZ co
badZ mozna—ale w okolicznosciach niezwykle dziwacz-
nych i niedogodnych.

Zatozmy np., ze samolot jedzie z predko$ciag odpo-
wiadajgcg punktowi B\ mamy tu = T" cigg niezbedny=
ciggowi rozporzadzalnemu, a zatem ma miejsce lot po-
ziomy. Jezeli pilot chce wznies¢ sie wyzej, to, rzecz pro-
sta, postara sie on przechyli¢ o$ samolotu nieco ku gorze,
wywierajgc  odpowiedni nacisk na ster wysokosci. Kat
natarcia wzrosnie, ale, jak wiemy, wiekszym katom natar-
cia odpowiadajg mniejsze predkosci, w danym wiec razie
punkty potozone na lewo od B. Zauwazmy teraz, ze na
lewo od B krzywa | przebiega ponad krzywa Il; nietylko
zatem niema nadwyzki ciggu, ktéraby mogta by¢ zuzyta
na podniesienie platowca, ale odwrotnie: samolot musi
teraz zaczag¢ opada¢ w pozycji ,,przodem do géry”,
bowiem silnik daje cigg niedostateczny dla lotu pozio-
mego. Moéwimy wtedy, ze samolot ,,przepada”. Zapobiec
temu mozna tylko, naciskajac ster wysokosci nadét, czyli
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czynigc akurat to, co w normalnych warunkach wiasnie
wywotuje opadanie, Francuzi nazywajg to zjawisko
»~inversement des commandes”; znaczy to poprostu ,o0d-
wrotne dziatanie steru”. To samo, co powiedzie-
lisSmy o punkcie B, stosuje sie analogicznie do wszystkich
punktow wykresu w czesci niezakreskowanej—po obu
stronach punktu B, wiec zarébwno do wznoszenia jak
i opadania przy zbyt malej predkosci lotu. Sterowanie
ku gbrze powoduje zmniejszenie predkosci wznoszenia
i naodwrot. Rozumiemy teraz, dlaczego z dwdch punktéw
przeciecia krzywych 1 i Il miarodajny dla lotu poziomego
jest tylko punkt A, potozony bardziej na prawo.

Dla scistosci nalezy nadmienic, ze ,odwrdcenie”,
0 ktérem mowa, stosuje sie tylko do nowego stanu réw-
nowagi, jaki nastepuje po uskutecznionem dziataniu steru.
Moze sie tatwo zdarzy¢, ze bezposrednio po uniesieniu
steru w gore dostrzezemy chwilowe, bardzo krotkotrwate
przyspieszenie ku goérze; — bezposrednio potem nastagpi
Jednak tern silniejsze ,przepadanie”, jezeli tylko znajdu-
jemy sie w obszarze odwrdconego dziatania steru. W kaz-
dym razie widzimy, ze skutki ,przeciagniecia®, t, j, przej-
§cia na niezakreskowany obszar wykresu 108, sg zawsze
szkodliwe.

WspominaliSmy juz kilkakrotnie, ze przy dtawie-
niu silnika otrzymujemy zamiast dotychczasowej krzy-
wej Il nowg krzywa potozong nizej; przytem obszar za-
kreskowany, reprezentujacy praktyczng mozliwos¢ wzno-
szenia, staje sie coraz mniejszy. Jezeli zdtawimy silnik do
tego stopnia, ze krzywa rozporzadzalnego ciggu wogole
nie przetnie krzywej I, to nie bedzie juz wcale mozna
lecie¢ poziomo, a tembardziej—wznosi¢ sie wyzej,  jest
w tym razie ciggle mniejsze od TV wobec tego w jest
ujemne, a zatem tylko opadanie moze mie¢ miejsce. Szcze-
golnie interesujacy jest przypadek, gdy silnik zostaje
zdtawiony catkowicie, czyli, jak mozna sie wyrazi¢, od-
bywa sie ,lot bezsilnikowy*, W przypadku tym jest
rowne zeru, a wiec krzywa Il przystaje do osi odcietych.
Ze wzoru na w wynika, ze predko$¢ opadania staje sie

L, Hopf w artykule ,Der Uberzogene Flug" (Zeitschrift fir
Flugtechnik und Motorliftschiffahrt 1920™ Beiheft 1) ujmuje nieco ina-
czej. ijawisko ,,przeciggniecia’™ lotu.
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wtedy réwna 7\.v':G, a zatem stosunek predkosci opa-
dania do predkoS$ci jazdy réowna sie  :0, Stosunek ten
wyznacza nam pochylenie toru, po ktérym samolot opada.
Najmniej pochylony tor otrzymujemy przy pred-
kosci lotu, odpowiadajacej punktowi C, potozonemu naj-
nizej na krzywej L Im nizej siega ta krzywa na wy-

kresie, t, zn. im bardziej zbliza sie ona do osi odcietych,
tern ptatowiec moze fagodniej schodzi¢ ku ziemi lotem
szybowym.

Na rys. 109 mamy jeszcze jeden wykres, Kktory
wprawdzie nie zawiera nic zasadniczo nowego w zesta-
wieniu z rys, 108, natomiast lepiej sie nadaje do unaocz-
nienia predkosci wznoszenia 1 opadania. Krzywe | i Il
na rys, 109 powstaty z analogicznych krzywych na rys, 108
w ten sposdb, ze kazda rzedna T zostala przemno-
zona przez odpowiednig odcietg v. Przedtem mieliSmy
wykresy sity ciggu, teraz za$ otrzymujemy wykresy
mocy ciggu: niezbednej i rozporzadzalnej. Wiele roz-
wazan, ktore nawigzaliSmy do rys, 108, datoby sie réwnie
dobrze przeprowadzi¢ przy pomocy nowego wykresu.
W szczegblnosci mozemy wyraznie uchwyci¢ nastepujace
cztery charakterystyczne punkty (zaznaczone koéteczkami
na krzywej I—kolejno od prawej do lewej strony): 1. Pred-
koS¢ lotu poziomego na pelnym gazie—prawy punkt prze-
ciecia krzywych | i IL. 2. Najmniejsza predko$¢ lotu po-
ziomego przy zdtawionym silniku—punkt stycznosci krzy-
wej | i obnizonej na skutek dtawienia krzywej 1l
3. Najwieksza predko$¢ wznoszenia—miejsce, gdzie odle-
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gto$¢ miedzy | i Il jest najwieksza, 4, Najmniejsza pred-
koS¢ opadania przy wyfgczonym silniku—najnizszy punkt
krzywej I. (Do tego dochodzi jeszcze drugi punkt prze-
ciecia krzywych 1 i I, potozony po lewej stronie). Spo-
strzegamy, ze punkty drugi, trzeci i czwarty lezg niezbyt
daleko od siebie. Odpowiednie odcinki rzednych, np-
odlegto$¢ miedzy 1 i Il przy punkcie trzecim, albo odle-
gtoS¢ miedzy | 1 osig odcietych przy punkcie czwartym,
daja—po podzieleniu przez ciezar samolotu G—bezposred-
nio wielkoS¢ predkosci wznoszenia wzgl. opadania. Tak
np. z rys. 109 znajdujemy—przy 0=1200 Kkg: najwieksza
predko$¢ wznoszenia rqwna sie 4200:1200=3,50 m/sek,
zas najmniejsza predkosS¢ opadania rowna sie 3600 :1200=
3,00 m/sek. Rozpowszechniony jest zwyczaj innego przed-
stawiania predkosci wznoszenia lub opadania; podaje sie
mianowicie ilos¢ minut potrzebnych dla pokonania 1000 m.
wzniesienia lub spadku. W naszym przyktadzie mamy czas
wznoszenia 1000:3,50=286 sek=4,8 min. na 1000 mi podob-
nie czas opadania 1000 :3,00 = 333 sek = 5,7 min. na I000Om

Najwiekszg roznice miedzy rzednemi krzywych Ii
(na wykresie T .v, rys. 109) nazywamy rezerwg
wznoszenia. Wynosi ona w dzisiejszych samolotach
okoto 20 do 3070i niekiedy az do 50°/0 normalnej mocy
silnika. Zmierzywszy czas wznoszenia na 1000 m, mozna
fatwo wyrachowaé rezerwe wznoszenia. Przypusémy np.,
ze samolot wazacy 1150 kg. ze 100-konnym silnikiem
osiggngt 1000 m. w ciggu 10 min. Predko$¢ wznoszenia
jest w takim razie 1000:600= 1,67 m/sek, a wobec tego
rezerwa wznoszenia wynosi 1150.1,67 :75= 25,5 KM.
Przypusémy, ze w samolocie tym silnik 100-konny zosta-
nie zastapiony przez 160-konny, przyczem jednak nie
zmieni sie nic ponadto, w szczeg6lnosci za$ zachowamy
ten sam catkowity ciezar aparatu. Zakladajac, ze spraw-
no$¢ Smigla wynosi 75’0. znajdziemy, ze rezerwa wzno-
szenia wzrosnie teraz 0 0,75.60 = 45 KM, bedzie tedy wy-
nosi¢ 70,5 KM. Czas wznoszenia na 1000 m, zmniejszy sie
zatem w stosunku 70,5 do 25,5, z 10 minut zredukuje sie
on do 3 min. 36 sek.

W rozwazaniach tego rozdziatu popetniliSmy pewng
niescistos¢, zreszta nie majaca praktycznie zadnego zna-
czenia. Polega ona na tern, ze przy wykreslaniu krzywej |
wychodziliSmy z zatozenia Py = G, ktdre Scisle stosuje sie
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jedynie dla lotu poziomego; gdy tor lotu jest pochylony, to
nalezatoby zatozy¢, ze sita nosna réwnowazy tylko skia-
dowg ciezaru w kierunku prostopadtym do toru. Pochyle-
nie torbw powietrznych jest w rzeczywistosci zawsze bar-
dzo niewielkie, btad popetniony jest tedy zupetnie zniko-
my, Do sprawy tej powr6cimy zresztg pdzniej {roz-
dziaty 43 i 44).

29. Lot na wielkich wysokosciach.

Wykresy, wyjasnione w poprzednich rozdziatach,
majg szerokie zastosowanie takze do wielu dalszych ce-
I6w; pozwalajg one bada¢ wptyw réznorodnych czynnikdw
na zachowanie sie samolotu w powietrzu. Sprobujmy
przedewszystkiem zbada¢ przy ich pomocy, w jakim stop-
niu zmienia sie predko$¢ samolotu oraz jego zdolno$¢ do
wznoszenia sig, gdy osigga on coraz wieksze
wysokoS$ci. Jest rzeczg powszechnie znang, ze w mia-
re wzrastania wysokosci dalsze wznoszenie staje sie co-
raz trudniejsze; znaczy to, ze predko$¢ wznoszenia male-
je, az wreszcie spada do zera — i samolot dalej juz
wznosi¢ sie nie moze. Przyczyng tych zmian jest natural-
nie zmniejszanie sie gestosci powietrza w miare wzrostu
wysokosci, o ktérem mowiliSmy szczegbtowo w czesci
pierwszej. Jezeli wiec chcemy zbada¢ lot na wielkich wy-
sokosciach, to musimy tylko skonstruowaé¢ na nowo Kkrzy-
we | i Il z rys. 108 — odpowiadajace wihasciwej (zmniej-
szonej) gestosci powietrza m.

Obierzmy dla przyktadu wysoko$¢ 3000 m; tempera-
tura przy ziemi niech bedzie 107, stan barometru przy
ziemi — 762 mm; gradjent temperatury (p. rozdz, 1)
niech posiada warto$¢ zwykig 0,57 na 100 m. W takim
razie z tablicy liczbowej 2 (str. 17) odczytujemy, ze na wy-
sokosci 3000 m, jest m = 0,093, t, zn, 740 gestosci nor-
malnej, za jakg przyjeliSmy warto$¢ 0,125, Zbudujemy te-
raz zmieniong krzywg | przy pomocy metody, wy-
fozonej w rozdz. 12 i 27,

W rozdz. 12-ym dowiedziono, ze dla kazdego kata
natarcia mozna okreslic predko$¢ v ze wzoru:

V= G
Zy.m .F
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przyczem wartosci spotczynnika Zy dla réznych katow
natarcia nalezy bra¢ z pomiarow tunelowych. Obierzemy
ten sam platowiec, o ktérym byla mowa w rozdz. 12, 27
i 28, aby modc bezposrednio poréwnac¢ wyniki. Zaktada-
my wiec, jak poprzednio, G= 1200 kg, F= 3bm / =
= 0,9m”, profil ptatow nosnych wedtug rys. 15 (odnosne
spotczynniki na wykresach 17 i 18). Wz6r nasz wskazuje,
ze v jest odwrotnie proporcjonalne do pierwiastka kwa-
dratowego z m. Wynika stad, ze gdy m zmniejsza sie
w stosunku 74:100, to wartosci v przy tych samych ka-
tach natarcia muszg wzrosna¢ w stosunku 10; 74=1,16.
Natomiast wielko$¢ niezbednej sity ciaggu, wyrazajaca sie
drugim wzorem z rozdz. 27:

T= 12065

jest wogdle niezalezna od m. Widzimy juz, jak mozna
otrzymac punkty zmienionej krzywej I; wystarczy miano-
wicie w tym celu przerobi¢ tabelke, znajdujaca sie na
poczatku rozdz. 27-go, w taki sposob, ze liczby $rodko-
wej kolumny pomnozymy przez 1,16, pozostate za$ prze-
piszemy bez zmiany. Otrzymamy:

dla a= 0~ n = 51,4 m/sek r=263 kg

} 20- 25 176 ,,
) 4y 36,5 146
# 6" 325 133 ,,
# 8« 30,0 136 ,,
f 12" 265 150

Yy 16" 258 169 ,,

Odmierzajac kolejno odpowiadajgce sobie wartosci T i
wykre$lamy punkt za punktem nowg krzywa | na rys, 110.
Z kolei musimy sie zajg¢ odszukaniem nowej krzy-
wej |l, odpowiadajacej warunkom lotu na wysokosci
3000 m; w tym celu musimy przedewszystkiem zda¢ sobie
sprawe ze zmniejszenia mocy silnika na tej wyso-
kosci. Jak mowilismy w konhcu rozdz. 23-go, stopien tego
zmniejszenia zalezy gtdwnie od urzadzen, w jakie za-
opatrzony jest silnik, a ktére czynia go mniej lub wiecej przy-
datnym do lotéw na wielkich wysokosciach. Wezmy pod uwa-
ge korzystny przypadek, gdy silnik jest tak dobrze przystoso-
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wany, ze spadek mocy jest nieco mniejszy, nizby to odpowia-
dato stosunkowi gestosci powietrza. Przypus¢my wiec, ze
gdy gesto$¢ spadta na 74Vo swej pierwotnej wartosci, to
moment obrotowy silnika zmniejszyt sie tylko w stosun-

Rys, 110, Krzywe ciggu dla lotu na wielkiej wysokosci

ku so7d Na rys, 111 mamy wykres momentu silnika M,
jako funkcji liczby obrotow n, przyczem rzedne zmniej-
Szone s 02070W po-
réwnaniu z rys, 104,
Moznaby stad zbudo-
waé krzywag Il punkt
za punktem, stosu-"
jac metode z roz-
dzialu 26-go, Tutaj
obierzemy jednak in-
ny sposéb, nieco krot-
szy, ktéry zreszta
i poprzednio dosko-
nale sie nadawat,
w roﬁdz' 18|_ym ! Rys, 111. Wykresine wyznaczanie
26-ym  korzystalismy ys, Ll Wy wyznaczani
juz z nastepujacego krzywej 1l do rys, 110,
wzoru na moment oporowy S$migla:

jezeli wstawimy tu zamiast predkosci obwodowej U jej
War'toé’c’—%l/l,” to wzdt przybierze postaé:
"

M—Zm.m.F.R? .
900
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Obieramy to samo $miglo, ktore stuzyto nam dotad
jako przyktad, a wiec zaktadamy znéw, ze promien
R —\A ni, powierzchnia /~=0,4 m, spodiczynniki ciggu
i oporu bierzemy z wykresow na rys. 67 i es8. Przy
m = 0,093 bedziemy mieli:

~2 I M\2
0,093.0,4.1,4® =z :0,090.
900 100

Ten moment oporowy musi by¢ réwny momentowi czyn-
nemu silnika. WeZmy kolejno szereg punktéw krzywej
silnika na rys. 111 i dla odnosnych wartosci momentu M
obliczmy odpowiednie warto$ci wyrazenia:

0,0QM:(— \

100/

(np. dla n= 1000, M = 87, bedzie to liczba 87.0,09 :100=
= 0,0783), to liczby te bedg sie musiaty rownaé¢ kazdora-
zowym wartosciom spotczynnika Zm Na rys. 111 przery-
wana linja pomocnicza przedstawia wiasnie zalezno$¢ tak
obliczonego Zm od liczby obrotéw Y. Wezmy teraz dla
przykfadu v: ~/=0,05, to wedtug rys. 68 bedzie 2:*= 0,051.
Ot6z nasza krzywa pomocnicza osigga rzedng 0,051 przy
n= 1240; stosunkowi v: U= 0,05 odpowiada zatem liczba
obrotéw « = 1240. W ten sam sposOb znajdujemy caty
szereg odpowiadajacych sobie wartosci stosunku v :U
i liczby obrotow n, a stad takze wiasciwe predkosci V
wedtug wzoru:

\% \%

U 3 T U es

W rezultacie otrzymujemy zalezno$¢ V od n, przedstawio-
na na rys. 111 zapomocg nowej Kkrzywej, zastepujacej
dawna krzywag z rys. 105

Jezeliby obliczenie dla lotu blisko ziemi zostato przeprowa-
dzone tg samag metoda, t, j. przez wykreslenie krzywej pomocniczej, to
teraz nowg krzywa pomocniczg otrzymalibySmy z fatwoscig; wystarczyto-
by w tym celu pomnozy¢ rzedne dawnej krzywej przez utamek, wyra-
zajacy zmniejszenie mocy silnika, i podzieli¢ przez utamek, oznaczaja-
cy zmniejszenie gestosci powietrza. W naszym przypadku nowe rzedne
bedg zwiekszone w stoeunku 0,80 :0,74 = 1,08. Gdyby moc malata przy
wznoszeniu $cisle proporcjonalnie do gestosci powietrza, to linja pomoc-
nicza pozostawataby niezmienna dla réznych wysokosci lotu.
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Przypomnijmy sobie teraz wzo6r na site ciggu Smigla
T=Zt.m.F. podany w rozdz, 18-ym; widzimy, ze wzér
ten rézni sie od wzoru na moment M tylko innym spot-
czynnikiem [zt zamiast Zm) oraz brakiem mnoznika R—tak,
ze mozna napisac:

T U Zt
R zm

W réwnaniu tern nie wystepuje gesto$¢ powietrza m; je-
zeli tedy chcemy wyznaczy¢ wielko$¢ ciggu T przy zato-
zonym stopniu posuwu v ’1J [yf warunkach lotu na 3000 m),
to mozemy skorzystac¢ ze znalezionych poprzednio wartosci
T, odnoszacych sie do lotu w poblizu ziemi (por, rys, 106,
gdzie zaznaczone sg liczby 292, 288, 280, 242, 158); nale-
zy tylko wartosci te zmniejszy¢ w tym samym stosunku,
w jakim zmniejszyt sie moment M, t j, do 80%- Nizej
podana tabelka zawiera: wartosci n, odczytane zrys, 111,
dalej obliczone odnos$ne v, wreszcie odpowiednio zredu-
kowane warto$ci T — wszystko to dla réznych posu-
wow 0,05, 0,10 i t, d.

V: {/=0,05 n= 1240 V= 911 m/sek 7'= 234 kg

0,10 1280 188 ,, 230 ,,
0,15 1345 296 224 .
0,20 1440 42,3 194 |,
0,25 1540 56,5 126 ,,

Teraz mozemy juz zbudowaé nowa krzywa Il (rys, 110),
biorac v z przedostatniej kolumny za odciete, za§ T
z ostatniej kolumny—za rzedne. Prawy punkt przeciecia
krzywych | i Il znajduje sie przy r/= 44 m/sek (wartos¢
nieco wyzsza niz na rys, 108, odnoszacym sie do tego
samego platowca przy ziemi). Predko$¢ lotu poziomego
na wysokosci 3000 m jest wiec w danym razie jeszcze
nieco wieksza niz w bliskosci ziemi, co nalezy przypisac
temu, ze wedle naszego zatozenia moc silnika maleje sto-
sunkowo nieznacznie, czyli ze silnik jest dobrze przysto-
sowany do wysokich lotow. Natomiast odrazu na pierwszy
rzut oka widzimy, ze zdolno$¢ samolotu do dalszego
wznoszenia sie zmniejszyla sie bardzo wydatnie. Najwiek-
sza odlegtos¢ obydwdch krzywych, czyli najwieksza moz-
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liwa nadwyzka sity pociggowej, wynosi teraz tylko 90 kg,
gdy przedtem, na rys. 108, mieliSmy 150 kg. Maksymalna
predko$é wznoszenia znajdziemy, biorac pod uwage
punkt C, Mamy tu odcieta 2= 30,1 m/sek oraz roznice
rzednych 90 kg, a stad obliczamy, ze moc wznoszenia
wynosi 2790 kgm/sek zamiast poprzednio znalezionych
4200 kgm/sek (z rys, 109). Wobec tego najwieksza
predko$¢ wznoszenia zmniejszyta sie po
osiggnieciu wysokos$ci 3000 m do V3 wartosci
poczatkowej.

GdybySmy chcieli zbada¢ w podobny sposéb wa-
runki lotu na jeszcze wiekszych wysokosciach, to doszli-
bysmy w koncu do takiej wysokosci, dla ktorej krzywe
I i Il bytyby akurat styczne do siebie, t. j, nie bytoby
juz zadnej rezerwy wznoszenia. Wysokos¢ ta stanowi
nieprzekraczalng granice, do jakiej samolot wogéle wzniesé
sie jest w stanie, czyli t, zw, ,,putap” W rozdz, 31-ym
poznamy sposéb obliczania putapu, nie wymagajacy uzycia
omawianych dotad wykresow. Tutaj wypada uczynié jesz-
Cze nastepujgce uwagi.

Niejednokrotnie spotka¢ sie mozna z mniemaniem,
ze ograniczenie wysokosci lotu pochodzi tylko stad, ze
moc silnika maleje przy wznoszeniu; bytoby zatem rze-
komo mozliwe wznosiC sie na bezgraniczne wysokosci
i w dodatku zyskiwa¢ nawet wcigz na predkosci lotu,
gdyby sie tylko udato uniezalezni¢ moc silnika od wznie-
sienia. Poglad ten jest mylny, jak wskazuje nastepujgce
rozumowanie. Dla mozliwosci ustalonego lotu poziomego
miarodajne sg trzy réwnania podstawowe:

1, Ciezar = sita nosna;

2, Opoér czotowy -|- opor szkodliwy = cigg Smigta,

3, Moment oporowy smigta= moment czynny silnika, .
Zatdzmy, ze gestos¢ powietrza m nie ma zadnego wplywu
na dziatanie silnika; w takim razie ta wielko$¢ tn wyste-
puje w naszych rdéwnaniach cztery razy, jako mnoznik,
mianowicie: po prawej stronie pierwszego réwnania, po
obu stronach drugiego i po lewej stronie trzeciego. Na
pierwszych dwoch miejscach, t. j. w pierwszem roéwnaniu
I po lewej stronie drugiego, m jest mnozone przez kwa-
drat predkosci jazdy na pozostatych dwoch miejscach
za$ wchodzi czynnik czyli kwadrat predkosci obwo-
dowej $migta. Jezeliby w miare zmniejszania sie gestosci
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tn obie predkosci rosty proporcjonalnie do to wy-
razenia m.v™» \'m (a takze ,stopienn posuwu“ v\U\
pozostawatyby niezmienione; réwnania nasze bylyby tedy
wcigz spetnione, byleby i pozostate dwa ogniwa farncu-
cha, t, j, ciezar i moment czynny silnika, nie ulegaty
zmianom. Oto0z, jezeli chodzi o ciezar samolotu, to istot-
nie twierdzi¢ tak mozna; natomiast moment obrotowy
silnika zalezy od liczby obrotéw (por, rozdz, 23, rys, 82),
a wiec takze od predkosci U. Jest rzecza niemozliwg
zbudowac silnik, ktoryby dawat cho¢ w przyblizeniu staty
moment obrotowy przy dowolnie wielkiej liczbie obrotéw.
GdybysSmy taki silnik posiadali, to opisana poprzednio
krzywa Il dla lotu na wielkiej wysokosci rdznitaby sie
od analogicznej krzywej dla lotu w bliskosci ziemi tylko
tern, ze odciete bytyby odpowiednio zwigkszone w sto-
sunku odwrotnym do pierwiastka ze stosunku gestosci
(w naszym przypadku 1,16 raza wieksze); w ten sposob
stosunek odpowiadajgcych sobie rzednych krzywych Iill
bytby w obu przypadkach jednakowy. Ot6z przy zwiek-
szeniu liczby obrotow o 16% mozna sobie jeszcze wyo-
brazi¢, ze moment obrotowy silnika pozostanie w przy-
blizeniu niezmieniony. WeZmy jednak pod uwage np. lot
na wysokosci 10000 m, gdzie gestoS¢ powietrza stanowi
juz tylko V3 gestosci przy ziemi; aby nasze rdwnania
bylty i tu spetnione, to liczba obrotow musiataby by¢
zwigkszona w stosunku \ «}JZ czyli okraglo o 70°%0
a wiec wynositaby zamiast 1400 jakie$ 2400 obr/min.
Jest zupelnie wykluczone, aby silnik dawat przy 2400
obrotach taki sam moment obrotowy, jak przy 1400; po-
mijajac inne przyczyny, juz sam wydatny wzrost tarcia
ruchomych czesci silnika a takze dfawienia gazéw w prze-
wodach musi pochtongé znaczng cze$¢ sity napedowej,
powstajacej w cylindrach, W rzeczywistosci loty na wiel-
kiej wysokosci nie odbywajg sie nigdy przy tak znacznem
powiekszeniu predkosci jazdy i predkosci obwodowej $mi-
gta, jak to przed chwilg zaktadaliSmy; mozna to wywnio-
skowa¢ chocby z naszych badan poprzednich, w ktérych
uwzgledniona byta krzywa hamowania silnika. Jako wynik
calego rozwazania, stwierdzi¢ musimy, Ze juz sam nie-
unikniony wzrost oporéw tarcia (i dfawienia) stawia gra-
nice wysokosci dla lotu cztowieka.
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30. Wpltyw obcigzenia. Wybor smigta.

Przejdziemy z kolei do badania wptywu obcig-
zenia na wihasciwosci lotu, przyczem bedziemy mogli do-
skonale oprze¢ sie na wykresach, oméwionych w rozdzia-
fach poprzednich. Jezeli catkowity ciezar samolotu wzros-
nie lub zmniejszy sie, przyczem jednak nie nastgpig zad-
ne inne zmiany, to krzywa Il pozostanie niezmieniona,
a tylko krzywa | ulegnie przeksztatceniu. Dla dowolnie
obranego kata natarcia a predko$¢ v moze byc obliczo-
na wedtug wzoru, podanego na poczatku rozdz. 29-go; ze
wzoru tego wynika, ze v jest wprost proporcjonalne do
pierwiastka kwadratowego z ciezaru O. Natomiast z dru-
giego wzoru, podanego w tymze rozdziale, wynika, ze
niezbedna sita ciggu T jest wprost proporcjonalna do sa-
mego ciezaru G Zat6zmy dla przyktadu, ze obcigzenie
samolotu, o ktérem byta mowa w poprzednich rozdziatach,
zostato zwiekszone 0 200 kg, tak, ze catkowity ciezar
G = 1400 kg. zamiast dotychczasowych 1200 kg, W naszej
tabelce wartosci a, v \ T nalezy zatem pomnozy¢ liczby
drugiej kolumny (¢) przez ~ 1400:1200 = 1,08, a liczby trze-
ciej kolumny (I —przez 1400:1200= 1,16. WeZmiemy
za podstawe liczby ze str, 176, odnoszace sie do lotu
w bliskosci ziemi; otrzymamy:

a= V = 47,7 m/sek T =307 kg
395 205 ,,

40 339 170 ,,

6" 302 155 ,,

8« 279 159 ,,

12 246 175 ,,

16* 24,0 197 ,,

Na rys, 112 mamy wykreslong nowg krzywg I; jedno-
cze$nie przeniesiono tu bez zmiany dawng krzywg Il
z rys, 108, Punkt przeciecia A lezy ?nowu mniej wiecej przy
42 m/sek; w przypadku naszym nie dostrzegamy zatem
zmniejszenia predkosci lotu przy wzroscie obcigzenia.
Z wielkag wyrazistoscig wystepuje zato zmniejszenie zdol-
nosci ptatowca do wznoszenia; odlegtos¢ pomiedzy obiema
krzywemi w miejscu C, czyli nadwyzka sity ciggu, miaro-
dajna dla najwiekszej predkosci wznoszenia, spadia ze
145 kg na 120 kg, t.j, przeszto o 1770> Odcieta punktu
C wynosi ok, 30,2 m/sek, zatem najwieksza moc wznosze-
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nia bedzie teraz 120,30,2= 3620 kgm/sek zamiast po-
przedniej wartosci 145,28,9 = 4200 kgm/sek, czyli prawie
0 14®0 mniej. Zwazmy jednak, ze predkos¢ wznoszenia
zalezy nietylko od nadwyzki mocy, ale i od ciezaru pta-
towca, do ktérego jest odwrotnie proporcjonalna; w da-
nym razie ciezar jest zwiekszony o 167d a stagd catkowi-
ta strata predkosci wznoszenia wynosi ok, 1470~bl670—3070-

Rys. 112, Wykresy sity pociggowej przy zwiekszonem obciazeniu.

Wogoble dla przecietnych warunkéw mozna przyjaé, ze
przy niewielkich zmianach obcigzenia samolotu procen-
towa strata predkos$ci wznoszenia jest
mniej wiecej dwa razy wieksza, niz pro-
centowy przyrost catkowitego ciezaru.
W rozdz, 28-ym znalezlismy dla naszego przyktadu, ze czas
wznoszenia na 1000 m, wynosi 4,8 min. Przy obcigzeniu
zwiekszonem czas ten wzrosnie, zgodnie z naszym rachun-
kiem, 0 3070 — czyli do 6,2 min. Nalezy tu zaznaczy¢, ze
dla znalezienia doktadnej wartoSci maksymalnej pred-
kosci wznoszenia najlepie] jest zbudowaé na podstawie
rys, 112 odpowiedni wykres mocy (taki jak na rys. 109)
i wyszuka¢ na nim najwiekszg roznice rzednych.

Bez trudnos$ci bedziemy mogli teraz zbada¢ jedno-
czesny wptyw wzrostu obcigzenia i rozrzedzenia po-
wietrza (na wiekszych wzniesieniach). Powr6émy do ta-
belki liczbowej, podanej na poczatku rozdz. 29-go i od-
noszacej sie do lotu na wysokos$ci 3000 m, przy G= 1200 kg,
Ei_omn()zmy wartosci V z tej tabelki przez 1,08, a wartosci

— przez 1,16, to otrzymamy:
13
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(6 V—555 m/sek kg
?é 459 205
394 170 ,,
6” 351, 155
8« 32,4 ” 159
12" 28,6 175
W 279 197

Wedtug otrzymanych liczb wykre$lamy krzywg | na
rys, 113, poczem przenosimy tam niezmieniong krzywag Il
z rys. 110 . Spostrzegamy, ze tu—przy locie na wysokosci
3000 m — wptyw wzrostu obcigzenia daje sie odczuwac
jeszcze wyrazniej. RoOznica rzednych w miejscu C wyka-
zuje nadwyzke ciagu 58 kg przy predkosci Y= 35T/ eK;
moc wznoszenia wynosi zatem 2030 kgm/sek, t, j, 0 27%
mniej niz poprzednio przy zwykiem obcigzeniu. W po-
rownaniu za$ z lotem przecigzonego ptatowca w bli-
sko$ci ziemi stwierdzamy teraz spadek mocy wznoszenia
z 3620 na 2030 czyli o 44% (poprzednio mielisSmy spadek
z 4200 na 2790, a wiec tylko o 3470)> Najwieksza osig-

galna wysokosC (putap) maleje nader szybko naskutek
wzrostu obciazenia.

Rys. 113, Wykresy sity ciggu dla lotu na wysokcsci 3000 m, przy
zwiekszonem obcigzeniu.

Wykresy, ktérych roznorodne zastosowanie pozna-
liSmy w ostatnich rozdziatach, moga odda¢ wielkie ustugi
przy badaniu jeszcze innego zagadnienia, mianowicie je-
zeli chodzi o racjonalny wybdr $migta dla samo-
jotu. Rozumie sie samo przez sie, ze pozadane jest zaw-
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sze $migto o mozliwie wysokiej sprawnosci. Przypomnij-
my sobie jednak wykres na rys. 69, ktory wskazuje, ze
ijprawno$¢ zalezy od kazdorazowej wartosci stopnia po-
suwu V: U, a wiec przybiera rézne wartosci zaleznie od
warunkow lotu; wida¢ stad, ze zagadnienie nie da sie by-
najmniej prosto rozwigzac. Jak wiele moze znaczy¢ zmia-
na sprawnosci, zobaczymy na przyktadzie, biorgc pod uwage
rys. 110 i 111 (lot na wysokosci 3000 m. przy G = 1200 kg).
Punkt A na rys. 110 odpowiada lotowi poziomemu, przy-
czem predkos¢ v wynosi ok. 44m/sek. W tabelce na
str. 189 znajdujemy, ze przy v = 42,3 jest v:U = 0,20;
przy takim stopniu posuwu mamy wedtug rys. 69 spraw-
no$¢ Smigta ok. 72%. Natomiast dla punktu C na rys. 110,
i. j. dla lotu z silnem wzniesieniem ku gérze, mamy od-
cieta 7= 31m/sek, skad wedtlug tej samej tabelki jest
w przyblizeniu v:U=0,15; odpowiednia warto$¢ spraw-
nosci z wykresu 69 wynosi tu zaledwie ok. 57%* R&zni-
ca stanowi okragto 15%* a zatem tak znaczna cze$¢ mo-
cy silnika marnuje sie niejako przy wznoszeniu.

Zauwazmy jeszcze, ze wedlug rys. 69 $migto nasze
osigga najwyzszg sprawnos$¢ dopiero przy v :U— 0,25,
a zrozumiemy, ze takie Smigto nie nadaje sie dla roz-
wazanego samolotu — przynajmniej jesli chodzi o lot na
wysokosci 3000 m. Najlepsza sprawnos$¢ lezy tu bowiem
poza catlkowitym zakresem mozliwosci pracy zespolu —
od lotu poziomego zaczynajac, a na najsilniejszem wzno-
szeniu konczagc. Pozostaje jednak otwartg kwestja: jakie
Smigto obierac w kazdym poszczegolnym przypadku; czy
maximum sprawnosci Smigta ma by¢ osiggane przy
wznoszeniu, czy w locie poziomym? Niepodobna dac
ogodlnej odpowiedzi na tak postawione pytanie; nalezy ra-
czej stwierdzi¢, ze tu wiasnie mamy do czynienia z pew-
na swobodg w zakresie stosowalnosci danego samolotu.
Mozemy wybra¢ Smigto, wykazujgce maxi-
mum sprawnos$ci przy wiekszej lub mniej-
szej wartosSci stosunku v: U; zaleznie od
tego moc silnika bedzie lepiej wyzyskana
albowlocie poziomym, co pozwoli na osiggnie-
cie wielkiej predkos$ci lotu, albo tez przy
wznoszeniu. W pierwszym przypadku méwimy, ze $mi-
gto obliczone jest ,,na predko$¢”, w drugim — ,,na wznosze-
nie“. — Uwagi te musza wystarczy¢ na tern niiejscu;
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mozna znalez¢ dalsze rozwiniecie tego zagadnienia w ob*
fitej literaturze, dotyczacej wyboru Smigla,

31l. Predkos¢ wznoszenia, putap i czas
wznoszenia.

Wykresy, rozpatrzone w rozdziatach poprzednich»
dajg wszechstronny poglad na warunki trwatego lotu po*
ziomego oraz wznoszenia, przytem dokfadno$¢ ich wystar-
cza dla wszystkich celéw praktycznych; posiadajg one
jednak, pewng wade, mianowicie wymagajg stosunkowo
wiele pracy dla znalezienia ostatecznych, wynikéw. Dla-
tego tez pozadane sg nieraz sposoby rachunkowe, chocby
mniej doktadne, lecz krétsze i predzej wiodace do celu.
Dojdziemy do takich sposobow przez rozumowanie naste-
pujace.

Za punkt wyjscia wezmiemy znowu warunki réwno-
wagi; sita nosna  ciezar, niezbedny ciag = opor czoto-
wy -f- opér szkodliwy; warunki te wyrazajg si¢ wzorami:

C= 2Zy.m..,F.
T=Zx,M. F.v» 0,65/w./,1/2 = "Zx 0,65". m.F .V-..

Dogodnie bedzie wprowadzi¢ jeden prosty znak, np.
Zw, na miejsce calego wyrazenia w nawiasie, sktadajgce-
go sie ze spotczynnika oporu czotowego Zx oraz drugiego
wyrazu, ktéry Oznacza dodatkowy opor szkodliwy. Uma-
wiamy sie nazywac¢ nadal te wielko$¢

2w = Zx4- 0,65 I‘;

,»Spotczynnikiem oporu catkowitego”, poniewaz charakte-
ryzuje on wszystkie opory razem wziete. Réwnania réw-
nowagi przedstawig sie teraz, jak nastepuje:

G= Zy.mFv" oraz T= Zw.m.F.vM\

Nader uzyteczny wykreslny sposéb wyboru $migta zostat po-
dany po raz pierwszy przez G, Eiffel'a w jego dziele: La resistance de
l'air et le vol (w wydaniu niemieckiem: Der Luftwiderstand und der
Flug, dtsch. von F, Huth, Berlin: R, C. Schmidt 1912). Nastepnie
w wielu czasopismach pojawiaty sie liczne artykuly na ten temat
z réznorodnemi ulepszeniami i warjantami, Porown, takze F, Fuchs,
u, L, Hopf, Aerodynamik, Berlin: R, C, Schmidt 1922.
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dzielagc te réwnania stronami, otrzymamy:
TG Zf); & albo T= G;

predkos$¢ lotu v okreslimy, jak zwykle, z pierwszego row-
nania, bedzie mianowicie:

\Y

Zy.m .F

Jak dotad, nie widzimy jeszcze nic nowego w po-
réwnaniu z rozdziatami poprzedniemi. Nadmienimy tylko,
ze stosunek ADIZy nazywa sie ,,spotczynnikiem szybowa-
nia samolotu“ analogicznie do wprowadzonego w rozdz,
7-ym pojecia ,,spoétczynnika szybowania ptata nosnego”
(t, j. stosunku Zx\ zZyY

Obecnie przejdziemy do obliczenia mocy, potrzebnej
przy wznoszeniu. Poprzednio juz byto podane, ze moc,
zuzywana w locie poziomym, wyraza sie prostym iloczynem
7,v. Gdy wiec silnik dostarcza takiej wi#asnie mocy, to
ptatowiec leci poziomo; aby za$ modc zyskiwa¢ na wyso-
kosci, musimy mie¢ nadwyzke mocy. Oznaczmy, jak po-
przednio, predko$¢ wznoszenia literg w, to owa nadwyz-
ka mocy wyniesie G.W a zatem catkowita moc Z do-
starczana samolotowi przez $miglo, wyrazi sie:

L—T.v-\-G.w\ a,
stad predko$¢ wznoszenia bedzie: A A
ZA
L T _ L z v
G G G i
albo, jezeli wprowadzimy wyzej podane wyrazenie na v:
— a
W =
Zy.m.F m F

Dotychczas nie uczyniliSmy jeszcze zadnego upraszczaja-
cego zatozenia, wyprowadzony wzor jest jeszcze tedy zu-
petnie tak samo dokiadny, jak wszystkie obliczenia, z kt6-
remi spotykaliSmy sie w rozdziatach poprzednich.
Jezelibysmy chcieli jednak rzeczywiscie zastosowac
wyprowadzony wzor, aby wyliczy¢ predko$¢ wznoszenia w
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W jakim$ okre$lonym przypadku, to spostrzegliby$my od-
razu, ze wzér ten zawiera jeszcze szereg wielkosci nie-
znanych lub watpliwych. Istotnie, z posrod wielkosci, fi-
gurujacych po prawej stronie, mozna uwazaC za nie-
zmienne i zgdry dane jedynle Q\F t ] ciezar i po-
wierzchnie nosng; wiasciwie wystepuje tu tylko stosunek
tych wielkosci G:F, ktéry, jak wiemy, nazywa sie ,,0bcia-
zeniem jednostkowem" powierzchni nosnej i bedzie niekiedy
oznaczany jedng litera/?. Gesto$¢ powietrza m zalezy wogo-
le od wysokosci, na jakiej samolot sie znajduje, w poszcze-
gblnych zagadnieniach moze ona jednak by¢ uwazana za
dang. Natomiast spotczynniki 49 1 4 wystepujace w cha-
rakterystycznej kombinacji 4y (por, rozdz, 13), sa
nawet dla danego profilu skrzydta zmienne w zaleznosci
od kagta natarcia, a przeciez nie wiemy narazie, jaki
bedzie w locie kat natarcia. Najwiekszg trudno$¢ stanowi
jednak wyznaczenie wielkoSci mocy L. Jezeli nawet po-
mingé wptyw wysokosci, to i tak wiadomo, ze moc, prze-
noszona z silnika na $miglo, zalezy w wysokim stopniu
od liczby obrotéw (odpowiednio do wykresu hamo-
wania, p. rozdz. 23); sama za$ liczba obrotow nie jest
rowniez dana, tylko okreslona by¢ moze znowu z warun-
kéw réwnowagi. Pamieta¢ za$ jeszcze trzeba, ze litera L
W naszym wzorze oznacza hie moc pobierang lecz od-
dawang przez $miglto, ktéra moze by¢ obliczona z po-
przedniej zapomocag przemnozenia przez sprawnos¢
smigta Tjltuz kolei przypomnie€ trzeba, ze W znowu nhie
jest state, tylko zalezy od stopnia posuwu S$migha
(por. rozdz. 19), ktérego warto$¢ bynajmniej zgory nie jest
znana. Jedyny sposéb, uwzgledniajacy Scisle te wszystkie
wpltywy i zaleznosci, polega na sporzadzeniu wykresow
omowionych w rozdz. 27-730. Jezeli jednak chodzi tylko
o0 przyblizony orjentacyjny rachunek, to musimy wprowa-
dzi¢ caly szereg upraszczajacych za’fozen ktére oczywis-
cie wptywajg ujemnie na pewnosc i dokfadnosé rezultatow.

Przedewszystkiem przyjmuje sie zazwyczaj, ze liczba
obrotow silnika pozostaje w czasie rozpatrywanego lotu
stata (normalna), przyczem doptyw gazu nie zmienia sie
rowniez; w ten sposdb moc silnika stanowi funkcje jed-
nej tylko zmiennej niezaleznej, mianowicie wysokosci lo-
tu h. Podobnie zatozy¢ mozna, ze statg w przyblizeniu
pozostaje predkos$¢ jazdy v, skad — wobec niezmiennej
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liczby obrotdbw — staly bedzie roéwniez posuw, a takze
sprawnos$¢ $migta. Ostatecznie tedy moc L, dostarczana
przez $miglo, bedzie funkcjg jedynie wysokosci h. To sa-
mo mozna powiedzie¢ w przyblizeniu o ostatnim wyrazie
naszego wzoru, byleby jeszcze zatozy¢, ze kat natarcia
pozostaje staty — lub raczej, ze wptyw tego kata na sto-
sunek moze by¢ pominiety. W takiem ujeciu wy-
prowadzony przez nas wzoOr daje moznosC obliczania pred-
kosci wznoszenia w na kazdej wysokosci h, gdy tylko da-
ny jest ciezar G, obcigzenie jednostkowe G:F, moc silni-
ka przy normalnych obrotach dla dowolnej wysokosci,
wreszcie wartosci statych spétczynnikéw. Aby to uwydat-
ni¢, przeksztatcimy jeszcze nieco nasz wzor, wprowadza-
jac zamiast L normalng moc silnika przy ziemi, Kktorej
wielkos¢ w KM oznaczymy przez Ng W takim razie
moc na wysokosci h bedzie N= Nq.a, przyczem a ozna-
cza ,,spotczynnik zmniejszenia“ zalezny od h. Zamiast L
wypadnie tedy napisa¢ 15r\.Nq.a, przyczem ,spdtczynnik
sprawnosci“ fj powinien, $cisle biorgc, ujmowac nietylko
straty energji w $migle, ale i ewentualne zmniejszenie
mocy wskutek spadku liczby obrotéw przy wznoszeniu.
Wzor na predko$¢ wznoszenia przybierze teraz postac

nastepujacy:
G
w = 15 -
Te Veyien
Wprowadzimy teraz pewne liczbowe wartosci spot-
czynnikow VY oraz Zw 2Zy* (nadmienimy, Zze pierwiastek
kwadratowy ze stosunku zZw”:zZy®, czyli wielko$¢ 2w .ZyyJzy
nazywa sie czesto ,,spotczynnikiem lotu®);, jako wartosci
wysokie, ale osiggalne naog6t w normalnych warunkach,
przyja¢ mozna:
0.67, a wiec 7% ™ 50 oraz

0,030, skad -0,173.
lizy
Po wstawieniu tych liczb do wzoru, otrzymamy:

w ="50 a—0,173 = -1

G Fm
Po prawej stronie pozostaty teraz tylko nastepujgce wielko-
Sci: dwie state liczby charakterystyczne dla danego samolotu:
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Obcigzenie jednostkowe powierzchni E (kg/m™)

,»,Obcigzenie jednostkowe mocy' G (kg/KM).

oraz dwie wielkosci zalezne od wysokosci lotu:
Spotczynnik zmniejszenia mocy silnika d,

J
Odwrotno$¢ pierwiastka z gestosci powietrza

ktore to obydwie wielkosci musimy uwaza¢ za dane zgory.

Uproszczony w ten sposdb wzor zuzytkujemy prze-
dewszystkiem dla obliczenia putapu, t, j. najwiekszej
osiggalnej dla samolotu wysokosci. Wysoko$¢é ta wyroz-
nia sie oczywiscie tern, ze dla nief w= Q t. zn. predkos¢
wznoszenia jest zerem. Musi wiec tu mie¢ miejsce zaleznoSc¢:

508 0= 0,173 m
skad, po podniesieniu do kwadratu i s/lf/(()ceniu:

Gl
m, ~2=, 0,0000120—

Widzimy, ze przy obliczeniu putapu samolotu miarodajny
jest iloczyn obcigzenia powierzchni przez
kwadrat obcigzenia mocy. Im mniejszy ten iloczyn,
tern mniejsza tez bedzie warto§¢ m.a" na wysokosci pu-
fapu, tern wieksza zatem sama ta wysoko$¢. Wyjasnimy
to zaraz lepiej na przyktadzie.

Za podstawe przyjmiemy wiasciwosci silnika BMW II
(wiersz 8 w tablicy liczbowej 6, str, 156), Do tego
wiasnie silnika odnosi sie jeden z wykresow naszego
rys, 83, ktéry przedstawia zalezno$¢ mocy N od gestosci
powietrza m\ mozemy uwazac rownie dobrze, ze wykres ten
wyraza przebieg zmian spdtczynnika zmniejszenia a\ w tym
celu nalezy tylko dzielic rzedne krzywej przez wartosc¢
mocy przy ziemi N*= 201. Tak np, przy m= 0,08 odczy-
tujemy: 7= 150, stgd a= N: Kg—0,125, m.o?=
= 0,08,0,725® = 0,042, wreszcie m . \0,000012 =
= 0,042:0,000012 = 3500, Z drugiej strony, tablica licz-
bowa 2 (str. 17) daje dla gestosci 0,08 wysoko$¢ okoto
4000 m. A zatem 4000 m, stanowi wysoko$¢ putapu dla
takiego samolotu z silnikiem BMW llI, dla ktérego iloczyn
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obcigzenia powierzchni przez kwadrat obcigzenia mocy
wynosi 3500, gdy wiec np. obcigzenie powierzchni jest
40 kg/m”, a obcigzenie mocy 9,3 kg/KM (40.9,3” = 3500),
Aby otrzyma¢ caly szereg odpowiadajacych sobie war-
tosci, najlepiej postugiwac sie rys, 84-ym, wyrazajagcym
N bezposrednio w funkcji h, i jednoczesnie korzystac
z tablicy liczbowej 2-e¢j, Dla A—5000 m, znajdujemy
A/=135, stad a= 135;207 = 0,652; dalej odczytujemy
w tablicy (w kolumnie $rodkowej) m= 0,074, wobec tego
m.a? = 0,0314, za$ szukany iloczyn 0,0314: 0,000012=2610.
W ten spos6b zostata obliczona nastepujgca tabelka,
ktéra zawiera w pierwszej kolumnie rézne wysokosci pu-
fapu, w drugiej—odpowiednie gestosci powietrza, wresz-
cie w trzeciej—odnos$ny” iloczyn obcigzenia powierzchni
przez kwadrat obcigzenia mocy (réwny stosunkowi
IIr. 0,000012).

4
h 2000 m M= 0,104 GI = 6910
3000 0,093 F\"0i* 5200
4000 0,083 3860
5000 0,074 2700
6000 0,066 1850
7000 0,059 1150
8000 0,052 715

Wszystkie te wartosci sg ze-
stawione raz jeszcze na rys, "
114 w postaci wykresu, przy-
czem h \ m sg podane, jako
funkcje iloczynu z trzeciej ko-
lumny, Zwykresu mozemy od-
czytaC, ze np. przy obcigze-
niu powierzchni 40 kg/m™ i
obcigzeniu mocy 85 kg/KM,
t. j. dla odcietej 40,8,57=2890
wypada putap 4850 m. Rozu-
mie sie, ze bedzie to stuszne
tylko przy uzyciu silnikow,
dla ktorych zmniejszenie mo-
Cy W miare wznoszenia jest
takie samo, jak dla BMW Ill, © 000z000jo00 T 0 coo eooo 00
Konieczne jest nadto zastrze-  Rys, 114, Wysokos¢ putapu
zenie, ze musza by¢é jednoczes- i gestos¢ powietrza na pufapie.
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nie spetnione nasze przyblizone zatozenia, dotyczace
liczby obrotow, sprawnosci $migta f\ i wielkosci AYAN
Jezeli posiadamy doktadniejsze dane co do dwdch ostat-
nich wielkosci, to nalezy wykonaé pewne poprawki. Pamie-
tamy, ze w kolumnie trzeciej figuruja wartosci wyrazenia

;0,000012, gdy tymczasem wzor ogélny jest (dla w = oy.

GIGV
I) 1
N, ma? . (75 ‘i

Aby tedy otrzyma¢ poprawione (dokfadniejsze) liczby
w trzeciej kolumnie, nalezy liczby poprzednio znalezione
pomnozyC przez

0,000012 (75

coyli przez 00675 VA

~ Powrdcmy jeszcze do wzoru na predko$C wznosze-
nia, ktory wyprowadziliSmy poprzednio:

w—18 20 a_ Y, G
€] VvV zJ F

Bedziemy znowu uwaza¢ sprawno$¢ Smigla W\ i stosunek
2WN.Zy za wielkosci niezmienne i dane. W takim razie
predko$¢ w przedstawia sie jako roznica dwoch wielko-
sci, z ktorych pierwsza maleje w miare wzrostu wysoko-
ci lotu h, druga za$ réwnoczesnie wzrasta (z powodu te-
go, ze czynnik m figuruje w mianowniku). Na rys. 115
wysoko$¢ h odmierzana jest jako odcieta wykresu, i wi-
dzimy najpierw krzywag przedstawiajaca przebieg zmien-
nosci pierwszego wyrazu naszego wzoru; wartosci liczbo-
we tego wyrazu zostaty obliczone przy zatozeniu 7= 0,67,
Alo:G= 1:8,5 (a wiec przy obcigzeniu mocy 8,5 kg/KM).
Ksztatt omawianej krzywej okre$lony jest jedynie przez spot-
czynnik a. Wobec tego, ze bierzemy wcigz pod uwage silnik
BMW III, krzywa jest zupelnie taka sama, jak na rys. 84,
tylko skala rzednych jest odpowiednio zmieniona. Rys. 115
zawiera jeszcze jedng krzywag w®, przedstawiajaca prze-
bieg zmian drugiego wyrazu naszego wzoru, ktéry jest od-
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wrotnie proporcjonalny do pierwiastka z gestosci m. Przy
obliczaniu rzednych zatozono 2w ; Zy* = 0,030 oraz
G:/™= 40 kg/m™, wobec czego rzedne wyrazaja sie, jako
K0,030.40 :/fr = 1,095 : ]/m .WartoSci m wzieto znowu ze
srodkowej kolumny tablicy liczbowej 2-ej. Spostrzegamy,
ze obie krzywe przecinajg sie przy h= 4850 m; taka
wiec jest w danym razie wysoko$C putapu—zgodnie z po-
przednim naszym rachunkiem. Dla kazdej wysokosci h

Rys, 115. Wykres predkosci wznoszenia,

ponizej 4850 m, znalezé mozna wartos¢ w, jako roznice
rzednych obu krzywych. Podzielmy catkowita osiggalna
wysokos¢ na odcinki, dajmy na to po 500 m; dla kazde-
go odcinka mozemy odczyta¢ $rednig predkos¢ wznosze-
nia, a stad skonstruowac¢ krzywa wznoszenia, zupetnie
analogiczng do poprawionej krzywej barograficznej na
rys. 5 (rozdz. 2). Konstrukcja wykonana jest na rys. 116.

Odciete oznaczajg teraz czas, rzedne — wysokosci
osiggane w kolejnych chwilach. Linja wznoszenia sklada
sie whasciwie z szeregu krétkich prostolinjowych odcinkdw
i zostaje wykre$lona w nastepujacy sposob. Prowadzimy
najpierw szereg prostych rownolegtych do osi odcietych
w odstepach co 500 m. Nastepnie odczytujemy z rys, 115
$rednig predko$¢ wznoszenia dla pierwszego odcinka,
odmierzamy jg na osi rzednych od punktu poczatkowego
w gore i tgczymy otrzymany punkt ze statym punktem P,
obranym na osi odcietych, Pierwszy odcinek linji wzno-
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szenia przebiega réwnolegle do tego promienia. Zupetnie
podobnie odmierzamy predkosci $rednie dla odcinka dru-
giego, trzeciego i t. d., tgczymy otrzymane punkty z P
I prowadzimy dalsze odcinki wykresu réwnolegle do od-
powiednich promieni; w ten sposéb powstaje cata linja
wznoszenia — az do wysokosci putapu. Z rys. 116 moz-
na odczytaé, ze samolot nasz osiggnie w ciggu 25 minut
wysoko$¢ 3000 m, w ciaggu 44 minut — 4000m it d.
JezelibySmy mieli inne dane liczbowe dla sprawnosci

i obcigzenia mocy G:Ng wzgl. dla Zw* :Zy" i obcigzenia

Rys. 116. Wykreélne wyznaczanie linji wznoszenia.

powierzchni G:F, to musielibySmy zmieni¢ tylko odpo-
wiednio skale rzednych obu krzywych na rys. 115, na-
stepnie za$ postepowac zupetnie podobnie, jak poprzednio.
Gdyby wzig¢ pod uwage inny silnik — z odmiennym
przebiegiem spotczynnika a, to zmienitby sie takze ksztaht
pierwszej krzywej na rys. 115, natomiast druga krzywa
pozostaje zawsze niezmienna — tylko skala jej moze by¢
wieksza lub mniejsza.

Czesto pozadane bywa posiadaé proste wzory dla
obliczania predkosci wznoszenia, wysokosci pufapu 1 cza-
su wznoszenia — przyczem chodzi o zupetne wyrugowa-
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nie metody wykres$lnej. Moze to sie udaé, jezeli uczynimy
jeszcze jeden krok dalej w kierunku uproszczenia i sche-
matyzacji. Chodzi tu o wprowadzenie mozliwie prostych
wyrazen na spétczynnik zmniejszenia mocy a oraz na ge-
stos¢ m, ktoéreby jednak do$¢ wiernie odtwarzaty zmien-
no$¢ tych wielkosci w zaleznosci od h. W tym celu wy-
kreslilismy na rys, 117 jeszcze raz dwie krzywe, z kto-
rych pierwsza przedstawia przebieg zmian spétczynnika a

Rys. 117. Przyblizone linje dla a oraz 1:vVm.

dla silnika BMW Il (zgodnie z rys. 84), druga za$ da-

je odpowiednie warto$ci wyrazenia 1 :/iT (wedlug ta-
blicy 2-ej, kolumna $rodkowa), wszystko to w funkcji wy-
sokosci h. Obie krzywe moga by¢ z niejakiem przyblize-
niem zastgpione przez linje proste, ktdre rowniez sg za-
znaczone na rysunku. RdAwnanie pierwszej prostej jest:

d— 1—0,00 h, ogblnie a=\—aA (Aw kilometrach)

przyczem a oznacza Srednie zmniejszenie mocy silnika na
kazdy kilometr wzniesienia w stosunku do mocy przy-
ziemnej (wedlug rozdz. 23-go jest a= 0,07 do 0,12); row-
nanie za$ drugiej krzywej bedzie:

1

I'm 2,75+ 0,20 h, [h w kilometrach)
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Po wprowadzeniu tych wyrazen we wzor na W, otrzymamy:

@=757] —fg)(l |- G 275+ 0200)

Stad bedziemy juz mogli wyliczyé wysoko$é putapu na
drodze czysto rachunkowej, przyrownywujac tylko w do ze-
ra. Podzielimy mianowicie przez Ibri M*: G i wprowa-
dzimy oznaczenie

1 G

G
(754)2 F o
to otrzymamy
0=1—aA—n 2,75+ 0,20 A albo A(a+ 0,20")=1—2,75n;,

skad wreszcie

1—2,75n
P+ 0,20 X

W e wzorze tym a charakteryzuje zachowanie sie silnika
na wielkich wysokosciach, warto$¢ za$ x zalezy od wia-
sciwosci samego platowca. Jezeli przyjmiemy te same, co
poprzednio, przecigtne wartosci dla Zw”.zZy" oraz ¢, to n"
bedzie oznaczaé wielkos¢ 0,000012 . (G ; A , (@ : Vo)
a zatem

Wysoko$¢ putapu w km A=

n —-=0,00346 /V/ Vﬁ ﬂN .

Tak np, przy obcigzeniu powierzchni nosnej 40 kg/m”
i obcigzeniu mocy 8,5 kg/KM znajdujemy

n= 000346 .]/~ .8,5= 0,186,
a stad, wobec a= 0,07:

A= 1—0513 _ 0487 _

= 007+ 0037~ 0107 40 km;
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poprzednio z wykresu otrzymaliSmy warto$¢ doktadniej-
szg 4,85 km.

~ Postugujac sie skroeonem oznaczeniem x, mozemy
takze wzoOr na w napisa¢ w postaci prostszej:

>w=ISri*{\ —ah—x (2,75+ 0,204)],
albo inaczej: predko$¢é wznoszenia w m/sek:
W= 151N — 2,15x— h (a+ 0.20n)]

Dla dalszego obliczenia konieczna jest znajomosé
rachunku rézniczkowego. Predko$¢ w mozna uwazaé za
pochodnag wysokosci wzgledem czasu, czyli stosunek
rézniczki wysokosci do rézniczki czasu. Pamietajac, ze
1 oznacza wysoko$¢ w km, a przy obliczaniu predkosci
za jednostke dtugosci stuzy nam metr, napiszemy nasze
ostatnie rOéwnanie w postaci:

1000 /c\it: IaSyi"[I—2J5x—h @+ o,20A)]

dt dh
No 75rj 1—2,750: — A(@4-0.20 )

albo:

Wedtug powyzszej rdzniczki czasu mozna znalez¢ wzor
na skonczong wielkos¢ czasu zapomoca catkowania, ktore
daje w danym razie:

czas wznoszenia w sek:

2303 G 1 log
("-\~0,20x No 75 4 hp — h
Przytem t oznacza., czas potrzebny dla osiggniecia
wysokosci h, zas hp — wysokos¢ putapu, ktéra musi byé
wyliczona zawczasu wedtug wyzej podanego wzoru
1—2,75n

Ih —
P a-yo,2o0n
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Rozumie sie, ze h \ hp muszg by¢ liczone w tych
samych jednostkach. Przypominamy, ze i oznacza skrét
wyrazenia, zawierajacego
charakterystyczne dane
liczbowe dla samolotu, jak
poprzednio  szpzeg6towo

wyjasniono.
Wzér na czas wznoszenia
daje warto$ci uzyteczne tyl-
ko dla takich wysokosci h,
ktore sa conajmniej 0 1070
mniejsze od wysokosci pu-
tapu, Te ostatnig wysokosc
osiggnatby samolot—w mysl
wzoru — dopiero po nie-
skonczenie dtugim czasie.
Rys, 118 wyobraza krzywa
wznoszenia, odpowiadajaca
temu wzorowi, przy wy-
zej zalozonych danych:
Rys, 118, Linja wznoszenia, otrzy- N:=0,186, a=0,07, r*=0,67,
mana zapomoca rachunku. G : Ng = 85 kg/KM,
hp=4,55 km. Przebieg krzy-
wej jest zupelnie podobny, jak linji tamanej na rys, 116,
Sporzadzié rys. 118 jest fatwiej, nie odpowiada on jed-
nak tak Scisle rzeczywistosci, gdyz oparty jest na wielce
uproszczonych zatozeniach co do przebiegu zmian spdt-
czynnika a i gestosci powietrza, Dla zwyktych celow prak-
tycznych mozna postugiwaé sie z powodzeniem jednym

lub drugim sposobem.

32. Obliczenia przy projektowaniu samoloti:.

(Rozdziat ten moze by¢ opuszczony w czytaniu bez naruszenia
zwigzku catosci).

Podamy teraz w krétkosci wskazOwki, doty-
czace najwazniejszych rachunkéw jakie z reguly na-
lezy przeprowadzi¢ przy projektowaniu nowego samolotu.
Nie moze tu jednak by¢ mowy o przedstawieniu catko-
witego biegu obliczenia nowego typu, lecz jedynie o vly-
jasnieniu najistotniejszych etapdéw takiego obliczenia.
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Przypusémy, ze chodzi np, o zaprojektowanie dwu-
miejscowego samolotu ze 185-konnym silnikiem, przyczem
ciezar tadunku (t, j, zatogi, tadunku uzytecznego oraz za-
pasu paliwa) ma wynosi¢ 380 kg, a ciezar instalacji silni-
kowej (t,j, silnika z chlodnica, $migla, zbiornikéw i in-
strumentow)— 320 kg. Przedewszystkiem trzeba bedzie
w przyblizeniu oszacowa¢ przewidywany ciezar
catkowity, ktorego dokladne obliczenie moze oczywis-
cie nastgpi¢ dopiero po opracowaniu catkowitego projektu.
Jako podstawe do orjentacji zgrubsza przyja¢ mozna dla
normalnego samolotu uzytkowego, ze ciezar konstrukcji
(czyli ciezar zupetnie nieobcigzonego ptatowca bez silnika)
lezy mniej wiecej posrodku pomiedzy ciezarem instalacji
silnikowej i ciezarem fadunku, w naszym przypadku wy-
niesie wiec on ok. 350 kg. Innemi stowy; catkowita waga
obcigzonego samolotu moze by¢ w przyblizeniu oszaco-
wana na poéhorakrotng sume ciezarow tadunku i instalacji
silnikowej, w danym razie wiec na 1050 kg. Mniej wiecej
do tego samego sprowadza sie zalecana czesto wska-
z6wka, aby przyjmowac ciezar konstrukcji jako 30 do 4070
catkowitej wagi. | w ten sposob dojdziemy w naszym przy-
padku do tego samego wyniku, ze ciezar catkowity wy-
nosi ok. 1050 kg. Na tern pierwszem o0szacowaniu mozna
oprze¢ cate dalsze obliczenie; jednakze poOzniej, po zapro-
jektowaniu na podstawie obliczonych wynikéw catosci
konstrukcji, nalezy powtérzy¢ obliczenie z uwzglednie-
niem rzeczywistego ciezaru.

Za punkt wyjscia przy obliczeniu przyjmujemy wy-
bor obcigzenia jednostkowego powierzchni
no$nej, t j. czesci ciezaru catkowitego, przypadajgcej
na 1 m" tej powierzchni“or. rozdz. 10). Obcigzenie jed-
nostkowe dzisiejszych platowcdw wynosi przecietnie ok.
40 kg/m”.  Samoloty z mniejszem obciazeniem jednostko-
wem sg naog6t tatwiejsze do pilotowania, t. j. sg mniej
wrazliwe na bledy i niedoktadnosci sterowania (rozdz. 38);
szybuja one tez z mniejszym spadkiem i majg mniejsza
predkos¢ ladowania. Dziatanie wiekszego obcigzenia jed-
nostkowego objawia sie naog6t w ten sposéb, ze krzywa I
na rys. 108 przesuwa sie nieco bardziej w prawo i wgore.
W rozdz. 31-ym wykazano szczegétowo, ze w miare wzro-
stu obcigzenia jednostkowego—przy innych okolicznosciach
niezmienionych—maleje zdolnos¢ ptatowca do wznoszenia

14
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i W szczegodlnosci najwieksza wysokoS¢ osiggalna. Przy
G— 1050 kg i Jlo= 185 KM mamy obcigzenie mocy
1050:185=5,7 kg; KM, wobec tego przy ~= 40 kg m
znajdujemy, ze iloczyn [GeF).[G — 1290 ; gdyby
mozna bylo wzigé za podstawe dane tabelki z rozdz. 31-go
(str, 201), to wypadtaby stad wysoko$¢ putapu 6800 m.
Zobaczymy, ze warunki rzeczywiste beda nieco mniej ko-
rzystne —i dlatego trudno byloby poleca¢ wybér wyz-
szych wartosci p. Z reguly nie przekracza sie znacznie
wartosci 7 = 40kg m" (za wyjatkiem specjalnych apara-
tow sportowych), jakkolwiek powiekszenie p pozwala naj-
fatwiej zwiekszy¢ predkos$¢ lotu poziomego—przynajmniej
w poblizu ziemi. Jezeli zalozy¢ w naszym przyktadzie
np, 7 = 42, to wielko$¢ powierzchni nosnej musi wyniesc:

F= = 25 ml
42
Wielko$¢ te nalezy rozdzieli¢ odpowiednio pomiedzy gor-
ne i dolne skrzydfa dwuptatowca. Lotki (rozdz, 33) moga
by¢ o tyle wliczane do powierzchni nosnej, o ile sg one
dostosowane do profilu i obrysu skrzydet,

Trudnem i waznem za-
gadnieniem  jest zawsze
kwestja wyboru odpowied-
niego profilu skrzydta
(por, rozdz. 9), Rozumie
sig, ze obecnie obiera sie
tylko takie profile, ktorych
wykresy charakterystyczne
sg juz znane albo zo-
stajg wyznaczone zapomo-
cg specjalnie dla danego
celu przedsiewzietych po-
miaréw, Najwazniejszg pod-
stawe dla wyboru profilow
stanowig wymienione juz
w  rozdz, 9-ym dziela
Prandtl'a i Eiffel’a, w kto-
rych podane sa wykresy
dla bardzo wielkiej ilosci
profildw. Rys, 119, pochodzacy z ksigzki Eiffel’a ,Nou-
velles recherches sur la resistance de 1'air et le vol“, przed-

Rys, 119, Profil i krzywa biegunowa.
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stawia wykres biegunowy (p. rozdz. 9) dla narysowanego
u gory profilu, oznaczonego przez Eiffel’a, jako ,,profil 32*.
Oznaczenia sg tu nieco inne, niz stosowane przez nas po-
przednio, i wymagajg pewnych wyjasnien. Eiffel oznacza:

\%S Vs P

tak ze wystarczy przemnozy¢ ky lub  przez powierzchnie
F i kwadrat predkosci, aby otrzymac site nosna wezgl,
opor czotowy przy normalnej gestosci Vs Pozatem Eiffel
wykresla (podobnie jak u nas na rys, 21) krzywa, ktorej
spOtrzednemi sg odpowiadajgce sobie wartosci kx i
wielkos¢ kazdorazowego kata natarcia zostaje odnotowana
cyframi przy poszczeg6lnych punktach krzywej. Kazdej
prostej, poprowadzonej przez poczatek spétrzednych, od-
powiada okreslona warto$¢ stosunku kx:ky, czyli spdtczyn-
nika szybowania, ktérg odczyta¢ mozna na gdérnym lub
prawym brzegu rysunku. Najmniejszy spétczynnik szybo-
wania przypada dla tego punktu krzywej, w ktérym spo-
tyka jg styczna poprowadzona z poczatku spotrzednych.
Naog6t poszukiwac bedziemy przedewszystkiem pro-
filu z mozliwie matym spoétczynnikiem szy-
bowania, poniewaz ze wzrostem tego spoétczynnika
zwieksza sie zapotrzebowanie mocy przy danej predkosci.
Jednak spotczynnik szybowania zmienia sie zaleznie od
kata natarcia, i trzeba zwaza¢ na to, aby jego najmniej-
sza wartos¢ wystepowata rzeczywiscie przy tych katach
natarcia, na ktorych wyzyskaniu specjalnie nam zalezy.
Mamy tu do czynienia z zagadnieniem dos¢ nieokreslo-
nem, podobnie jak przy wyborze Smigta (rozdz, 30), Pla-
ty nosne mozna réwniez projektowaC rozmaicie, a wiec
majac na wzgledzie gtéwnie zdolno$¢ do wznoszenia albo
wielka predkosc lotu poziomego; stosownie do tego staramy
sie oslagna¢ najkorzystniejsza sprawnos¢ przy wiekszych
lub mniejszych katach natarcia. Czy postawione warunki
beda spetnione nalezycie, o tern sadzi¢ bedzie mozna do-
piero po wykonaniu kompletnego obliczenia, Naogdt na-
lezy sie liczy¢ z rozwazaniem nastepujgcem. Ciezar musi
by¢ réwny sile nosnej, a wiec:
G="ky.v\NF="Uzy.v\F.

Warto$¢ stosunku G:F = p zostata juz poprzednio usta-
lona; wobec tego réwnanie powyzsze wykazuje, ze wielka
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predkos¢ lotu mozliwa jest tylko przy matych warto-
§ciach spotczynnika sity nos$nej. Dla szybkich
ptatowcdéw nadajg sie tedy tylko takie profile, u ktorych
mate spoéiczynniki szybowania wystepuja
rownoczes$nie z niewielkiemi spotczynni-
kami sity nosnej.

Wybrawszy ostatecznie obcigzenie jednostkowe p
oraz profil skrzydla, mozna obliczy¢ predkos$¢ jazdy v
dla wszystkich katow natarcia wedtug wzoru:

V =

Na rys. 120 sporzadzono najpierw wykres wartosci ky, t. j,

O6sme] czesci spbtczynnika Zy, oraz wykres spotczynnika

szybowania jeden i drugi zgodnie z krzywa biegunowg

Elllela. Trzecia linja, t. zw. krzywa predkosci, po-

daje przebieg zmian predkosSci v, obliczonej ze wzoru
przy zatozeniu, Ze obciazenie p = 42.

_ Mozemy tera®

— v zbudowac znang nam

juz z rozdz. 27-go

v krzywag I, w tym

. celu odmierzamy na

rys. 121 wartosci v

s jako odciete, za rzed-

ne za$  bierzemy

w0 wartosci  wyrazenia

A 020 = G .— ,V tj.iloczynu
K ciezaru, spotczynnika

002 A0 / °  szybowania i predkos-
oPss _ ci. Naprzyktad: dla

= 40 m/sek od-

odczytujemy na rys,

120 spotczynnik szy-

Rys, 120. Krzywa predkosci, bowania 0,055 (przy
kacie natarcia a=3").

zatem odcietej 40 na rys. 121 odpowiada¢ bedzie rzedna

1050.0,055.40 = 2310 kgm/sek.
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Rzedne, obliczone w ten sposob, przedstawiajg w mysl
naszych poprzednich rozwazan wielkoS¢ mocy niezbednej
dla przezwyciezenia oporu czotowego ptatow nosnych.

Aby jednak znalezC prawdziwe rzedne krzywej I,
nalezy do obliczonych wielkosci dodaC jeszcze wartosci
tej mocy, ktoéra jest niezbedna dla pokonania oporu szkod-
liwego. Do tego za$ musimy oszacowaC chocby w przy-
blizeniu powierzchnie szkodliwg projektowanego
samolotu. Jezeli nie posiadamy doktadniejszych podstaw,
np. wynikow pomiarow na wykonanych juz podobnych
aparatach, to mozna uzyska¢ prowizoryczny punkt oparcia
dla rachunku w nastepujacy sposéb. Obliczamy pol® naj-
wiekszego przekroju kadtuba — w danym razie niech wy-
nosi ono np. 0,80.1,20 = 0,96 M — wyznaczamy nastep-
nie odnosng powierzchnie szkodliwg, ktdra wg. rozdz. 5-go
wynosi ok. 0,3 przekroju, tutaj wiec okragto 0,3 N\, wresz-
cie bierzemy pod uwage, ze pozostate czesci samolotu da-
dza mniej wiecej drugie tyle—tak, ze ostatecznie/= o,6 m\
Oczywiscie postepowanie takie daje rezultaty tylko zgruba
przyblizone i powinno by¢ w miare moznosci zastepowa-
ne przez rozwazania bardziej szczegGtowe. Jezeli zarys
projektu jest mniej wiecej gotowy z gtdwnemi wymiarami,
to opory najwazniejszych czesci, stupkéw, linek, koétek
i t. d, moga by¢ obliczone bezposrednio (por. rozdz. 5).

Jezeli mamy juz wielko$¢ powierzchni szkodliwej /,
to—jak wiadomo z rozdz. 4-go—opo6r szkodliwy réwna sie
0,08./.1" a stagd moc niezbedna dla jego pokonania wy-
nosi O.0b./.'i'"* Obliczone wartosci tego ostathiego wy-
razenia nalezy doda¢ do odmierzonych juz przed chwilg
rzednych na rys. 121; np. przy v = 40 wypadnie dodaé
0,08.0,6.64000 = 3072 kgm/sek, Z przebiegu krzywych
na rysunku spostrzegamy, ze przy wielkich predkoSciach
te nowe dodatkowe skladniki przewyzszajg znacznie po-
przednio znalezione rzedne. Przy wielkich predkos$ciach
zatem opo6r szkodliwy odgrywa znacznie
wiekszag role, niz wtasnos$ci ptatéw nosSnych.

Pierwsze, co mozna teraz odczyta¢ z krzywej |, to
miara zdolnos$ci ptatowca do szybowania, mia-
nowicie najmniejsza mozliwa predko$¢ opadania. Obli-
czymy ja wg. rozdz. 28-go, dzielagc najmniejsza rzedng
krzywej | przez ciezar G. W naszym przypadku naj-



214 VI, Wspotdziatanie ptatow nosnych, Smigta i silnika.

mniejsza rzedna jest rowna 3800, a stad predkos$C naj-
wolniejszego opadania wyniesie 3800:1050 = 3,6 m/sek
albo 200 m. w ciggu 55 sek.

Bez trudnosci znajdziemy takze predkos$¢ lotu
poziomego na petnym gazie. Moc silnika wy-
nosi “185 KM czyli 185,75 = 13875 kgm/sek; zaktadajac
tedy, ze sprawnos¢ $migta jest 0,70, otrzymamy, ze moc
rozporzadzalna wynosi 0,70.13875 = 9700 kgm/sek. Wy-

szukujemy na wykresie taki punkt krzywej |, ktdrego
rzedna ma te wihasnie warto$é, to odnosna odcieta przed-
stawi warto$¢ szukanej predkosci poziomej v=52 m/sek=
=187 km/godz, Z rys. 120 znajdujemy, ze predko$¢ ta
odpowiada katowi natarcia B=1°, przyczem odnosna
wartos¢ spotczynnika szybowania bardzo niewiele rozni
sie od najmniejszej mozliwej.

Zuzytkowany tutaj punkt J1 krzywej | nie jest ni-
czem innem, jak jej punktem przeciecia z krzywg II,
ktérej przebiegu dotychczas nie znamy. Zalezy ona nie-
tylko od wiasnosci silnika, ale i od wyboru smigta, W kaz-
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dym razie jednak mozemy zatozy¢, ze da sie znalezé
$migto, ktore przy predkosci jazdy 52 m/sek, okaze
sprawno$¢ conajmniej 0,70,

Aby nakoniec modc oblicza¢c moc wznoszenia,
trzeba wiedzie¢ co$ wiecej o krzywej Il. Mogliby$Smy ja
skonstruowa¢ podobnie jak w rozdz. 26-ym, postugujac
sie wykresami silnika i $migta, otrzymanemi z wykonanych
zawczasu pomiaréw silnika na hamownicy i $migta w tu-
nelu. Jezeli jednak chodzi tylko o obliczenie platowca,
a nie Smigla (t. j. jego skoku, szerokosci ramion i t. d),
to wystarczy przyja¢ krzywa Il z takim przebiegiem, ja-
kiego sobie zyczymy, przyczem oczywiscie zalozenie
nie powinno zawiera¢ jakich§ niemozliwych do zrealizo-
wania wymagan w stosunku do $migla. Dla pierwszej
orjentacji co do mocy wznoszenia mozna przyjac, ze sita
ciggu wzrasta o jakie$ 10%. gJy predko$¢ lotu spada
0 10 m/sek. ponizej normy. Gdyby sita ciagu byla stala,
to krzywa Il nie bylaby niczem innem, jak prosta 13-
czacag poczatek spéirzednych ze znalezionym juz punktem
A, w ktérym przecinajg sie | i Il. Krzywa Il bowiem
posiada za rzedne wartosci iloczynu T.v (ciagg pomnozo-
ny przez predkosc¢). Jezeli poprowadzimy owg prostg OA
1 powiekszymy o 10% jej rzedng w miejscu, gdzie
v — 52— 10= 42 m/sek, to otrzymamy nowy prawdopo-
dobny punkt szukanej krzywej, zaznaczony na rys. 121.
Prowadzac przez ten punkt i przez A tuk o niewielkiem
zakrzywieniu, znajdziemy przyblizony ksztatt krzywej Il
Najwieksza réznica rzednych miedzy 1 i Il wynosi na
rys, 121 ok, 3620kgm/sek, stad najwieksza mozliwa pred-
kos¢ wznoszenia bedzie 3620: 1050 = 3,45 m/sek, co ozna-
cza, ze dla wzniesienia na 1000 m. potrzebny jest czas
4min, 40 sek. Predko$¢ lotu wyniesie przytem 33,2 m/sek=
= 119km/godz, — i wielko$¢ ta moze uchodzié za naj-
mniejsza predkos¢ lotu poziomego. Wracajac do rys. 120,
spostrzegamy, ze predkosci tej odpowiada kat natarcia 5§
przyczem spotczynnik szybowania znowu niewiele sie réz-
ni od swej najmniejszej wartosci; skrzydto jest zatem
obrane korzystnie takze z punktu widzenia zdolnosci
aparatu do wznoszenia.

Obliczenie predkosci wznoszenia wedtug przyblizo-
nej metody, wyltozonej w rozdz. 31-ym, prowadzi do wy-
nikéw zbyt korzystnych. Jezeli wzia¢ za podstawe podane
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tam wartoéci liczbowe dla  oraz :2y", to wielkos¢
x, okre$lona na str. 206, wypadnie w danym razie:

m= 0,00346 57= 0,128,

Stad predko$¢ wznoszenia w poblizu ziemi (a wiec przy
h —0) wynositaby:

w = -é—--(l 2,75 m) = 5,69 m/sek.

gdy tymczasem z wykresu znalezliSmy zaledwie 3,45 m/sek.
Roznica ta moze byé wyjasniona w nastepujacy sposob.
Znalezlismy, ze predko$¢ lotu przy wznoszeniu i*=32,2m/sek,
ktérej to wartoSci odpowiada 2y = 0,304 oraz

Zx — 0,0176. PrzyjeliSmy, ze powierzchnia szkodliwa
/= 0,6 M, wobec tego

0,0176 + 0,65 02: 0,0332,

/\
a stad 00332 0,0393,
0,304®

a wiec znacznie wiecej, niz najkorzystniejsza warto$¢
0,030, obrana w rozdz. 31-ym. Z drugiej strony i moc
$migla przy wznoszeniu wynosi wg, rys. 121 znacznie
mniej niz 67°/0 normalnej mocy silnika. Istotnie, rzedna
krzywej Il w miejscu najsilniejszego wznoszenia jest
0 21,570 mniejsza, niz w punkcie A, odpowiadajagcym lo-
towi poziomemu. Poniewaz jednak zatozyliSmy, ze spraw-
no$¢ $migta — 0,70, wiec mozemy liczy¢ przy wznosze-
niu zaledwie na 0,70.0,785 = 0,55 peinej mocy. Przytem
zmniejszenie mocy moze byé przypisane tylko w czesci
pogorszeniu sprawnos$ci $migla, w pozostate] za$ czesci—
nieuniknionemu zmniejszeniu liczby obrotéw przy wznosze-
niu, Biorgc teraz y|= 0,55 i Zw™ 4= 0,0393, znajdziemy
(wg. str. 206):

1 G G 1
jc~ _
75 Ay F No 750,55 0393425720177,
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a nastepnie — dla A= o:
ANo N —
w 75 \ G (1—2.75m) = 3.72 m/sek,

Ta warto$¢ zgadza sie juz niezle ze znaleziong poprzed-
nio 3,45, (Pozostato jeszcze pewne odchylenie, ktére po-
chodzi z pewnych uproszczen przy obliczeniu, gtownie
za$ stad, ze zamiast 1 :jlzaw podstawiono przyblizong war-
to$¢ 2,75). Przechodzac teraz do obliczenia wysokosci pu-
tapu, wprowadzimy juz poprawiong warto$¢ x, mianowicie
A= 0,177, W mys$l wzoru na str. 206 znajdziemy, ktadac
«= 0,07:

1—275a_ 0514
a-j-020 0,105

Wynik ten mozna uwazaé¢ za do$¢ pewny, byleby tylko
spotczynnik zmniejszenia mocy 0,07 na km. odpowiadat
rzeczywistosci. Gdyby jednak to zmniejszenie wynosito
np, a= 0,12, to wysoko$¢ putapu wypadtaby zamiast
4,89 km zaledwie 3,31 km. Mozemy wstawi¢ wartosci
a= 0,177, = 0,55 takze we wzér na czas wznoszenia
(str, 207), i otrzymamy wtedy np. dla wzniesienia do wy-
sokosci h= 2,40 km, t. j. do potowy wysoko$ci putapu:

2303 G 1 log 2 2303 5,7
~-\~0,20x Mg 15™M 0,105 41,25

4,89 km.

.0,301=910 sek.

przyczem obraliSmy a= 0,07. Przy a= o,:12 nalezy wsta-
wi¢ do wzoru hp= 3,31, a wiec hp— A= 3,31 — 2,40 = 0,91;
z tablic logarytméw znajdziemy log 3,31 —log 0,91 =
log 33,1—Ilog 9,1= 1,5198—0,9590 = 0,561, wobec tego
A=1150 sek. Zastepujac lepszy silnik gorszym, powiek-
szamy tedy czas wznoszenia na 2400 m. z 15 min. 10 sek,
do 19 min. 10 sek, t j. 0 4 minuty.

W ten spos6b znalezliSmy na podstawie wstepnych
zatozen gtowne liczby charakterystyczne dla spodziewa-
nych osiagéw lotu. Nalezy teraz przemys$le¢ konstrukcje
catego samolotu i przeprowadzi¢ niezbedne obliczenia wy-
trzymatoSciowe celem ustalenia wymiardw gtéwnych czesci.
Po uskutecznieniu tego juzyskamy pewniejsze juz liczby
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dla ciezaru i powierzchni szkodliwej, co pozwoli nam
powtdrzy¢é badanie wg. rys. 121 z wiekszym juz stopniem
pewnosci. W rozdz. 28 i 29 wyjasniono, jakie dalsze wnio-
ski mozna wyciggna¢ z rys. 121 (lub z doktadniejszych
wykresow krzywych ciggu). Celem upewnienia sie co do
wynikéw, dotyczacych putapu i predkosci wznoszenia, nie
nalezy nigdy zaniechaé powtérnego sporzadzenia wykre-
sOw, jak na rys. 120 i 121, przynajmniej jeszcze dla jed-
nej wysokosci lotu — w naszym przypadku np, dla
2000 m. (rozdz. 29).

VIl. sterowanie. Statecznoscé.
Ustatecznienie.

33. Przeglad ogdiny.

Dotychczas méwilisSmy tylko o takich stanach ruchu
samolotu, ktére mozna okresli¢, jako trwate. Dotyczy
to zaréwno lotu poziomego, jak i prostolinjowego wzbija-
nia sie, badZz opadania. Dla swego kompletnego wykon-
czenia samolot wymaga précz tego urzadzen, ktore poczy-
najag dziataC przy przejSciu z jednego trwatego stanu do
innego, lub przy zaktéceniu ktérego$ stanu trwatego.
Wszystkie te urzgdzenia w swej obecnej postaci majg to
wspollne, ze — podobnie, jak powierzchnie nosne i ele-
menty Smigta — przenoszg we wiasciwy sposob na samo-
lot sity, ktore na nie dziatajg dzieki wzglednemu rucho-
wi powietrza. Organy, ktorych bezpoSredniem przezna-
czeniem jest podejmowanie tych sit, noszg nazwe sta-
tecznikdéw Ilub sterdw, stosownie do tego, czy icb
potozenie na samolocie jest niezmienne czy ruchome (zmie-
niane przez pilota w czasie lotu).

Ruchy zaklocajgce, ktére moga sie dotgcza¢ do trwa-
tego prostolinjowego lotu, bywajg zazwyczaj dzielone na
dwie grupy, zaleznie od tego, czy chodzi o ruchy podtuz-
ne, czy poprzeczne. Wyobrazmy sobie samolot w prosto-
linjowym locie poziomym, przyczem o$ samolotu (0$ Smi-
gta, o$ podtuzna, rys. 122) wskazuje kierunek ruchu.
Nazwijmy pionowg ptaszczyzne, przechodzaca przez te oS,
ptaszczyzng Srodkowg lub podtuzng. Otéz ruch
zakidcajacy moze odbywac sie w ten sposéb, ze samolot
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obraca sie dokota osi poprzecznej (prostopadiej do ptasz-
czyzny podiuznej), przyczem jego phaszczyzna Srodkowa
nie wychodzi ze swego potozenia; powstajg przytem od-
chylenia kierunku lotu w plaszczyznie!pionowej. Takie

Rys. 122, Zestawienie kierunkow osi i czeSci usterzenia,

ruchy zakiocajace zaliczamy do podtuznych. Nato-
miast przez ruchy poprzeczne rozumiemy jakiekol-
wiek przesuniecie samolotu wzdluz osi poprzecznej,
a wiec prostopadle do osi podtuznej, oraz jego obroty,
badZz dokota pionu, badZz dokota osi podtuznej (osi $migta).
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Omawiane w tym rozdziale urzgdzenia, odnoszace sie do
ruchow podtuznych i poprzecznych, muszg by¢ osobno
badane.

Przedewszystkiem jest rzeczg konieczng wytworzy¢
sobie jasny poglad na rozmaite przeznaczenia poszczegol-
nych organdéw. Rozrézniamy trzy grupy, ktdére okreslone
zostaty odpowiednio trzema wyrazami, umieszczonemi
w nagtdwku niniejszej czesci.

Pierwsza grupe tworza organy sterowania. Przez
stery samolotu rozumiemy te wszelkie urzadzenia, ktore
pozwalajg pilotowi dowolnie zmienia¢ kierunek
lotu. Zmiane te uskutecznia sie w taki sposob, ze naj-
pierw nadajemy samolotowi odpowiedni obrdt; przytem
musimy mie¢ moznosC obracania go zaréwno dokota osi
pionowej, jak i poprzecznej. Zgodnie z wyzej powiedzia-
nem pierwsza zmiana nalezy do ruchow poprzecznych,
druga — do podtuznych. Zasade, sposob dziatania i wy-
konanie organdéw sterowniczych zapozyczyto budownictwo
samolotowe od budowy okretéw. Ster kierunkowy,
stuzacy do sterowania bocznego, przypomina zupetnie ster
okretowy: jest to plaski ptat obracajacy sie dokota
pionowej osi i umieszczony w tyle samolotu, w dostatecz-
nej odlegtosci od S$rodka ciezkosci; jego kat natarcia
reguluje pilot (patrz. rys. 122). Stosownie do wychylenia
steru na prawo czy na lewo (dla patrzacego w kierunku
lotu), doznaje oft ze strony powietrza naporu od strony
prawej, badz lewej, tak iz ogon samolotu skreca na lewo,
wzglednie na prawo, W sposéb podobny odbywa sie ste-
rowanie podiuzne przy pomocy t. zw, steru wysoko-
§ci, t, j, ptaskiego ptata, ktéry (rys, 122) moze sie obra-
ca¢ dokota osi poziomej, prostopadtej do kierunku lotu;
jego kat natarcia tez jest regulowany reka pilota. Po
wychyleniu steru wysokos$ci ku g6rze otrzymuje ster,
a wraz z nim ogon samolotu, nacisk wdot, O wielkoSciach
wystepujacych tu sit i t. p. bedzie mowa w rozdz. 36,
0 sposobie za$ dziatania sterow — w rozdz. 38.

Trudniej jest wyjasni¢, co rozumiemy przez sta-
teczno$¢, wzglednie przez urzadzenia, stuzace do osigg-
niecia statecznosci. Ogo6lnie nazywamy ruch lub stan réwno-
wagi statecznym, o ile posiada te wiasno$¢, ze po chwi-
lowem zakioceniu go z zewnatrz powraca sam przez sie
do stanu poprzedniego. Stateczna jest, naprzyktad, réwno-



33. Przeglad ogolny, 221

waga stojagcego prostopadtoscianu lub prostego walca
(rys. 123); istotnie, wyobrazmy sobie, ze jaka$ przyczyna
zewnetrzna usituje wywrdci¢ taki prostopadtoscian np»
w lewo — dokota jego krawedzi; dajmy na to, ze bryla
przejdzie do potozenia zaznaczonego linjg przerywang;
wowczas dziatanie sity ciezkosci, jak wida¢ z rysunku,
przeciwdziata obrotowi (gdyz linja dziatania tej sity prze-
chodzi na prawo od punktu podparcia). Moment obrotowy
sity ciezkosci przeciwdziata tu zawsze zakidceniu (o ile
tylko to ostatnie nie jest zbyt wielkie). WeZmy jednak
pod uwage bryle o ksztalcie jajowatym, postawiong, jak
na rysunku 124; znajduje sie¢ ona takze w réwnowadze,
gdyz Srodek ciezkosci i punkt podparcia lezag na jednym
pionie — wszelako potozenie to nie jest stateczne. Kazde
bowiem najmniejsze zaktdcenie

przenosi $rodek ciezkosci bryty

do takiego potozenia (p. rys. 124),

ze moment obrotowy sily ciez-

kosci usituje jeszcze powiekszy¢

obrét, wywotany owem zaktéce-

niem (gdyz linja dziatania sily

CiezkosCi przebiega tym razem  Glhiecina  Nietatecrna
na lewo od punktu podparcia). réwnowaga.

Wiemy z doswiadczenia, iz jest

rzeczg praktycznie niemozliwg postawi¢ w ten sposéb
jajko. Pochodzi to stad, ze taki stan réwnowagi jest nie-
stateczny, a w zwyktych warunkach doswiadczalnych nie-
spos6b, w ciggu najkrotszego nawet czasu, uniknac jakich-
kolwiek zaktoceh. Zdarzaja sie oczywiscie rézne stopnie
statecznos$ci, stosownie do tego, przy jakich zakidceniach
zachowuje sie jeszcze dazno$¢ do przywrdcenia stanu po-
przedniego. Wyobrazmy sobie np. prostopadtoscian z rys.
123 o matej podstawie, a bardzo wysoki, woéwczas nie-
wiele trzeba, by go wywréci¢; tylko w stosunku do bar-
dzo malych zakidcen zachowuje sie on statecznie. Nato-
miast pionowo postawione jajko nie jest stateczne nawet
w odniesieniu do najmniejszych zaktdcen.

W poprzednich rozdziatach zajmowalismy sie wia-
Sciwie wcigz warunkami réwnowagi samolotu, a mia-
nowicie pytaniem, kiedy sity wywierane przez powietrze
na powierzchnie nosne, na elementy $migha i inne czesci
samolotu sg w réwnowadze z jego ciezarem i silg ciggu
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Smigla. Pewne uzupetnienie wyprowadzonych warunkéw
rownowagi damy jeszcze w dwoch rozdziatach nastepnych,
W ogolnosci jednak warto$¢ praktyczna tych wynikéw
zalezy od tego, czy obliczony stan rownowagi jest sta-
teczny, czy nie. Tak wiec dla nieruchomego jajowa-
tego ciata warunek réwnowagi jest tylko jeden: S$rodek
ciezkosci i punkt podparcia muszg leze¢ na jednym pio-
nie. Mimo to wiemy, ze stan, w ktorym ten warunek jest
spetniony, jest praktycznie nieosiggalny, W odniesieniu do
samolotu za$ sprawa przedstawia sie tak: jesli potgczymy
ze sobg ptaty nosne, silnik, $Smiglo i nadto czesci aparatu,
niezbedne do uniesienia pilota oraz fadunku, to otrzy-
many uktad moze wprawdzie zgodnie z naszem oblicze-
niem by¢ w stanie rdwnowagi, lecz catkowicie nie-
statecznej. Jest réwnie niemozliwem lata¢ na takim
samolocie, jak postawi¢ pionowo jajko. To réwniez jest
przyczyna, dlaczego dopiero w stosunkowo nowszych cza-
sach lotnictwo stalo sie praktycznie mozliwe, mimo ze
proste rozwazania, zawarte w poprzednich rozdziatach,
Juz oddawna nie przedstawiaty zapewne nic nieosiggal-
nego dla ludzi obeznanych z zasadami mechaniki. Brako-
wato wiasnie zdobytej dopiero w naszych czasach znajo-
mosci urzadzen, ktéreby pozwolity uczynié¢ samolot,
przynajmniej w pewnym stopniu, uktadem
statecznym.

Podtuzna stateczno$¢ samolotu t. j, statecznos¢ w od-
niesieniu do zakidcen, przynaleznych do ruchéw podtuz-
nych, jest osiggana we wszystkich obecnie bedacych w uzyciu
ptatowcach przez umieszczenie na tylnym koncu samo-
lotu powierzchni ttumigcej wahania, inaczej stabilizacyjnej;
nosi onanazwe statecznika poziomego (p,rys, 122).
Statecznik poziomy jest to zazwyczaj prawie plaski piat,
ustawiony poziomo, lub zlekka pochylony; z reguty jest
on umieszczony przed sterem wysokosci. Jak we wste-
pie wspomniano, statecznik poziomy byt po raz pierwszy
zastosowany przez Penaud a. Szczegdtowiej o sposobie
dziatania bedzie mowa w rozdz. 39- Podobne dzia-
fanie, jak statecznika poziomego, jednak w stab-
szym stopniu, osigga sie przez zatamanie powierz-
chni no$nych w ksztatcie strzaty ku tytowi (rys. 125).
Przy dostatecznie mocnem zaakcentowaniu tego ksztattu
mozna wogole obejs¢ sie bez powierzchni stabilizacyjnej;
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tego typu samolot byt przygodnie wyprébowany nie bez
powodzenia przez Szkota Dunne'a (rys. 126).
Stateczno$¢ poprzeczna t j. stateczno$é¢ w od-
niesieniu do zaktocen ruchu poprzecznego, nie daje sie
osiagng¢ w tak zupetnym stopniu, jak to miato miejsce

Rys. 125, Samolot ze skrzydtami utozonemi w strzale,
oglagdany od dotu.

dla statecznosci podtuznej. Pomocniczym S$rodkiem do
osiggniecia statecznosci poprzecznej jest wygiecie ku go-
rze catych platow nosnych, t, zw. ustawienie skrzydet

w|ksztatciellitery V (na rys. 127 nieco przesadnie zazna-
czone), badZ tez silne wygiecie koncéw skrzydet ku go-
rze. Prawie catkowicie stateczny w kierunku poprzecznym
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byt bardzo czesto przedtem uzywany typ ,Taube“,
ktérego skrzydta byly bardzo mocno wygiete ku gorze.
Z pewnych wzgledéw odstapiono jednakze od tej kon-
strukcji, i obecnie stosuje sie samoloty o znacznie mniej-
szej statecznosci poprzecznej (por, rozdz, 40),

Rys, 127, Ustawienie skrzydet w ksztalcie V.

Okoliczno$¢, ze wspodtczesne samoloty muszg byc
okre$lone, jako jedynie stabo stateczne w kierunku po-
przecznym, prowadzi do trzeciej grupy urzadzen zazna-
czonych w nagtéwku. Poniewaz samolot moze posiadac
zarowno w kierunku podtuznym, jak i poprzecznym, tylko
ograniczong stateczno$¢ —przy wielkich zaktoceniach nie
mozna liczy¢ na jego stateczno$¢ — wiec, by lotnik nie
wystawial swego zycia na bezpos$rednie niebezpieczen-
stwo, musi istnie¢ co$ jeszcze, co umozliwitoby jemu sa-
memu opanowywac wieksze zaktécenia. Przez ustatecz-
nienie rozumiemy te urzadzenia, ktére pozwalaja
pilotowi z powodzeniem przeciwdziatac
przygodnie wystepujgcym zaktbéceniom sta-
nu robwnowagi. Z powyzszego juz wynika, ze potrzeba
ustatecznienia istnieje przewaznie przy ruchach poprzecz-
nych. Rzeczywiscie, jak zaznaczono we wstepie, decydu-
jacym krokiem do umozliwienia latania byto—obok wpro-
wadzenia statecznika poziomego przez Penaud'a —wyna-
lezienie zwichrowania powierzchni przez braci Wright.
Ustatecznienie w kierunku poprzecznym uskutecznia sie
powszechnie we wszystkich samolotach metodg braci
Wright, przez zwichrowanie koricow powierzchni nosnych,
wzglednie, co na jedno wychodzi, przez uzycie lotek,
t, J. waskich pfatow, stanowiacych ruchome zakon-
czenia skrzydet. Précz tego w pewnym stopniu, jako
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ustatecznienie w kierunku poprzecznym, stuzy rdéwniez
ster kierunkowy. Dla ustatecznienia w Kierunku podtuz-
nym niema naogot specjalnych organéw, w tym celu
uzywa sie wytgcznie steru wysokosci.

Ponizsza mata tabelka daje jasny przeglad dotych-
czasowych rozwazan, O sposobie dziatania poszczeg6lnych
urzadzen bedzie jeszcze wyczerpujagco powiedziane w na-
stepnych rozdziatach.

Ruchy Stery Stateczno$¢ Ustatecznienie

podiuzne  ster wysokosci Statecznik poziomy,  ster wysokosci
ustawienie skrzydet

w strzate.
poprzeczne  ster kierun- wygiecie koncéw zwichrowanie (lotki),
kowy powierzchni nos- ster Kierunkowy

nych, ksztatt litery V

Ster wysokosci i statecznik poziomy razem stanowig
usterzenie poziome, ster kierunkowy i statecznik
pionowy okreSlamy, jako usterzenie pionowe.
Ogoblne zachowanie sie samolotu wzgledem r6znych mozli-
wych zaktoceri stanowi to, co przyjeto nazywaé jego
~wtasciwosciami w locie“ (w przeciwstawieniu do
,0siggow” lotu).

34. Srodek ciezkosci i $rodek parcia.

Zanim przystagpimy do omdwienia sposobu dziatania
usterzenia, musimy dodac¢ krotkie wyjasnienie, poprzednio
pominiete, ktore jednak wiasciwie odnosi sie jeszcze do
warunkéw réwnowagi, a wiec do lotu trwatego. Mowilis-
my mianowicie w poprzednich rozdziatach wytgcznie
o rownosci sit: sita nosna = ciezar, opor = sita ciggu. Na
tych dwoch warunkach opierato sie cate obliczenie samo-
lotu (rozdz, od 27 do 32), Lecz dla réwnowagi ciata nie
wystarcza, ze sity wzajemnie sie znoszg co do wielkosci.
Jak wiadomo, dwie sity rdwnej wielkosci, lecz przeciwnie
skierowane, dziatajagce wzdluz dwdch réwnolegtych linij,
nazywamy parag sit. Sily takie, dzialajac na ciato nie
stwarzajg stanu rownowagi, lecz usitujg ciato obrocié.
By réwnowaga byta zachowana, musi by¢ réwna zeru
nietylko suma sktadowych sit w kazdym Kkierunku, lecz
rowniez suma ,,momentow* wszystkich sit, t, j, iloczy-

15
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now kazdej sity przez jej ramie—z uwzglednieniem znaku, od-
powiadajacego kierunkowi obrotu. Te warunki réwno-
wagi, ktdre dofaczajg sie do poprzednio wytuszczonych,
nie odgrywajg wiasciwie zadnej roli przy obliczaniu osig-
géw lotu (co stanowito gtowng tres¢ poprzednich r6zdzia-
tow); beda one miaty natomiast znaczenie rozstrzygajace
dlasprawy wtasciwosci lotu, ktdrg mamy sie zajmowac
w tej czesci.

Sity, dziatajace z zewnatrz na samolot, ktore obec-
nie musimy wzig¢ pod uwage, Sg nastepujace; sita ciez-
kosci, sita nosna i opdr czotow'y platbw nosnych, opor
szkodliwy, sita ciggu i moment oporowy S$migta. Sity, wy-
stepujgce w samym silniku, jak nacisk ttokowy, moment
obrotowy na wale wykorbionym, tarcie w tozyskach i t. d.
nie majg, jako ,sity wewnetrzne“, zadnego wpltywu na
rownowage catego samolotu. (O tak zwanem dziataniu gi-
roskopowem czesci wirujacych bedzie mowa w rozdz, 40).

Wszystkie wymienione tu sity sg wiasciwie wprowa-
dzone dla uproszczenia, w zastepstwie ogdtu sit, roztozo-
nych w sposob ciggly i dziatajacych na wszystkie ele-
menty catego samolotu, wzglednie ptatdbw nosnych albo
$migta. A wiec najpierw sity ciezkosci dziatajg pionowo
nadot na wszystkie czesci samolotu, znajdujacy sie w nim
fadunek i t, p.; wypadkowa tych sit, ktérg krotko ozna-
czyliSmy, jako ciezar, zawsze przechodzi przez catkowi-
cie okres$lony niezmienny punkt samolotu, noszacy nazwe
jego Srodka ciezkosci (5 na rys. 128), Potozenie
Srodka ciezkoSci mozna wyznaczy¢, skoro znane jest po-
tozenie i ciezar wszystkich czesci stanowigcych tadunek,
a to badZ wedlug znanych regut skiadania sit réwnole-
gltych, badz tez, o ile samolot jest juz zbudowany, przez
odpowiednie wywazanie. W tym celu stawia sie samolot na
dwodch oddzielnych wagach, rys. 129; raz w normalnem
potozeniu spoczynku, nastepnie z mozliwie najwyzej pod-
niesionym ogonem, przyczem za kazdym razem tak, aby
jedna waga znajdowata sie pod kotami, a druga pod ptoza.
O ile np. przy pierwszem wazeniu otrzymamy, jako nacisk
od przodu 860 kg, a od tylu 190 kg, to stagd wynika, ze
Srodek ciezkosci lezy na linji AA, ktoéra dzieli odlegtosé
miedzy linjami pionowemi, przechodzacemi przez obydwa
punkty podparcia, w stosunku 19:86. Jezeli za$ drugi
pomiar daje 950kg i 100kg, to jako drugie potozenie
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srodka ciezkosci mamy linje BB, ktora (na prawym rysunku)
dzieli odlegto$¢ miedzy linjami pionowemi, przechodzgcemi,
przez punkt podparcia kot oraz ptozy, w stosunku 95:10
Kreslac obie linje na tym samym rysunku, otrzymamy
w ich przecieciu 5 potozenie Srodka ciezkosci (por. tez
Tozdz. 41).

Sity aerodynamiczne, dzialajgce na czesci
ptatéw nosnych, daja, jak wiemy z czesci drugiej, wy-
padkowa, ktora jest w przyblizeniu prostopadta do cie-
ciwy profilu. O polozeniu jej linji dziatania narazie

B

Rys. 129. Woyznaczenie $rodka ciezkosci przez wywazanie,

mozna powiedzie¢ tylko tyle: ze wzgledu na symetrje
musi ona leze¢ w plaszczyZznie $rodkowej catego samo-
lotu; dlatego tez na rys. 128, ktéry przedstawia przekrdj
podtuzny samolotu, widzimy jg, jako prostg stabo pochy-
long wzgledem .pionu. Dokfadny kierunek, jak wiemy.
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okreSlony jest stosunkiem spétczynnikow Zx\Zy, czyli
t. zw. spdtczynnikiem szybowania. Ale w ten sposob poto~
zenie linji dziatania nie jest jeszcze catkowicie oznaczone.
Musi by¢ jeszcze znany ktory$ z jej punktdw, np. jej
punkt przeciecia z pozioma osig samolotu.

Na rys. 130, podobnie, jak na rys. 16, raz jeszcze
jest przeniesiony z rys. 15 profil ptata nosnego. Roz-
patrywany profil nakreslony jest z katem natarcia d= 4R
Przytem obecnie wrysowaliSmy wypadkowg P sit aero”
dynamicznych nietylko co do wielkosci, lecz i co do po-

tozeni a—zgodnie z wynikami pomiaréw. Widzimy, ze naj-
prosciej jest ustali¢ to potozenie w ten sposéb, ze okresla
sie punkt przeciecia wypadkowej z cieciwg profilu, poda-
jac jego odlegtos¢ e od krawedzi przedniej. Za kazdym
razem, gdy badamy zdatnosé¢ profilu na ptat nosny,
nalezy okreslic dla wszystkich katéw natarcia
procz obydwu spoétczynnikow: sity nosnej Zy i oporu czo-
towego 2Zx, jeszcze odlegtos$¢ e, najlepiej w stosunku
do szerokos$ci skrzydta t (rys. 130). Rys. 20 wskazuje dla
profilu, przedstawionego na rys. 15, potozenie wypadko-
wej, albo, jak sie tez mowi, Srodka parcia. Rzedne
krzywej, liczone od gornej osi odcietych (zgodnie ze
skalg umieszczong po prawej stronie), dajg odlegtos¢ e od
przedniej krawedzi, wyrazong w procentach catej dtu-
gosci profilu. Liczac rzedne od dotu do gory i odczytujac we-
dtug skali, umieszczonej po lewej stronie, otrzymujemy
analogicznie odlegto$¢ e' od tylnej krawedzi ptata. Na
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rysunkach od 22 do 25 (p. lewe wykresy) podane sg dla
poszczegolnych profilbw—pod postacig przerywanych linij—
odlegtosci e w stosunku do szerokosci pfatow t. Na wy-
kresach biegunowych krzywe przerywane dajg zestawie-
nie odpowiadajagcych sobie wartosci spotczynnika sity nos-
nej Cy (rzedne) i wartoSci spotczynnika momentu Cm (od-
ciete), przyczem Cm rowna sie eCy\t.

Jesli samolot, przedstawiony w przekroju podtuz-
nym na rys, 128, posiada dwa prostokatne ptaty rownej
wielkosci, ktérych krawedzie sg prostopadte do ptaszczyzny
podtuznej (nie w ksztatcie strzaty!), to ogdlna wypad-
kowa sit aerodynamicznych P dla obydwéch platéw lezy,
iak zaznaczono, doktadnie posrodku miedzy sitami Pg i Pd,
ktére odpowiadaja gérnemu wzgl, dolnemu platowi. o ile
gérna i dolna powierzchnie sg nierébwne, to, jak wiado-
mo, wypadkowa przesuwa sie w strone wiekszej skiado-
wej. Jezeli jednak kontury nie sg prostopadie do ptasz-
czyzny podituznej (ksztalt strzaly, por. rys. 125), to juz
przy wyznaczaniu skiadowych Pg i Pd trzeba mieé na
uwadze, ze rzuty poszczeg6lnych przekrojow piata nie
pokrywajg sie. W kazdym jednak przypadku, majac ry-
sunek 20, wzglednie analogiczne, odnoszgce sie do bada-
nego profilu, mozna jednoznacznie ustalic potozenie wy-
padkowej P, przyczem w ogélnosci dla kazdego kata na-
tarcia otrzymujemy inne pofozenie.

Bardzo czesto styszy sie i czyta o t. zw. ,,$rodku
parcia“ cisnien, wywieranych na samolot: punkt ten
powinien rzekomo zbiegaC sie ze srodkiem ciezkosci i t. p.
Mniema sie przytem, ze to jest punkt, ktéry posiada dla
sit dziatajacych na powierzchnie nosne podobne znaczenie,
jak dla sit ciezkosci — Srodek ciezkosci. Ogédlnie biorac,
jest to jednak mniemanie btedne. Poszczegodlne sity ciez-
kosci, dziatajace na czeSci jakiegolwiek ciata, sg zawsze
do siebie réwnolegte | zachowuja niezmiennie wielkos¢
i kierunek przy jakimkolwiek obrocie ciata. Dla zespotu
takich i tylko takich sit stusznem jest twierdzenie, ze
wypadkowa musi przechodzi¢ przez okreslony staty punkt
ciata, ktory wiasnie nazywa sie Srodkiem ciezkosci. Na-
tomiast sity, dziatajagce ze strony powietrza na poszcze-
golne czesci ptatow nosnych, sa zupeilnie innej natury:
nie wszystkie sgrownolegte, zmieniajg tez swoje wielkosci.
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gdy ciato obraca sie, zachowujgc Kkierunek swej pred-
kosci. Bezwarunkowo niema zgory okresSlonego punktu,
przez ktéry musiataby przechodzi¢ ich wypadkowa; je-
zeli dla réznych katow natarcia narysujemy wypadkowe
we wiasciwych potozeniach, to naog6t nie otrzymamy
jednego punktu wspolnego. Mozna byloby jedynie moéwic
dla kazdego kata natarcia o innym Srodku parcia i to
tez tylko wowczas, jezeli go uprzednio dowolnie zde-
finjujemy, np. jako punkt przeciecia kazdorazowej wy-
padkowej z osig $migla, lub w inny podobny sposdb.
W rzeczywistosci istnieje tylko linja dziatania wypadko-
wej sit aerodynamicznych, ktérg tez nazywamy ,1inja
srodka parc”.

Do sity nosnej i oporu czotowego, dziatajgcych na
ptaty, dofgcza sie jeszcze omawiany w rozdz. 4i5 opor
szkodliwy. Kierunek jego jest odwrotny do kierunku
ruchu, a wiec przy normalnym locie, jak na rys. 128,
jest on skierowany poziomo na prawo i dziata na wszyst-
kie czesci powierzchni kadtuba, podwozia, stupkéw tgcza-
cych ptaty it p. Trudno jest dokfadnie wyrachowac,
gdzie lezy linja dziatania oporu szkodliwego; mozna to
lepiej lub gorzej oszacowaé, jezeli sobie uswiadomimy,
ktére czesci majg najznaczniejszy opér. Na rys. 128 jest
przyjete, ze linja dziatania sity R lezy nieco ponizej osi $mi-
ola. Jezeli przedtuzymy te linje dziatania az do przeciecia
z sita P, dzialajaca na platy, to mozemy je zastgpié, na
zasadzie prawa réwnolegtoboku, jedng wypadkowa, ktorej
linja dziatania przechodzi przez ten punkt przeciecia,
W ten spos6b powstatg site oznaczyliSmy na rys. 128
przez P'\ jest ona, oczywiscie, silniej pochylona wzgledem
pionu niz P. Pozatem stwierdzamy fatwo, ze biad, popet-
niony przy zaktadaniu wysokosci potozenia sity R, tylko
nieznacznie wptywa na P'.

Ostatnig wreszcie do rozpatrzenia w tern zestawieniu
jest sita ciggu T Smigla, albowiem moment oporowy,
jak to jeszcze zobaczymy, nie wystepuje przy badaniu
rownowagi podtuznej. Linja dziatania sity T, ze wzgledu
na symetryczng budowe $migla, zgodna jest z jego o0sig
obrotu, o ile tylko stusznem jest zatozenie, ze kierunkiem
lotu jest 0§ Smigla. W locie poziomym ma to zawsze
miejsce, conajmniej z duzem przyblizeniem.
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35. Zachowanie réwnowagi pod wpltywem
dziatania steréw i statecznikow.

Na poczatku rozdz, 34 wyjasniliSmy, ze suma momen-
tow sit, dziatajacych na kazde cialo, pozostajgce w spo-
czynku, badz ruchu jednostajnym, musi by¢ rowna zeru.
Twierdzenie to zastosujemy obecnie do badania zalez-
nosci, wystepujacych przy locie poziomym samolotu.

Mamy w ogolnosci do rozpatrzenia trzy sity: ciezar
G, dzialajagcy wzdluz pionowej, przechodzacej przez sro-
dek ciezkosci; site ciggu T — wzdtuz osi Smigta; wreszcie
wypadkowg P' wszystkich oddziatywan powietrza na sa-
molot (za wytgczeniem $migta) — o jej linji dziatania byta
mowa w poprzednim rozdziale. Wedlug znanego twier-
dzenia statyki trzy sity tylko wtedy mogg by¢ w réwno-
wadze (tylko wtedy spetnione sg warunki momentow),
gdy ich linje dziatania spotykajg sie w jednym punkcie,
“ad wynika zasada: Aby samolot mdgt leciec
poziomo z jednostajng predkos$ciag, to wy-
padkowa P' sit aerodynamicznych (sita nos-
na -j- opor czotowy wraz z oporem szkodliwym) musi
przecina¢ o0$ $migta wtym samym punkcie,
coilinja pionowa, przechodzgca przez §ro-
dek ciezkoS$ci. Na rys, 128 zatozyliSmy, ze te warun-
ki sa spetnione.

Widzimy, ze wypadkowa P' moze nie przechodzic¢
przez $rodek ciezkosci. To zadanie wymienia sie jednak
czesto, jako konieczne; tymczasem jest ono stuszne, jak
widzielisSmy, tylko wowczas, gdy o$ $migta przechodzi
przez S$rodek ciezkosci — uktad naogo6t unikany. Jezeli
za$ oS lezy nieco nizej, jak na rys. 128, to sita ciggu
Smigta usituje obroci¢ samolot dokota jego Srodka ciezkosci
w ten sposob, by przéd podnies¢, a ogon obnizy¢. Przy
locie pozilomym dazno$¢ ta jest oczywiscie niweczona
przez przeciwdziatajacg site aerodynamiczng P'. Jezeli
Jednak zdtawimy silnik lub go catkowicie zatrzymamy, to
przewazy moment obrotowy sity P\ tak ze przéd samo-
lotu obnizy sie, i dzieki temu ustala sie dobre przejscie
do lotu szybowego. Przeciwny przypadek, gdy o$ Smigla
lezy wysoko nad S$rodkiem ciezkoscl, bytby niebezpieczny,
gdyz samolot w razie zatrzymania silnika stawatby natych-
miast deba.
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Na rys. 131 wykreslone sg raz jeszcze w powiekszeniu
sity G, P' { T z uwzglednieniem potozenia srodka ciezkosci,
przyczem uwidoczniona jest zgodnos$¢ sity T z pozioma, a si-
ty G/z pionowa sktadowg wypadkowej P'. Zgodnos¢ ta byta
wszak* podstawg zateznosci rozwinietych w czesci szostej.

OznaczylisSmy odlegtos¢ Srodka
ciezkosci od linji dziatania sity P’
przez k', za$ od T—przez z. Po-
niewaz oba prostokatne tréjkaty
ABC i ADS majag wspélny kat
przy wierzchotku A, sg wiec
podobne, a stad wynika;
z:k'=P": T albo 2:. T=k".P".
Lecz z. T jest to moment, z ja-
kim sita ciggu S$migla usituje
obréci¢ samolot przodem do gé-
ry dokota srodka ciezkosci; za$
k'.P“jest to moment, z jakim sity
aerodynamiczne usitujg obrécic
samolot w kierunku przeciwnym.
Z rownosci tych dwdch wyrazen wynika, ze przy ukia-
dzie, jak na rys. 131, suma momentow jest rowna zeru;
innemi stowy: przyjete na rys. 128 i 131 zaleznosci, we-
dtug ktorych linje dziatania sit G, Ti P' przechodza przez
jeden punkt, spetniajg wiasnie warunki réwnowagi, wy-
powiedziane na poczatku tego rozdziatu.

O ile w samolocie odlegtos¢ k' jest mniejsza, niz
tego wymaga zalezno$¢ z.T= k'.P', a wiec taka, ze P’
przechodzi na lewo od punktu przeciecia osi $migha z linjg
dziatania sity ciezkosci (np. jak na rys. 132, gdzie nawet
przyjeto k' ujemne), wowczas w kazdym razie zostaje na-
skutek przewazajacej wartosci . z dodatkowy moment,
usitujgcy podnies¢ przdd, a opusci¢ ogon. Méwimy w tym
przypadku, ze samolot cigzy na ogon. W przeciwnym
razie, gdy ramie k' jest zbyt wielkie (rys. 133), mowimy
o samolocie, ze cigzy na gtowe. Najprostszy, ale nie
zawsze dla wykonanego samolotu mozliwy sposéb usu-
niecia tego niewyréwnowazenia polega na tern, zeby przez
zmiang potozenia fadunkoéw przesungé¢ Srodek ciezkosci.
Czesto jest sie zmuszonym przesuwac phaty wzgledem
kadtuba, przeczem P' otrzymuje catkowite przesuniecie.
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Srodek ciezkosci za$ tylko przesuniecie czeSciowe, odpo-
wiadajagce stosunkowi ciezaru ptatow do catkowitego
ciezaru.

Nie zawsze jest mozliwe zgoéry tak ustawi¢ platy,
albo je potem tak przesung¢, aby samolot by, jak powia-
damy, zupeinie ,wyréwnowazony", t, j, nie cigzyt ani na
glowe, ani na ogon. Posiadamy jednak jeszcze jeden $ro-
dek do podtrzymania rownowagi momentow; jest nim sta-
tecznik poziomy. Dotychczas nie mowiliSmy jeszcze
wecale o sitach, dziatajgcych na stery i stateczniki. Jesli zgory

Rys, 132, Uktad cigzacy Rys. 133, Uktad cigzacy
na ogon. na glowe.

zatozymy, ze przy poziomym locie ster wysokosci i sta-
tecznik poziomy sag ustawione dokiadnie poziomo, wow-
czas powiekszajg one najwyzej nieco opor szkodliwy sa-
molotu, nie doznajgc pozatem znaczniejszych sit ze strony
powietrza. Nic jednak nie stoi na przeszkodzie, by nadac
statecznikowi poziomemu pewien maly np. dodatni kat
natarcia. Wzbudzi on wdwczas pewng site nosng, o ktd-
rej wielkosci bedzie jeszcze mowa w nastepnym rozdziale.
Sita nosna statecznika dodaje sie do sity nosnej ptatéw
i przedewszystkiem sprawia, ze wypadkowa P' sit aero-
dynamicznych wedruje dalej do tylu. O ile samolot cigzyt
na ogon, to moze by¢ wyréwnowazony przez ,dodatnie”
nastawienie statecznika poziomego. Odwrotnie, cigzenie
na gtowe mozna usungé przez ,ujemne" nastawienie sta-
tecznika poziomego, t. ], dzieki temu, ze nadamy statecz-
nikowi wiasciwy ujemny kat natarcia. Nalezy jednak ko-
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rzysta¢ ze statecznikdw poziomych do wyréwnowazania
tylko w waskich granicach. Albowiem 2z silg no$na,
wzglednie z sitg skierowana w dot, zawsze zwigzany jest
tez opor czotowy, ktéry w stosunku do tych sit jest na-
ogot dla statecznikéw wiekszy niz dla ptatow, ktorych
profil ksztattowany jest starannie ze szczeg6lnem uwzgled-
nieniem korzystnego spétczynnika szybowania. Jezeli juz
zgory przy konstrukcji samolotu liczymy sie z tern, ze
statecznik poziomy bedzie ,niosacy”, a nie ,,obojetny",
to jest rzeczg racjonalng nie ksztattowal go jako ptat
ptaski, lecz nada¢ mu wiasciwy profil.

Nawet przy najbardziej starannem ustawieniu ptatow
nosnych i statecznika poziomego nie mozna osiagna¢ cat-
kowitego ,,wyréwnowazenia" momentow. Nalezy bowiem
liczy¢ sie z malemi wahaniami obciazenia — np. nasku-
tek zmniejszenia sie zapasu benzyny, ktéra nie zawsze
znajduje sie dokfadnie w Srodku ciezkosci samolotu, badZz
tez naskutek wedrowki pasazeréw. Wowczas przychodzi
z pomoca ster wysoko$ci, nastawiany wedlug po-
trzeby przez pilota i dziatajacy w sposéb podobny do po-
przednio pokazanego na przykiadzie statecznika pozio-
mego. Jezeli samolot cigzy na glowe, to ujawnia sie to
w ten sposob, ze pilot, by lecie¢ poziomo, musi ,,ciggnac
ster" t.j, wywiera¢ nacisk na drazek sterowy tak, jak-
gdyby chciat sie wzbija¢. W przypadku samolotu cigza-
cego na ogon, nalezy w locie poziomym, przeciwnie,
»cisng¢" na ster, t. j. positkowaC sie sterem wysokosci
tak, jak to ma miejsce podczas lotu w dot. Przy catko-
wicie wyréwnowazonym samolocie mozna ster wysokosSci
pusci¢ swobodnie. Czesto tez spotyka sie urzadzenia, ktére
pozwalajg pilotowi unieruchomi¢ mechanizm sterowniczy
w okreslonem potozeniu, odpowiadajagcem chwilowemu sta-
nowi obcigzenia samolotu.

Samolot, wyréwnowazony w locie poziomym, moze
cigzy¢ na glowe lub ogon przy wznoszeniu lub w locie
szybowym, gdyz w zwiazku ze zmiang kierunku ruchu
zmienia sie kat natarcia, a wraz z nim potozenie sity
nosnej ptatdw. Z reguly zada sie wyréwnowazenia tylko
dla lotu poziomego i dla lotu szybowego bez silnika, od-
bywajacego sie przy stosownym Kkacie pochylenia toru.
Jest tez to tatwe do osiggniecia w wyzej wspomnianym
uktadzie, w ktérym o$ Smigta przechodzi ponizej S$rodka
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ciezkosci. Gdy bowiem — naskutek zatrzymania silnika—
przestaje dziata¢ sita ciggu, to znika tez jej moment,
ktory usitowat podnies¢ przéd samolotu, Wowczas przy
mato pochylonym locie szybowym musi ustali¢ sie pred-
koS¢ mniejsza od predkosci lotu poziomego (rozdz. 27,
na rys. 108 punkt C wzgl. A], a wiec stan, odpowiada-
jacy wiekszemu katowi natarcia. Widzimy jednak, np.
z rys. 20, ze przy powiekszeniu kata natarcia linja dziata-
nia sity nosnej przesuwa sie naprzdd, dotgcza sie zatem
moment, podnoszacy przéd samolotu. Ten ostatni moze
zastgpi¢ brakujagcy moment sity ciggu i w ten sposob
ustalic¢ znowu rownowage, W prawidtowo zbudowanym
samolocie mozna ster wysokos$ci swobodnie pusci¢ i przy
locie poziomym i przy locie szybowym.

Nalezy si¢ jeszcze zastanowiC, jakie znaczenie ma
moment oporowy JIt Smigta dla rownowagi samolotu.
Moment ten usituje obrdci¢ samolot dokota osi, przecho-
dzacej przez S$rodek ciezkosci (55 na rys. 128) 1 réwno-
leglej do osi $migta, przytem w Kierunku przeciwnym do
kierunku obrotu $migta. Taki obrot nalezy do dziedziny
ruchbw poprzecznych, w sensie wyjasnien rozdz. 33,
podczas gdy sity G, TiP'iich momenty oddziatywujg wy-
tacznie na ruchy podtuzne. Mozna wiec rozpatrywa¢ M
catkiem osobno. Przedewszystkiem musimy wyrobi¢ sobie
poglad na przyblizong wielkos¢ momentu M.

Poniewaz M jest co do wielkosci réwne momentowi
napedowemu silnika, mozemy wiec zastosowaé zalezno$é,
wyprowadzong na korncu rozdz. 22:

>X= 716--

gdzie L oznacza moc silnika w KM, n — liczbe obrotow
na minute. Wezmy pod uwage samolot, rozpatrzony dla
przyktadu w rozdz. 32, o wadze 1050 kg, z silnikiem o
mocy L = 185 KM i liczbie obrotéw n = 1400. Stad otrzy-
mujemy JT7—716.185 :1400 = 95 kgm. Taki jest wihasnie
moment, z jakim $migto usituje obroci¢ samolot (rys, 134),
dazac do podniesienia prawego skrzydta (dla patrzacego
w kierunku lotu), a opuszczenia lewego. Z drugiej strony na
prawe i lewe skrzydto przypada po polowie ciezaru,
a wiec 525 kg. Jezeli rozpietos¢ samolotu réwna jest okrg-"
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glo 10 m, to odlegtos¢ Srodkéw obu skrzydet wyniesie 5m;
nalezy sobie wyobrazié, ze w tych wilasnie miejscach sa
przytozone sity nosne po 525 Kkg. Jezeli teraz przyjmiemy,
ze sita nosna lewego skrzydta zwiekszyta sie 0 95:5=19 kg,
a prawego o tylez zmniejszyta, to w sumie dajg one nadal
1050 kg, natomiast momenty obrotowe obydwoéch sit wzgle-
dem osi $migta nie znoszg sie, lecz dajg 2,5 (525-f- 19) kgm,
w kierunku obrotu $migta, a 2,5 (525—19) kgm. w prze-

Rys, 134, Oddziatywanie momentu obrotowego Smigta na samolot.

ciwnym, tak iz pozostaje 5.19 = 95 kgm. o znaku
odwrotnym do M, Wida¢ stad, ze wystarczy zupetnie
nieznaczne przesuniecie w rozktadzie sit
nosnych obu skrzydet, aby zréwnowazy¢ dziatanie mo-
mentu Moment oporowy $migta bedzie zrébwnowazony,
jezeli np. w naszym przypadku jedno skrzydio bedzie
niosto o jakie 7% wiecej od drugiego. Praktycznie osigga
sie te roznice bardzo tatwo w ten sposéb, ze nie ustawia sie
skrzydet zupetnie identycznie, lecz nadaje im sie nieco réz-
ne katy natarcia, przynajmniej w poszczegolnych czesciach.
Miara zréznicowania musi byC w kazdym poszczegol-
nym przypadku ustalona drogg prob. Pozatem pewne
btedy w tym kierunku mozna unieszkodliwi¢ przez uzy-
cie lotek, podobnie jak btagd w wyréwnowazeniu podtuznem
usuwa sie przy pomocy steru wysokosci. Uzycie dwbdch
przeciwnie obracajacych sie S$migiet, ktore zastosowali
bracia Wright na swych pierwszych samolotach celem
usuniecia dziatania momentu M, nie jest bynajmniej ko-
nieczne. Nawet w samolotach o dwdch réwnolegle usta-
wionych silnikach, gdzie bytoby rzeczg fatwg nada¢ im
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przeciwne Kkierunki obrotu, pomija sie to z reguly, gdyz
wobec matej wielkoSci M nie optaca sie wprowadza¢ na"
wet takich drobnych komplikacy;j.

Woreszcie nalezy tutaj wspomnie¢, ze ster kierun-
kowy i statecznik pionowy —ustawiony podobnie
jak statecznik poziomy przed sterem Kkierunkowym —
(rys. 122)}—mogg by¢ uzyte do wyrdéwnania niesymetrycz-
nego dziatania skrzydet, matych odchylen kierunku ciagu
$migha i t. d.; uskutecznia sie to przez odpowiednie usta-
wienie statecznika, wyprowadzajgc go z normalnego po-
fozenie przez obrét dokota pionu. Jest jasne, ze takie
»,CZynne* ustawienie usterzenia pionowego nalezy uwazac
jedynie za zio konieczne.

Skutki btedéw w symetrji, niewyréwnane przez ja-
kiekolwiek state urzadzenia, moga byC usuniete podczas
lotu przez wychylenie steru. Powiadamy, ze samolot
»,Ciagnie na prawo* albo ,ciggnie na lewo”, gdy ko-
niecznem jest dla utrzymania normalnego lotu wychylenie
steru kierunkowego na lewo, wzgl. na prawo, oraz
powiadamy, ze ,,zwisa na prawo” albo ,zwisa na le-
wo*“, jezeli wymagane jest odpowiednie dziatanie lotek..

36. Sity dziatajgce na stery i stateczniki.
Moment bezwladnosci.

Obliczenie sit aerodynamicznych, dziatajgcych na
stery i stateczniki, wynika ztego samego ogdlnego prawa
(rozdz, 6), ktore miato zastosowanie do wszystkich innych
dotychczas rozwazanych sit, wywieranych przez powietrze.
Stateczniki oraz ster wysokosci i kierunkowy sg zawsze
(a lotki czesto) wykonane jako platy ptlaskie, badz
prawie ptaskie. Przekroj ich odpowiada naogot profilowi
symetrycznemu bardzo plaskiemu i zaostrzonemu z tytu
(rys, 136), ZaleznoSci miedzy sitami, dziatajagcemi na pta-
skie pflaty, poruszajagce sie w powietrzu z rozmai-
temi katami natarcia, byly badane juz w najwczesniej-
szych okresach techniki lotniczej; w rzeczywistosci nie
sg one tak proste, jak poczatkowo przyjmowano. Ozna-
czywszy przez P site w kg, przez v predko$¢ w m/sek.
przez F rzeczywista wielko$¢ powierzchni ptaskiej w m™
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przez m gestos¢ powietrza (normalnie Vs), wreszcie przez
Ze odpowiedni spétczynnik, powinnismy przyjaé:

P=m.Ze.F.v™*

Kwestja polega znowu na tern, jak zachowuje sie spot-
czynnik Ze w rozmaitych przypadkach. Spotczynnik ten
jest oczywiscie zalezny od kata natarcia, z jakim
ptat porusza sie wzgledem powietrza; ' procz tego
Jednak zalezy on od ksztattu powierzchni, a mianowicie,
jesli to jest prostokat, od stosunku jego dhugosci do sze-
rokosci. Na rys. 135 jest przedstawiony wedtug danych

Rys, 135. Cisnienie wiatru na plyte plaska, ustawiong ukosnie, dla
roznych stosunkéw diugosci bokdow.

laboratorjum w Gottingen przebieg zmian spétczynnika
Ze przy katach natarcia d od o*do 90* dla prostokatnych
powierzchni o réznych stosunkach bokéw, a mianowicie,
jak wskazujg obok wypisane liczby, dla stosunku dtugosci
do szerokosci réwnego 3, 1,5,1 i0,5. Rozpatrujac krzywa,
odpowiadajacg stosunkowi 3:1, zobaczymy, ze spétczynnik
poczatkowo roénie proporcjonalnie do kata natarcia, na-
stepnie jednak, mniej wiecej przy 12" przestaje prawie
zupetnie rosnaé i dopiero przy znacznie wiekszych ka-
tach znowu sie zwieksza. Stad wynika, ze jesli mamy do
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czynienia ze sterem, ktérego wymiary odpowiadajg mniej
wiecej stosunkowi 3:1, to niema celu nadawa¢ mu usta-
wienia wiekszego od 12 chyba, Zze postaramy sie 0 spe-
cjalne urzadzenia, ktoéreby poprawity krzywg charaktery-
styczng w poréwnaniu z rys, 135. Tak wiec do wzmoc-
nienia dziatania sterow dagzy¢ nalezy nie
przez zwiekszanie ich wychylenia —przynaj-
mniej dla oddzielnie stojagcych plaszczyzn sterowych.
Liczbowo wynosi omawiany spotczynnik w naszym przy-
padku ok. 0,4 dla wychylenia réwnego 10“ a zatem, jezeli
kat a mierzony jest w stopniach, to zamiast Ze mozemy
pisa¢ 0,04 n. Przy predkosci 30 m/sek, t. j. 108 km/godz,
sita dziatajgca na 1 m" steru, przy maksymalnem wychy-
leniu 12 wynositaby
P= Vs.0,04.12.302 = 54

Stery kierunkowe sg zazwyczaj szersze, wspomniany sto-
sunek wynosi dla nich ok. 1:1. Widzimy z rys. 135,
ze dziatanie tego typu powierzchni, przy tym samym Kka-
cie natarcia, jest mniej wiecej dwa razy stabsze, a wiec
Ze wynosi ok. 0,02n; ale zato spotczynnik ten ros$nie pra-
wie linjowo az do kata natarcia ok. 36“, tak iz osigga
najwieksza warto$¢ przeszto 0,9, t. j, wiecej niz podwoj-
ng warto§¢ maksymalng, otrzymang poprzednio dla wez-
szej powierzchni.

Wyniki pomiaréw, przedstawione na rys. 135, odno-
sza sie do phaskich powierzchni odosobnionych, t. zn,
wystawionych na prad powietrza bez przylegajacych po-
wierzchni kierowniczych. Naogét jednak stery naszych
samolotow pracuja w innych warunkach. Przed sterem
wysokosci ustawiony jest statecznik poziomy, przed ste-
rem kierunkowym—statecznik pionowy, por. np. rys. 122.
Jesli wychylimy ster, nadajgc mu kat natarcia § (rys.
136), wowczas utworzy on z przynaleznym statecznikiem
kat rozwarty, réwny 180“—5. Wartos¢ sity aerodynamicz-

Rys. 136. Ster wraz ze statecznikiem.

nej, dziatajagcej na powierzchnie, wystawiong w ten spo-
sOb na prad powietrza, nie moze by¢ odczytana bez za-
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strzezen z wykresu 135, Jest jasne, ze prowadzenie mu-
si naog6t wzmocni¢ dziatanie steru. Statecznik i wychy-
lony ster zachowujg sie razem do pewnego stopnia tak,
jak pojedyncza powierzchnia zakrzywiona. Naskutek te-
go racjonalne badania sit, dziatajgcych na ster, muszg obej-
mowac cato$¢ usterzenia, utworzonego ze steru i state-
cznika. Wedlug dotychczasowych obserwacyj mozna
w przyblizeniu uwzgledni¢ wplyw statecznika na warto$¢
spotczynnika Zg, skoro sie odpowiednio poprawi stosunek
bokéw powierzchni, t. j. jeSli sie dotgczy do szerokosci
steru pokazng czes¢ szeroko$ci statecznika. Rys. 137

Rys, 137. Spoétczynnlk aerodynamiczny steru przy uwzglednieniu
wptywu reszty usterzenia,

wskazuje przebieg zmian spétczynnika Cg= 200 dla
waskiego steru, stanowigcego element usterzenia, naszki-
cowanego obok; nalezy tu zauwazy¢, ze sciany kadtuba zbie-
gajace sie w ostrze ponizej statecznika, dziatajg w istocie,
Jak przedtuzenie statecznika. Widzimy, ze omawiana krzy-
wa w przyblizeniu przebiega miedzy krzywemi 11i 1:.05
z rys, 135 (z pominieciem jednak silnego wzrostu, jal:i
wykazujg te ostatnie miedzy 3 i 40™. W praktyce zresz-
tg nie mozna liczy¢ na wystepujgce tam wyjatkowo
wysokie wartosci, gdyz chodzi w tym przypadku o bardzo
mato stateczne rodzaje przeptywu.

Statecznik poziomy lub pionowy, ustawiony w poto-
zeniu nie ,obojetnem* (rozdz. 35), wplywa na ster
W przewaznej mierze w ten sam sposéb, jak gdyby byt
w potozeniu obojetnem. Ostatnio byta tez wyprébowana
konstrukcja, w ktorej statecznik pionowy obraca sie¢ przy
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wychyleniu steru kierunkowego w te samg strone, ale
tylko o utamek kata wychylenia steru; dzieki temu sity,
dziatajace na ster, wyraZniej jeszcze wzrastaja.

Powierzchnie steréw wysokosci normalnych dwumiej-
scowych samolotow wynoszg okoto 1 do 2 m\ Zrozu-
miatem jest samo przez sie, ze ich skuteczno$¢ zalezna
jest jednakze nietylko od wielkosci powierzchni, lecz —
pomijajac zaleznos¢ od predkosci samolotu — jeszcze od
odlegtosci steru od S$rodka ciezkosci aparatu. Dziatanie
steru wysokosci polega bowiem na tern, ze sita aerody-
namiczna, wywarta na ster, daje moment obrotowy do-
kota $rodka ciezkosci. Moment ten réwna sie iloczynowi
wielkosci sity, dziatajacej na ster, przez odlegtos¢ jej
linji dziatania od Srodka ciezkosci samolotu. Przy matych
wychyleniach i niewielkiej szerokoS$ci steru mozna w przy-
blizeniu przyja¢ za ramie sity odlegtos¢ osi obrotu steru
od $rodka ciezkosci samolotu. Przy projektowaniu samo-
lotu bardzo czesto stosuje sie prostg formutke, wedtug
ktérej odlegtosé Srodka ciezkoSci od osi steru wysokosci
czyni sie rowng potowie rozpietoSci samolotu; niema
w tern oczywiscie nic obowigzujacego.

Jesli chodzi o wielko$¢ potrzebnego momentu
sterujgcego, a wiec o0 zagadnienie, jakiej wielkosci
wybracC ster i w jakiej odlegtosci od Srodka ciezkosci, to
miarodajnym okazuje sie obok wielko$ci samolotu, przede-
wszystkiem sposob roztozenia mas. Samoloty, ktérych
obcigzenie skupione jest przy S$rodku ciezkosci, wykazujg
mniejsza bezwiadno$¢ przy obrocie, fatwiej poddajg sie
sterowaniu i dzieki temu moga byé zaopatrzone w stery
mniejszej wielkosci. Za miarodajng wielko$¢, okre$lajaca
bezwtadno$¢ samolotu przy obrotach, nalezy uwazac t. zw,
ramie bezwiadnosci wzgl. moment bezwtadnoS$ci.

Ramie bezwiladnosci samolotu mozna obliczy¢ dla
jakiegokolwiek okreslonego potozenia osi, przesunietej pizzz
Srodek ciezkosci, skoro znane sg wielkosci i potozenia
poszczegblnych ciezarow wzgledem tej3 osi. Oznaczywszy
przez N, B, C, D,..,, ciezar poszczeg6lnych czesci sktadowych
samolotu i tadunkéw, przez a b, c,d... odlegtosci tych
elementow od wspomnianej osi, przesunietej przez $rodek
ciezkosci samolotu, utwérzmy wyrazenie
podzielmy te sume przez ciezar catkowity Q=A-{-B-{-C-\-...
I wyciggnijmy z tego ilorazu pierwiastek kwadratawy:

16
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Na2_| 572 |_C'c2 4-,,

G
Wielko$¢ r nosi nazwe ramienia bezwitadnos$ci samolotu
wzgledem obranej osi.

Doswiadczalnie okreslamy ramie bezwiadnosci przez
pomiar wahan samolotu. Zawieszamy samolot w tym
celu tak, by mogt sie waha¢ dokota jakiejkolwiek osi,
rownolegtej do prostej, przechodzacej przez Srodek ciez-
kosci, wzgledem ktérej chcemy okreslic ramie bezwiad-
nosci, Jesli s oznacza odlegto$¢ S$rodka ciezkoSci od osi
wahan  w metrach, t —okres catkowitego wahniecia
(w jedng idrugg strone) w sekundach, to ramie bezwiad-

nosci jest ~ przyczem ~ = 9,81 m/sek”,

r=

i = 3,14, Wiasnie do iloczynu ciezaru catkowitego przez
kwadrat ramienia bezwiadnosci, a wiec do Gr-, winna
by¢ proporcjonalna wielko§¢ momentu sterujacego (w za-
tozeniu, ze pozostate okolicznosci nie ulegly zmianie).
Przez moment bezwladnosci rozumiemy iloczyn z masy
i kwadratu ramienia bezwladnosci, a wiec Gr”: ~nie nalezy
go miesza¢ ze spotykanym w nauce o wytrzymatosci ma-
terjatbw momentem powierzchniowym drugiego rzedu,
ktéry tez czesto nazywany bywa momentem bezwiadnosci).

Przy badaniu dziatania steru wysokosci chodzi o ruchy
dokota osi poprzecznej samolotu. Ramie bezwitadnosci
wzgledem tej osi—dla dwumiejscowego samolotu przeciet-
nej wielkosci—posiada wartos¢ mniej wiecej 1,3 do 1,8 m.
Nalezy zauwazyé¢, ze dla samolotéw wielkich, posiadaja-
cych liczne silniki oraz zaloge, rozmieszczong w odlegtych
punktach samolotu, ramie bezwtadnos$ci rosnie w porow-
naniu do zwyktych samolotéw znacznie mocniej, nizby
sie nalezalo spodziewaé ze wzgledu na jego wymiary.
Dlatego tez samototy-otbrzymy otrzymujg stosunkowo
bardzo wielkie stery.

Stery kierunkowe normalnych dwumiejsco-
wych samolotow posiadajg powierzchnie okoto 1nm,
O wplywie odlegtosci srodka ciezkosci mozna powiedzieé
to samo, co przy sterze wysokosci. Przy wychyleniu steru
kierunkowego samolot obraca sie dokota osi pionowej,
przechodzacej przez $rodek ciezkosci. Ramie bezwtadnosci
wzgledem tej osi powieksza sie woéweczas, gdy samolot
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posiada  silniki  umieszczone  nazewnatrz  kadiuba.
Zresztg samoloty tego typu muszg posiadaé wyjat-
kowo wielki ster kierunkowy jeszcze dla innej przyczyny.
Na rys. 138 jest naszkicowany samolot - olbrzym
z czterema silnikami po 175 KM, umieszczonemi na skrzy-
diach, Cel roztozenia sity napedowej na cztery jednostki
polega gtéwnie na tern, by, w razie uszkodzenia jednego
silnika lub jego czesci, méc jeszcze lecie¢ przy pomocy
pozostatych, chocby ze zmniejszong sprawnoscig lotu.
Nalezy tu jednak zauwazy¢, ze sita ciaggu kazdego po-
szczegblnego $migta po-
siada linje dziatania, kté-
ra bynajmniej nie zbie-

Rys 138- Czterosilnikowy
samolot-olbrzym. Rys. 139. Przebieg zmian momentu bocznego.

ga sie z osig podtuzng samolotu. Dopdki pracujg z rowng
mocg wszystkie cztery silniki — albo przynajmniej kazde
dwa jednakowo odlegte od Srodka — dopoty wypadkowa
sit pociggowych przechodzi wzdtuz osi podtuznej samolotu,
a wiec przez jego Srodek ciezkoSci; dzieki temu mozemy
uwaza¢ za obowigzujace nasze poprzednie rozwazania
0 rownowadze (rozdz. 35). CoOz sie stanie jednakze, gdy
np. pierwszy silnik z lewej strony zawiedzie? Sita ciggu
jego Smigta, pomnozona przez odlegtos¢ jego osi od réw-
noleglej dor osi samolotu (w tym przyktadzie 4,5 m),
dawata moment obrotowy wzgledem osi pionowej; z chwilg
zatrzymania silnika zabraknie tego momentu dla zacho-
wania rownowagi. Samolot zaczyna ,.ciggna¢ w lewo*, t.
zn. ze koniecznem staje sie wychylenie steru kierunko-
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wego na prawo, jezeli chcemy zapobiec obrotowi samolotu
w lewo. Wielko$¢ niezbednego momentu sterujgcego za-
lezna jest od predkosci samolotu. Jak wiemy z rozdz, 18,
sita ciggu Smigta zmniejsza sie w miare wzrostu predkosci
lotu V; a wiec w przypadku zatrzymania np, silnika ze-
wnetrznego — moment niezbedny dla utrzymania
rownowagi bedzie tern mniejszy, im predkos$¢ v — wiek-
sza, Odpowiedni wykres widzimy na rys, 139, Na tymze
rysunku znajdujemy druga opadajacg krzywa, ktéra przed-
stawia moment ciagu wewnetrznego silnika, a ktéra po-
wstaje z poprzedniej przez zmniejszenie rzednych w sto-
sunku takim, jak odlegtosci silnikow od osi podiuznej
(w naszym przykladzie 4,5:1,9), Z drugiej strony, przy
danem usterzeniu Kierunkowem i danem najwiekszem wy-
chyleniu steru, rozporzgdzalny moment sterujacy
jest wprost proporcjonalny do kwadratu predkosci samolotu
(jak to w pierwszem przyblizeniu stusznem jest dla kaz-
dej sity aerodynamicznej). Jezeli wiec na wykresie nary-
sujemy odnoéng krzywag momentdw sterujacych, ktéra jest
parabolg o rosnacych rzednych, to przekonamy sie, ze
dalszy lot z zatrzymanym silnikiem jest mozliwy nie przy
kazdej predkosci, W punktach przeciecia paraboli z gérng
wzgl, dolng krzywg momentéw z rys, 139 znajdujemy
dolng granice predkosci lotu z zatrzymanym zewnetrznym
wzgl, wewnetrznym silnikiem. Im wieksze sg powierzchnie
steru, odlegtos¢ steru od $rodka ciezkosci oraz spolczyn-
nik aerodynamiczny steru przy jego najwiekszem wychy-
leniu, tern mniejsze sg predkosci, przy ktorych mozliwe
jest jeszcze wyrdwnanie lotu w razie zatrzymania bocz-
nego silnika. Nalezy nadto pamieta, ze jesli samolot —
z zatrzymanym jednym silnikiem — ma nietylko moc le-
cie¢ w prostej linji, lecz i zakre$la¢ przepisane tory, to
musi istnie¢ pewien nadmiar momentu sterujacego w po-
réwnaniu z tern, co jest konieczne do utrzymania réwno*
wagi.

Przy projektowaniu steru wysokosci tak skompliko-
wane rozwazania naogot nie wchodza w rachube. Czesto
w samolotach-olbrzymach dzieli sie niezbedng powierzch-
nie sterujgcg pomiedzy dwa lub wiecej poszczegdlnych
sterdw, umieszczonych obok siebie wzgl. jeden nad drugim,
(por. rys. 143).
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37. Mechanizm sterowania.

Ster wysokosci, ster kierunkowy i lotki samolotu muszg
by¢ w ten sposdb zmontowane, aby ich uruchomienie,
t zn. osiggniecie dowolnego wychylenia w powyzej prze-
widzianych granicach, byto mozliwe podczas lotu. Od
poczatku rozwoju techniki lotniczej przyjety sie prawie
niezmienne wzory mechanizméw sterowniczych, ktore
utrzymuja sie naogot we wszystkich krajach. Tak wiec
ster kierunkowy uruchamiany jest zapomocg orczyka
w ten sposob, ze wysuniecie lewej nogi powoduje obrét
w lewo, nacisk prawej nogi —obrét w prawo. Urucha-
mianie steru wysokosci i lotek uskutecznia sie jedna
i tg sama dZwignig sterowg, przyczem pchniecie dzwigni

Rys, 140, Widok ogélny mechanizmu sterowania kierunkowego,

naprzéd powoduje opuszczenie steru wysokosci, a wiec
pochylenie wddl przodu samolotu; pochylenie za$ na pra-
wo dZzwigni (albo obrét w prawo umocowanego na niej
kota sterowego) ma za skutek odpowiednie wychylenie
lotek, ktére powoduje opuszczenie prawego skrzydta samo-
lotu. W ten spos6b ustanowiona zalezno$¢ miedzy ruchami
pilota i wywolanemi przez nie zmianami potozenia
samolotu odpowiada naturalnemu instynktowi.

Rys. 140 wskazuje na konstrukcyjne potaczenie dzwigni,
umocowanej na sterze kierunkowym, z uruchamianym przez
pilota orczykiem, ktdry obraca sie dokola pionowej osi
AA, sztywno osadzonej w samolocie. Linki biegna od
orczyka wprost (nie skrzyzowane) do miejsc umocowania
na sterze kierunkowym. Na rys. 141 naszkicowane sg
analogiczne czesci, stuzace do uruchomienia steru wyso-
kosci i lotek, przyczem dla tych ostatnich przyjety zostat
mechanizm z kotem sterowem (kierownica), co stanowi
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uktad powszechnie stosowany na wigkszych samolotach.
Pchniecie dzwigni, na ktdérej osadzone jest koto sterowe,
obraca obydwie dzwignie A A (ktére w potozeniu réwno-
wagi sg pionowe) dokota oski, potozonej wpoprzek samo-
lotu, Dzwignie, osadzone na sterze wysokosci, w potoze-
niu rdbwnowagi sg tez pionowe; potgczone sg one zpierw-
szemiprzy pomocyskrzyzowanych linek, tak iz wyko-

nywujg obroty w przeciwnych kierunkach. Na watku kota
sterowego umocowana jest linka druciana, ktora, biegnac
po wielu krazkach, prowadzi do obydwdch dzwigienek umie-
szczonych na lotkach. Obracajac koto w prawo, podnosimy
prawag, a opuszczamy lewg lotke, przyczem obydwie obracajg
sie w przeciwne strony dokota osi C.

Bardzo czesto stosuje sie zamiast kota sterowego
drazek sterowy, rys. 142. Pilot trzyma rekoje$¢ drazka
sterowego jedng reka, pochylajac go wedtug potrzeby na
prawo lub na lewo, naprzéd lub wstecz. Boczne ruchy
dziatajg na lotki, ruch naprzod i wstecz — na ster wyso-
kosci. Procz tego w konstrukcji, przedstawionej na rys. 142,
przenoszenie ruchéw sterujagcych od pilota do steréw
uskutecznia sie nie przy pomocy linek, lecz przez
sztywne drazki i watki. Czesci takie, jak orczyk, dzwignia
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steru wysokosci, koto sterowe, wzgl, dragzek sterowy, sta-
nowig mechanizm wewnetrzny sterowania, podczas gdy
prowadzace do sterow linki, drazki i t, p. wraz z pewnemi
posredniemi dzwigniami tworza przewody sterujace.

Rys. 142. Widok og6lny mechanizmu Kkierujgcego sterem wysokosci
i lotkami (z drgzkiem sterowym).

Za posrednictwem przewodow sterujagcych przeno-
szone sg sity, dziatajagce na stery, na odpowiednie czesci
wewnetrznego mechanizmu sterowania. Praca, ktorg pi-
lot wykonywa dla uruchomienia steréw, réwna jest pracy
wykonanej whbrew sitom dziatajagcym na ster i powiek-
szonej nadto o prace tarcia, rozproszong w przewodach,
na kragzkach i w tozyskach. Nalezy zawsze usitowaC przez
odpowiednig konstrukcje mozliwie zmniejszy¢ sity tarcia.
Prace, wykonang na sterze wychylonym o okreSlony kat

liczymy wedtug wzoru P.p.w, gdzie P oznacza site
aerodynamiczng, dziatajagcg na ster, p —odlegtosC jej linji
dziatania od osi steru. WartoSci P i p okreSla sie przy
pomocy badan, ktére nalezy wykonaé¢ nie na oddzielnych
sterach, lecz na calem usterzeniu, badZz na odpowiadaja-
cym mu modelu (por, rozdz, 36),
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Nazwijmy przez P' site wywartg przez pilota, przez
p' odlegtos¢ jej punktu przytozenia od osi obrotu we-
wnetrznej dzwigni sterowej (por, np, rys, 141, na ktérym
wskazana jest odlegtos¢ p% wreszcie przez w' kat, o jaki
musi sie obroci¢ dzwignia sterowa, aby ster wychylit sie
0 kat W, mamy wowczas

P'.p'.w'= P.p. w praca tarcia,
albo, dzielac przez p\ w:

p—p PW " praca tarcia
p. w p'. w'

Stosunekp.W".p".w' nazywamy przektadnig sterowania.
Poniewaz najwieksza wartoSC P' jest ograniczona fizyczng
sitg pilota, a z drugiej strony zbyt mate wartosci P' mia-
tyby za skutek nadmierna czuto$¢ sterow, nalezy przeto
we wszystkich przypadkach starannie wybiera¢ przektad-
nig, Otoz p' niewiele moze sie zmienia¢, gdyz wymiary
wewnetrznego mechanizmu  sterowania okreSlone sg
w przyblizeniu przez wymiary korpusu pilota; podobnie
i stosunek w :w' zawarty jest w ciasnych granicach, gdyz
z jednej strony najwieksze wychylenie steru okreSlone
jest cechami samolotu, a z drugiej wychylenie dZwigni
sterowej — swoboda ruchow pilota. Pozostaje wiec wias-
ciwie do wyboru w szerokich granicach tylko wielkos¢ p
t, j, odlegtos¢ punktu przytozenia sity aerodynamicznej od
osi obrotu steru. Decydujemy o wielkoSci p przez obranie
potozenia osi steru.

Z reguly, zwlaszcza w mniejszych samolotach, o0$
tworzy réwnoczesnie przednig krawedZ steru (patrz np, na
rys, 122 ster wysokosci i lotki, a czeSciowo tez ster kie-
runkowy). Przy tym ukiadzie p ma zawsze wartos¢ do-
datnig, ktdra z pewng dokladnoscig znalezé mozna tylko
przez pomiar w tunelu aerodynamicznym,—Jezeli dla tej
wartosci p sita P' wypada zbyt wielka, to przesuwamy oS
obrotu steru wiecej do wewnatrz, albo przedtuzamy ster
czeSciowo poza 0s, jak to ma miejsce ze sterem Kierun-
kowym na rys. 122 i 140, W ten spos6b mozna zmniej-
szy¢ p az do zera—ster ,,0dcigzony“— a nawet uczynic¢
ujemnem. Niektdre zarysy steréw przedstawia rys, 143. Ster
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taki, jak ster kierunkowy na rys. 122 albo 140, nazywa-
my ,,czeSciowo odcigzonym"; zupetne odcigzenie oznacza-
toby, ze /7= o, przyczem sita P", wywierana przez pilota,
bytaby wowczas okre$lona tylko sitg tarcia. Nie poleca
sie jednak iS¢ zbyt daleko z odcigzaniem, gdyz w prze-
ciwnym razie wrazliwos¢ steru na nieprzewidziane wpltywy
bytaby zbyt wielka. — Z poprzedniego rozwazania widac,
ze wielko$¢ P' mozna jedynie regulowac, zmieniajgc odle-
gto$¢ p, a nie np. wielkos¢ dzwigienki na sterze i t. p.

1

Rys. 143. Typowe kontury steréw wysokosci i kierunkowych.

Jako najwieksze wartosci sit, wywieranych przez pi-
lota przy najwiekszym wysitku, sg przyjmowane przeciet-
nie: 30 kg — cisnienie albo ciagnienie oburagcz na dra-
zek sterowy, 50 kg—nacisk nogi na orczyk i 25 kg—sifa,
wywierana rekami na obwodzie kota sterowego. Na
bardzo wielkich samolotach nie zawsze jest mozliwem
uczyni¢ P' dostatecznie matem przez odcigzenie sterow,
gdyz juz same sily tarcia stanowig zbyt wiele. W tym
przypadku nalezy uciec sie do sterowania poSredniego
przy pomocy t. zw. serwomotorow, ktore juz oddawna
znalazly zastosowanie przy sterowaniu wielkich okretow.

38. Sposo6b dziatania sterdow.

Sposéb dziatania steru wysokos$ci mozna sto-
sunkowo tatwo zrozumie¢. Jezeli podczas lotu poziomego
pociggnieciem drgzka sterowego wychylimy ster wyso-
kosci do gory (rys. 144), to ster dozna sity, skierowanej
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prawie pionowo na dot; sita ta wywrze moment obrotowy
na samolot, podnoszac jego przéd, a opuszczajgc ogon.
W chwili, gdy to sie dzieje, posiada samolot jeszcze pred-
ko$¢, co do wielkosci i kierunku taka, jak w locie poziomym.
Naskutek obrotu samolotu nastepuje zwiekszenie kata natar-
cia, wobec czego sita no$na—przy zachowaniu tej samej
predkosci—ros$nie. Ten nadmiar sity no$nej (w poréwnaniu
z ciezarem samolotu) nadaje mu przysSpieszenie do gory,
t. j, wytwarza coraz to wiekszg sktadowg predkosci, skie-
rowang do gory; trwa to az do chwili, gdy—zgodnie
z przedstawionemi w rozdz. 28 zaleznoSciami — ustali sie
nowy stan réwnowagi na torze wznoszacym sie do gory,
przy powiekszonym kacie natarcia i nieco zmniejszonej
predkosci. Czy i w jakim stopniu, dla utrzymania tego
stanu jednostajnego i prostolinjowego wznoszenia, ko-
nieczny jest dtugotrwaty nacisk na drazek sterowy — za-
lezy to od potozen Srodka parcia i statecznika poziomego

Rys. 144. Sposéb dziatania steru wysokosci.

(rozdz. 35). Pozatem ten stan wznoszenia moze pozostaé
trwatym, az do czasu, gdy rozrzedzenie powietrza, zja-
wiajagce sie wraz z rosngcg wysokoscig, nie “zacznie od-
grywac¢ powaznej roli (por. rozdz. 29).

Znacznie bardziej skomplikowana jest sprawa ste-
rowania kierunkowego. Oczywiscie i tu przez
obrét orczyka mozna nadaé sterowi wychylenie np. na
lewo i dzieki temu wywola¢ pozioma site aerodynamiczna,
prawie prostopadta do kierunku lotu, dziatajgca na ster
od strony lewej ku prawej; wywotany w ten sposéb mo-
ment obrotowy pcha przdéd samolotu na lewo, a ogonfna
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prawo. Ale przez ten obr6t samolotu cel sterowania by-
najmniej nie jest osiggniety. Celem jest rozpoczecie 1otu
krzywolinjowego, w naszym przypadku po krzywej
lewoskretnej. Z tern zwigzana jest przedewszystkiem
konieczno$¢ istnienia sity, dziatajacej od prawej
strony Kku lewej, ktdra odchylawektor  predkosci.
Wyjasnimy to na rys. 145.

Jesli samolot ma sie
poruszat po  okregu K
(rys. 145 od a do b to
predkos¢, panujgca w pun-
kcie a, rowna MA, musi
by¢ zmieniona na predkos¢
MB, przynalezng do punk-
tu b, a to przez dotacze-
nie przyspieszenia AB,
skierowanego na lewo. Po
uptywie krotkiego bowiem
przeciggu czasu predkosc Rys. 1<5, Sita od$rodkowa.
bedzie réwna sumie geo-
metrycznej predkosci poczatkowej i przy$pieszenia po-
mnozonego przez t. Oznaczamy przez R promien kota K
i przez t czas, w ktorym przebyta zostata droga ab, be-
dzie wiec ab = v .t\ nastepnie z podobiernistwa trojkatow
mab i MAB wynika:

R:{v .t] = v:AB, AB R of,
a wiec niezbedne przyspieszenie, albo zmiana predkosci
na jednostke czasu, wynosi  :R. Jezeli ciezar samolotu

jest G, a wiec masa G:g, to sita, potrzebna do lotu po
lewoskretnej krzywej o promieniu R, rowna sie masie
pomnozonej przez przyspieszenie czyli G :g .R, i dziala
w kierunku dosrodkowym (skierowana do srodka kota).
Oznaczmy jg przez C, to bedzie:

NG
g R

Skad jednak pochodzi ta sita? Jak wiadomo, site prze-
ciwng do sity C, a skierowang na zewnatrz i réwng jej
co do wielkosci, nazywamy sitg odSrodkowga. Gdyby
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samolot byt uwigzany ling do $rodka kota, wdwczas sita

odsrodkowa ujawnitaby sie pod postacig naciggu liny.

By wyjasni¢ sobie, w jaki sposdb powstaje naprawde

sita C, najlepiej jest zaobserwowaé samolot rzeczywiscie

lecacy po krzywej lewoskretnej. Zobaczymy wowczas, ze

samolot przyjmuje na krzywe] zupetnie okre$lone po-

chyte potozenie, mniej wiecej takie, jak wskazuje

rys. 146, Wiemy za$, ze sity aerodynamiczne zawsze

dziataja w przyblizeniu pro-

stopadle do ptatéw. Stad wy-

nika, ze sita aerodynamiczna

naskutek pochytego potoze-

nia samolotu réwniez musi

by¢ pochylona, a mianowicie

w ten sposob, iz na naszym

rysunku skierowana jest od

prawej strony ku lewej, A za-

tem sifa ta précz sktadowych,

lezacych w plaszczyznie pio-

nowej — sity nosnej i oporu

Rys, 146, Pochyte potozenie czolowego (ten ostatni niewi-

samolotu torze krzywolinjo- doczny, gdyz dziata prosto-

wym padle do ptaszczyzny rysunku)

—posiada jeszcze poziomg sktadowg, skierowang na lewo.

Aby panowata réwnowaga w locie krzywolinjowym, musi

ta pozioma sita posiada¢ poprzednio obliczong warto$¢ C,

skad wynika, ze pochylenie samolotu wzgledem pionu

musi by¢ rowne C;G, a wiec zgodnie z powyze] wy-
prowadzonym wzorem:

C: G

Rozwazanie to doprowadzito nas do nastepujagcego wy-
niku: aby lecie¢ po krzywej, samolot musi przy-
bra¢ pochyte potozenie, przyczem pochylenie
wzgledem poczatkowo pionowej osi jest wprost pro-
porcjonalne do kwadratu predkosci, a od-
wrotnie proporcjonalne do promienia krzywej.

Teraz jest rOéwniez jasnem, co musi sie dziaé, by sa-
molot przeszedt do lotu krzywolinjowego. Nie wystarcza
wywotaé przez wychylenie steru kierunkowego obrét osi
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podtuznej dokota pionu, nalezy jeszcze doprowa-
dzi¢ samolot do potozenia pochylonego.

W dawnych samolotach z matg predkoscia, a wzgled-
nie duza rozpietoscig, juz sam obrot dokota pionu, w po-
fgczeniu z dziataniem duzego, wysoko potozonego sta-
tecznika pionowego, wystarczat do wywotania potozenia
pochytego. Obrot bowiem w lewo samolotu, znajdujacego
sie w ruchu, polega na tern, ze rowne przedtem
predkosci v obydwu skrzydet stajg sie rdznemi: prawy
koniec skrzydia otrzymuje pewien przyrost ponad v, pod-
czas gdy predkos$¢ lewego nieco sie zmniejsza. Uprzytom-
niajac sobie, ze sity aerodynamiczne, dziatajace na kazda
cze$¢ dowolnego ciata, sg proporcjonalne do kwadratu
predkosci (rozdz, 6), zrozumiemy, ze obrot, spowodowany
wychyleniem steru kierunkowego, podniesie nieco prawy ptat
nosny, a opusci lewy, Do tego dolgcza sie wplyw sta-
tecznika pionowego. Samolot z wychylonym na prawo
ogonem leci w pierwszej chwili jeszcze w dotychczaso-
wym Kierunku, i dzieki temu statecznik pionowy otrzy-
muje ci$nienie skierowane w lewo. Jezeli ta pozioma sita
przebiega ponad $rodkiem ciezkosci, to powstaje mo-
ment obrotowy, ktory usituje obréci¢ samolot dokota jego
osi podtuznej w Kkierunku pozadanego pochylenia. Jak
widzimy, chodzi o to, by umieszczaC statecznik pionowy
na wihasciwej wysokosci wzgledem catego samolotu i steru
kierunkowego, (Dla statecznika poziomego wysokos¢ usta-
wienia nie jest istotng, gdyz potozenie sit pionowych nie
ulega zmianie podczas pionowych przesuniec).

We wspdtczesnych samolotach o wielkiej predkosci
i malej rozpietoSci omawiane pochylenie, wywotane réz-
nicg predkosci na koncach skrzydel, wystepuje tylko
w nieznacznym stopniu. Powstate naskutek obrotu zwiek-
szenie oraz zmniejszenie sity no$nej na koncach skrzydet
jest zbyt mate w porownaniu z catkowitg wielkoscig sity
nosnej. Rowniez dziatanie statecznika pionowego nie jest
wystarczajace, chyba ze jego wymiary sg bardzo wielkie.
Tak wiec pozostaje tylko jeden sposob do osiggniecia
lotu krzywolinjowego: uzycie lotek. Jednoczes$nie
z uruchomieniem steru kierunkowego nadajemy prawej lotce
wychylenie w dot, lewej—w gore. Dzieki temu powieksza
sie sa nosna z prawej strony, zmniejsza z lewej, oraz
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osigga sie pochylenie samolotu w zgdanym stopniu (do-
kfadniej o dziataniu lotek patrz rozdz, 40). Dziatanie lo-
lek w locie krzywoliniowym jest obecnie z regulty waz-
niejsze, niz steru kierunkowego.

Pozatem zadaniem lotek, jak to juz bytlo wspomniane
w rozdz. 33, jest ustatecznienie w kierunku po-
przecznym, o0 czem bedzie jeszcze mowa w nastepnych
rozdziatach.

39. Statecznos¢ podiuzna.

Juz w rozdziale 33 wyjasniliSmy, co rozumiemy przez
stateczno$¢ podiuzng. Obecnie okazemy, dlaczego samolot,
sktadajacy sie jedynie z ptatow nosnych, silnika, $migta
i tadunku, jest niestateczny, i w jaki sposéb przy pomocy
statecznika poziomego oraz steru wysokosci czynimy go
statecznym w kierunku podtuznym.

W rozdziale 34 omoéwiono, powotujac sie na rys. 20,
potozenie linji wypadkowej par¢ na ptat nosny. Jezeli
spojrzymy jeszcze raz naten rysunek, albo na rysunki od
21 do 25, to przekonamy sig, ze wraz z rosngcym katem
natarcia wypadkowa sit, dzialajacych na platy, wedruje
ku przodowi, w Kierunku krawedzi natarcia t. j. przed-
niej krawedzi skrzydta. W tern zjawisku tak zwanej we-
drowki Srodka parcia, kryje sie przedewszystkiem
przyczyna niestatecznego zachowania sie obcigzonych
ptatébw nosnych.

Na rys. 147 zostaty doktadnie uwidocznione (zgodnie
z wykresami od 17 do 20) dla katéw natarcia 0% 2°, 4*
i t. d. kierunek i potozenie sity wypadkowej, dziatajacej
na profil, przedstawiony na rys. 15. Zatdzmy teraz dla
przyktadu (rys. 148), ze kat natarcia samolotu jest 4“ i ze
nastepuje nagle zakiocenie, np. uderzenie wiatru od przo-
du, ktore podbija nieco samolo®, a wiec powieksza na
chwile jego kat natarcia, powiedzmy do 5“ Sita aerody-

0 Dalej idace rozwazania w tej kwestji podaja R. Fuchs i L.
Hopf w dwdch rozprawach: ,,Momentfeiiausgleich und statische L&ngssta-
bilitat“ oraz ,,Die statische Stabilitat™ des Doppeldeckers®, pomieszczo-
nych w ,, Technische Berichte der Flygzeugmeisterei*, Tom | i Il, Berlin:
R, C. Schmidt 1917.
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namiczna, dziatajgca przy kacie natarcia 5”, przechodzi
teraz, jak wskazujg rysunki 147 i 20, blizej krawedzi na-
tarcia o 1,570 szerokosci, co przy szerokoSci ptata 1,40 m
stanowi okragto 2 cm. Poniewaz samolot przed zakldce-

Rys, 147, Kierunek i potozenie sit aerodynamicznych dla réznych
katéw natarcia.

niem byt w réwnowadze, wiec sita ciezkosci wraz z cig-
giem $migta i oporem szkodliwym réwnowazyty poprzed-
nio dziatajaca site aerodynamiczng. Obecnie, po zaktdce-
niu, sita ciezkosci i inne wymienione sity dziatajg nadal

tych samych miejscach, natomiast sita aerodynamiczna
jest przesunieta ku przodowi o 2 cm; naskutek zaktoce-
nia powstaje wiec moment obrotowy réwny co do wiel-

t z

Rys, 148, Dziatanie matego zaktécenia na ptat nosny,
1 Sifa aerodynamiczna przed zaktdceniem.
2. Sita ciezkosci -j- ciag $migta -j- opdr szkodliwy.
2." Sita aerodynamiczna po zaktoceniu.

Przed zaktoceniem dziatajg sity | i 2 (rownowaga),
po zaktoceniu dziataja si#y 2' i 2 (lewoskretna pata sit).

kosSci w przyblizeniu iloczynowi ciezaru przez ramie 2 cm
1 dziatajacy w ten sposéb, ze usituje wywotaé powiek-
szenie kata natarcia, a zatem dalsze zadzieranie przo-
du samolotu do gbry. Mamy tu przed soba przypadek.
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wspomniany w rozdziale 33, kiedy wywotane przez za-
ktocenie sity (tutaj para sit, dazgca do wywotania obrotu
we wskazanym wyzej kierunku) powodujg powieksze-
nie zaktdécenia. To jednakze stanowi, jak to poprzed-
nio wyjasnilismy, typowa ceche potozenia niestatecz-
nego,

W jaki sposob zmienig sie teraz te okolicznosci przez
zastosowanie statecznika poziomego? Rys. 149 uwidocznia
uktad, sktadajgcy sie z ptata nos$nego oraz w tyle usta-
wionej ,,0bojetnej” powierzchni ttumigcej, t. j. statecznika
poziomego. W normalnem potozeniu, przy ktérem, jak zato-

412

Rys. 149, Dziatanie matego zakidécenia na ptat nosny potaczony
ze statecznikiem poziomym,

I, 2, 2" jak na rys. 146
3 Sila aerodynamlczna dZ|a+a]qca na statecznik poziomy po zaktéceniu.
4. Wypadkowa sit 2

Po zaktoceniu duaiajq 4 i 2 (prawoskretna para sit)

Zylismy, kat natarcia ptatow nos$nych réwna sie 4®) sta-
tecznik ten potozony jest poziomo; nie dziata nan sita ani
do gory, ani na dét. Gdy jakiekolwiek zaburzenie zadzie-
ra przéod samolotu do gory, to wprawdzie powstaje
W powyzej opisany sposdb moment (na rysunku lewoskre-
tny), ktory usituje to wychylenie powigkszy¢; rownoczesnie
jednakze statecznik poziomy otrzymuje obecnie kat natar-
cia réwny katowi tego wychylenia oraz doznaje naskutek
tego dziatania sity, skierowanej do géry. Sita ta wywo-
tuje, jak to odrazu wida¢, moment obrotowy 0 ramieniu
rébwnem odlegtosci statecznika poziomego od $rodka ciez-
kosci samolotu—przytem moment ten obraca aparat wpra-
wo i dzieki temu przeciwdziata wychyleniu. Przez
ztozenie sity 3, dziatajacej na statecznik poziomy (rys. 149),
z sitg 2\ dziatajgca na platy nosne, powstaje wypadkowa 4,
przesunieta w stosunku do 2' o tyle na lewo, ile wy-
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nika z wartosci momentu sity 3. Zadanie wiec polega
jedynie na wykonaniu statecznika poziomego takiej wiel-
kosci, by prawoskretny moment, okreslony statecznikiem
poziomym, byt wiekszy od lewoskretnego, pochodza-
cego od wedrowki S$rodka parcia. Jesli przyjmiemy, ze
spotczynnik sity nosnej dla ptaskiej powierzchni przy kacie
natarcia ®wynosi 0,02 (rozdziat 36), to bedziemy mieli
do spetnienia zalezno$¢:
m. 0,02. /. L wieksze od 0,015. t. G

Tutaj oznaczajg: / — powierzchnie statecznika poziomego,
I—jego odlegtos¢ od Srodka ciezkosci, tak iz pierwsze wyra-
zenie réwna sie momentowi sity, pochodzacej od statecznika;
nastepnie G oznacza ciezar catkowity, t—szerokos$¢ pta-
tow nosnych, a 0,015—Iiczbe, ktéra okres$la w danym przy-
padku wedrowke srodka parcia zgodnie z rys. 20 (t. j. 1,570
dla 1°- Ztego warunku przekonywujemy sie np., ze dla okres-
lenia niezbednej diugosci kadtuba (mato rézniagcej sie od /)
miarodajna jest przedewszystkiem szerokosc ptatow t, w zad-
nym za$ razie rozpieto$¢ skrzydet. Jezeli wiec zastgpimy
dwuptatowiec trojptatowcem o réwnej powierzchni nosnej
i tej samej rozpietosci, to bedziemy mogli zmniejszy¢ dtu-
gos¢ kadtuba w stosunku 2:3, o ile tylko zachowamy nie-
zmieniong powierzchnie / statecznika poziomego.

W przedstawionem powyzej rozwazaniu jest rzeczg
obojetna, czy powierzchnia nazwana przez nas stateczni-
kiem poziomym, jest trwale nieruchoma, czy tez utrzymy-
wana w tern potozeniu reka pilota, t, zn,, ze nalezy w po-
wyzszym warunku podstawi¢ zamiast / sume po-
wierzchni statecznika poziomego i steru
wysokos$ci. Précz tego poznajemy tez obecnie, jakie
znaczenie dla ustatecznienia podfuznego posiada ster wy-
sokosci. Jezeli mianowicie pilot, w chwili zjawienia sie
zaburzenia, zamiast trzymac ster wysoko$ci nieruchomo,
wychyli go w odpowiednia strone, a wiec skieruje w dot,
o ile samolot wychyla sie ku gbrze, to oczywiscie w ten
spos6b opanowanie zakidcenia zostaje przyspieszone. Od
innych wzgledéw zalezy, jaka cze$é calej niezbednej
wielkosci / uczyni¢ sztywna, a jaka ruchoma. Samolot
jest zwrotniejszy, lecz mniej stateczny, gdy kosztem sta-
tecznika powieksza sie ster. Spotyka sie tez samoloty,
ktére wogble nie posiadaja sztywnego statecznika pozio-
mego, lecz tylko odpowiednio wiekszy ster wysokosci.

17
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Wymaga to bezwatpienia bardzo wielkiej uwagi ze strony
pilota, daje jednak wzamian korzy$¢ duzej zwrotnosci.
W powyzszych rozwazaniach niewiele sie zmieni,
jezeli statecznik poziomy juz na wstepie ustawiony jest
nie ,,obojetnie*, lecz otrzymuje, celem zachowania réwno-
wagi, juz w locie poziomym dodatni wzgl. ujemny kat
natarcia (rozdz, 35). Nalezy tylko przy ,niosgcym“ sta-
teczniku poziomym nic zapomina¢, ze wzrost sity nosnej
przy rosnagcym kacie natarcia ma pewng granice. Wraz
z osiggnieciem tej granicy traci statecznik swoje ustatecz-
niajace wiasnosci (por. rys. 135 i zwigzane z tern uwagi
rozdz. 36). — Przy uzyciu wklestych statecznikow albo
sterbw pozostaje oczywiscie wszystko w mocy, jak dla
ptaskich powierzchni, nalezy tylko w rachunku wstawié
spotczynniki sity nosnej odpowiedniego profilu.
Obecnie’nie trudno tez zrozumieé, dlaczego samolot
z silnie cofnietcmi skrzydtami w ksztalcie strzaty moze
nawet bez statecznika poziomego (rys. 126) posiada¢ sta-
teczno$¢ podtuzna. Nalezy tylko sobie wyobrazié, ze po-
wierzchnie skrzydet sg w ten sposob uksztattowane, iz
konce skrzydet, lezace w tyle, posiadaja w locie pozio-
mym kat natarcia zero. Jezeli wystepuje zakldcenie, wow-
czas te konce skrzydet dzialajag dokladnie tak, jak obo-
jetnie ustawiony statecznik poziomy, ktérego odlegtos¢ od
Srodka ciezkosci samolotu odpowiada odlegtosci, w jakiej
potozone sg konce skrzydet za Srodkiem ciezkosci.
Powyzsze rozwazania nie wyczerpujg bynajmniej teorji
statecznoSci podituznej. To, codmy tutaj przedstawili, jest
tylko zarysem tak zwanych statycznych warunkow
statecznosci, rozpatrywalisSmy bowiem jedynie takie sity,
ktdre powstajg przy zaburzeniu naskutek zmiany poto-
zenia samolotu. Istniejg jednak tez sity powstajgce
wskutek zmian predkosSci; w zwigzku z tern na-
lezy do rachunku wprowadzi¢ rozmaite skladowe mo-
mentu bezwladnosci. Tc dalej siegajace roztrzasania na-
lezg do dziedziny t.zw. dynamicznej statecznosci,
ktéra nic moze by¢ badana bez pomocy wyzszej ma-
tematyki, Musi nam tu wystarczy¢ stwierdzenie, ze nasze
normalne samoloty posiadajg przewaznie tak duze po-
wierzchnie statecznikdw poziomych i sterow wysokosci,
ze statyczne warunki stateczno$ci sg w catosci lub w przy-
blizeniu spetnione. Teorja statecznosci dynamicznej uczy,
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Ze ze wzgledu na wystepujace przy kazdym obrocie sity
ttumigce, nawet nieco mniejsze wymiary powierzchni
ustateczniajagcych mozna uzna¢ za wystarczajace; jest to
précz tego korzystne ze wzgledu na zwrotnosc samolotu
w odniesieniu do kierunku pionowego, w kazdym razie
nie nalezy zbytnio powieksza¢ stateczno$ci statycznej,
a wiec zbyt sowicie wymiarowac statecznik poziomy,”)

O probach uzyskania stateczno$ci podtuznej przy
pomocy dziatania giroskopowego Ilub innych ,sztucz-
nych“ $rodkéw ustateczniajacych, bedzie mowa w nastep-
nym rozdziale.

40. Statecznos¢ poprzeczna.
Dziatanie giroskopowe.

Zwigzki miedzy ruchami poprzecznemi—jezeli chodzi
0 stateczno$¢ i ustatecznienie—sg znacznie trudniejsze do
zbadania i opisania, niz w przypadku ruchow podtuznych.
Juz powyzej w rozdz. 38 wskazano na role wysoko umiesz-
czonego statecznika pionowego przy ustatecznianiu Kierun-
kowem. Natomiast mylnem bytoby przypuszczaé, ze sta-
tecznik pionowy ma to samo rozstrzygajgce znaczenie dla
statecznosci poprzecznej samolotu, co statecznik pozio-
my—dla podtuznej. Statecznik pionowy (a réwniez nie-
ruchomo przytrzymany ster kierunkowy) przeciwdziata
zaktéceniu tylko wdwczas, gdy to zewnetrzne zakldcenie
powoduje obrét samolotu dokota jego osi pionowej
(rys. 150). Jezeli samolot wraz ze swag osig podiuzng
obréci sie wzgledem kierunku ruchu w lewo o maty kat
b, to obojetny w normalnym locie statecznik pionowy usta-
wi sie rowniez pod katem natarcia b i dozna dzieki temu
znacznej sity aerodynamicznej, skierowanej od prawej do

Zasady dynamicznej teorji statecznosci byly rozwinigte przez
G, H. Bryan'a w ksigzce: ,Die Stabilitdt der Flugzeuge,” przettu-
maczonej na niemiecki przez H, G, Bade r'a, Berlin: Julius Springer
1914. Do cennych wynikdéw, dotyczacych statecznosci podtuznej doszli
Th, v. Karman iE, Trefft z, w rozprawie pomieszczonej w: ,,Jahr-
buch der Wissensch. Gesellsch, fur Luftfahrt™, tom Ill, Berlin: Julius
Springer 1915, Dobre streszczenie wynikéw rachunkowych, majacych
zastosowanie w praktyce, znalez¢ mozna w ksigzce H, G. Bader'a,
»Grundlagen der Flugtechnik™, Leipzig: B. G. Teubner 1920,
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lewej strony. Z rysunku wida¢, ze taka sita stara sie
obréci¢ samolot w kierunku odwrotnym do zakidcenia®
niweczac kat b, ktory sie
utworzyt miedzy Kkierun-
kiem fotu i osig podiuzng
samolotu. Zresztg najwaz-
niejszemi i najniebezpiecz*
niejszemi poprzecznemi za"
ktoceniami sg nie tego ro"
dzaju obroty dokota osi
pionowej, lecz obroty do-
kota osi podtuznej i
w zwigzku z tern mozliwe
zeslizgniecia boczne. Prze-
ciw temu statecznik pio-
Rys, 150. Obrot dokota’pionowej"osi. . ip™o pomaga, ©O
najwyzej nieco hamuje ruch..
Jedynym Srodkiem konstrukcyjnym do osiggniecia pew-
nego automatycznego przeciwdziatania niebezpieczenstwu

Rys. 151. Skrzydto normalne pod Rys, 152, Skrzydto w ksztaicie litery k
dziataniem bocznego wiatru. pod dziataniem bocznego wiatru.

zeSlizgniecia jest ustawienie skrzydet (rys. 127) badz
koncow skrzydet w ksztatcie litery V.

Przedewszystkiem nalezy sobie wyjasni¢, jakie bez-
posrednie znaczenie ma ustawienie skrzydet w ksztatcie V,
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Gdy ptaty nosne, nie tworzgce ze sobg kata V, odmuchi-
wane sg niesymetrycznie (rys. 151), a wiec tak, ze Kkie-
runek pradu powietrza tworzy kat b z plaszczyzng sy-
metrji (ptaszczyzng podiuzng samolotu), wowczas oba
skrzydfa, poza zewnetrznemi koncami, znajdujg sie w cat-
kowicie identycznych warunkach. Kat natarcia pozostaje
w poréwnaniu z wypadkiem symetrycznego optywu—pra-
wie niezmieniony. Zupetnie inaczej rzecz sie przedstawia
dla samolotu (rys. 152), ktérego prawe i lewe skrzydto sg
wychylone ze wspoélnej ptaszczyzny przez wzajemnie prze-
ciwny obrét dokota linji Srodkowej ptata i dzieki temu
tworzg miedzy sobg kat mniejszy od 180 Jezeli w tym
przypadku prad powietrza tworzy z ptaszczyzng podituzng
(od strony wskazanej na rys. 152) kat b, to prawe (na
rysunku) skrzydto trafiane jest pod wiekszym katem na-
tarcia niz lewe. Dostrzezemy to wyrazniej, gdy wyobra-
zimy sobie kierunek wiatru jeszcze silniej skrecony, az
do 90 Wowczas w lewe skrzydto uderzy prad powietrza
nawet od gory, t. zn. ze bedzie ono trafiane pod ujemnym
katem natarcia, podczas gdy drugie wcigz jeszcze odmu-
chiwane jest od spodu. Rozpatrujgc teraz zamiast nieru-
chomego skrzydta, umieszczonego w pradzie powietrza,
skrzydto poruszajgce sie w nieruchomem powietrzu, zro-
zumiemy wptyw ustawienia V na samolot, wychylony do-
kota pionowej osi ze swego kierunku ruchu; polega to na
tern, ze wyprzedzajagce skrzydio jest trafiane pod zwiek-
szonym, za$ w tyle zostajagce — pod zmniejszonym katem
natarcia. Zwigzany za$ z powiekszeniem kata natarcia przy-
rost oporu szkodliwego ptata nosnego ma za skutek po-
wstanie przeciwdziatajgcego momentu, ktéry podobnie, jak
dziatanie statecznika pionowego, usituje znowu uzgodni¢
kierunek osi samolotu z kierunkiem lotu, Ale to nie jest
najistotniejszem w dziataniu kata V.

Jezeli samolot, znajduja-
cy sie w locie prostolinjo-
wym, z jakiegokolwiek powo-
du pochyli sie dokota osi pod-
tuznej (rys. 153) w ten sposab,
ze lewe skrzydto zwisnie wdét,
to réwniez sita aerodynamicz-

i si Rys, 153, Samolot ,zwisaj
na wychyli sie z plaszczyzny "% % Samoot -zWisAacy
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pionowej, przyczem powstaje sktadowa pozioma, skiero-
wana w lewo. W odniesieniu do katéw natarcia nic sie
oczywiscie przytem nie zmienito, niezaleznie od tego, czy
skrzydta sg ustawione w ksztatcie V, czy nie. Lecz po-
zioma skladowa sity wywoluje tak samo skierowane przy-
$pieszenie, w krétkim wiec czasie powstaje maly przyrost
predkosci, skierowany na lewo. Dzieki temu predkos¢
samolotu wychyla sie z ptaszczyzny podituznej, w danym
przypadku na lewo, tak iz lewe skrzydto staje sie wy-
przedzajagcem. Zgodnie z powyzej podanemi uwagami,
skrzydto to trafiane jest pod zwiekszonym katem natarcia’),
zwieksza sie wiec jego sita nosna, to zas zwiekszenie,
tgcznie ze zmniejszeniem sity nosnej prawego skrzydia,
dostarcza momentu obrotowego dokota osi podiuznej,
ktory usituje podnie$¢ lewa strone samolotu. Tak wiec
istotnie przez ustawienie V wprowadza sie moment,
ktéry przeciwdziata pierwotnie powstatemu obrotowi do
kota osi podituznej.

Szczegdblnie cenne jest to dziatanie, gdy samolot, le-
cacy po krzywej, przybierze z jakiegokolwiek powodu
silniejsze pochylenie, niz to odpowiada sile od$rod-
kowej (rozdz. 38). Nadwyzka w sile poprzecznej powigksza
odchylenie kierunku predkos$ci, wzmaga zatem krzywizne
toru, opisywanego przez samolot, Przytem w pewnych
okolicznosciach to pochylenie moze znowu sie zwiekszyé
i, jezeli zjawisko to sie wzmaga, powstaje czesto obserwo-
wany niebezpieczny ,korkocigg”. Silne zatamanie skrzy-
det w ksztatcie V chroni do pewnego stopnia od korko-
ciggu. Jednakze buduje sie bardzo wiele samolotow bez
kata V z zupetnie prostemi ptatami nosnemi. Przyczyna
tego lezy czeSciowo w tej okolicznosci, ze przektadamy
zalety zwrotnosci ponad niedoskonatg automatyczng sta-
teczno$¢ poprzeczng, gtdwnie jednak w tern, ze w (nieauto-
tomatycznem) ustatecznieniu przy pomocy lotek znajdujemy
praktycznie wystarczajagcy $rodek do opanowania zakidcen
poprzecznych. Nalezy tez sobie uprzytomnié, ze jezeli po-
wiekszenie kata natarcia przekroczy pewng granice, to nie
bedzie juz mogto wywotac zwiegkszenia sity nosnej, lecz
przeciwnie spowoduje jej zmniejszenie (biegunowa skrzy-

Stuszne jedynie dla ustawienia Vv (przyp, tlum,).
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det np. na rys, 23 zawraca nieco ku dotowi dla duzych
wartosci a) — dziatanie wiec ustawienia V ulega odwro-
ceniu.

Lotki dziatajg w sposéb tatwo zrozumiaty (por.
rozdz, 33), powiekszajac site nosng po jednej stronie
ptata, a zmniejszajac po drugiej. JeSli przyjmiemy, ze
powierzchnie lotek w normalnym locie sg ,o0bojetne”,
a wiec nic nie dodajg do sity nosnej, to ich sposob dzia-
fania da sie wyjasnic podobnie, jak steru (obojetnego) wy-
sokosci lub kierunkowego. Przez uruchomienie Kkofa
albo drazka sterowego otrzymujg roéwnoczesnie: jedna lot-
ka dodatni, druga ujemny kat natarcia, a wiec pierwsza
cisnienie od dotu, druga od goéry. Jezeli juz na wstepie
lotki sg zbudowane jako niosace czesci skrzydet, to na
skutek zmiany katdw natarcia powstajg odpowiednie
przyrosty sit. W kazdym razie dziatanie ich mozna ujagé
w ten sposob, jakgdyby jedna strona ptata (ta, na ktorej
lotka otrzymuje dodatni kat natarcia) zostata powiekszona,
druga za$ zmniejszona. Oczywiscie ma to za skutek, jak
to juz bylo wykazane w rozdz. 33, powstanie pary sit
albo momentu, ktéry usituje obrdci¢ samolot dokota jego
osi podtuznej. Zastosowanie tego do ustatecznienia pole-
ga poprostu na tern, ze ten moment obrotowy przeciwsta-
wia sie zakioceniu w potozeniu samolotu, wywotanem
np. przez jednostronny podmuch wiatru. W przypadku
zastosowania zamiast lotek wichrowania powierzchni, dzia-
fanie jest w swej istocie to samo: kat natarcia koncowej
czesci skrzydta zwigksza sie z jednej strony, a zmniejsza
z drugiej.

Na samolotach o duzej rozpietosci i matej predkosci
jazdy moze by¢ uzyty ster kierunkowy w sposéb podo-
bny, jak wichrowanie lub lotki. Juz wyzej w rozdz. 37
dowiedzieliSmy sie, ze mozna doprowadzi¢ samolot w pew-
nym stopniu do potozenia pochytego przez wychylenie
steru kierunkowego. Jezeli wiec naskutek zewnetrznego
zaktécenia, np. jakiego$ bocznego podmuchu, jedno skrzy-
dto, np, lewe, sie podniesie, mozna wdwczas wysunacé ster
kierunkowy na lewo i wyréwna¢ dzieki temu w pewnym
stopniu pochylenie samolotu. Dawne samoloty typu ,, Taube”
mogly by¢é ustateczniane prawie catkowicie przy pomocy
steru kierunkowego. Wraz z postepem Kku szybszym
i sprawniejszym samolotom zwiazane jest ciagte przejscie
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do coraz to wylgczniejszego stosowania lotek, a nie steru
kierunkowego, i to zaréwno w odniesieniu do statecznosci
poprzecznej, jak i sterowania kierunkowego (por. koniec
rozdz. 38). Na bardzo szybkich i matych samolotach, budowa-
nych dla celow sportowych i bojowych, korzysta sie ze steru
Kierunkowego prawie wytgcznie tylko na ziemi przy starcie.
Podczas praktycznego latania wystepujg jeszcze roz-
norodne zjawiska uboczne. Nie zamierzamy oczy-
wiscie dawac tu wyczerpujagcych wskazéwek dla pilotazu,
chcemy tylko poda¢ pare wyjasnien, ktoérych zrozumienie
nie nastreczy trudnosci dla czytelnika obeznanego juz
z zasadami nauki o locie. Jezeli samolot leci np. pochy-
lony po krzywej, to ulegajg réwniez pochyleniu osi sterow
wysokosci 1 kierunkowego; skutkiem tego ster wyso-
kosci dziata jednoczesnie, jako ster kierunkowy, a ten
ostatni znowu, jak ster wysokosci. Podniesienie przodu pta-
towca w locie krzywolinijnym przy pomocy steru wyso-
kosci sprawia wzmozenie, za$ opuszczenie—sprawia zmniej-
szenie dziatania steru kierunkowego. Niektore jednak
zawite zagadnienia wymagaja jeszcze gruntowniejszych stu-
djéw, zanim je bedziemoznauwazac za catkowicie wyjasnione.
O ,dziataniu giro-
skopowem" mas wiru-
jacych moze by¢é mowa
w  praktyce jedynie
w odniesieniu do samo-
lotébw z silnikami wiru-
jacemi. Wplyw samego
Smigta, pomimo wielkiej
Rys, 154, Skladanie geometryczne liczby obrotéw, wchodzi
ilosci  ruchu. tylko niewiele w ra-
chube, a to z powodu
matej jego masy w poréwnaniu do masy samolotu. Istota
dziatania giroskopowego, podobnie jak i sity odsrodkowej,
znajduje wyjasnienie na gruncie ogolnych praw mechaniki,
wedtug kérych iloczyn przySpieszenia przez mase musi sie
réwnac sile wypadkowej co do wielkosci i kierunku. Przytem
zarébwno do predkosci, jak i do przyspieszen stosuje sie
to samo prawo dodawania (prawo réwnolegtoboku, geome-
tryczne dodawanie), co i do sit.
Zatdzmy, ze kierunek obrotu silnika jest dla siedzacego
za nim pilota zgodny z ruchem wskazoéwek zegara (a wiec
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W prawo). Niechaj nastepnie, dla uproszczenia, siedem
cylindréw silnika wirujacego (rys. 154) zastepujg nam
wszystkie wirujgce czesci silnika i Smigla. Rozwazane
wirujace elementy posiadaja predkosci obwodowe réwne
co do wielkosci, lecz niejednakowo skierowane. W dal-
szych rozwazaniach dynamicznych wprowadzi¢ nalezy
wektory o kierunkach takich samych, jak te predkosci,
lecz o natezeniach réwnych iloczynom predkosci przez
odpowiednie masy (wektor tego rodzaju nazywa sie ,,iloscig
ruchu”). Omawiane wektory, zestawione ze sobg w ten
sposob, ze koniec kazdego taczy sie z poczatkiem nastep-
nego, tworzg zamkniety wielobok — dajg zatem wektor
wypadkowy réwny zeru (na rys. 154 mamy widok od stro-
ny obserwatora, stojagcego przed samolotem). Pomimo to
powyzszy uktad, gdyby w nim zastgpi¢ iloSci ruchu przez
sity, nie bytby w rébwnowadze, gdyz suma momentdéw ich
wzgledem osi $migta nie jest zerem. Moment dziata w Kie-
runku obrotu silnika dokofa osi $migta i moze by¢ przed-
stawiony przy pomocy
wektora, lezagcego na tej
0si i zwréconego od tyhu
do przodu (rys. 155).
Wektor ten przedstawia
dla obracajacego sie cia-
fa t. zw. ,,moment iloSci
ruchu” catego uktadu
wirujagcego.  Wyobraz-
my sobie teraz, ze na
caty samolot wywarty
zostanie, dzieki dziataniu
steru wysokosci i Smigla,
taki moment obrotowy,
Zze ogon sie podniesie
(jak to ma miejsce np.
podczas startu). Kieru-
nek obrotu tego momen- Zestawienie momentéw iloSci ruchu.
tu (dla patrzacego od
prawego skrzydta) zgodny jest z ruchem wskazdéwek zega-
ra, moze wiec byC, jak i wyzej wspomniany moment,
przedstawiony w odpowiedni sposéb przy pomocy wekto-
ra, rownotegtego do poziomej osi poprzecznej i zwréconego
w lewo (rys. 155). Poniewaz sita zawsze odpowiada
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zmianie predkosci, nalezy wektor obecnie omawiany,
a wywolany przez sity zewnetrzne, dotaczy¢ do poprzed-
niego wektora—,momentu ilosci ruchu”, aby w ten spo-
s6b otrrymaé nowy moment ilosci ruchu, zgodny ze sta-
nem, wywotanym dziataniem sit obracajgcych. Ten osta-
tni jest, jak wskazuje rysunek, obrocony nieco na lewo
w poréwnaniu do stanu pierwotnego: w tern potoze-
niu usituje sie ustawi¢ o8 $migta. Innemi
stowy: przy podniesieniu ogona samolot usituje naskutek
dziatania giroskopowego obréci¢ sie przodem na lewo.
W ten sam spos6b mozna tez wyjasni¢ dziatanie mas wiruja-
cych i przy kazdym innym ruchu sterowym. Obracajac
np. ogon na lewo celem przejécia do lotu po krzywej
prawoskretnej, powotujemy obnizenie przodu;
wejécie na krzywa tewoskretng wywola podnie-
sienie przodu.

Bardzo czesto styszymy o wynalazkach, zmierzajg-
cych do ustatecznienia samolotu na podstawie
dziatania giroskopowego. Wynalazcy wychodza
zazwyczaj z naiwnego zapatrywania, ze obracajgca sie
masa przeciwstawia opOr kazdej zmianie kierunku osi.
Zgodnie z tern, o czem dowiedzieliSmy sie, jest jasne, ze
przez sztywne wbudowanie giroskopu (za ktéry nalezy
uwazac silnik wirujagcy oraz Smigto) nie jest wprowadzone
zadne dziatanie ustateczniajgce. Obracajgca sie masa spra-
wia jedynie, ze cze$¢ energji, doprowadzonej do samolotu
w postaci poczatkowego obrotu dokota osi poprzecznej,
zamienia sie na energje obrotu dokota osi pionowej i t. p.
Chcac wywota¢ dziatania ttumiace, nalezy siegna¢
do znanego uktadu giroskopu okretowego, przedsta-
wionego na rys. 156. W tym ukfadzie wirujgce ciato C

jest osadzone w ramie A, obra-
cajacej sie dokota osi poziomej.
Ciato B, na ktérem sg umieszczo-
ne tozyska ramy A, jest sztyw-
no zwigzane z korpusem okretu,
badZ samolotu. Rysunek przed-
stawia  polozenie  giroskopu
w korpusie okretu, w samolocie
bytby on obrdcony o 90“ gdyby
sie dazylo do ustatecznienia
w odniesieniu do wahan po-
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dtuznych. Jezeli ogon samolotu sie podniesie, to zgodnie
z wyzej powiedzianem rama A (nalezy sobie wyobrazig,
Ze jej oS obrotu jest pionowa) bedzie usitowata sie obra-
ca¢ w swychtozyskach wlewa strone. Ruch wahadtowy samo-
lotu dokota osi poprzecznej miathy wiec za skutek wahania
ramy A. Mozna zastosowa¢ tu urzadzenia, stuzace do
zahamowania tych wahan, bedacych ruchem wzglednym
ramy giroskopu wzgledem samolotu; w ten "sposob uzy-
skuje sie w rzeczywistosci Srodek do czeSciowego przy-
najmniej zniweczenia wprowadzonej z zewnatrz energji
drgan wahadtowych. Tego rodzaju urzadzenia bylty przy-
godnie wyprobowane na wielkich parowcach oceanicznych,
dla samolotéw wydajg sie one nieodpowiednie ze wzgledu
na bardzo niedoskonate dziatanie, na zbyt wielki ciezar
i skomplikowang budowe. Widzimy wiec, ze powszechny
poglad na ustateczniajace dziatanie giroskopu wymaga
w kazdym razie daleko idacej rewizji.

Naogét zadnem innem zagadnieniem z budowy sa-
molotéw nie zajmowato sig tylu niepowotanych, oo sta-
tecznoscig samolotow. Wecigz ukazujg sie jakies projekty
ustateczniania badZ przy pomocy giroskopu, badZz wa-
hadta, badz ,ptaszczyzn czujnych* lub podobnych ele-
mentéw. Przez caty czas rozwoju techniki lotniczej, ktory
liczy juz pare dziesigtkow lat, zaden z tych ,,sztucznych
$rodkow ustatecznienia nie okazat sie w praktyce odpo-
wiednim. Powodem pojawiania sie tych wszystkich "P*®'
jektow jest przeSwiadczenie, ze katastrofy lotnicze, o ktorych
styszy sie od czasu do czasu, wywotane sg niestatecznoscia
samolotow, Mniemanie to jest jednakze catkowicie btedne,
i w istocie szereg typow samolotow, ktére, jak wiele fran-
cuskich, sg zasadniczo niestateczne, nie wykazuje wyraz-
nie wyzszej cyfry Kkatastrof, niz inne z wielkiemi po-
wierzchniami stabilizacyjnemi. Zrozumiemy to" sobie
uprzytomnimy, ze jest rzeczg pilota ustateczni¢ samolot
w czasie lotu, i ze instynkt zachowania statecznosci jest
cztowiekowi wrodzony: nietylko jazda na rowerze, ale na-
wet normalny chod cztowieka jest postacig ruchu, po-
zbawiong stateczno$ci poprzecznej. Wtedy, gdy mozna
wogole wiaza¢ katastrofy lotnicze z zagadnieniami réwno-
wagi, chodzi zawsze o zaburzenia niezwykiej sity, np.
podczas burzy lub naskutek uszkodzenia jakiejkolwiek
czesci. W tak krytycznych wypadkach nie mozna jednak
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oczekiwac zbawienia od urzagdzeh mechanicznych. Waéw-
czas winien pilot wykazaé swoje uzdolnienie, tgczac
wnikniecie w istote rzeczy z odwaga
i zrecznos$cia.

VIII. start | ladowanie.

41. Podwozie i ptoza, ptywaki i todzie wodno-
ptatowcow.

Dotychczas omawialiSmy wiasnosci i stany ruchu sa-
molotu w oderwaniu od wszystkich stosunkéw odno-
szacych sie do ziemi. Zaréwno bowiem podczas jedno-
stajnego lotu poziomego, jak przy wznoszeniu, opadaniu
i w locie krzywolinjowym, a takze w czasie zjawiania
sie i wyrownywania zaktocen — wystepujg jedynie wza-
jemne oddziatywania samolotu i otaczajacego powietrza.
Nie bierzemy przytem pod uwage, czy i jak porusza sie
powietrze wzgledem ziemi (por. co do tego rozdz. 46
I 47); wplyw masy ziemi ujawnia sie tylko w dziataniu
sity ciezkosci, ktora jednakze jest catkowicie niezalezng
od potozenia i ruchu ciat. W bezpos$redni kontakt z ziemig
samolot wstepuje jednak w trojaki sposéb. Przed
rozpoczeciem kazdego lotu musi sie ustali¢ juz na ziemi stan
ruchu, odpowiadajacy lotowi wznoszacemu (rozdz. 28); na
koncu lotu ptatowiec musi przejsé stopniowo w stan spo-
czynku. Wreszcie, o ile samolot ma wogole znalez¢ za-
stosowanie w praktyce, to musi on zachowywa¢ w locie
przepisany tor wzgledem ziemi. Z trzech wymienionych
zadan poruszymy w tej czeSci tylko dwa pierwsze, to
jest start i lgdowanie.

Pierwsze aparaty braci Wright wymagaty dla startu
z ziemi specjalnego urzadzenia, ktére, nie bedac czescia
sktadowg samolotu, pozostawato na miejscu odlotu. Byia
to t. zw. katapulta (wyrzutnia), ktéra — przy wyzyska-
niu energji, dostarczonej przez opadanie zawczasu pod-
niesionego ciezaru — nadawata samolotowi pewng poczat-
kowga predkos$¢. Ztg predkoscig rozpoczynat samolot swoj
rozbieg, w czasie ktérego —dzieki dziataniu ciggu $migta
— stopniowo przechodzit do stanu, umozliwiajgcego oder-
wanie sie od ziemi. Bardzo szybko uznano to ,sztuczne*
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uruchamianie za zbyteczne, Obecnie wszystkie bez wy”
jatku samoloty startuja — zaréwno z wody, jak z ladu
— o0 wiasnej sile. Aby zrozumie¢ zjawiska mechaniczne,
wystepujace przy starcie, musimy przedewszystkiem roz-

Rys, 157 Normalny uktad podwozia.

patrze¢ te czeSci dzisiejszych samolotdéw, ktére odgrywaja
role w czasie ruchu po ziemi, a wiec podwozie i ptoze.

Urzadzenie, stosowane powszechnie na samolotach
ladowych, przedstawione jest na rys. 157. Podwozie
sktada sie zazwyczaj z dwdch, rzadziej z wiekszej ilosci
két, osadzonych najczesciej na jednej osi, a niekiedy
na paru osiach, utozonych wzdtuz jednej prostej. W kazdym
razie podwozie, ogladane w przekroju podtuznym, sta-
nowi dla samolotu tylko jeden punkt podparcia, ktory
zawsze jest wysuniety o pewien odcinek przed S$rodek
ciezkosci. Drugim punktem podparcia samolotu stojace-
g0 na ziemi jest umieszczona na koncu ogona t. zw.
ptoza ogonowa. Jest to element uksztattowany tak,
aby mdgt fatwo sunaé po ziemi; jest on potaczony z kad-
tubem przy pomocy elastycznego ogniwa posredniego.
Dhugos¢ ptozy wybiera sie w ten sposéb, aby na spoczywaja-
cym samolocie oS silnika tworzyta z poziomem stosunkowo
stromy kat, okoto 15° lub wiecej; czynimy to w tym celu, by
w chwili startu ptoza w zadnym razie nie dotykata juz ziemi.
Niekiedy samolot posiada jeszcze kétko zderzakowe
(rys. 158) na osi, lezacej przed wiasciwem podwoziem.
OsS ta jest zawsze w ten sposdb umieszczona, by kotko
zderzakowe nie dotykato ziemi rownocze$nie zploza, lecz
dopiero wdéwczas, gdy ptoza na tyle sie podniesie, ze 0$
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silnika utozy sie conajmniej poziomo —a jeszcze lepigj
pochyli sie nieco wdot. Kétko zderzakowe stuzy jedynie
do tego, aby w przypadku nieudatnego ladowania zapo-
biec wywréceniu sie samolotu ku przodowi, t. zw. ,kapo-

Rys. 158. Podwozie z kotkiem zderzakowem.

tazowi“. Do tegojsCunego celu stosowane byly czesto
dawniej t. zw. narty, umieszczane badz z boku przy
podwoziu, rys. 159 (Farman), badZz na przodzie kadtuba.
Przy omawianiu przebiegu startu mozna poming¢ te urza-
dzenia zabezpieczajgce, gdyz w normalnych warunkach
nie wchodzg one w gre.

Rys. 159. Podwozie z nartami.

Gdy silnik jest juz w petnym biegu, to naogét samo-
lot nie moze zachowac potozenia wskazanego na rys. 157,
chyba ze koniec ogona bedzie przyciskany w dot sitg
zewnetrzng. Chcac bowiem nie dopusci¢ do ruszenia sa-
molotu naprzdd, kfadzie sie przed kotami klocki hamujace,
a wowczas cigg Smigta T, dajagc moment T.h, usituje
obréci¢ samolot dokota przedniego punktu podparcia.
Przeciwdzialajgcy obrotowi moment sity ciezkosci, ktory
mierzy sie iloczynem ciezaru G przez odlegto$¢ s (rys. 157),
bywa naogot — skutkiem odpowiedniego wyboru 5— mniej-
szy od momentu ciagu $migla. Zakladajac, ze sita cia-
gu Smigla na starcie wynosi okoto jednej trzeciej czesci
ciezaru, oraz ze wysokos¢ h osi $migta nad ziemig (przy
poziomem potozeniu samolotu) réwna sie ok. 1,80 m, znaj-
dziemy, Zze rownowaga miataby miejsce przy odlegtosci
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5= 0,6 m. W nowoczesnych szybkich samolotach wysuwa
sie czesto podwozie znacznie bardziej naprzod, poniewaz
daje to korzysci przy ladowaniu. Jednakze przy poziomem
potozeniu kadtuba moment ciggu $migta zawsze ma ten-
dencje do przewazania, gdyz odcinek 5 na rys. 157 wy-
pada mniejszy, niz np. wyliczona w danym razie wielkosc¢
0,6 m. Przy poziomem potozeniu osi silnika iloczyn T,h
stanowi moment, z jakim cigg S$migta usituje obroci¢ sa-
molot dokota punktu podparcia.

Od odlegtosci s zalezy wielko$¢ t. zw. nacisku
ptozowego, t. j. czesci ciezaru, spoczywajacej na plozie.
Jezeli | oznacza ’ odlegto$¢ punktu podparcia ptozy od
srodka ciezkosci, to cze$¢ ciezaru, przypadajacego na

ptoze, wynosi = ------- , gdy wiec np. /= 5m, s= 0,50 m,
s-j-/

to ptoza niesie dziesigtg cze$¢ ciezaru (por. tez rozdz. 34).

W wykonaniach konstrukcyjnych podwozia zwraca

sie w ostatnich czasach szczeg6lng uwage na zmniejsze-

nie jego oporu szkodliwego. Dlatego unika sie niekiedy

wspolnej osi, przebiegajagcej miedzy kotami; niezbedng za$
amortyzacje przenosi sie do wnetrza kadtuba lub koJa
(por. dolny z rysunkéw 160). Pare nowoczesnych wyko-
nan podwozi widzimy na rys. 160.
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Jezeli samolot ma startowac nie z ziemi lecz
z wody, to musi on oczywiscie posiada¢ urzadzenia,
umozliwiajace mu plywanie. Istniejg dwa zasadniczo rézne
rozwigzania tego zagadnienia. Jedno, t, zw, wodnopta*
towiec pitywakowy, polega na tern, ze na miejscu
kot podwozia i ptozy umieszcza sie stosownie wykonane
zamkniete ptywaki (rys, 161), Niekiedy taki wodno-

Rys, 161. Wodnoplatowiec plywakowy,

platowiec otrzymuje précz pltywakdw jeszcze ruchome
podwozie lgdowe, ktOre opuszcza sie wdot w razie po-
trzeby; moze on wtedy zaréwno startowaé jak i ladowac
na ziemi; gdy start ma miejsce z wody, kota winny by¢
tak wysoko podniesione, by nie powiekszaly bez potrzeby
oporu ptywania. Ogo6lniej uznane w nowszych czasach
rozwigzanie stanowi t. zw. wodnoplatowiec na fto-
dzi, przedstawiony schematycznie na rys.162, W tem

Rys, 162, Wodnoplatowiec na todzi.

wykonaniu kadtub normalny zastgpiony jest przez t6dz,
ponad ktorg na odpowiedniej wysokosci umieszczone sg
ptaty, silnik i usterzenie, W obydwdéch przypadkach kon-
ce skrzydel bywajg czesto zaopatrzone od spodu w ply-
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waki pomocnicze, ktérych celem jest zapobiec zanurzeniu
skrzydet podczas bocznego chybotania sie, wystepujgcego
przy starcie i ,,wodowaniu®.

Rys, 163, Nowszy typ wodnoptatowca.

Przy konstrukcyjnem projektowaniu urzadzen do
ptywania, obok wzgledu na mozliwie maty op6r w po-
wietrzu i wodzie, miarodajna jest przedewszystkiem
sprawno$¢ wodna. Rozumiemy przez to zdolno$é
samolotu do wykonania w razie koniecznosci dtuzszych
jazd po wodzie, a przedewszystkiem mozno$¢ wznoszenia
sie i opuszczania réwniez i na wzburzonem morzu. Ry-
sunki 163 i 164 uwidoczniajg nowe wyprébowane juz wy-
konania czesci ptywajacych wodnoptatowca ptywakowego
i t6dkowego.

Rys. 164, Nowszy typ wodnoptatowca na todzi zaopatrzonego
w podwozie ladowe.

42. Start.

Aby doktadnie zrozumieé zjawiska mechaniczne—gre
sit i przebieg rozwijajgcego sie ruchu—towarzyszace star-
towi samolotu z ziemi lub z wody, rozktadamy go na
dwa okresy.

Okres pierwszy startu z ziemi polega na tern,
ze samolot rusza ze stopniowo wiaczanym silnikiem, toczac
sie na kétkach i $lizgajac sie na ptozie ogonowej. Stosow-

18
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nie do tego, jakie obrano rozmieszczenie kot, ptoza
odrywa sie od ziemi badz juz naskutek samego
ciggu Smigha, badz tez dopiero pod wptywem steru wyso-
kosci, ktory—po osiggnieciu przez samolot pewnej pred-
kosci — dziata podobnie, jak w locie, cho¢ w stabszym
stopniu.  Nalezy jednak wzig¢ pod uwage, ze ukfad sit
dla samolotu toczacego si¢ jest juz inny, niz dla stojace-
go nieruchomo. Jezeli nawet przyjac, ze poczatkowo na
ptaty nosne nie dziatajg zadne znaczniejsze sity aerodyna-
miczne i ze zmniejszenie sity ciagu przy wzrastajacej pred-
kosci jazdy (roz, 26) roéwniez moze byé pominiete, to
jednak musimy sie liczy¢ z jednag zasadnicza zmiana:
moment, ktéry usituje podnies¢ ogon, nie jest juz teraz
okreslony przez catkowity ciagg Smigta, lecz tylko przez site
przeciwna tej, ktéra jako tarcie o ziemie hamuje kota i ptoze.
Tarcie wynosi utamek ciezaru—oznaczajagc przez k ,,spot-
czynnik tarcia" o ziemig, mozemy przedstawi¢ wielko$é
tarcia przez wyrazenie: k. G. Tarcie to jest napewno mniej-
sze od sity ciggu Smigta, o ile wogdle start ma byé mozliwy.
Nadwyzka T— kG nadaje samolotowi przy$pieszenie; na
podniesienie wiec ogona wptywa jedynie moment k Gh', nie
za$ Th', jak to bylo w stanie spoczynku [h' jest wysokos-
cig srodka ciezkosci nad ziemig).

Skoro tylko ogon oderwie sie od ziemi, rozpoczyna
sie drugi okres startu, wiasciwy ,rozbieg”, w czasie
ktorego samolot przybiera wiasciwe dla lotu potozenie,
oraz uzyskuje stopniowo niezbedng dla lotu predkosé.
Mozemy przyja¢, ze kat natarcia, jaki tworza ptaty nosne
z kierunkiem jazdy, pozostaje (dzieki dziataniu steru wyso-
kosci) niezmienny i posiada warto$¢, odpowiadajaca sta-
nowi stromego wznoszenia. Silnik powinien juz pracowac
na petnym gazie. Przy tych zatozeniach proces rozbiegu
moze by¢ bardzo dobrze zbadany przy pomocy wykresow,
uzytych w rozdziale 27 i 28.

Na rys. 165 nakre$lone sg ponownie dla samolotu,
ktorego rozbieg chcemy zbadaC, obydwie krzywe 1 i Il
»niezbednej” i ,rozporzadzalnej” sity ciggu (zgodnie z rys,
108 z czesci szobstej); procz tego wrysowana jest prosta
pozioma na wysokosci k.G (ciezar pomnozony przez
spotczynnik tarcia). Dopdki samolot nie posiada jeszcze
znaczniejszej predkosci, dopéty réznica —k .G (powyzej
oznaczaliSmy ja poprostu T—Kk.G), czyli odcinek rzednej
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miedzy krzywa Il i prostg pozioma, stanowi nadwyzke
sity, nadajaca przyspieszenie samolotowi, W miare wzro-
stu predkosci dwie inne sity zyskujg wptyw na wielko$¢
przyspieszenia. Opor powietrza R (op6r szkodliwy-j-op6r
czotowy ptatow nosnych) nalezy bezposrednio odja¢ od
tej nadwyzki sit; z drugiej strony —naskutek rosnacej
«topniowo sity nosnej Py obniza sie wielkos¢ nacisku kot,
a dzieki temu posrednio sita tarcia k. G zmniejsza sie o war-
to$¢ k .Py. Wielkos¢ sity wypadkowej wynosi w ten sposob:
™—kG —R-ykPy=r.T,~-R —Kk(G — Py).

Sita nosna i opor zmieniajg sie wraz z predkoscia,
a poniewaz przyjeliSmy istnienie stalego kata natarcia,
wiec state sg roéwniez odnosne spotczynniki, tak iz Py i
R rosng wprost proporcjonalnie do kwadratu predkosci.
Dlatego tez na rys. 165 zmienno$¢ zaréwno R, jak
i k.Py przedstawiona byé musi przy pomocy parabol
(gdyz wiasnie parabola posiada wiasnos¢, ze jej rzedne
sg proporcjonalne do kwadratow odcietych). Parabola;
przedstawiajgca zmienno$¢ oporu R, przecina w okre$lo-
nym punkcie P krzywg |1 ,niezbednej sity ciggu®,

Rys, 165, Zaleznosci miedzy sitami podczas startu,
Skoro tylko osiggnieta zostanie predko$é, odpowiadajgca
odcietej punktu P, platowiec znajdzie sie w stanie umoz-
liwiajacym lot; przytem — zgodnie z naszemi rozwazania-
mi z rozdziatu pigtego—warunki tego lotu sg dokiadnie
okre$lone potozeniem punktu P na krzywej 1. Poniewaz
lot mozemy rozpocza¢ jedynie ruchem wznoszenia,
wiec punkt P musi sie znajdowa¢ wewnatrz obszaru, za-
kreskowanego narys. 108, gdyztylko ten obszar obejmuje roz-
maite mozliwo$ci wznoszenia. Przy tej samej odcietej jednak,
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przy ktdrej parabola R spotyka krzywg I, przecina row-
niez krzywa k.Py linje poziomg k.G. W rzeczywistosci
bowiem osiggniecie stanu, umozliwiajgcego wzlot, oznacza
wiasnie, ze sita nosna réwna sie (w przyblizeniu) cieza-
rowi aparatu. W ten spos6b podczas catego okresu roz-
biegu nadwyzka sity ciggu przedstawiona jest przez
kazdorazowy odcinek rzednych miedzy krzywa Il i po-
ziomg o0 wysokosci A. O, zmniejszony jeszcze o odcinek
rzednych, zawarty miedzy obydwiema parabolami, nakres-
lonemi na rys. 165. Przy koncu tego okresu—ze wzgledu
na to, rr Py= O, . R = T, nadwyzka sity wyraza sie
wprost wartoSciag ~— T\ Z tg chwilg koniczy sie okres
startu, a rozpoczyna wiasciwy lot.

Poprzedzajace rozwazania moga stuzy¢ do zbadania
wplywu rozmaitych okoliczno$ci na przebieg startu, np..
zmiany spétczynnika tarcia, albo wyboru innego kata
natarcia przy rozbiegu. Jest zrozumiale samo przez
sie, ze kazde powigkszenie tarcia zmniejsza nadmiar sity
ciggu, a tern samem stawia rozbieg w warunkach mniej
korzystnych. Natomiast nie jest stusznem bez zastrzezen, ja-
koby zmniejszenie kata natarcia (z czem w parze
idzie zmniejszenie oporu) utatwiato rozbieg, gdyz réwno-
czeSnie zmniejsza sie odcigzenie kot, wywotane sitg
no$na. Czas rozbiegu mozna obliczyé w sposob nastepujacy.
Zmierzywszy dla  kazdej odcietej obydwa  odcinki
rzednych, o ktérych mowa, odejmujemy je od siebie,
a nastepnie, podzieliwszy przez mase samolotu G:g, znaj-
dujemy jego przyspieszenie; wartosci odwrotne do tych
przyspieszen odktadamy jako rzedne, przyjmujac predkosci
v za odciete; przy pomocy otrzymanej wten sposob krzywej
(rys.166) mozna, jak to wynika z definicji przyspieszenia, obli-
czy¢ czas rozbiegu. Pole zakreskowane na rys. 166 daje
bezposrednio miare czasu rozbiegu %, o ile tylko
bedziemy odczytywaé podstawe réwnowaznego prostokata
w skali odcietych, a wysokos¢—w skali rzednych. W naszym
przyktadzie przyjmiemy: ciezar samolotu 900kg, spot-

1) Albowiem pole paska, zawartego miedzy dwiema blisko
sgsiadujgcemi odcietemi, przedstawia iloczyn zmiany predkosci (podsta-
wa paska) przez iloraz czasu podzielonego przez zmiane predkosci'
(wysoko$¢ paska = odwrotnosci przyspieszenia) — przedstawia zatem
okres czasu, w ktorym predkos¢ wzrosta od wartosci poczatkowej
odcietej do jej wartosci koncowej.
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czynnik tarcia k = 0,05 (na wilgotnym gruncie takowym
lub podobnym); z rys. 165 dla predkosci 'i'=20 m/sek,
odczytujemy: T2—A.G= 280 kg,/?—A.P,=45kg, skad
réznica wynosi 235 kg, przys$pieszenie 235 ;92 = 2,55 m/sek”
{gdyz masa= 900:9,81 = 92), odwrotnos¢ przyspieszenia
1:2,55 = 0,394 sek™m. WielkoS¢ ta zostata odtozona na
rys. 166 przy odcietej = 20; w podobny sposéb zostata
zbudowana cata krzywa. Prostokat rownowazny obszaro-
wi zakreskowanemu posia-

da podstawe liczagcg 27,

a wysokos¢ —0,36 jedno-

stek, zatem czas rozbiegu

jest réwny 27,0,36 =

—9,7 sek. Réwniez i dtu-

go$¢ rozbiegu mozna

otrzymac z rys. 166. Nalezy

tylko znaleziony czas roz-

biegu pomnozy¢ przez $red-

nig predkos$¢, ta ostatnia

za$ jest odcietg Srodka

ciezkosci zakreskowanego

pola®). W naszym przy- Rys. 166. Wyznaczenie czasu
ktadzie $rodkowi ciezkosci I dhugosci rozbiegu.
odpowiada w przyblizeniu

14,9 m/sek, stad dtugos¢ drogi rozbiegu roéwna sie
9,7sekXl4,9 m/sek= 144 m, O skrdceniu drogi rozbiegu
przez zastosowanie specjalnych kunsztownych manewrow
bedzie jeszcze mowa ponizej.

Jezeli start odbywa sie przy wietrze, to poprzednie
rozwazania ulegajg zmianie. Predko$¢ bowiem ,,niezbedna
dla lotu" jest to predkos¢ wzgledem wiatru,
podczas gdy przyspieszenie powinno by¢ mierzone wzgle-
dem ziemi. W praktyce zawsze usitujemy startowac
pod wiatr. W tym przypadku, jezeli przez w oznaczy-
my predko$¢ wiatru, to cata zmiana w naszem rozwaza-
niu sprowadzi sie do tego, ze zjawisko startu bedzie sie
rozpoczynato nie od predkosci zero, lecz od predkosci

Czas i droga startu zmniejszg sie w odpowiednim stop-

1) Odcieta $rodka ciezkosci pomnozona przez pole catkowite
<laie moment statyczny, znaczy to jednak to samo, co jeszcze jedno
catkowanie (kwadratura powierzchni), prowadzi zatem od Kkrzywej
czas/predkos$¢ do krzywej czas droga.
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niu, poniewaz wielkos¢ pola oraz odlegtos¢ Srodka ciez™
kosci beda liczone obecnie nie dla catego obszaru zakres-"
kowanego na rys. 166, a tylko dla jego czeSci, potozonej
na prawo od odcietej w. Przy predkosci wiatru 5 m/sek
czas rozbiegu obnizy sie w naszym przyktadzie do 8,3 sek”
a droga startu do 95 m (linja przerywana na rys 166).

Gdy start odbywa sie z wiatrem (czego nalezy uni--
ka¢ w miare moznosci), to wogble nie moze by¢ mowy
0 rozbiegu przy statym kacie natarcia, gdyz w kazdym
razie na poczatku kat natarcia jest ujemny. Dopiero od
chwili, gdy predko$¢ wiasna samolotu dorowna predkosci
wiatru, wystepujg te same warunki, ktore byly powyzej
omowione. Podczas startu z bocznym wiatrem pilot musi
uruchomic¢ lotki, aby przeszkodzi¢ wywrdceniu samolotu
dokotfa osi podtuznej. Wystepujace przytem zawite zalez-
nosci nie poddajg sie prostym obliczeniom.

W praktyce powinien pilot w czasie rozbiegu baczy¢
na zachowanie prostolinjowego toru oraz wiasciwego kata
natarcia. Pierwsze osigga on bezposrednio przez mane-
wrowanie sterem kierunkowym; tylko dawniejsze samoloty
miaty zwrotne kotka podwozia, ktérych mechanizm czesto
byt zwigzany przymusowo z orczykiem noznym, dziataja-
cym na ster kierunkowy. Dla zachowania kata natarcia
konieczne jest z reguty znaczne wysuniecie naprzod drgz-
ka steru wysokosci, gdyz sita, dziatajgca podczas startu ze
strony ziemi na samolot, a mianowicie wypadkowa nacisku
Q—Py oraz tarcia k . {G— Py) przebiega przewaznie przed
srodkiem ciezkosci (rys. 157), daje wiec moment, dazacy do
obnizenia ogona. Chwile osiggniecia predkosci, potrzebnej
do wzlotu, pilot poznaje tatwo po lekkich podskokach i odry-
waniu sie samolotu od ziemi. Skoro bowiem ustaje nacisk na
kota, te ostatnie przestajg stosowac sie do nierébwnosci tere-
nu, lecz przeskakujg nad zagtebieniami. W tej wtasnie chwili,
przez pociaggniecie drgzka steru wysokosci, podrywa sie
nieco samolot do gory, poczem natychmiast, by nie stra-
ci¢ na predkosci, pcha sie drazek naprzod i ustala lot pozio-
my — przynajmniej na matym odcinku.

Wycwiczony pilot potrafi znalezé rozmaite sposoby
startu korzystniejsze od powyzej opisanych (,,normal-
nych" lub ,,szkolnych"). Najwazniejszg sztukg jest wczes-
niej oderwac¢ sie od ziemi, przed osiggnieciem
wymaganej teoretycznie predkosci, t. j. zanim licznik wska-
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ze charakterystyczng dla wznoszenia liczbe obrotow. Jest to
mozliwe dzieki temu, ze zawsze mozna przez pociagniecie
ku sobie drazka sterowego, t, j, powiekszenie kata natarcia,
na chwile zwiekszy¢ site nosng, Spotczynnik sity nosnej
bowiem roénie wraz z katem natarcia, predko$¢ zas po-
zostaje chwilowo niezmieniona z powodu bezwiadnosci
samolotu. W ten spos6b samolot, poderwany nieco przed
czasem, otrzymuje pewng nadwyzke sity, dziatajaca ku
gobrze, traci jednak natychmiast na predkosci, co znowu
musi by¢ naprawione przez wyrdéwnanie steru. Jako osta-
teczny zysk pozostaje zaoszczedzenie czesci pracy, zuzy-
wanej na tarcie o ziemie; dzieki temu zmniejsza sie dosé
znacznie dtugos$¢ rozbiegu.™)

Przy badaniu startu z wody wchodzi w rachube
tylko jedna istotna zmiana, a mianowicie ta, ze wypor
wody | opér wody, zastepujace poprzednig reakcje ziemi
na kota oraz tarcie, dzialajg (gdy patrze¢ na przekroj
podtuzny) nie na poszczegblne punkty, lecz wzdtuz
catej 1inji (wzdtuz konturu zanurzonych czesci pty-
wakdéw lub todzi). Gdy samolot podnosi sie z wody, to—
naskutek stopniowego wynurzania sie ptywakow wzgl.
fodzi —zmienia sie w sposob ciagly powierzchnia, na
ktorg dziata parcie wody, a w zwigzku z tern powstaje
Swedrowka" wypadkowej tych sit.  Samolot musi sie
wzbija¢ w powietrze w pozycji nieco ukoénej, z osig podiuz-
ng, wzniesiong cokolwiek ku przodowi; gdyby wiec nie sto-
sowac specjalnych zabiezpieczen, to w ostatniej chwili wy-
por wody oddziatatby na punkt samolotu potozony sto-
sunkowo daleko w tyle, a wskutek tego przod pochylitby
sie znowu ku dotowi. Dla unikniecia tego koniecznem
jest nadanie specjalnego ksztattu spodniej stronie phlywa-
kéw, wzgl, todzi. Najczestsze rozwigzanie, uwidocznione
na rys. 161 i 162, polega na wycieciu stopnia w gtow-
nych ptywakach wzgl, todzi. Gdy samolot podnosi sie,
stopien wecigz jeszcze zostaje w wodzie, nie dopuszczajac
w ten sposob, by wypadkowa par¢ wody wedrowata za
daleko do tytu. Mozna jednak bardzo dobrze obejs¢ sie

¥ Blizsze badania przebiegu startu, zgodne zresztg z powyzej
wytozonemi zasadami, przeprowadzone zostaty w ostatnich czasach
przez F. Z. Diemera i R. Proll'a w ,,Zeitschr, f, Flugtechn, u. Motor-
luftsch*. 1926. str, 316 do 326,
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bez stopnia, o ile przy ksztattowaniu (wedtug ciggtej krzy-
wej) spodniej krawedzi ptywaka wzgl. todzi uwzglednimy
okoliczno$é, o ktorej byta tu mowa.

43. Ladowanie z silnikiem i lgdowanie szybowe.

Jako odwrdcenie przebiegu startu moznaby sobie
wyobrazié¢ nastepujacy sposob lgdowania czyli zakoncze-
nia lotu. Pilot pozwala samolotowi zblizy¢ sie tuz do ziemi
(lot z opadaniem, por. rozdz. 28), bezposrednio potem
przechodzi do lotu poziomego ze zdlawionym silnikiem,
starajgc  sie utrzyma¢ najmniejsza mozliwg predkosc
poziomg (rozdz. 27), wreszcie we wiasciwej chwili osadza
samolot na ziemi i w tejze chwili wylgcza silnik, tak iz
skutkiem tarcia o ziemie i oporu powietrza nastepuje za-
hamowanie biegu — t. zw. ,,dobieg“, bedacy odwrdceniem
»rozbiegu“” Rachunkowe zbadanie takiego lagdowania by-
foby tatwe do uskutecznienia na podstawie wykresu
z rys. 165, o ileby mozna choé¢ w przyblizeniu zatozyc
istnienie statego kata natarcia. Nalezatoby tylko uwazac
poprzednig predkos¢ koncowag za predko$é poczatkowa,
oraz odczytywaé, jako chwilowg site hamujaca, sume od-
cinkéw rzednych miedzy poziomg k.G i parabolg k,Py,
oraz miedzy parabolg R i osig odcietych. Czas lgdowania
i dtugosc drogi ,,dobiegu” mogltyby by¢ wyznaczone na-
stepnie w ten sam sposob, ktory byt wskazany na rys. 166
dla startu. Przeprowadzajgc faktycznie ten rachunek,
znajdziemy dla zwyktych warunkéw bardzo wielkie
dtugosci ,dobiegu", gdyz, jak wida¢ z rys, 165,
wchodzace w gre sity hamujace sg bardzo mate w poréw-
naniu do sit, wystepujacych podczas startu.

Opisany tu sposéb lagdowania bywa jednak unikany,
o0 ile tylko mozna, nietylko ze wzgledu na dtugo$¢ dobie-
gu, lecz przedewszystkiem z powodu pofaczonych z takiem
ladowaniem trudnos$ci oraz niebezpieczenstwa, zwigzanego
z wielkg predkoscig lagdowania. Tego rodzaju ,,lagdowanie
z silnikiem" wykonywa sie obecnie tylko w takim razie,
gdy bardzo niesprzyjajace warunki atmosferyczne zmusza-

Pojecie oznaczane w jezyku niemieckim wyrazem , Auslauf®,
nie posiadato dotad odpowiedniego terminu w jezyku polskim. Uzyty
tu wyraz ,,dobieg*“ wydaje mi sie najodpowiedniejszy (przyp, thum).
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ig do zachowania wielkiej predkosci az do ostatniej chwili
lotu. Normalne lagdowanie polega w zasadzie na tem—
0 szczegotach bedzie jeszcze mowa pdzniej —ze juz na
pewnej wysoko$Sci wytacza sie silnik, prze-
chodzi si¢ do lotu szybowego o coraz to mniejszej pochy-
fosci, a nastepnie w poblizu ziemi doprowadza sie
samolot przez ,poderwanie"” do lotu z duzym
katem natarcia, ale przy zachowaniu w przy-
blizeniu poziomego potozenia osi samolotu
1 mozliwie matej predkosci. Wiasciwego lado-
wania (W poprzedniem znaczeniu) wcale tu niema, gdyz
ogon natychmiast opada na ziemie, o ile wogole przez
odpowiednie manewrowanie nie zostanie on przyparty do
ziemi jeszcze przed kotami. Droga, wzdtuz ktorej samo-
lot traci predkos$¢, az do zupeinego zahamowania, ulega
w ten sposOb bardzo znacznemu skroceniu. Wadg takie-
go lagdowania z matg predkoscig jest tylko to, ze lot pod
koniec jest mato stateczny, a nawet niekiedy catkowicie
niestateczny; dlatego przy niespokojnej pogodzie nalezy
tego sposobu unika¢. W dalszym ciggu zbadamy dok#ad-
niej przebieg lotu szybowego przed lagdowaniem oraz zna-
czenie ,podrywania", narazie za$ poprzedzimy te rozwaza-
nia jeszcze pewnemi krotkiemi uwagami wstepnemi.

W rozdziale 28 wykazalismy, jak mozna w prosty
sposéb zbada¢ przy pomocy krzywej | (rys. 108) rozmal-
te stany lotu szybowego. Odczytujac rzedne tej krzywej
jako wielokrotnos$ci ciezaru samolotu G, (albo tez dzielac
ich warto$ci odczytane w kg. przez G), otrzymamy dla
lotu bezsilnikowego odrazu pochylenia toru wzgle-
dem poziomu; najnizszy punkt krzywej odpowiada lotowi
szybowemu 0 najmniejszej pochytosci i t. d. Przy badaniu
ladowania obchodzi nas jednak — procz pochylenia toru,
wyznaczonego katem b, jaki tworzy tor, albo wektor
predkosci z poziomem —jeszcze pochylenie o0si sa-
molotu wzgledem
poziomu, ktore ozna-
czymy przez d. Jezeli ~ Linvd pozioma
cieciwa platow nos-
nych tworzy z osig
podtuzng  samolotu
(osig silnika) kat c
ktéry ma oczywiscie Rys, 167, Zestawienie katow.
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warto$¢ niezmienng i ktéry mozna nazwaé¢ ,katem
nastawienia" (niem. ,Einstellwinkel*), wbdwczas
miedzy b, ¢ d oraz katem natarcia a zachodzi
zwigzek (rys. 167):

a—c= "—d.

Celem rozwigzania naszego zadania musimy zatem wy-
szuka¢ ponownie dla poszczeg6lnych punktéw krzywej |
te katy natarcia, do ktérych poprzednio odnosiliSmy
te punkty (rozdz. 12 i 27). Zamiast jednak zawracaé na
te droge, sprébujmy raczej oprze¢ badanie lotu szybowego
bezposrednio na wynikach czesci drugiej naszych wykla-
dow; silnik i Smigto nie majg tu zadnego znaczenia — po-
dobnie jak to byto dla lotu zaglowego, rozpatrywanego
W czesci trzeciej. ROwnoczesnie skorygujemy wspomnia-
ng juz przy koncu rozdz. 24 niedokfadnos¢, zwigzang
z og6lnem zastosowaniem krzywej I; w dotychczas roz-
wazanych zagadnieniach niedokladnos¢ ta byta praktycznie
bez znaczenia.

Wezmy jeszcze raz na chwile pod rozwage ogolny
przypadek lotu z silnikiem. Cztery rownowazace sie sity:
ciezar G, sita ciggu smigta T sita noSna Py i opor (rowny
niezbednej sile ciggu) Tl daja, w zestawieniu jedna za
drugg, czworobok zamkniety — rys. 168, Znajdujemy tu
przy pomocy linji przerywanej réwnolegtej do Py, ze:

sin
G
a wiec w locie szybowym (przy
m2= Q] jest:
sin -h-.
G
Rys, 168, Réwnowaga  Jest to wspomniana juz wyzej zalez-
w locie z silnikiem. nos$¢ miedzy rzedng krzywej |

i pochyleniem toru b. Ale z rys, 168
przekonywujemy sie ponadto — znowu przy pomocy tej
samej linji réwnolegtej do Py — Zze:

Py — Gcos b,

gdy tymczasem w rozdz, 22 przy konstruowaniu krzywej |
stale przyjmowaliSmy Py= G (juz nawet przy obliczaniu



44, Badanie ladowania szybowego. 283

predkosci, przynaleznych do kazdego kata natarcia, por,
rozdz. 12). SciSle wiec biorac, krzywa | stosuje sie do-
ktadnie tylko do lotu poziomego, dla kazdego za$ pochy-
lenia toru b, ré6znego od zera, nalezatoby wykres$li¢ od-
dzielng krzywg. Poniewaz jednak mozemy naog6t
ograniczy¢ sie do pochylern mniejszych od 10® a cos 10*
jest jeszcze réwny 0,985, wiec widzimy, ze biagd wynosi
Co najwyzej 15®@/o, tak iz caty pek krzywych | na naszym
rysunku musiatby sie miesci¢ wewnatrz pewnego paska
0 grubosci paru dziesigtych milimetra. Przechodzac obec-
nie do badania dowolnie stromego lotu szybowego,
nie bedziemy powtarza¢ tego biedu i dlatego nawiagzemy
do tylko co wyprowadzonych Scistych réwnan, pomimo
ze i tutaj biad ten nie odgrywa wielkiej roli.

44. Badanie lgdowania szybowego.

Przechodzimy obecnie do nieco gruntowniejszego ba-
dania dowolnie stromego lotu szybowego — o tyle, o ile
ten ostatni pozostaje w zwigzku z lgdowaniem; w ten
sposob uzyskamy lepszy poglad na zjawiska, towarzyszace
lagdowaniu szybowemu. Ponizsze rozumowania potrgcaja
oczywiscie w wielu punktach o kwestje zwigzane z lotem
zaglowym, o ktorych byta mowa w czesci trzeciej. Rys. 169,
ktory w przypadku lotu bezsilnikowego
zastepuje rysunek 168, wskazuje, ze po-
chylenie toru b moze by¢ okreslone row-
niez przez stosunek igb =T i!Py. Liczba
ta zwie sie ~Spotczynnikiem szybowania
samolotu”; poniewaz T/*=Px-\-R (opor
czotowy platow no$nych-"opor szkodliwy),
wiec liczba ta jest wieksza o warto$é
R'.Py od spétczynnika szybowania £ pfa- 160, Réwno-
tow nosnych JMrozdz. 7). Ot6z wedtug
rozdz, s8-go Py wyraza sie wzorem
Py=m.2Zy.Fv" a w mysl rozdz. 12 — Ti okre$lone
jest przez,

Ti= m.Zx .F.v~-~m. 0,65 .f.v"—m[Zx-\-O,65—F)F.v",

przyczem m — gesto$é powietrza, F = wielkos¢ powierzch-
ni nosnej, / = powierzchnia szkodliwa, Zy wzgl. 2= spot-
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czynnik sity nosnej wzgl. oporu czotowego ptatéw nosnych.
Podstawiajgc te wyrazenia zamiast Py i Ti, otrzymamy:

igh 2.+0.65/IT

Na rys. 170 powtérzony jest raz jeszcze wykres
zmian spotczynnika sity nosnej Xi dla wszystkich katow
natarcia a, ten sam, co na rys. 17, ktéry odnosit sie do

obranego profilu we-

dtug rys. 15. Ponizej

podany jest w tej sa-

mej skali zapozyczo-

ny z rys. 18 wykres

zmian  spéiczynnika

Zx, ale w ten sposéb,

ze poszczegOlne war-

tosci Zx odktadane by-

ty nie od osi odcietych,

lecz od réwnolegtej do

niej prostej potozonej

0 0,65.0,6: 25==0,0155

wyzej (odnosi sie to do

przyktadu: /= 0,6 N\,

F—25 ). Obracajac

rzedne dolnej krzy-

wej 0 90” w sposéb,

wskazany na rysunku

dla a=8", otrzymu-

Rys. 170. Badanie lotu szybowego.  jemy trOjkat prosto-

katny, w ktorego

gornym  wierzchotku  znajdujemy  wiasnie kat b —

w mys$l powyzszego wzoru na tg  Przez punkt p popro-

wadzono jeszcze prostopadta pg do przeciwprostokatnej

ps, ktéra daje bezposrednio kierunek ruchu, odpowiada-

jacy lotowi szybowemu z katem natarcia a— 8”. Zakla-

dajac, ze cieciwa piatdw nosnych ustawiona jest pod ka-

tem c= 4” wzgledem osi samolotu (odpowiada to mniej

wiecej katowi natarcia w locie poziomym), musimy odto-

zy¢ od pg w gére kat a—c= 8™—4"= 4”, aby otrzymac

odnos$ne potozenie pr osi samolotu. Kat, jaki tworzy pr z po-
ziomem, byt powyzej oznaczony literg d.
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Aby wyznaczy¢ doktadnie takze i predkos$¢ lotu szybo-
wego przy a= 8° korzystamy z podobienstwa tylko co
zbudowanego na rys, 170 tréjkata prostokatnego oraz trdj-
kata z rys 169. Oznaczajac przeciwprostokatng ps na
rys. 170 przez z, otrzymujemy:

Z:Zy= G:Py= G:[m.Zy .F, v,
a wiec G=m.z. Fvr,

G

a zatem v mz E

W ten sposéb predko$é jest odwrotnie proporcjonalna do
pierwiastka z nowego spotczynnika z. Roznica w porow-
naniu ze wzorami, stosowanemi w rozdziatach 12 27, jest
tylko ta, ze obecnie zamiast Zy wystepuje z; przekonywu-
jemy sie z rysunku, ze wynosi to niewiele, o ile tylko kat
b nie jest duzy.

Odktadajac na przedtuzeniu sp (rys, 170) staty odcinek
k—pt, opisujagc na. st potokrag i przedtuzajagc gp az do
przeciecia z okregiem w punkcie u, otrzymamy pii= \Kk. z.
Laczac procz tego ii z t \ prowadzac tq prostopadle do
W znajdziemy:

W ten sposob odcinek p qjest odwrotnie proporcjonalny
do pierwiastka z z, a wiec—zgodnie z powyzej wypro-
wadzonem réwnaniem—jest on wprost proporcjonalny do
predkos$ci v; w szczeg6lnosci moze on byé odczytany bez-
posrednio w skali rzednych rys, 170, o ile tylko uczyni-
my w tej skali — G:mF W naszym przykiadzie zato-
zyliSmy G = 1000 kg, W=0,125, F=25nF, a wiec G:mF
= 320 oraz odmierzyliSmy k= 0,20, tak iz = 0,0080
okazuje sie zmniejszone w stosunku 0,008 :320 — 1:4. 10"
Stosownie do tego pq, ktére zmienia sie jak pierwiastek
kwadratowy z k" powinno by¢ odczytywane w 200-krot-
nej skali rzednych, t. zn. ze jednemu centymetrowi od-
powiada (zamiast 0,1 jednostki) 20 jednostek, t. j. 20 m/sek.
W podobny sposéb byly zbadane pochylenie toru b, kie-
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runek osi d i predkos¢ v dla wszystkich innych katow
natarcia; znajdujemy je czeSciowo nakreslone na rys, 170.
Wszystkie te wyniki przeniesione zostaty nastepnie na
rys 171, Kktory wskazuje zalezno$¢ b, d \ v oo
kata natarcia a
Widzimy na rys, 171, ze
w miare wzrostu kata natar-
cia stale maleje predkos¢ lo-
tu szybowego i pochylenie
osi samolotu; to ostatnie, po-
czynajac od kata n=10® 40,
staje sie nawet ujemne (co
odpowiada skierowanemu ku
gorze przodowi samolotu).
Natomiast pochylenie toru
z poczatku sie zmniejsza,
lecz od a= 6®0" znowu ros-
nie, Przy matych katach na-
tarcoilaja_z do a= §§§50‘—st(?—
o . ry dziatajg w spos6b normal-
Rys, 171, Predko$¢, pochylenie 3¢ . p .
Joru i Kierunek o8 w' locia szy- Ny: pchniecie naprzod drazka
bowym. steru wysokosci  zmniejsza
kat natarcia, zwieksza dzieki
temu pochylenie toru i predko$¢ lotu szybowego, pociag-
niecie zas — wywotuje zmniejszenie predkosci i czyni tor
mniej stromym. W/asSciwe lagdowanie rozpoczyna sie po
osiggnieciu w poblizu ziemi stanu lotu szybowego 0 naj-
mniejszem pochyleniu, t, j, przy 0= 6®50. Przez dalsze
podcigganie steru wysokosci mozna wprawdzie jeszcze
zwiekszy¢ kat natarcia, zmniejszajac tern samem predkos¢
i pochylenie samolotu (to ostatnie moze nawet przejs¢
przez zero i zmieni¢ znak), lecz tor naskutek tego nie
staje sie mniej stromym, przeciwnie — bardziej
stromym: samolot ,przepada“ (por, str, 182), Dalsze
podnoszenie steru wysokosci po osiggnieciu lotu szybo-
wego 0 najmniejszem pochyleniu prowadzi tedy do stanu
odwrdconego dziatania steru w znaczeniu wy-
woddéw rozdz. 28-go.

W naszym przykiladzie rys, 171 wskazuje, ze przy
poziomem ustawieniu o0si samolotu osiggnieta zostaje
predko$¢ okoto 25m/sek, t, j, 90 km/godz. Wedtug przy-
jetego sposobu moéwienia wielko$¢ te nazywamy ,pred-
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koscig ladowania” samolotu. Nie nalezy jednakze
przez to rozumie¢, jakoby ten sam samolot nie mogt
ladowac z jeszcze mniejsza predkoscig. Po pierwsze bo-
wiem mozna wykonywaé t, zw. ,lgdowanie ogonowe“,
i w tym celu znacznie wychyli¢ samolot w gbére z poto-
zenia poziomego, przyczem predko$¢ w naszym przypadku
spadnie prawie do 80 km/godz. Po drugie, nasz opis nie
daje wyczerpujacego obrazu wszystkich okolicznosci lado-
wania, gdyz — podobnie jak przy omawianiu startu
»Szkolnego” w rozdz. 42 — wcigz rozpatrujemy jedynie
stany réwnowagi, zaniedbujac wszelki wptyw bez-
wiadnosci mas (a wiec i przy$pieszen).

Potozenie samolotu, kierunek predkosci i t. p,, wyli-
czone z warunkéw roéwnowagi, odpowiadajg sobie wza-
jemnie w kazdej chwili tylko w takim razie, jezeli
porusza¢ ster wysokosci bardzo wolno. Przez szybkie
wychylenie steru mozna wywota¢ na krotkg chwile zja-
wiska ruchu, bardzo odbiegajgce od normalnych; naprzy-
ktad przez nagle pociggniecie drazka sterowego mozna
samolot wyprowadzi¢ ze stromego lotu szybowego i zmusi¢
do chwilowego wznoszenia przy bardzo silnym spadku
predkosci. Doswiadczony pilot potrafi w ostatniej chwili
przed dotknieciem ziemi — zrecznie wykorzystujac bez-
wiadno$é mas — znacznie poprawi¢ powyzej przedstawione
warunki lagdowania, a mianowicie: zmniejszy¢ predkosc
ponizej wartosci wyrachowanej oraz zlagodzi¢ uderzenie
przy ladowaniu. Istota rzeczy polega zawsze na tern, ze
przez trafnie wymierzone kolejne pociagnie-
cia drazka sterowego wywoluje sie opdznienie opada-
nia samolotu.

Nowoczesne samoloty, ktére posiadaja wielkg pred-
kos¢ w locie poziomym i wysokie obcigzenie jednostkowe
powierzchni, otrzymuja czesto specjalne urzadzenia dla
zmniejszenia predkosci ladowania. Hamulce powietrzne,
powiekszajace opor szkodliwy, nie okazaty sie odpowiednie.
Pomystem, rokujacym powodzenie, jest zastosowanie me-
tody, opisanej na konhcu rozdz, 9, a polegajacej na wyko-
rzystaniu szczeliny podiuznej w skrzydle celem zwiek-
szenia spoOiczynnika sity nosnej — przy niezmienio-
nem obcigzeniu osigga sie wtedy zmniejszenie predkosci
przy ladowaniu.
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45. Uderzenie przy lagdowaniu.

Przy kazdem lgdowaniu, chocby sie ono odbywato
mozliwie najtagodniej, powstaje jednak zawsze pewne
uderzenie o ziemie naskutek tego, ze predkos$¢ ladowa-
nia posiada zawsze pewng skiadowg skierowang ku do-
towi. Zat6zmy, ze samolot wybrany przez nas, jako przy-
ktad, wykonywa lgdowanie ,szkolne* z osig ustawiong
poziomo; z wykresu na rys. 171 otrzymamy predko$é
v = 25 m/sek. oraz odpowiadajace pochylenie toru *=6"30'".
Poniewaz sin 65~= 0,113, wiec skladowa pionowa pred-
kosci jest I'n= t'.sin6,5°= 25.0,113 = 2,7 m/sek. Odpo-
wiada temu wysokos¢ spadku swobodnego v,M--2g =
= 2,77:196= 0,37 m. czyli 37 cm, to znaczy, ze jezeli
uderzenie nie bedzie zlagodzone w sposdb, opisany na
koncu rozdz. 44, to nastgpi takie uderzenie, jakgdyby sa-
molot spadt z wysokosci 37 cm. Jezeli w odnosnem miej-
scu krzywa b przebiega nizej, to wprawdzie uderzenie
(jak wynika z rachunku) jest stabsze, ale zato zjawia sie
niedogodno$¢, zwigzana z difugiem szybowaniem
samolotu; znaczy to, ze konieczna jest duza droga,
wzdtuz ktorej samolot tagodnie ,,planuje® z osig ustawiong
poziomo, -zanim sigdzie na ziemi. Przy bardziej stromern
opadaniu, a przedewszystkiem wtedy, gdy aparat dotyka
ziemi najpierw ogonem, jezeli przytem grunt nie jest zbyt
twardy, mozna czesto osiggnaé¢ zatrzymanie samolotu po
wyjatkowo krotkim dobiegu. Do tego przyczyniajg sie
gtdwnie wystepujace podczas uderzenia zjawiska odksztat-
cenn zarbwno gruntu, jak amortyzatoréw i gumowych opon
na kotach, wywotane chwilowem bardzo silnem zwieksze-
niem tarcia.

Zadne podwozie samolotu ladowego nie mogtoby wy-
trzymac uderzenia podczas lagdowania, gdyby czesci bez-
posrednio wystawione na uderzenie nie byly wykonane,
jako sprezynujace lub elastyczne. Kofa otrzy-
mujg zawsze opony gumowe z pneumatykami, a prdcz te-
go osi kot i ptoza sag w stosunku do catego samolotu za-
mortyzowane przy pomocy pierscieni gumowych albo spre-
zyn spiralnych.

Aby zrozumie¢ zasade sprezystego amorty-
zowania uderz en, wyobrazmy sobie, ze wszystkie
czesci sprezynujace zastgpione zostaty jedng sprezyna
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spiralng (rys. 172), a nastepnie zastanbwmy sig, jak zacho-
wuje sie taka sprezyna, obcigzona od gory ciezarem G.
Sprezyna spiralna — i wogole kazdy uktad sprezysty —
posiada te wilasnos¢, ze kazdemu obcigzeniu Q odpowia-
da okreslone proporcjonalne don odksztatcenie g:

¢=>k.Q,

przy ktérem sity wewnetrzne sprezyny sa w réwnowadze
z obciazeniem Q. Wielko$é k, ktéra wyraza stosunek
odksztatcenia do obcigzenia, jest miarg twardosci albo
miekkosSci uktadu sprezystego im wigksze k, tern sprezyne
zwiemy ,,miekszg“. Procz tego kazdy uktad sprezysty
posiada wiasno$¢, ze w czasie przebiegu odksztatcen nie-
ma zadnych strat energji: ile tadujemy w postaci pracy
dla osiggniecia odksztatcenia, tylez znajduje sie w odksztat-
conej sprezynie, jako ,,zdolno$¢ do wykonania pracy*, ina-
czej ,energja potencjalna”,
Oczywiscie wielko$¢ energji
potencjalnej zalezy zaréwno
od wielko$ci ugiecia g, jako-
tez od miekkosci sprezyny,
a wiec od statej k.

Rys. \12 b przedstawia
sprezyne w stanie $ciSnietym
0 dtugosé¢ stan ten odpo-
wiada réwnowadze sprezyny

ze spoczywajacym na niej Rys. 172, Sprezyna spiralna
ciezarem G, jest wiec q"—k .G b w s’{anle nieodksztatconym;

H A w stanie réwnowagi
Aby ten stan os1ggnac, trzeba, w koncowem polgzemu wahnie-

jak wiadomo, aby ciezar G
rozpoczynat dziata¢ na spre-
zyne powoli i stopniowo; S$cisle bioragc, powinno to sie
odbywa¢ w ten sposob, by w kazdem potozeniu posred-
niem cisneto na sprezyne tylko tyle, ile tego wymaga
réwnowaga w rozpatrywanem potozeniu posredniem—zgod-
nie z roéwnaniem q— k. Q. Jezeli jednakze obcigzymy
nieodksztatcong sprezyne ciezarem G bezposrednio (nagle),
chocby nawet bez poczatkowej predkosci, to doswiadcze-
nie pokaze, iz sprezyna nietylko opusci sie o qo, lecz
przekroczy to potozenie réwnowagi z pewng predkoscig
1 dopiero po przejsciu drogi 2go (podobnie jak wahadto!)
19
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dojdzie do stanu spoczynku (rys. 172c); tu zjawisko sie
odwraca, i rozpoczyna sie diugotrwate wahanie z obu-
stronnem wychyleniem W ten spos6b b przedstawia po-
Srednie potozenie, za$§ a { c—skrajne potozenia ciezaru.
Na podstawie tego spostrzezenia mozna tatwo okreslié
miare zdolnosSci do pracy odksztatconej sprezyny. Gdy
ciezar G opuszcza sie o diugos¢ 2°o* to oddaje prace
G.2 #d poniewaz jednak = wiec mozna te wielko$¢
jeszcze tak przedstawic:

G2  ~.20 L, [A]

Taki wiadnie zasdb pracy w postaci energji potencjalnej
zawiera sprezyna w stanie ¢, gdy jest ugieta o dtugos$é 2<o
W rachunku tym potozenia posrednie nie powinny byc¢
brane pod uwage, gdyz odpowiadajaca im energja ujawnia
sie czeSciowo w postaci sity zywej. Wynika stad, ze dla
znalezienia energji potencjalnej dowolnie odksztatconej
sprezyny, nalezy podzieli¢ kwadrat odksztatcenia przez
2 k. Obecnie da sie tatwo zbada¢ przebieg amortyzowania
uderzen przy lgdowaniu.

Gdy samolot uderza o ziemie z obliczong powyzej
pionowg sktadowa predkosci v. sin b (w przykladzie
2,7 m/sek), to z poczatku ciezar samolotu G jest jeszcze zrow-
nowazony przez sity aerodynamiczne, t, j, site nosna
i opor, jak to unaocznia trojkat sit na rys. 169. Wobec
tego nie moze by¢ mowy o nagtem obciazeniu uktadu sprezy-
stego, jak to bylo w przypadku rozpatrywanym przed
chwilg. Natomiast sita zywa, z jakg samolot laduje, sta-
nowi o wielkosci pracy, ktérg musi przeja¢ uktad sprezy-
sty. Jezeli oznaczymy przez h powyzej wyliczong ,,wyso-
ko$¢ predkosci” A= ;27 =0,37m, to iloczyn G,h be-
dzie miarg sity zywej (rownej G, :2g). Uderzenie
o ziemie wywotuje wahanie, ktore zmienia kierunek po
osiggnieciu najwigkszego ugiecia g Zgodnie z poprze-
dnim wynikiem wyznaczymy q, przyrownywujac G.h do
gn:2k, a wiec:

1

G.h A= 2k.G.h = 2qo.h
2k o d q0-h,
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"dzie go= k. G oznacza strzatke ugiecia sprezyny, obcia-
zonej statycznie ciezarem G. Stad wynika.

q— \/2qo.h albo 'oﬂo:l{/%l__
)30]

Ugiecie g sprezyny stanowi roéwnoczesnie miare jej
naprezenia; wobec tego ostatnie rownanie wskazuje, ze
naprezenie wywotane uderzeniem jest tern wieksze w po-
rownaniu z naprezeniem przy obcigzeniu statycznem, im
wiekszy jest stosunek wysoko$ci spadku h do strzafki
ugiecia sprezyny pod statycznem obcigzeniem. Przy zwy-
kiem urzadzeniu podwozia samolotu mozna przyjac,
ze taczne osiadanie opon kot i amortyzatora osi pod cie-
zarem nieruchomego samolotu wynosi np. 5 do s cm.
W naszym przykiadzie, w ktorym A= 37 cm, otrzymujemy
<przy ~0= 5cm):

9:70—1M37:5 = 1/148 = 38,

i0 znaczy, ze naprezenie, wywotane uderzeniem
przy ladowaniu, odpowiada statycznemu
obcigzeniu 3,8-krotnie wiekszemu od cie-
zaru samolotu. To naprezenie przenoszone jest przez
0$ na zastrzaly podwozia, a przez nie na kadtub.

Mozna tatwo obliczyC, jakie naprezenia musiatyby
Avytrzymaé zastrzaty, gdyby nie byto zadnego spe-
cjalnego urzadzenia sprezystego Zastrzaly
stanowig bowiem rowniez uktad sprezysty, tylko odznacza-
igcy sie wielkg ,twardoscig". Jak wiadomo, spoiczynnik
sprezystosci wynosi dla stali okragto dwa miljony, t. zn. ze
pret stalowy o dtugosci L cm. pod dziataniem naprezenia Sci-
skajacego p kg/cm”™ doznaje skrécenia o p,L\ 2000000 cm.
Zastrzaty podwozia (ze wzgledu na niebezpieczenstwo wy-
boczenia) sg bardzo sowicie wymiarowane, tak iz zatozenie
p ~ 400 kg/lcm® jest bez watpienia juz bardzo wygdrowane.
Przy dlugosci zastrzatu 1,5m. mamy zatem odksztalcenia,
wywotane nieruchomym ciezarem: ~o = 400.150:2000000 =
= 0,03cm, a stad stosunek naprezen:

2h:. =1/2.37 ;0,03 = /2467 = 50;
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innemi stowy: gdyby nie bylo specjalnego urzadzenia
przejmujgcego uderzenie, to zastrzaly bylyby przy ude--
rzeniu narazone na obcigzenie rowne 50-krotnemu cieza-
rowi samolotu (nawet w do$¢ korzystnym przypadku).
Jest rzeczg jasna, ze zadna konstrukcja nie moze sprostaé
takim wymaganiom; zwykle urzadzenia odpowiadajg za"
ledwie 10-krotnemu spoitczynnikowi bezpieczenstwa.

Poniewaz ,wysokos¢ predkosci” h rosnie jak kwa-
drat predkosSci, przeto z naszego wzoru na stosunek gogy
wynika, ze naprezenie podwozia jest wprost proporcjonal-
ne do skladowej pionowej 1 predkosci ladowania. W na-
szym wiec przykiadzie nawet predkos¢ prawie trzykrot-
nie wigksza od wyliczonej nie przekraczataby zwyktych,
granic wytrzymatosci zastrzatow. Ale wilasnie czesci spre-
zynujace, opony kot i pierscienie gumowe, wykonywa
Sie z reguly shabiej, by przy twardem Igdowaniu one
pierwsze ulegaty uszkodzeniu.

Podobnie, jak we wszystkich innych tematach na-
szych badan, tak i tutaj okolicznosci uboczne rozmaitego
rodzaju odgrywaja oczywiscie niematg role; nie bralismy
ich z poczatku pod uwage, aby otrzymac mozliwie prosty
obraz zjawiska. Nalezy jednak teraz zaznaczyé, ze np..
amortyzacja osi jest zazwyczaj ,ograniczona w skoku”
przez natozenie, obok pierscienia gumowego, petlicy
z linki drucianej o wiekszych wymiarach, ktdra przy zbyt
duzych Wychyleniach amortyzator6w przejmuje obciazenie.
Dalej, prawo dotyczgce odksztatcen q= k.Q, z ktérego
dotad korzystaliSmy, jest dostatecznie doktadne, gdy cho-
dzi o zawieszenie osi, natomiast dla opon ko6t z pneu-
matykami powinno byé ono wiasciwie zastgpione przez
zalezno$¢ znacznie zawilszag. Nie chcemy wreszcie pomi-
na¢ catkowitem milczeniem uderzajgcego zjawiska, ktore
Obserwujemy przy bardzo niekorzystnych lgdowaniach
i upadkach, a ktore pozostaje na pozor w sprzecznosci
z naszemi wynikami.

W wypadkach, gdy przy uderzeniu o ziemie ulega
ztamaniu podwozie, a nawet caty samolot, okazuje sie
czesto, ze cze$ci przejmujgce bezpoSrednio
pierwsze uderzenie, t. j. obrecze kot i amortyza-
tory osi pozostajg nienaruszone. Nie da sie to
wytlumaczy¢, dopdki uwaza sie te czesci za doskonale
sprezyste’™ .Ot6z wiasnie nie spotyka sie nigdy dosko-
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natej sprezystosci, co wynika chociazby juz z tego, ze
wszystkie drgania sprezyste zanikajg z czasem, przecho-
dzagc wkrotce w spoczynek. Kazde ciato posiada tez
pewien op6r plastyczny, t zn. ze przeciwstawia
kazdemu dziataniu zewnetrznemu takze i opdér wewne-
trzny pochtaniajgcy prace; opOr ten rosnie propor-
cjonalnie do predkosci wzbudzonych odksztatcen. Jezeli
naprzyktad na sprezyne, przedstawiong na rys. 172,
spadnie ciezar G z bardzo duzg predkoscig, to w tej
samej chwili powstanie bardzo wysokie naprezenie, zalezne
od predkosSci, ktére przejdzie poprzez calg sprezyne,
zanim ta ostatnia zdgzy przybra¢ odksztatcenia, odpo-
wiadajgce temu naprezeniu.  Powstanie  odksztatcen
wymaga bowiem — naskutek bezwiadnosci poszczegol-
nych czeSci — pewnego czasu. Zniszczenie materjatu
jednak nastepuje, jak to nalezy przyja¢, dopiero wtedy,
gdy zaréwno naprezenie, jak i odksztatcenie o0siagng
pewne granice. W ten sposob wyjasnia sig, dlaczego przy
wyjatkowo silnych uderzeniach o ziemie sprezynujace
czesci moga przekazywaé innym wielkie sity, podczas
gdy same zostajg o0szczedzone; pochodzi to stad, ze
wielkie odksztatcenia, odpowiadajace ich miekkosci, nie
rrj:ogq w krotkim czasie osiggng¢ wartosci, wywotujacych
ztamanie.

IX. Zagadnienia zeglugi powietrznej.

46. Wpltyw wiatru na predkosc¢ lotu.

O wplywie wiatru byla dotychczas mowa tylko
w rozdz. 42 przy rozpatrywaniu zjawiska rozbiegu; usta-
lono przytem, w jakim stopniu ulega zmniejszeniu czas
i droga rozbiegu, skoro sie startuje pod wiatr. To
samo powiedzie¢ mozna oczywiscie i 0 ,,dobiegu” po lgdo-
waniu, ktory réwniez — gdy tylko to jest mozliwe—od-
bywa sie pod wiatr.

Gdy samolot leci jednostajnie w powietrzu, to wiatr
réGwnomierny nie ma wptywu na ruch i réwnowage samo-
lotu, przynajmniej dopoki rozpatrujemy ruch nie wzgle-
dem nieruchomej ziemi, lecz wzgledem otaczajgcego samo-
lot powietrza. To, co dotychczas krétko nazywaliSmy
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predkoscig lotu v, jest w czasie wiatru predkosScia
wzgledng samolotu w odniesieniu do poruszajgcego sie
powietrza; celem jasnego odrézniania bedziemy teraz pred-
kos¢ te nazywali predkoscia witasna samolotu. Tak
wiec, gdy w rozdz. 27 wyliczyliSmy, ze obrany dla przy-
ktadu samolot leci poziomo z predko$cig v = 44 m/sek,
to znaczy, ze predko$¢ wtasna samolotu w locie pozio-
mym jest 44 m/sek. Skoro jednak dmie wiatr o predkosci
10 m/sek w kierunku przeciwnym do lotu, to samolot po-
rusza sie w odniesieniu do ziemi z predkoscig zaledwie
34 m/sek; jezeli za$ taki sam wiatr dmie w kierunku lotu,
to ruch wzgledem ziemi odbywa sie z predkoscig 54 m/sek.
W dalszym ciggu bedziemy oznaczali predkos¢
wiatru (albo niewtasciwie: site wiatru) przez w (pred-
ko$¢ te uwazamy naogot za poziomag), a wypadkowg
predkosci wiasnej i predkosci wiatru, czyli ,,predkos$¢
lotu“ — przez c; ta ostatnia wynosita w naszym przy-
ktadzie 34 m/sek, wzgl. 54 m/sek. Spowodowane wiatrem od-
chylenie miedzy rzeczywiscie osiggnietym celem a punktem,
ktory mdgtby by¢ osiggniety przy bezwietrznej pogodzie, na-
zywamy ,,znoszeniem* — niezaleznie od kierunku wiatru.
Rys. 173 wskazuje, jak sie wyznacza w o0g6lnym
przypadku predko$¢ lotu ¢, znajgc predkos¢ wiatru w
i predko$¢ wiasng v. Mamy tu odcinek OW =w nakre-
Slony w kierunku wiatru 1 odcinek W C= v w kierunku
osi samolotu. Bok zamykajagcy O C

daje predkos$¢ lotu ¢ co do wielkosci

i kierunku. Jak widzimy, wyznacza

sie jg wedtug W{v  ten sam spo-

s6b, w jaki znajduje sie wypadkowa

dwdch sit. Jezeli pilot przez wychy-

lenie steru kierunkowego obroci sa-

molot w ten sposob, ze oS jego otrzy-

ma kierunek W C\ to predko$¢ lotu

Rys. 173. Predkosé lotu WYyZnaczona bedzie co do_ wielkoSci
przy wietrze. i kierunku przez OC. Zauwazmy
przytem, ze zaréwno diugo$¢ odcinka

C jak i WC jest rbwna W\ odcinki te sg zatem rowne
sobie. Stad wynika nastepujgce twierdzenie: jezeli przy
niezmiennym wietrze wykreslimy ze statego punktu O
wszystkie mozliwe predkos$ci lotu c pewnego
samolotu (oczywiscie przy niezmienionej mocy silnika i t.d.).
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to konce odcinkéw, wyrazajacych te predkosci, beda le-
zaly na okregu, ktérego promiern przedstawia wielko$¢
predkosci wiasnej v, Innemi stowy znaczy to: jezeli Kilka
samolotow o tej samej predkosci wiasnej v odlatuje
rownocze$nie z tego samego punktu, kierujgc sie w rézne
strony, to w kazdej chwili samoloty te znajdujg sie na
okregu pewnego kota; Srodek tego kota posuwa sie
naprzod z predkoscig wiatru, promien za$ rosnie z pred-
koscia v. Przy bezwietrzu $rodkiem tego kota pozostaje
wcigz sam punkt wyjsciowy.

, W razie, gdy predkos¢ wiatru w jest wieksza od
predkosci wiasnej V, obraz ,,okregu predkosci" przedsta-
wia sig, jak na rys. 174. Punkt 0, od ktérego mierzone
sg predkosci lotu, potozony jest w tym przypadku na-
zewnatrz kota. Widzimy, ze obecnie mozliwy jest lot by-
najmniej nie we wszystkich kierunkach, a tylko w tych,
ktére niezbyt silnie odchylaja sie
od kierunku wiatru. Najwiekszym
katem e, jaki tworzy¢é moze Kie-
runek lotu z Kierunkiem wiatru,
jest ten, dla ktérego sin = V:W,
jak to wida¢ wyraznie na rys, 174.

W kazdym Kierunku, tworzacym

z wiatrem mniejszy kat, mozna le-

cie€c z dwiema réznemi co

do wielkoS$ci predkosciami,

ktére odpowiadaja obydwu punktom

przeciecia okregu z promieniem,

poprowadzonym z O. Dalsze ba- »
danie tych zwiazkéw dla V mniej- Rys 174 Pr@gkoscd"l‘(’*"%st
szego od w nie posiada juz zadne- " MN'eISZ& 00 preckosc
go znaczenia praktycznego, gdyz

predkosci wiasne naszych samolotéw sg niemal zawsze
wieksze od najwiekszych spotykanych predkosci wiatru.

,Okreg predkosci" mozna zastosowac przedewszyst-
kiem do okreslenia predkosci wiasnej samolotu przy pomocy
probnych lotéw. Znajgc mianowicie trzy punkty okregu, moz-
na, jak wiadomo, wykresli¢ okreg—a wiec w kazdym razie
znalez¢ tez jego promien. Metoda ,,bazy trojkatnej",
stuzaca do tego celu, polega na nastepujagcem, W tere-
nie wytycza sie w odpowiedni sposob trzy odcinki rozmai-
cie skierowane, np. A2B2, A*B* na rys. 175, oraz
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mierzy sie ich dtugosci By = ly, ANBN = 3,
Okresy czasu ty, t" potrzebne do przelotu wzdtuz tych
trzech odcinkéw, ustala sie na samolocie przy pomocy
zegara, t. zw, ,stoppera”. Nastepnie oblicza sie trzy
predkosci lotu:

G-y, ty. In: "% A3 — 13en3

i odklada sie je na kartce papieru ze statego punktu
O (rys, 175) w ten sposob, by byto OQ = G, OC*— G,
OCs= @&. Kierunki trzech promieni OCy, OC" OCH
sg te same, co kierunki odcinkéw AyBy, AMBM i AMB.
Przez trzy punkty koncowe Q, Cz i C3 prowadzimy okreg

Rys. 175. Baza trojkatna i zwigzane z nig wyznaczanie predkosci.

kota ("Srodek jego lezy na przecieciu symetralnych odcin-
kow QCz2, C2C3i C'Cy, wyznaczonych przy pomocy tukéw
przerywanych na rys. 175). Promien kota, przechodza-
cego przez Cy, C2, Cs, jest szukang predkoscig wiasng v,
przytem wyrazong w tej samej skali, w jakiej odkiadane
byly G. Q, G, Konstrukcja ta daje ponadto Kkierunek
i wielko$¢ predkosci wiatru w postaci odcinka OW.
W praktyce, w razie powtarzajagcych sie pomiaréw na
tern samem lotnisku, ustala sie raz na zawsze trzy od-
cinki pomiarowe, i mozna mie¢ gotowe arkusiki z wykres-
lonemi na nich uprzednio kierunkami OCy, OC2, OCs, co
umozliwia w kazdym przypadku szybkie i tatwe wyko-
nanie omawianej konstrukcji.

Gdy z posrod trzech odcinkow pomiarowych dwa
lezg na jednej prostej, ale majg przeciwne Kkierunki, to
powstaje wykres, jak na rys, 176. OCy i OC2 sg predkoscia-
mi lotu w jedng i drugg strone wzdiuz tej samej prostej,
OCs jest prekoscig lotu w trzecim Kierunku. Widzimy,
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ze predko$¢ wiasna jest w ogoélnosci wieksza od Sred-
niej arytmetycznej predkosci lotow w dwoch przeciwnych
kierunkach. Istotnie: v okre$lone jest przez fVC* — WC2,
$rednia warto§¢ — przez ACM = A C2; przeciwprostokatna
za$ trojkata prostokatnego zaw-
sze jest wieksza od przyprosto-
katnej. Tylko w przypadku, gdy
wiatr wieje doktadnie w kierunku
odcinka pomiarowego, S$rednia
arytmetyczna predkos$ci daje isto
tng warto$é v. Zupetnie jednak
nieprawidtowem bytoby znajdo-
wac te wielkos¢, dzielac podwajng
dtugos¢ odcinka pomiarowego
przez sume czasOw zuzytych na
lot tam i zpowrotem. Przy wie-
trze zuzywamy na lot tam i zpo-
wrotem w sumie zawsze
wiecej czasu, niz przy ciszy.
Przyczyna kryje sie w tern, ze na dziatanie niesprzyja-
jacego wiatru przeciwnego jest sie wystawionym diuzej,
niz na dziatanie wiatru sprzyjajacego. Na te wazne dla
zeglugi powietrznej okolicznosci wyrobimy sobie doktad-
niejszy poglad przez blizsze zbadanie wiasnosci ,,okregu
predkosci“. 0

Na rys. 177 widzimy znowu okreg utworzony przez
korice wektoréw predkosci, a obok drugi, ktéry bedziemy
nazywali ,,okregiem czaséw”; ten ostatni powstaje przez
odktadanie w kazdym kierunku odcinka O rownego
okresowi czasu, jakiego trze-
ba, by przeleciec¢ staty odcinek
o w tym wiasnie kierunku OT".
Poniewaz t"=a:c”, wiec po-
szczegOlne promienie OT
rownolegte do promieni OC
sq odwrotnie do nich propor-
cjonalne —istnieje za$ twier- -
dzenie geometryczne, glosza- " Ml Sron manpa <O
ce, ze przy tego rodzaju
konstrukcji z okregu powstaje znowu okreg. Poniewaz
skala, w ktorej wykreSlamy okreg czaséw, jest—ze wzgledu
na swobodny wybdr wielkosci a — dowolna, wiec mozna

* °
Rys, Al-’% -ﬁro)f tam A zpowro"f'em
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ten okreg uczyni¢ rownym okregowi predkosci; jednak
odcinek OM= OW musi by¢ wtedy odtozony w przeciw-
nym kierunku (rys. 177 b). Catkowita dtugosc jakiejkolwiek
cieciwy, przechodzacej na rys. 177 a przez punkt O, przed-
stawia sume predkosci lotu w jedng i drugg strone, po-
towa wiec cieciwy daje wartosc $rednig tych predkosci;
dtugo$¢ za$ réwnolegtej do niej cieciwy na rys. 177b
daje catkowity czas, niezbedny dla lotu tam i zpowrotem..
Odwrotnie proporcjonalny do tego czasu jest t. zw. ,za-
sieg powrotny” t. j. dlugos¢ odcinka, ktéry moze byé
przeleciany tam i zpowrotem na pelnym gazie przy da-
nym zapasie benzyny, a wiec w danym czasie. Rys. 177b
przekonywa zatem, ze samolot posiada najwiekszy
»,Zasieg powrotny” w kierunku prostopadtym
do wiatru, najmniejszy — w kieruku rownolegtym
do wiatru. Jest to tern bardziej godne uwagi, ze po-
wierzchowny rzut oka mogtby doprowadzi¢ do wrecz
przeciwnego wniosku, gdyz wedtug rys. 177a suma pred-
kosci przy lotach w jedng i drugg strone okazuje sie naj-
wiekszg wiasnie dla kierunku réwnolegtego do wiatru:
wiemy juz jednakze, ze suma ta nie posiada bynajmnigj
bezposredniego znaczenia dla czasu przelotu.J

47. Wyznaczanie kursu i czasu trwania
lotu.

Najwazniejsze zadanie zeglugi powietrznej polega
na okresleniu — dla kazdego przelatywanego odcinka —
kursu, ktéry ma by¢ zachowywany przy pomocy busoli,
oraz czasu, niezbednego dla wykonania przepisa-
nego lotu. Mozna przyja¢, ze punkty, nad ktéremi ma
sie odbyé przelot, oznaczone sg na mapie, np. w skali
1 £1000000, oraz ze od punktu do punktu lecie¢ nalezy

W zwiazku z tym i nastepnym rozdziatem por. artykut au-
tora: ,,Ober Fluggeschwindigkeit, Windstarke und Eigengeschwindigkeit
des Flugzeuges'. Zeitschr. f. Flugtechnik u Motorluftsch, 1917, ze-
szyt 19/20.
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wzdtuz linji prostej. Nastepnie najlepiej jest przenie$é
w skali poszczeg6lne punkty na osobny arkusz, na ktérym
procz tego naszkicowaé nalezy okreg predkos$ci (rys. 178),
przyczem kreslimy OW réwne i réwnolegte do predkosci
wiatru, a promien réwny predkosci wiasnej samolotu.
Skala, w ktérej bedag wykreSlane predkosci, jest
obojetna — np. na oryginalnym rysunku, ktoéry postuzyt
do wykonania kliszy rys. 178, jeden milimetr odpowiadat
predkosci 3 km/godz, tak iz predkosci = 135 km/godz.
odpowiadat promief 45mm, a predkosci w — 32,4 km/godz,
(przy predkosci wiatru 9m/sek) — odcinek 10,8 mm.
Kierunek wiatru niech bedzie NNO,

Rys, 178, Wyznaczanie kursu oraz czasu trwania lotu.

Przez punkt O, ktéry jest poczatkiem wektorow
predkosci, prowadzimy proste OQ, OC® OCs, OCs, row-
nolegle do poszczegblnych odcinkoéw lotu, i doprowadzamy
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je do przeciecia Z kotem; nastepnie kreslimy promienie,
przechodzace przez punkty przeciecia Cj, Cg, Cs3, Ca. Kat
pochylenia tych promieni wzgledem prostej, przechodza-
cej przez $rodek kota i skierowanej z potudnia na pétnoc,
lub wzgledem kierunku igly kompasowej daje odrazu kurs,
ktory nalezy zachowywa¢ wzdtuz kazdego odcinka. Tak
np. odczytujemy na rysunku, ze przy uwzglednieniu de-
klinacji 8“ nalezy wobec zatozonego kierunku i predkosci
wiatru przestrzegaC na odcinku 1 kursu 1115”1 t. d.

Poprowadzmy z jednego konca, ktdrego$ z odcinkow
lotu rownolegly do O IV, a z drugiego kotca — réwnole-
gla do promienia kota, odpowiadajacego temu odcinkowi
lotu, i przedtuzmy je do przeciecia; otrzymany w ten
sposob odcinek, rownolegty do OW, przedstawia iloczyn
w przez czas trwania lotu na omawianym odcinku. Na
rys. 178 zostaly wykreSlone cztery poszczegllne takie
rownolegte do o  przy dwdch dowolnie obranych wierz-
chotkach (z posréd czterech og6lnej trasy lotu); odcinki
te dajg miare czasu trwania poszczegOllnych przelotéw;
nalezy tylko je odczyta¢ w skali, okreSlonej dla predkos-
ci w. W naszym przyktadzie te cztery odcinki, odczyty-
wane w kolejnym porzgdku, majg nastepujgce dtugosci :19,5,
25, 20, 27,5 km; przy naszej wielkosci w, odpowiada 32,4 km
— jednej godzinie, a wiec 0,54 km — jednej minucie; zatem
czasy trwania lotow sa: 19,5:0,54 = 36 min, a nastepnie:
46, 37 i 51 min, razem tedy 2 godz. 50 min. Gdy w jest
bardzo mate, ta metoda odczytywania moze da¢ wyniki
bardzo niedoktadne. W takim razie pomagamy sobie naj-
lepiej w ten sposob, ze odczytujemy pierwotne dtugosci
odcinkéw lotu, oprécz tego z okregu predkosci dtugosc
odcinkébw OQ, OC2it.d., a nastepnie dzielimy dtugosci
przez predkosci, np. w naszym przypadku: pierwszy odci-
nek =80 km, odnosne 0Q=44,7mm= 134 km/godz, stad

= 80:134= 0,6 godz. =36 min.

Obliczajac czas lotu wzdtuz zamknietej trasy (a wiec
np. takiej, jak tylko co rozpatrywana) przy wietrze o roz-
maitem natezeniu, znajdziemy, ze czas ten zwieksza
sie, gdy sita wiatru ro$nie. tatwo to zrozumiec, parnie-
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tajagc 0 uczynionej powyzej uwadze, 'dotyczacej trwania
lotu tam i zpowrotem przy wietrze. Mozemy sobie wy
tworzy¢ doktadniejszy sad o wplywie wiatru, wyznaczajgc
czas, niezbedny do przelotu wzdluz toru kotowego.
Dojdziemy do tego w spos6b najprostszy, jezeli wyobrazi-
my sobie okreg, jako foremny wielokat o wielkiej liczbie bo-
kow, np. 24-kat; wowczas czas przelotu dla poszczegdlnych
odcinkéw mozemy wyznaczy¢ sposobem, uzytym na rys. 178,
albo lepiej, korzystajagc z ,,okregu czaséw™ wedlug
rys. 177b. Na rys. 179 przyjeto, ze predkos¢ wiasna v —\,
a predkos¢ wiatru w = 0,5 (przyczem

na rysunku oryginalnym za jednostke

obrano 25 mm). J1 i B s3g to punkty

przeciecia okregu predkosci z linjg pio-

nowg OW (na rys. widzimy tylko jedng

jego potowe), tak iz: OA = 15, UR—O0,5.

Nastepnie odtozyliSmy wartosci odwrot-

ne: (7Ni=1:1,5=0,67 i ORi=1:0,5=2,

poczem zbudowaliSmy okreg na i

jako na S$rednicy — ten ostatni zgod-

nie z wyjasnieniami z poprzedniego roz-

dziatu, jest ,,okregiem czaséw”. Dwanas-

cie promieni O OTA,... 0772, ktore

zostaly narysowane w réwnych odste-

pach katowych, przedstawiaja o0dpo- Rys. 179. Wyzna-
wiednio Czasy przelotc')w wzdtuz 12 bo- czenie czasu prze-
kow foremnego 24-kata; czasy, 0dpo- lotu wzdtuz toru ko-
wadajgce 12 pozostatym bokom, sg ze towego.
wzgledu na symetrje takie same i dla-

tego nie zostaly wykreslone. Zmierzywszy dtugos¢ tych
dwunastu wyrysowanych odcinkéw, znajdziemy, jako ich
sume — 375 mm; gdyby natomiast wiatru nic bylo (te;=0),
mielibySmy zamiast tych odcinkdw wprost 12 promieni
kota v =i o fgcznej dhugosci 12.25 = 300mm; widzimy
stad, ze opOznienie w locie po torze kotowym, wywotane
wiatrem o sile réwnej potowie predkosci wiasnej,
WYynosi:

(375—300) .'300= 0,25 t. j. 25%.

Przeprowadzajagc ten rachunek dla innych jeszcze
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wartosSci stosunku w w, otrzymamy wynik, przedstawiony
na rys. 180. Mozemy na nim dla kazdej wartosci odcietej w :v
odczyta¢, jako rzed-

Lre ng, stosunek czasow
/ ~ np.dlaw:'i>_:0,25
A krzywa wykazuje rze-

dng 1,055, t.zn. ze przy

wietrze o sile réwnej

czwartej czesci pred-

A kosci wilasnej, prze-

0 050 ore W ot wazdtuz tojru ﬁo’ro-

Rys. 180. Powigkszenie czasu przelotu, wego trwa 0 5,5%

wywotane wiatrem. dtuzej, niz w czasie

ciszy; gdy sita wia-

tru wynosi trzy czwarte predkosci wiasnej, czas lotu

jest dwa razy diuzszy, niz przy cichej pogodzie. Wyniki

te zachowujg w przyblizeniu swojg warto$¢ réwniez

i dla innych krzywych zamknietych, ktore ksztaltem nie-
zbyt roznig sie od kota,

Powyzej bylo zaznaczone, ze wiatr nie ma bezpo-
$redniego wpltywu na ruch samolotu. Nalezy jednak mie¢
na uwadze, ze jest to stuszne jedynie w przypadku jed-
nostajnego  wiatru i jednostajnego ruchu  wiasnego.
Natomiast uderzenia wiatru, t. zw. podmuchy, a prze-
dewszystkiem pionowe ruchy powietrza w pewnych
miejscach nad powierzchnig ziemi dajg sie odczu¢ w spo-
s6b bardzo dotkliwy, jako zaburzenia lotu. Podobniez da-
je sie odczu¢ wiatr przy niejednostajnym ruchu wiasnym,
np, w czasie lotu krzywolinjowego. Jezeli wiec naprzykiad
lecac w kierunku 1 (rys. 181), t. j. pod wiatr — pod Kka-
tem 45”, wykonamy, majac przed oczyma ziemie, ostry
zakret o 90” w ten sposob, ze nowy Kierunek lotu 2 be-
dzie tworzyt z wiatrem kat 45", to okaze sie (por. okreg
predkosci na rys. 181), ze dla zachowania w locie poziomym
tej samej predkosci wiasnej samolot musi posiadac znacz-
nie wiekszg predkos$¢ lotu, a mianowicie OC,
zamiast 0OQ. Osiggniecie tego przyrostu predkosci wy-
maga pewnego czasu. W pierwszej za$S chwili samolot
nie bedzie jeszcze posiadat w Kierunku 2 dostatecznej
predkosci, a skutkiem tego aparat bedzie wykazywat
dazno$¢ do opadania; réwnoczesnie silnik zmniejszy
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liczbe obrotow (por. rozdz. 26). Taki przebieg nie jest
oczywiscie bezpieczny V. Celem unikniecia wypadku
nalezy przy przejSciu do lotu
krzywolinjowego zwracaé bacz-
ng uwage na zachowanie sie
samolotu, przyczem na wykona-
nie jednakowych zwrotéw po-
Swieca¢ wypada mniej lub wie-
cej czasu stosownie do kie-
runku wiatru.
Na zakonczenie wreszcie
rzucimy pytanie, czy przy
kazdym kierunku i kazdej pred-
kosci  wiatru  prostolin-
iowa trasa lotu stanowi najszybsze potgczenie
dwoéch danych punktéw. Lecac mianowicie z A Ao B
przez C, (rys. 182) nakladamy wprawdzie drogi, gdyz
AC -\- CB jest wie-
ksze od AB, ale
zato na wiekszej
czesci drogi, mia-
mowicie naodcinku
AC, lecimy z pred-
kosScia wiekszg od
tej, z jakg odbywa-
libysmy lot wzdtuz
prostolinjowej tra-
sy AB. Woykazuje
to jasno wykreslony najszybszy.
obok okreg pred-
kosci, na ktérym poprowadzono OC* réwnolegle do AC,
oraz OQ — réwnolegle do AB-, widzimy, ze OCg jest
wieksze od OQ. Dla rozstrzygniecia poruszonego pytania
poprowadzimy przez C linje pomocnicza CO roéwnolegle

* W rozwiazaniu tem istotng role odgrywa zastrzezenie: ,majac
przed oczyma ziemie"™. Pilot bowiem, patrzac na ziemi¢, ma mimowol-
ng daznos$¢ do zachowywania tej samej predkosci aparatu wzgledem
ziemi, W czasie wigc wykonywania drugiej potowy zakretu, gdy wiatr
z hamujacego staje sie popychajgcym, pilot odruchowo zmniejsza pred-
koé¢ wtasng samolotu. W tem wtasnie Kkryje sie niebezpieczenstwo
t. zw, ,utraty predkosci” i grozacego w zwigzku z tem wupadku samo-
lotu (przyp, thum.).
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do cieciwy C3Q okregu predkosci. Trojkaty ACC'i OC3Q
sg podobne. Poniewaz OC3 przedstawia predkos¢ wzdtuz
AC wiec iloraz AC:OCs3 da nam warto$¢ czasu, potrzeb-
nego do przelotu odcinka AC; oznaczamy (o przez

Z podobienstwa tréjkatéw wynika:

AC':0Q = AC:0C3= t\ zatem: AO — .0OQ.
Podobniez, kreSlagc CC” rownolegle do QC2, otrzymamy
dwa nowe trojkaty podobne: BCC i OC2Q. Oznaczajgc
procz tego przez  czas BC\OC”, niezbedny do przebycia
odcinka BC, bedziemy mogli utozy¢ proporcje:

C”B’0OCMN= BC:0CA= t"\ skad C'B = t".OC".
Dodajac obydwa wyniki, otrzymamy:

AC-\-C'B= (t,-ft).0Q albo + h= -1 -

Czas jaki zuzyjemy na przebycie odcinka prostolinjo-
wego AB, réwny jest /IB:0OQ. Otz AOAC'B jest
wieksze 'od AB, gdyz w pierwszem wyrazeniu odcinek
OC™ jest dwukrotnie liczony. A zatem iloraz AO-\-C"B
przez 0OQ tez jest wiekszy od ilorazu AB-.OCA, t, zn,
ze 2~~h jest wieksze od Widzimly stad, ze w kazdym
przypadku, kiedy zamiast lecie¢ w linji prostej do celu
zbaczamy na droge okd6lng — czas przelotu ulega
powiekszeniu. — To samo odnosi *ie nawet do
przypadku, Kiedy predko$¢ wiatru jest wieksza od pred-
kosci wiasnej samolotu (rys. 174), ale oczywiscie pod
warunkiem, ze lecac w ktorymkolwiek z mozliwych Kkie-
runkéw. zawsze obieramy z obydwdch mozliwych pred-
kosci — wiekszg.

48. Ekonomja komunikacji lotniczej.

W miare tego, jak opanowywano stopniowo tech-
niczne zagadnienie lotu, pojawiato sie tez coraz wieksze
zainteresowanie strong ekonomiczng komunikacji lot-
niczej. Coprawda, poczatkowy rozwoj techniczny lotnictwa
byt praktycznie niemal zupetnie uniezalezniony od gospo-
darczych punktow widzenia, a to w zwigzku z jedno-
stronnem zastosowaniem samolotéw prawie wytgcznie dla
celéw militarnych. Dopdki ma sie na oku zadania wojenne,
poswieca sie bez wahania dla przewiezienia drogg
powietrzng jednej lub dwobch os6b takie zasoby mocy
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mechanicznej, jakieby wystarczyty dla utrzymania ruchu
wielkiej fabryki, tuzina samochodéw albo catego pociggu
kolejowego. W przeciwienstwie do tego postepowaniem
ekonomicznem nazwa¢ nalezy wysitki, zmierzajagce do
osiggniecia racjonalnego stosunku miedzy wydatkiem
energji i wynikiem uzytecznym. Wszelako jest bardzo
trudno ustali¢ Scisle, co mozna wiasciwie uwazac za ,,gos-
podarczo uzyteczny wynik" transportu powietrznego.
Trzeba tu uwzgledni¢ nastepujace korzysci: wiekszg pred-
kos¢, w komunikacji osobowe]j — takze pewng wygode
pod niektoremi wzgledami (brak wstrzasniec¢, kurzu i t, d,),
wreszcie wazng okoliczno$é, ze lot nie wymaga dtugo-
trwatych prac przygotowawczych, jak budowa szos lub
torow kolejowych, W dalszym ciggu nie bedziemy sie
zajmowa¢ rozwazaniem tych trudnych do oceny korzysci,
zbadamy natomiast tylko zagadnienie kosztdéw gospodar-
czych komunikacji lotniczej w zwigzku z pewnemi kwe-
stjami technicznemi.

Jednakze nawet tak ograniczone zagadnienie jest
jeszcze zbyt obszerne. Koszt, niezbedny dla utrzymywania
regularnej komunikacji  lotniczej, sklada sie gtownie
z trzech czesci: kosztow ruchu, t. j, paliwa etc, oraz pi-
lotazu, nastepnie kosztow budowy samolotow, wreszcie
kosztobw urzadzenn pomocniczych, np, portéw lotni-
czy ch it p, Ten ostatni punkt gra decydujacg role przy
ocenie porownawczej samolotdw i balonow stero-
wych, ktéore wymagajg bez poréwnania wiekszych
i kosztowniejszych hangarow; w lotnictwie zas—w Scislej-
szem znaczeniu tego stowa — kwestje zwigzane z urzg-
dzeniem teren6w dla startu i lgdowania sg drugorzedne
i w kazdym razie nie moga decydowaé o przewadze jed-
nego czy drugiego typu samolotu. Co do kosztéw budowy
samolotu, to udziat ich w ogélnym koszcie komunikacji
moze by¢ oszacowany analogicznie, jak w innych dziedzi-
nach techniki. Jednakze spotykamy sie tu z pewng po-
wazng watpliwoscia, ktora dotychczas nadaje ceche nie-
pewnosci wszystkim obliczeniom ekonomiczny,m w lotnic-
twie: dopoki gruntowne badania statystyczne nie doprowadza
do ustalenia pojecia okresu trwania samolotu
(z uwzglednieniem nieuniknionych dotad katastrof), dopoty
nie bedzie mozliwe wprowadzenie do kalkulacji kosztow
produkcji we wilasciwym stosunku do kosztow ruchu.

20
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Dlatego tez w dalszym ciggu zajmiemy sie gtéwnie kwestjg
zuzycia materjatow pednych, przedewszystkiem pa-
liwa, przyczem tylko ubocznie poruszymy role kosztow
produkcji i innych.

Na wstepie pare stdbw o pojeciu ,,najoszczedniej-
szego lotu”. Samolot nowego typu, posiadajacy wiel-
kg rezerwe wznoszenia (rozdz, 28), moze lecieC poziomo
z bardzo rozmaitemi predkosciami— zaleznie od nastawie-
nia silnika. Najwiekszg predko$¢ osigga sie oczywiscie
na pelnym gazie; w rozdz, 28-ym za$ wykazaliSmy, ze
istnieje takze najmniejsza mozliwa predko$¢, ponizej ktd-
rej zejS¢ niepodobna. Jakze nalezy lecie¢, aby dotrzec¢
do danego celu z najmniejszem zuzyciem materjatow ped-
nych? Niech a oznacza zuzycie paliwa przez silnik na
jednego konia mechanicznego i godzine (dla dzisiejszych
silnikow a wynosi przecietnie 250 g/KM-godz, p, tabl,
liczb, 6, str, 156), — sprawnos$¢ sSmigta, L— niezbedng moc
ciggu w kgm/sek, W takim razie niezbedna moc silnika
w kgm/sek, wynosi Z:4, a w KM odpowiednio L:757;
Wobec tego wyrazenie

77 "
przedstawia z\izyc\e paliwa w ciggu godziny. Aby prze-
by¢ droge 5 km, czyli 10005 m, z predko$cig v (m, sek),
trzeba lecie¢ 10005, 'v sekund albo 1000s :3600 v = S\ 3,60 v

godzin. Stad zuzycie paliwa na drodze s wynosi (wobec
tego, ze 75,3,6 = 270):

1 albo !
270 v 270

iloraz L:v nie jest to bowiem nic innego, jak sita ciagu
T niezbedna przy predkosci v (rozdz, 12), Gdyby sto-
sunek a ;7] byt niezmienny, t, j, niezalezny od predkosci
lotu i stopnia zdlawienia silnika, to najoszczedniejszy byi-
by lot z najmniejszym ciggiem T. W mys$l rozwazan na-
szych z rozdz, 28-go oznaczatoby to lot z najmniejsza
wogole mozliwg predkoscig pozioma, W rzeczywistosci
jednak zaréwno ajak i g zalezg od warunkéw lotu, O ile silnik
jest mocno zdtawiony, to zuzycie benzyny na jednostke
mocy pokaZnie wzrasta. Wprawdzie wada ta nie daje

I -s;
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:sie odczuwa¢ w samolotach wielosilnikowych, po-
niewaz mozna tu—zamiast dtawi¢ wszystkie silniki—zatrzy-
mywacé niektére zupetnie, utrzymujac pozostate w biegu
mniej wiecej normalnym (por. rozdz- 49). Natomiast nigdy
nie da sie unikng¢ w zupeinosci wahan sprawnosci $mi-
gta przy zmiennej predkosci lotu. Konstruktor musi
z reguty przewidywac, ze najlepsza sprawnos¢, a takze
najmniejsza warto$¢ stosunku a:r\ bedg osiggniete
przy pewnej Sredniej predkosci, potozonej pomiedzy

Rys, 183, Najekonomiczniejszy lot poziomy.

najmniejszg mozliwg i najwiekszg predkoscig pozioma.
Na rys, 183 nakre$lona jest ta czes¢ krzywej | z rys, 108,
ktora obejmuje mniej wiecej zakres mozliwych standw
lotu. Przebieg wykresu zmian wielkosci a:  przyjeto
w taki sposéb, ze minimum lezy posrodku, na krancach
za$ mamy wartoSci o potowe wieksze. Zuzycie benzyny
na danej drodze s przedstawione jest zapomocg trzeciej
krzywej, ktorej rzedne sg iloczynami odpowiednich rzed-
nych dwdéch poprzednich krzywych. Widzimy, ze w na-
szym przypadku najekonomiczniejsza predko$¢ lotu (mia-
nowicie odpowiadajaca najnizszemu punktowi krzywej
zuzycia benzyny) przewyzsza predkos¢ najpowolniejszego
lotu poziomego i wynosi ok, 34 m/sek. Jezeli juz przy
projektowaniu chcemy dostosowaé¢ samolot do punktu wi-
dzfnia oszczednego lotu poziomego, to musimy dazy¢ do
tego, by stosunek &;7 osiggat swe minimum w poblizu
stanu najpowolniejszego lotu poziomego.
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Rozwazania dotychczasowe nie uwzgledniaty wpty-
wu wiatru. Mozna jednak fatwo przewidzie¢, jak sprawa
sie przedstawi przy dowolnym wietrze. W wyrazeniu
L;v nalezy przez v rozumie¢ predkos¢ lotu, przez
5 — rzeczywistg droge, natomiast a:M bedzie zalezne
od predkosci wilasnej c¢. Ta ostatnia nie moze teraz

naturalnie byé uwazana za

wielkoS¢ statg, jak w dwoch

rozdziatach poprzednich, musi-

my bowiem bra¢ pod uwage

rozmaite stopnie  dlawienia..

Rys. 184 przedstawia, w jakim

zwigzku pozostajg  wielkosci

V i c przy danym wietrze

w i przepisanym Kierunku lotu

OA. Jezeli @ oznacza kat mie-

dzy kierunkami wiatru i jazdy,,

Rys. 184. Predkosc¢ lotu a 0 — zmienny ka;_[ przy wierz-

i predko$¢ wtasna. chotku to bedZIGC
c:'¥= sin @:sin 6.

W wyprowadzonym wyzej wzorze na zuzycie paliwa

musimy teraz pozostawi¢ bez zmiany L :v, natomiast sita

ciggu wyrazi sie oczywiscie jako T= L:c (wielkos¢

V oznaczata w poprzednich rozdziatach zawsze predko$é

wiasng samolotu); zuzycie paliwa przedstawi sie teraz,,
jak nastepuje:

1 s 1 a_ 1. cC sinda ~
270 2710 VY v 270 sino

Innemi stowy: zamiast prawdziwej drogi 5 nalezy wpro-
wadzi¢ do wzoru droge ,pozorng" s.cjv. Aby znalezé
przebieg nowej krzywej zuzycia benzyny, trzeba prze-
mnozy¢ rzedne krzywej wynikowej z rys. 183 jeszcze
przez wartosci kazdorazowego stosunku c;v, albo
sin?p:sind. O ile kierunek lotu jest taki, jak na rys. 184,
t. . gdy mamy do czynienia z lotem pod wiatr, to
stosunek ten maleje w miare wzrostu ¢ (bowiem ? jest
state, a qyrosnie); w przypadku tym wieksze predkosci staja
sie  nieco  korzystniejsze pod  wzgledem  zuzycia
paliwa. Na rys. 185 nakreSlona jest powtérnie krzywa
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'zuzycia z rys. 183, nastepnie krzywa stosunku C:v,
wreszcie krzywa powstata z przemnozenia rzednych obu
poprzednich; najnizszy punkt nowej krzywej przesunat
sie istotnie nieco na prawo. Wynik ten mozna wypowie-
dzie¢ w ten sposéb, ze jesli chcemy przebyé pewng droge
z najmniejszem zuzyciem paliwa, to nalezy lecie¢ z wiek-
szg predko$cig wtasng przy wietrze przeciw-
nym, z mniejszg zaS—przy wietrze sprzyjajg-
cym. Dlatego tez najekonomiczniejszy stopien dtawienia sil-
nika jest przy danym wietrze dla kazdego Kierunku lotu inny;
w zwigzku z tern nie jest wcale pewne, czy prostolinj o-
we potgczenie dwoch punktow (najkrotsze i— jak wiemy
z rozdz. 47-go— najpredsze) jest rowniez najekonomiczniej-

Rys. 185. Wplyw wiatru na zuzycie benzyny.

sze. Nie bedziemy dalej rozwazac tego zagadnienia, ktore
w zasadzie tatwe jest do rozwigzania, i przejdziemy do
innego punktu widzenia, nader waznego dla ekonomiki lotu.

Przy wszystkich sposobach transportu decydujaca
role odgrywa stosunek pomiedzy przewozonym ,ciezarem
uzytecznym® oraz ,ciezarem martwym®, t. j, ciezarem
samego wozu oraz niezbednych materjatdw pednych. Po-
cigg pospieszny, ztozony z 9 wagonow i parowozu, zabiera
ok, 350 osob i 10t, bagazu, czyli razem ok. 35 tonn cie-
zaru uzytecznego. Do tego przewozi on jeszcze przecietnie
ok, 20 t, wegla i wody, gdy tymczasem ciezar wagonow
i parowozu dochodzi do jakich 445t, A wiec z 500 t. cat-
kowitego ciezaru przypada na sam pocigg 89‘/0. na ma-
terjaty pedne 47of a na cigezar uzyteczny 7Vo- W prze-
ciwienstwie do tego nowoczesny ptatowiec komunikacyjny
Vickers, 1300 KM) wykazuje — przy catkowitej wadze
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83t — ciezar wiasny 55 t. czyli 6670 i potrzebuje dla
szesciogodzinnego lotu (ze zdtawionemi silnikami) 1,1 t-
paliwat. j. 1370i wobec czego moze zabra¢ 1,7 t. fadunku
uzytecznego, co czyni 2I70 ciezaru catkowitego. Stosunek
ciezaru uzytecznego do ciezaru wiasnego wynosi dla sa-
molotu 1,7:5,5= 0,31, dla pociggu pospiesznego za$
35:445=0,08, a wiec zaledwie czwartg czeS¢. Mamy
tu jednak do czynienia tylko z pozorng przewaga Sa-
molotu, Niewielki ciezar wilasny tego ostatniego nie jest
bynajmniej czem$ zgory zamierzonem, a wynikiem jego
jest bez poréwnania mniejsza wytrzymato$¢ samolotu
w stosunku do taboru kolejowego. Ciezar konstrukcji pta-
towca jest przymusowo ograniczony przez to, ze
w locie dopuszczalne jest tylko nadzwyczaj mate obcig-
zenie mocy (por. tabl, liczb. 7, str. 319). Catkowity cie®
zar samolotu jest 8,3t, pociagu — az 5001, a jednak oba
zuzywaja w ruchu takg samg moc (ok. 1300 KM), W pierw,
szym przypadku obcigzenie mocy wynosi ok, 6,4 kg/KM-
w drugim 385 kg/KM czyli 60 razy wiecej! WielkosSC cie-
zaru uzytecznego, przypadajacego na jednego konia me-
chanicznego, jest wskutek tego jeszcze 15 razy wieksza
w pociggu kolejowym, niz w samolocie. GdybySmy chcieli
zbudowac samolot, ktoryby pod wzgledem wytrzymatosci
i trwatoSci odpowiadat cho¢ w czesci wozom lgdowym,
to musielibySmy dojs¢ z mocg silnikéw do liczb zupeknie
fantastycznych. Nalezy za$ pamietaC, ze ekonomicznosc
transportu zalezy w pierwszej linji od stosunku ciezaru
uzytecznego do zapotrzebowanej mocy.

Nasuwa sie tu zagadnienie, w jaki spos6b najracjo-
nalniej ustosunkowaé ciezar uzyteczny i ciezar materja-
tow pednych w ramach dopuszczalnego tadunku danego
ptatowca, Kwestje te mozna rozstrzygng¢ w nastepujacy
sposob. Bezposrednia warto$¢ przelotu, t. j, suma pieniez-
na, jakag mozna uzyska¢ za transport, uzalezniona jest od
iloczynu ciezaru uzytecznego przez droge przebytg. Jezeli
podzielimy ciezar catkowity O na trzy czesci: ciezar wias-
ny aparatu Gj, ciezar materjatbw pednych Gy i ciezar
uzyteczny Gs, to warto$¢ przewozu jest proporcjonalna
do iloczynu Gj przez dtugos¢ drogi, ta ostatnia za$ wzra-
sta wtym samym stosunku, co G2, Z drugiej strony sume
G2-} Gz musimy uwaza¢ za statg. Otdz iloczyn dwdch
czynnikow, ktérych suma jest stata, osigga najwieksza
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warto$¢ wtedy, gdy oba czynniki sg sobie réwne, w na-
szym przypadku wiec przy 07=0”. Stad pochodzi cze-
sto spotykana reguta, w mysl ktérej poto wa dopu-
szczalnego tadunku powinna przypadaCc na materjaty ped-
ne, druga za$ potowa — na ciezar uzyteczny.
Szczeg6lnie wielkie zainteresowanie budzita ze zro-
zumiatych wzgledéw kwestja wptywu wielkos$ci samo-
lotu na ekonomje transportu. Najprostszg podstawe do
dyskusji stanowi tu zatozenie, ze obcigzenie powierzchni
i obcigzenie mocy pozostajg niezmienne, W takim razie
zarowno catkowity ciezar, jak i moc silnikbw muszg byc
proporcjonalne do powierzchni, t, j, do kwadratu wymia-
row linjowych. Napotykamy tu jednak trudno$¢ nastepu-
jaca. Jezeli zaprojektujemy rozkiad sit w wielkim samo-
locie podobny jak w matym, t, j. umieScimy prawie caty
ciezar w kadtubie $rodkowym — przyczem sita nos$na
dziata¢ bedzie na szeroko rozpostarte skrzydta, to obcia-
zenie skrzydet w miejscach pofgczenia z kadtubem wzra-
staC bedzie szybciej niz ciezary. Sity ciezkoSci bowiem,
skoncentrowane w kadtubie, narazajg skrzydta na ztama-
nie — zupetnie tak samo, jak belke obustronnie podpartg
i obcigzong posrodku (por, rys, 33). Miarg tego obcigzenia
jest t, zw, moment gnacy, t, J, iloczyn sity oporowej (czyli
potowy ciezaru) przez odlegtos¢ podpory (w danym razie
srodka skrzydfa) od srodka belki (kadtuba). Wobec tego
obcigzenie wzrasta, jak iloczyn ciezaru przez wymiar lin-
jowy, albo — zgodnie z wyzej powiedzianem — pro-
porcjonalnie do trzeciej potegi wymiaru. Dochodzimy
w ten sposob do wniosku, ze przekrdj skrzydta musi byc
wzmocniony w takim stopniu, ze ciezar skrzydet wzros-
nie wiecej niz ciezar catkowity; znaczy to, ze w miare
wzrostu  wymiaréw platowca stosunek ciezaru
wtasnego do catkowitego roéwniez wzrasta,
W rozumowaniu tern nie jest jednak stuszne przede-
wszystkiem zatozenie, ze rozmieszczenie cieza-
row w wielkim samolocie musi by¢ takie samo, jak w ma-
tym. Juz ze wzgledu na bezpieczenstwo ruchu (1 na trud-
nosci zastosowania zbyt wielkich pojedynczych silnikéw)
zaopatruje sie wielkie samoloty w kilka silnikéw o tacz-
nej mocy dostatecznej dla danego aparatu; w ten sposob
powstaje sam przez sie ukiad z mniejszem nagromadzeniem
ciezarow. Jezeli za$ porozmieszczaC ciezary mozliwie da-
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leko od srodka, to skutki wielkiej rozpietosci bedg usu-
niete. Sity ciezkosci, przytozone bezposrednio na skrzy-
dfach, bedg zrownowazone na miejscu przez site nosng
i nie przyczynig sie wcale lub bardzo mato do wytwarza-
nia momentow gnacych, ktore narazajg skrzydta na zia-
manie. Z drugiej strony takie rozmieszczenie mas wptywa
niekorzystnie na bezwiadno$¢ samolotu (rozdz, 37). Mozna
wiec mieC jednak powazne watpliwosci, czy jeden wielki
samolot okaze sie ekonomiczniejszym od eskadry mniej-
szych aparatow,

W zwigzku z tern zaproponowano powiekszy¢ obcig-
zenie jednostkowe powierzchni dla wielkich pfatowcow
proporcjonalnie do wymiaréw linjowych. Ciezar catkowi-
ty rosnie wtedy proporcjonalnie do trzeciej potegi dtugosci,
momenty gnace — proporcjonalnie do czwartej. Juz ten
stosunek (3:4) jest nieco korzystniejszy, niz poprzednio (2: 3);
ponadto jednak mamy tu w zysku zwiekszenie predkoscl,
co réwniez ma pewng warto$¢ ekonomiczng, a .takze sto-
sunkowo korzystniejsze warunki dziatania sterow. Pred-
koS¢ lotu poziomego roénie bowiem proporcjonalnie do
pierwiastka kwadratowego z obciazenia powierzchni (por,
np. wzoér na str, 212). Co do dziatania steréw, to zalezy
ono, jak wiemy, od stosunku momentu sterujgcego do mo-
mentu bezwiadnosci (rozdz. 36), Pierwszy rosnie propor-
cjonalnie do powierzchni, do odlegtosci i do kwadratu pred-
koSci, ostatecznie wiec w stosunku do czwartej potegi
dtugosci; drugi zas rosnie z ciezarem i kwadratem diugos-
ci, czyli ostatecznie z pigtg potegg dtugosci. Przy zatoze-
niu niezmiennego obcigzenia powierzchni odnosne wyktad-
niki wynosity 3 i 4, a wiec byly mniej korzystne. Rozu-
mie sie, ze i ten nowy sposob powiekszania wymiarow
samolotu natrafia rychto na granice: obcigzenia powierzch-
ni nie mozna bowiem powigksza¢ nadmiernie z powodow,
o ktorych mowiliSmy juz wielokrotnie — jak np. ze wzgle-
du na predkos$¢ ladowania. Co ostatecznie zdotano dotad
w wykonaniu osiggna¢, zobaczymy w rozdziale nastepnym
a szczegOlniej w tablicy liczbowej 7,

49. Niektdére nowsze samoloty komunikacyjne.

Aby umozliwi¢ czytelnikowi chocby og6lne zorjen-
towanie sie w catej mnogosci typdéw konstrukcyjnych pta-
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towcow, znajdujgcych obecnie zastosowanie dla celow ko-
munikacji, podajemy nizej rysunki szesciu nowszych ty-
péw roznorodnego pochodzenia — wraz z krotkiem omo-
wieniem najwazniejszych cech charakterystycznych. Po-
nadto w tablicy liczbowej 7 zestawione sg gtowne wy-
miary wiekszej liczby konstrukcyj.

Uktad rysunkéw od 186 do 191 jest zupetnie jedna-
kowy — na kazdym mamy rzut pionowy, poziomy i bocz-
ny catkowitego aparatu — tylko skale sg rozne. Rys. 186
przedstawia angielski samolot ,,Vanguard®“ firmy londyn-
skiej Vickers, Kktéra w ostatnich czasach zrealizowata

Rys, 186, Vickers 1300 KM,

szereg wielkich modeli dla celéw wojskowych i komuni-
kacyjnych. ,Vanguard“ jest dwuptatowcem o rozpietosci
27 m, posiada miejsca dla 23 pasazerOw i zaopatrzony
jest w dwa silniki po 650 KM kazdy. Silniki rozmieszczo-
ne sg po obu stronach wiasciwego kadtuba, zawierajgcego
kabiny pasazerskie i t. p., zmontowane sg wiec bezpo-
$rednio na ptatach nosnych i zaopatrzone w dwa oddziel-
ne podwozia dla lgdowania. Uklad taki stwarza czesciowo

1) Dane liczbowe i rysunki zaczerpniete sg gtéwnie z nastepu-
jacych dwoch zrdédet: Taschenbuch der Luftflotten, V Jahrg, 1926,
herausg, von W, v, Langsdorff, oraz Janes: Ali the World
Aircraft 1924, ed, by C, Grey, London 1924.
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odcigzong konstrukcje skrzydet i w nader korzystny spo-
sob przejmuje uderzenia przy lagdowaniu, w pewnym za$
stopniu zabezpiecza tez podréznych przy nieszczesliwych
ladowaniach, W poréwnaniu ze zwartym uktadem silni-
kow i kabin w jednym kadtubie mamy tu przede-
wszystkiem te wade, ze opory szkodliwe sg w danym razie
wieksze. Tern nie mniej samolot ten z petnem obcigzeniem
przy wyzyskaniu catkowitej mocy silnikbw  rozwijac
ma — wedtug danych firmy — predkos$¢ do 181 km/godz.
Zaréwno goérne jak i dolne skrzydta zaopatrzone sg w lot-
ki; ster wysokosci i Kierunkowy wykonane sa oba
w postaci ,,dwuptatow”.

Wioski czterosilnikowy Cap roni (rys. 187) prze-
znaczony jest do nocnych lotéw z tadunkiem bomb Ilub
z pasazerami — ciezar uzyteczny dochodzi do 2 t. Silniki
stojg na dolnym placie — po dwa jeden za drugim z kaz-
dej strony kadtuba. Przednia para silnikdw posiada $migta
osadzone normalnie t. j. zprzodu, na tylnych za$ silni-
kach $migta zmontowane sg ztylu; mowi sie czesto w ta-
kim razie o ,,Smigtach popychajacych* w przeciwstawieniu
do ,.$migiet ciggnacych”, jakkolwiek niema tu oczywiscie
mowy o0 jakiejkolwiek réznicy w dziataniu. Spostrzegamy,
ze goérny piat nosny jest o wiele mniejszy od dolnego,
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i ze okoliczno$¢ ta umozliwita nadzwyczajne uproszczenie
konstrukcji dZzwigajacej: nazewnatrz gondol z silnikami
mamy tylko po jednym stupku ze $ciegnami krzyzowemi.
W stosunku do znacznych wymiaréw platowca (najwiek-
sza rozpietos¢ 25 m, ciezar catkowity 3500 kg, moc sil-
nikow 800 KM) powierzchnie sterow sg stosunkowo mate;
tylko ster wysokosci jest zdwojony, lotki znajdujg sie
tylko na dolnym pfacie, ster kierunkowy jest czeSciowo
odcigzony (rozdz. 37) i wraz ze statecznikiem pionowym
tworzy trojkat o powierzchni ok, 45 m Nalezy przyjac,
ze dla sterowania klerunkowego wyzyskuje sie réwniez

Rys, 188, Bleriot 720 KM,

silniki — w ten sposéb, ze np, w locie po krzywej lewo-
skretnej dfawi sie doptyw mieszanki do lewych silnikow
i t,d. Zresztg wobec niewielkiego obciazenia jednostko-
wego powierzchni (38,4 kg/m™) kierowanie aparatem nie
sprawia wiekszych trudnosci. Podwozie prostej konstrukcji
oprofilowane celem zmniejszenia oporu szkodliwego; niema
tez wspolnej diugiej osi kot, pod kazdg gondolg silnikowg
umieszczono po jednem kotku. Samolot z petnem obcia-
zeniem ma osigga¢ 180 km/godz.

Rys. 188 przedstawia wielki samolot francuski, od-
znaczajacy sie niezwyklym uktadem silnikéw, mianowicie
Bleriot 115 z czterema 180 - konnemi silnikami Hispa-



316 IX, Zagadnienia zeglugi powietrznej.

no-Suiza. Jak wida¢ w rzucie pionowym, dwa silniki
sg zmontowane na gornym ptacie, a dwa na dolnym. Osie
sg odpowiednio przestawione wzgledem siebie, aby star-
czyto miejsca dla wirowania sSmigiet. Kazdy silnik zaopa-
trzony jest we wiasny ,starter”, co umozliwia rozruch
wprost z kabiny pilota. Pod kazdym z dwdch dolnych
silnikébw znajduje sie normalne podwozie z nartg (urza-
dzenie do dzi$ chetnie stosowane we Francji), Konstruk-
cja komor platowca jest starszego typu (rys. 34)—z krzy-
zowo poscigganemi stupkami; liczba stupkéw jest normal-
na dla rozpietosci 25 m. Predkos$¢ lotu przy wadze wias-
nej 2900 kg i tadunku 2000 kg (8 pasazeréw, 3 ludzi za-
fogi) ma wynosi¢ 180 km/godz.

Z posréd konstrukcyj niemieckich widzimy przede-
wszystkiem narys. 189 wyrozniajacy sie jednoptatowiec Dor-
nier ,Komet IlI“. Posiada on jeden 400-konny silnik
Rolls-Royce, umieszczony w zwykly spos6b na przodzie
kadtuba. Ptat nosny o rozpietosci 19 m. jest osadzony
wysoko ponad kadlubem, a ten ostatni siega bardzo ni-
sko—az do wierzchu kotek; w ten spos6b powstaje prze-
strze kabinowa o wysokosci 1,5 m, w ktorej przewidzia-
ne sg miejsca dla pasazerdbw. W przeciwienstwie do omo-
wionych wyzej konstrukcyj innych krajow mamy tu skrzy-
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dta wykonane catkowicie z metalu. Ciezar wiasny wyno-
si 1650 kg, waga catkowita przy petnem obcigzeniu 3000 kg,
predko$¢ 180 km/godz,

Do najwiecej znanych niemieckich konstruktorow
lotniczych nalezy Junkers, ktérego samolot trojsilnikowy
G 23 naszkicowany jest na rys. 190, Jest to catkowicie
metalowy jednoptatowiec ze skrzydtami wolnono$nemi
0 rozpietosci catkowitej 28,5 m; posiada dwa silniki wbu-
dowane w same skrzydta (Daimler 100 KM kazdy) oraz
jeden silnik Junkers 200 KM w kadtubie $rodkowym.
Gtowny nacisk potozony jest tu na mozliwe zaoszczedze-
nie oporu szkodliwego, i ostatecznie osiggnieto w rzeczy
samej — pomjmo bardzo wysokiego obcigzenia mocy
(ponad 12 kg/KM) — predkos$¢ lotu 170 km/godz. Ciezar
wiasny wynosi 2800 kg, tadunek 2000 kg. Najbardziej;

charakterystyczny dla Junkersa jest szczegllnie gruby
profil skrzydta, ktory umozliwia konstrukcje wolnono$ng
I w zwigzku z tern pozwala osiggnag¢ maty opor szko-
dliwy przy dobrych wiasciwosciach aerodynamicznych
samego skrzydia.

Samolot pasazersko-ciezarowy Albatros (rys, 191)
jest jednym z nowszych typéw matych niemieckich ptatéw-
céw. Ogolny jego widok przypomina te dwuptatowce,
ktére byly najbardziej rozpowszechnione we wszystkich
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armjach pod koniec wojny. Jest on zaopatrzony w silnik
Bawarskiej Wytwdrni Motorow (BMW) o0 mocy 220 KM,
i ma osigga¢ predkos¢ 170 km godz. przy wadze wias-
nej 1300 Kkg. i tadunku 700 kg. Skrzydta sg wykonane
z metalu, ale obciggniete ptétnem (konstrukcja pétmeta-
lowa). Na tym samolocie wykonano interesujace proby
zastosowania skrzydet szczelinowych wedlug systemu
opisanego przy koncu rozdz. 9-go — ze szczeling otwie-
rang w czasie lotu; ma to na celu znaczne zmniejszenie
predkos$ci lgdowania.

Tablica liczbowa 7 daje przeglad wymiarow i osig
gow szeregu konstrukcyj samolotéw roznych krajow
W pierwszej kolumnie podana jest nazwa wytwérni i znak
handlowy danego typu oraz krétkie wyjasnienie co do
przeznaczenia danego aparatu, o ile jest ono ustalone,
Z kolei znajdujemy dane dotyczace liczby, rodzaju i mocy
nominalnej przynaleznych silnikobw. Blizsze informacje
0 wiekszosci tych silnikéw znalezé mozna w tablicy licz-
bowej 6, str. 156, W nastepnej kolumnie mamy wielkosc¢
powierzchni nosnej, przyczem uwzgledniona jest oczywis-
cie tylko istotnie ,niosgca" czes¢ powierzchni; lotki sg
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Z reguly pomijane. ,Rozpieto$¢”, ,,dtugosé” i ,wysokosé”
oznaczajg zawsze najwieksze wymiary w kierunku osi
poprzecznej, podtuznej i pionowej. Niezupetnie pewne s3
dane co do ciezar6w, 1 postugiwa¢ sie niemi nalezy
z ostroznosciag; pochodzi to stad, ze dotychczas nie zostaty
ustalone jednolite normy dla rozgraniczenia, co nalezy
zalicza¢ do ,ciezaru wiasnego”“. W kazdym razie do
adunku“ zalicza sie ciezar zatogi (wraz z pilotem) oraz ma-
terjatbw pednych, t. j. benzyny i oliwy (wraz z zapasem oli-
wy, zawartym w karterze silnika). Liczby obcigzenia po-
wierzchni i obcigzenia mocy zostaty wyrachowane z da-
nych co do ciezaru catkowitego, przy wzieciu za pod-
stawe wielkosci powierzchni nosnej 1 mocy nominalnej,
figurujacych w kolumnach poprzednich. Z tablicy wida¢, ze
obcigzenie powierzchni i obcigzenie mocy wahajg sie sto-
sunkowo w do$¢ waskich granicach: pierwsze — miedzy
26 a 55 kg/m®, drugie — miedzy 3,5 a 12 kg/KM; nato-
miast catkowita moc silnikbw zmienia sie¢ od 60 do
2000 KM, ciezar catkowity — od 0,56 do IlI,60t, wiel-
ko$¢ powierzchni no$nej—od 2: do 266 m. Liczby ostat-
nich dwoch kolumn, dotyczace predkosci lotu i wysokosci
putapu, sa to mniej lub wiecej pewne wartosci przybli-
zone, wziete z komunikatéw wytworcow.

50. Gospodarcze zastosowanie samolotow.

Jest rzecza zupetnie niewatpliwg, ze dotychczasowe
zastosowanie samolotu jako $rodka komunikacji zaledwie
w nader matym stopniu wyzyskato istniejagce mozliwosci
techniczne. Przyczynito sie do tego wiele okolicznosci,
m, in. réwniez i1 kwestje polityczne; zegluga powietrzna
daje istotnie pomysine wyniki i okazuje przewage nad
innemi rodzajami komunikacji dopiero na bardzo wiel-
kich dystansach; wymaga to jednak miedzypanstwowych
uktadoéw co do ustalenia linij przelotéw i co do innych
spraw organizacyjnych, a podstawg takich uktadow
moze by¢ tylko stosunek zaufania miedzy panstwami.
W Europie ponadto rozwoj byl utrudniony specjalnie
przez to, ze Niemcy, ktére przez swe potozenie geogra-
ficzne stanowig wezel catej sieci lotniczej europejskiej,
nie ustepuja wprawdzie pod wzgledem technicznym
innym panstwom, ale byly skrepowane w swej dziatalnosci
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postanowieniami .traktatu wersalskiego. Dalszym hamul-
cem byta ta okoliczno$é, ze rozwoj techniczny lotnictwa
stat poczatkowo niemal wylgcznie pod znakiem zastoso-
wan militarnych i dopiero stopniowo musiat przystoso-
wywac sie do potrzeb komunikacji.

Najpowazniejsze trudnosci, uniemozliwiajgce dotad
szybkie rozpowszechnienie komunikacji lotniczej, tkwig
jednak dzisiaj w sytuacji gospodarczej. Starsze przed-
siebiorstwa komunikacyjne, w szczegdélnosci koleje zelazne
ze swemi dawno ugruntowanemi urzgdzeniami, stanowig
konkurencje, ktdérej komunikacja lotnicza nie moze fatwo
sprosta¢. Trzeba wzig¢ pod uwage, ze nawet linje kole-
jowe (za wyjatkiem kolei miejskich o szczeg6lnie wielkiej
frekwencji) nie mogg sie utrzymywac z przewozu pasazerow
i bagazéw podréznych. Taryfy osobowe sg sztucznie obni-
zone, poniewaz wynikajgce stad straty moga by¢ tatwo po-
kryte przez dochody z ozywionego transportu towarowego.
Przyktad ten nie moze by¢ wszakze nasladowany przez
przedsiebiorstwa komunikacji lotniczej, ktére prawdopo-
dobnie zawsze beda musiaty sie ogranicza¢ do przewozu
pasazer6w i lekkich bagazéw, a conajwyzej do transportu
najlze jszych lub szybko psujacych sie towaréw. Wyrow-
nanie strat mozliwe jest tylko przy pomocy panstwa
w ten sposéb, ze albo rzad sam administruje komunikacjg
lotniczg na wilasny rachunek, albo tez zapewnia przed-
siebiorstwom prywatnym zasitki w stosunku do liczby
przebytych kilometréw i przewiezionych oso6b wzgl. tonn
fadunku. Istotnie droga ta zostata obrana przez wszyst-
kie prawie panstwa i pozostanie prawdopodobnie jedynie
mozliwg na czas diuzszy. Rozumie sie jednak, ze w takich
warunkach — w dodatku przy ciezkiej sytuacji finansowej
wszystkich krajow Europy — rozwo6j komunikacji lotniczej
moze sie posuwa¢ naprzod tylko bardzo powoli.

Geograficzne rozplanowanie linij lotniczych w Euro-
pie przedstawione jest na mapce przeglagdowej (rys, 192)
wedtug stanu z lata 1925 r, na podstawie danych Miedzy-
narodowej Konferencji Komunikacji Lotniczej w Stock-
holmie®).  Gléwne stacje weztowe nie. sg narysowane

") Wiele szczeg6tow tej mapki jest juz obecnie (w 1929 r,) nie-
aktualne, jakkolwiek ogélny ukiad linij pozostat mato zmieniony, O nie-
ktorych wazniejszych zmianach informuje przypisek nastepny, pozatem

21
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Scisle we wihasciwem potozeniu wzgledem siebie, a wsku-
tek tego i dlugosci odcinkéw nie odpowiadajg doktadnie
skali. Uwzgledniono tylko linje juz faktycznie eksploato-
wane i przytem w ten spos6b, ze liczba prostych #tgcza-
cych poszczeg6lne punkty wyraza ilos¢ kursow odbywa-
nych w obydwdch kierunkach w ciggu doby. Widzimy,
ze najbardziej intensywny ruch odbywa sie na stosunko-
wo Kkrotkich odcinkach, jak Paryz—Londyn lub Berlin—
Hamburg, brak za$ zupetnie polaczenn o wiele wazniej-
szych i wiecej nadajacych sie dla potgczenia lotniczego,
jak np. Paryz—Berlin i Wiedern—Berlin®). Pozatem liczba
I rozciggtosc linij komunikacyjnych ro$nie oczywiscie z mie-
sigca na miesigc—zarowno w Europie, jak i w krajach
zamorskich. Najwiekszem wydarzeniem w tej dziedzinie
bedzie w najblizszym czasie planowane przez Anglikéw
na poczatku 1927 r. otwarcie potgczenia Egiptu z Indjami.
Odcinek dtugosci 4000 km. od Kairu przez Bagdad do Ka-
rachi (w Beludzystanie brytyjskim) ma by¢ przelatywany
w ciagu 4 dni, podczas gdy podr6z parowcem trwa 11 dni®).

Pewnag orjentacje co do wynikédw komunikacji
lotniczej mozna uzyskac tylko przez zestawienie obszer-
nej statystyki. Najwazniejsze wnioski muszg uwzgledni¢
oczywiscie dwa zasadnicze punkty: przedewszystkiem

nalezy uwzgledni¢ uwagi, poczynione w ,,Przedmowie ttumacza“ (Przyp,
thum.)

Obecnie potgczenia te sg juz uskutecznione. Ponadto nale-
zy zwr6ci¢ uwage na rozrost polskiej sieci lotniczej, ktéra objeta obec-
nie takze Katowice, Poznan, £6dz i Bydgoszcz (Przyp, thum.)

Potgczenie to istotnie zostatlo juz uruchomione, a nawet wraz
z linjg Londyn—Egipt stwarza bezposredniag komunikacje Londyn—In-
dje. Obecnie w fazie organizacji sg potagczenia Londyn—Capstadt oraz
Londyn—Australia, Z innych otwartych juz $wiatowych linij lotniczych
zastugujg na wzmianke; New York — St, Francisco; Chicago— Mexico;
Florida—Cuba—Panama—~Peru; Paryz—Dakar (Afr. zach.) — parowcem
przez Atlantyk—Natal—Rio-de-Janeiro—Buenos Aires—Santiago (Chili);
Moskwa—Jakuck; Moskwa—Teheran—Buszir, W ostatnich czasach
wielkie zainteresowanie wzbudzity $miate przeloty przez Atlantyk
(Lindbergh, Chamberlin, Byrd i in) oraz wielkie raidy
Swiatowe (de Pined o, Coste i Le Brix etc), od ktorych jed-
nak daleko jeszcze do ustalenia regularnych potgczen. Polska dotych-
czas bierze maly udziat w organizowaniu $wiatowych linij lotniczych,
natomiast rozgtos wzbudzity pjonierskie loty pilotéw polskich: $réd-
ziemnomorski Rayskiego, Warszawa—Tokio i z powrotem Orlin-
skKiego, Deblin—Bagdad Kaliny i Szatas a. (Przyp, tlum.)
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kwestje regularnosci przelotow, t, j. stosunku liczby lotow
przewidzianych w rozktadach i rzeczywiscie dokonanych;
nastepnie sprawe wyzyskania lotow, czyli stosunku miejsca
rozporzadzalnego dla przewozu o0sob itadunkdéw do miejsca
faktycznie spozytkowanego. Rozumie sie, ze nalezy przy-
tem oceniaC poszczegodlne odcinki z uwzglednieniem wa-
runkow miejscowych. Na niemieckich linjach wykonano
w ciagu szesciu najbardziej ozywionych miesiecy 1925-go
roku przeloty na facznej dtugosci czterech miljonéw Kkilo-
metrow, przewozac przytem 48000 osob. Wyzyskanie
jednak rozporzadzalnej zdolnosci transportowej wyniosto
przytem najwyzej 50 do 60%, Natomiast. -regularno$¢
lotobw przekraczata 9070-

Procz przewozu o0sOb i towardw waznem zadaniem
gospodarki lolniczej jest obrdt pocztowy. Najwiek-
sza trudnoSC techniczna polega tutaj na tern, ze przewoz
poczty optaca sie dopiero wtedy, gdy obejmuje wiekszg
liczbe stacyj nadawczych i odbiorczych, tymczasem wie-
lokrotne lgdowanie wzmaga bardzo dotkliwie koszt i nie-
bezpieczenstwo ruchu. Stosunkowo jeszcze tatwo mozna
zrzuca¢ na lotnisko niewielkie pakiety pocztowe, natomiast
réznorodne préby zabierania w locie workéw z poczty
nie osiagnety dotad pomysinych wynikéw, (Zagadnienie
mechaniczne polega na tern, ze nalezy nada¢ przyjmowa-
nemu tadunkowi predkos¢ rowng predkosci jazdy, nie na-
razajgc jednoczesnie samolotu na zbyt silne uderzenie).
Dotychczas wykonano tez jedng prébe catkowitego prze-
rzucenia obrotu pocztowego na droge powietrzng (miedzy
Zirichern i Monachjum) — z zupetnie dobrym skutkiem.

Na zakonczenie wspomnimy jeszcze o niektorych
sposobach gospodarczego wyzyskania samolotow — poza
whasciwemi zadaniami komunikacyjnemi. Prébowano z po-
wodzeniem chroni¢ drzewostany leSne przed zniszczeniem
przez ,mniszke”, rozsypujac z samolotow nad lasem $rod-
ki ochrpnne, W Ameryce samoloty petnig tez straz lesng
przeciwpozarowg. Najobszerniejszy zakres zastosowan
poza komunikacjg stanowi jednak fotografja lotni-
cza. Z samolotow mozna wykonywac zdjecia fotograficz-
ne w najrozmaitszy sposéb i dla réznorodnych celéw.
Przedewszystkiem zapomocg zwyktych zdje¢ w kierunku
uko$nym otrzymuje sie nader pogladowe i przejrzyste ob-
razy poszczeg6lnych budynkow lub catych urzadzen prze-
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mystowych, portowych i t, d. Obrazy przedstawiajg da-
ne przedmioty w.perspektywie z lotu ptaka, czy-
li to co bytoby bezposrednio widoczne dla oka, gdyby
zastgpi¢ przedmioty przez bardzo zmniejszone modele.
W wielu krajach istniejg juz obecnie organizacje centralne,
ktére zajmuja sie planowem sporzadzaniem zdjeé wszyst-
kich godnych uwagi dziet sztuki 1 przyrody. Specjalny
dziat stanowiag zdjecia podwdjne, t. zw. stereoskopowe,
ktére daja szczegolnie plastyczne wrazenie przestrzenne
fotografowanego przedmiotu. O wiele wazniejsze jest
zastosowanie fotografji lotniczej dla celéw kartograficznych.
Zdejmujac pewien teren przy pionowem ustawieniu osi
optycznej, otrzymuje sie—w razie uzycia dostatecznie do-
ktadnej soczewki—prawie doktadny rzut poziomy czyli
»~mape“ terenu. Przytem na zdjeciu wystepujg wyraznie
nietylko kontury lasow, tgk i t. d., jak to ma miejsce na
zwyktej mapie, ale—wskutek réznic w zabarwieniu—row-
niez i granice miedzy drzewostanem iglastym i liSciastym
i t. p. Aby osiggna¢ zupeilng dokiadno$c takiej mapy,
nalezy opracowa¢ wynik bezposredni wedtug zasad spe-
cjalnej nauki, zwanej ,fotogrammetrja*'. Nauka ta rozpo-
rzagdza juz wysoko rozwinietemi metodami teoretycznemi
i praktycznemi oraz specjalnemi aparatami, utatwiajgcemi
prace wykonawcza. We wszystkich kulturalnych krajach
wre wytezona praca celem doprowadzenia map do takie-
go stanu doskonatosci, o jakim przy dawniejszych sposo-
bach nie mogto by¢ mowy™).

Na tych krotkich wskazéwkach, ktore wszakze juz
wykraczaja nieco poza wiasciwy temat naszych wyktadow
t. j, mechanike lotu, musimy tu poprzesta¢. Rzucajac
przy koncu tej pracy raz jeszcze okiem na cato$¢, musimy
sobie uswiadomi¢, ze wcigz i wszedzie udawato sie nam
spetni¢ tylko czeSciowo nasze zadanie. Jak na to zwra-
cano wielokrotnie uwage w ciggu wyktadéw, pomijalismy
na kazdym kroku wiele takich zagadnien, jakich w obszer-
niejszem dziele pomingé nie byloby wolno; kierowaliSmy
sie przytem dazeniem do tego, by uwydatni¢ najistot-
niejsze rysy zjawisk. Mowigc stowami Bacon'a'
trzeba przyrode ,przekrajac”, aby ja wyttumaczy¢, Bada-

# Blizsze informacje i dalsze dane bibliograficzne do tych zagadnien
patrz: Jahrb, f, Luftverkehr 1925, str,143— 158, Munchen: R, Pflaum,
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jac jednak szczegGtowo te dzialy, ktére wydawaty sie
nam najwazniejsze, dopusciliSmy zapewne nieraz do tego,
ze inne zagadnienia, nawet z ptaszczyzny naszego prze-
kroju, zostaty zatracone. Tego rodzaju luki bedg dostrze-
zone przedewszystkiem przez tego, kto nie obserwuje
elementéw rozczionkowanych zjawisk, lecz zwykt stykac
sie ze zjawiskami bezposrednio w ich zwartym i wielo-
stronnym caloksztatcie: w danym wiec razie — przez
samego lotnika. Jednak poprzednia nasza mysl, ze przy-
rode nalezy podzieli¢ na czesSci, aby jg wyttumaczyc,
moze byC¢ uzupetniona jeszcze nowem zdaniem: aby
zrozumie¢ teorje, trzeba umie¢ catosc
z czeSci odtworzyé.
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(Liczby oznaczajg stronice.)

Albatros 318.
Amortyzowanie uderzen 288 i nast.

Bacon 325.

Bader, H, G, 259.

Balony sterowe 33, 305,

Barograf 11.

Barogram 12, 203.

Barometr 9, patrz réwn. stan ba-
rometru 9 i nast.

Baza trojkatna 295,

Benzol 129.

Benzyna 129, patrz réwn. zuzycie
benzyny 130,

Bezwtadno$¢ mas wirujacych 162.

Bleriot 2, 315.

Bryan, G. 7, 259,

Budowa ptatéw nosnych 66 i nast.

Caproni 314,

Chanute 1,

Chtodnica 35, 148 i nast.

Chtodzenie silnikéw 167.

Cigg niezbedny 74 i nast, 176,
183,

— rozporzadzalny 174, 177 i nast.
83,

— szybowca 86,

— S$migta 104, 105, 111 i nast,.
117, patrz réwn, moc ciggu
183, préba ciggu 110.

Cigzenie samolotu na gtowe 232
i nast.

— — na ogon 232,

Cie:z%%{J wiasny samolotu 209, 311,

— wiasciwy benzyny 129,
— — powietrza 12 i nast.
— uzyteczny a ciezar martwy 309.

Cisnienie powietrza 9 i nast.
— predkosci 21.

Cylinder 131, 159 i nast.
Cyrkulacja 46,

Czas przelotu 298,

— — na torze kotowym 300.
— — tam i zpowrotem 297.
— rozbiegu 276,

— wznoszenia 207.

Czedci silnika 149, 158 i nast,.
Czworotakt (czworosuw) 132,

Dechamps, H. 169.

Dtawienie silnika 178 i nast.

Dtugo$é rozbiegu 277,

Dobieg 280,

Dornier 316,

Drazek sterowniczy zaworu 163,

Dunne 223.

Dwuptatowiec, zalety w poréwn.
z jednoptatowcem 68,

Dziatanie silnika 125 i nast.

— sit na stery 237 i nast.

— statecznika 237 i nast.

Eiffel G, 7, 35, 42, 51, 196, 210

Element $migta 101 i nast,, 104

Ekonomja komunikacji lotniczej
304 i nast, 321.

Energja potencjalna sprezyny 289.

Etrich, Igo 2.

Euler, August 2,

Farman 2, 270.

Faza 152,

Ferber, kpt. 2, 7.

Fotografja lotnicza 324,
Fotogrammetrja lotnicza 325,
Fuchs, R, i Hopf, H, 196, 254,
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Gaznik (karburator) 150, 164,
Gesto$¢ powietrza 12 i nast.
— — na putapie 201.
Giroskop (dziatanie) 264 i nast.
— okretowy 266,
Gtlowica cylindra 149,
Gnome (silnik) 2, 137,
i nast.
Gotgb 3, 224.
Gottingen (zaktad doswiadczalny)
e 7,38, 42, 51, 53 i nast., 66,
Gradient temperatury 9.
Gries, H, van 73,
Gymnich, H, 100,

164, 165

Hamownica elektryczna 140,

— hydrauliczna 141,

— silnikowa 140,

Handley-Page 57 i nast.

Helmholtz, H. v, 77, 78 i nast,, 83,

Helmholtz’a prawo modelu (podo-
biefetwa) 78, 82,

Hirth, H, 3,

Hoff, W, 73.

Hopf, L, i Fuchs, R. 196, 254,

Indykator 134.

Janes 313.
Jednoptatowiec w poréwnaniu

z dwuptatowcem 68.
Jednostupkowy dwuptatowiec 69.
Junkers 71.
Junkers-samolot 400 KM 317.

Karburator patrz gaznik.

Karman, Th. v, 259,

Katapulta 268,

Kat nastawienia 282,

— natarcia 44, 73 i nast, patrz
réwn, obliczenia kata natarcia
178.

— — elementu $migta 105 i nast.

— — platéw sterujacych 238.

— — w locie szybowym 281,

— pochytosci Sruby 102,

Kinematyczny spotczynnik lep-
kosci 40,

Komet 11l 316,

Komora 67, 72,

Korbowod 149, 163,

Korkociag 262,

Skorowidz rzeczowy i nazwiskowy.

Koszt gospodarczy 305,

Koétka biegowe 35 i nast., 269,

Kotko zderzakowe 269,

Kress, W, 2,

Krzywa predkosci 212,

— wznoszenia otrzymana rachun-
kowo 208.

— wznoszenia otrzymana wykresl-
nie 116,

Ksztatty balonéw sterowych 33.

Ksztatt linij optywu 33, 34,

Kurs wedtug busoli 298.

Kutta, E, 47.

Kutzbach, K, 169,

Lachmann 57,

Lanchester, F, W, 34,

Langsdorff, W, v, 313*

Ladowanie 268 i nast.

— ogonowe 287,

— szybowe 281 i nast,, 283 i nast.

— z silnikiem 280 i nast.

Lepkos¢ powietrza 23, 39,

Liczba Reynolds'a 41.

Lilienthal, Otto 1, 7, 52, 81, 82, 95.

Linja $rubowa 102,

— hamowania p, wykres hamow.

Linki 31, 41, 67,

Lot bezsilnikowy 76 i nast.

bociana 79 i nast.

krzywoliniowy 251, 302 i nast.

nad réwning 96,

— najekonomiczniejszy 306,

— na wielkich wysokos$ciach 144,
185 i nast.

— o0 wiasnej sile 76.

poziomy 73, 214,

— szybowy 283,

— wedtug obrotomierza 171.

— zaglowy dynamiczny 91 i nast.

— — statyczny 84 i nast,, 89,

Lotki 224, 237, 263,

Magneto 166,
Mapa komunikacji lotniczej 323,
Materjat cylindrow 159,
— ptatéow nosnych 55,
Mechanizm korbowy 160 i nast.

' — sterowania—widok ogolny 245,
246, 247,

— wewnetrzny sterowania 246,

' Mercedes (gaznik) 164,
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Mimoosiowo$¢ 162.

Moc ciggu 183,

— nominalna 157,

— silnika 134 i nast.

— Smigla 117 i nast.

— wznoszenia 179, 183, 197, 215,

Moment bezwladnos$ci 241,

— iloéci ruchu 265,

— obrotowy silnika 134 i nast.

— — Smigta 115, 116 i nast.

— oporowy $migta 105, 116, 117,
170, 235,

— piata sterujgcego 241,

— sit  od$rodkowych, patrz para
sit od$rodkowych.

— sterujacy 241,

Most 68,

Nacisk korbowy 161 i nast.

— plozowy 271.

— styczny 161,

— tlokowy 137, 161

Newton 39,

Nieuport 51, 69.

Niezbedna sita ciggu 75, 177, 183,
Normalny dzien 15,

Obcigzenie jednostkowe ptata nos-
nego 60, 209 i nast.

— jednostkowe szybowcow 97,

— — $migta 108,

— samolotu 209,

Objeto$¢ cylindrow 135 i nast.

— skokowa patrz przestrzeni sko-
kowa

Obliczenie predkosci 74,

—e statyczne 68.

Obrys ptata nosnego 56,

Odcigzenie steru 248 i nast.

Oderwanie strug 33.

Odwrotne dziatanie steru wysokos-
ci 181 i nast,, 286,

Odwrocenie zjawiska lotu 42,

Odrzucanie wdot czastek powie-
trza 46, 117,

Okreslanie kursu 298,

Okreg czaséw 297,

— predkosci 295. 297,

Opadanie 179 i nast.

Optyw dokota kuli 38,

Opdr czotowy ptata nosnego 45,

— elementu $migta 104,

Opor indukcyjny 62 i nast.
ksztattu 34, 65,

— linek 32.

— plastyczny 293-

— powietrza 24 i nast,, 37, patrz
réwn. wzér na opdr powietrza
24, 43,

— powietrza dla kuli 37,

— — dla stupka okragtego 29.

——————— dla rozmaitych ciat 29 i nasi.
32.

— tarcia 34.

Osiggi lotu 195, 225,

O$ pionowa 259,

Parabola oporu indukcyjnego 64,

Para sit 225,

— sit odsrodkowych 109.

— wiréw 61.

Pasmo wirowe 60,

Pénaud A, 1, 7, 222, 224.

Ptaszcz cylindra 150.

Ptat nos$ny 43 i nasi

Ptoza ogonowa 269,

Ptywak gaznika 150, 164.

Ptywaki wodnoptatowca 272,

Pochyte potozenie samolotu 252,

Pochytos¢ toru 281,

Podtuznice ptatéw nosnych 67,

Podrywanie samolotu przy lagdowa-
niu 281, 287,

Podwozie 269,

Pomiar pnedkosci 20

— wahan 242,

— wysokosci 12.

Popper-Lynkeus 282,

Poprzecznica 67,

Posta¢ optywu 25, 33, 34,

Posuw, p. stopien posuwu.

Poslizg Smigta 119 i nasi, 121.

Powierzchnia $rubowa 119,

— szkodliwa 28, 36, 74, 213,

Powierzchnia tlumiaca, p. statecz-
nik poziomy.

Pottoraptatowiec 69.

Prandtl L, 7, 35, 38, 51, 60 i nasi.
66. 210,

Prawo podobienstwa 25, 39, 76.

Predkosciomierz 20,

Predko$¢ lgdowania 286,

— lotu (wzgledem ziemi) 294,

poziomego 176, 214, '
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Predko$¢ lotti najmniejsza 178,

szybowego 285,

— obwodowa 112.

— opadania 184,

— wiasna 294, 308,

— wzgledna 84, 294,

— wznoszenia 179 i nast,, 190,
193, 197 i nast., 203.

— zredukowana, p, liczba Rey-

nolds'a.

Proces spalania 131,

Profil ptata nosnego 43 i nast,, 51
i nast.

— S$migta 108, 124,

Propeller, p. smigto.

Proba ciggu w miejscu 110.

— wytrzymatosci, p, statyczna pro-
ba wytrzymatosci.

Przebieg zmian cisnienia w silniku
132 i nast.

Przekfadnia sterowania 248.

Przekr6j $migta 103,

Przepustnica dtawigca 165,

Przestrzen martwa przeptywu 33,
38,

— skokowa 138,

Przewody sterujgce 247,

Przybieranie na obrotach 171,

Przyspieszenie (definicja) 19,

Putap, p. wysoko$¢ putapu.

Ramie bezwiadnosci 242.

Rateau (sprezarka wstepna) 147,

Ratzersdorfer, J. 73,

Reguta modelu 78.

Rekordy $wiatowe 4 i nast.

— w locie zaglowym 96,

— wodnoptatowcow 6,

Reynolds, Osborne 39,

Rezerwa wznoszenia 184.

Rhén (zawody lotow bezsilniko-
wych) 96,

Ricardo 169,

Rozbieg 274 i nast, 278, p, réwn.
czas rozbiegu 276, dtugos¢ roz-
biegu 277.

Rozktad ciezaréw 68,

— cis$nien na pewierzchni plata
58 i nast.

— sit dziatajagcych na element
Smigta 125,

Rozmieszczenie tadunkéw 311,

Skorowidz rzeczowy i nazwiskowy.

Rozpietos¢ (stosunek do szerokos-
ci) 57,

— szybowcéw 97,

Rozprezanie 133,

Rozrusznik 166.

Roéwnowaga sit w locie szybowym

— szybowca 85 i nast.
Ruch dodatkowy — Kkrazenie po-
wietrzg 47,
Ruchy podtuzne 219 i nast,, 222,
— poprzeczne 219,
Ruch zaktécajacy 221,
Rury owalne 30,

Samolot metalowy 71.

Samolot-olbrzym 243,

— wielosilnikowy 307,

Samoloty komunikacyjne 312 i nast.

Santos—Dumont 2.

Silnik 129 i nast,, 148 i nast,

— dla lotu na wielkich wysokos-
ciach 139, 145.

— dwugwiazdowy 155.

— gwiazdowy 154, 155.

— nadobjetosciowy 145,

— przeprezony 146,

— rotacyjny 150 i nast,, 163, 164,
165.

— typu stalego 148 i nast.

— szeregowy 152,

— V—W—X 153 i nast.

Sita nosna i opor czotowy piata 45.

— — skrzydta 45 i nast, 63.

— ods$rodkowa 251,

Sity styczne 39,

— wywierane przez powietrze (5.
aerodynamiczne) 43, 227, 255,

Skok efektywny 1 geometryczny
121, 128,

— i $rednica cylindra 159,

— S$migta 102, 105,

Skrzydto Lachmann-Handley-Page
57 i nast.

— nieskonczenie dtugie 57,

Slip, p. poslizg Smigta.

Stupki 29, 30, 67,

Smarowanie 168,

Spadek predkosci 39,

Spadek sity nosnej 60,

Spalanie, p, proces spalania.

Sprawnos$¢ $migta 115, 118, 199.

Sprezanie 133.
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sprezarka turbinowa na gazy od-
lotowe 146 i nast,

— wstepna 131, 145, 146,

Spotczynnik bezpieczenstwa 73,

— ciggu Smigta 112, 113, 115,

— lepkosci 40,

— momentu oporowego 116,

— oporu 26 i nast,

— catkowitego 196,

— czotowego 48 i nast., 64,

— — kadtuba samolotu 35,

— — kot samolotu 35 i nast,

— — ptaszczyzny 238,

— — powietrza 24,

— rozszerzalnos$ci 13,

— sity nosnej 48,

— szybowania 45, 50, 54, 211,

— — samolotu 197,

Start z lagdu 273 i nast,

— z wody 279,

Statecznik 231 i nast,

— pionowy 219, 237, 259,

— poziomy 1, 222, 233, 256 i nast.

Stateczno$¢ 220 i nast,

— podtuzna 222, 254, i nast,

— poprzeczna 223 i nast., 259
I nast,

— statyczna i dynamiczna 258,

Statyczna proba wytrzymatosci 72,

Stawidfa silnika 163,

Ster kierunkowy 219, 220, 237,
242, 263,

Sterowanie kierunkowe 250 i nast,

— posrednie 249,

— samolotu 220, 249 i nast.

Ster wysokosci 220, 234, 241, 249
i nast.

Stery 218 i nast, 249,

Stopien ptywaka 279,

— posuwu Kkrytyczny 122,

— — $migla 113 i nast,, 123.

— sprezania 129, 133,

Stosunek bokéw skrzydta 65 i nast,

— benzyny do powietrza 166
i nast.

Struga 19,

Suw pracy 133,

— sprezania 133. !

— ssania 133.

— wydmuchu 133,

Szeroko$¢ ramienia $Smigta 103,

Szybowce 96 i nast,, 100.

Sciegna czolowe 69.

— poprzeczne 67,

— wewnegtrzne 67.

Smigto 101 i nast,, p, réwn, moc
Smigta 118, wybor $migta 194,
wykonanie i sprawdzanie $migta
107 i nast,

— i ptat nosny (analogja) 103,

— nosne 110.

— obliczone na predkos$¢ 195,

— obliczone na wznoszenie 195.

— popychajace 314,

Srednie cisnienie ttokowe 135.

Srodek ciezkosci 226, 229.

— parcia 50, 51, 225, 229 i nast.

Swieca zaptonowa 166,

Tablica poréwnawcza samolotéw
komunikacyjnych 319.

Taube, p, gotgb,

Taylor, W, 122,

Tiok 131 i nast,, 159, 160.

Tor lotu Zaglowego 90,

Trefftz 259,

Trojkat predkosci 85,

— sit 91 i nast.

Trwaly stan ruchu 19, 218,

Tunel aerodynamiczny 42, 50, 111.

Turbulencja 42,

Uderzenie przy
i nast.

Uktad sprezysty 288 i nast.

Ustatecznienie 224,

Ustawienie w strzate 222,

Usterzenie 225,

Ustopniowanie skrzydet 67,

Ustréj dzwigajacy 66,

ladowaniu 288

V—Kksztatt ptata nosnego 224, 260
i nast,

V—ksztatt silnika 153,

Vanguard 313,

Vickers 313,

Voisin 2,

Wahania momentu obrotowego 171.
Wat korbowy 160 i nast, 163,
Warstwa powierzchniowa 35,
Warstwy przeptywu 39,

Warto$¢ opatowa benzyny 130,
Wellner, G, 2,

Weis, H. 2,
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Werner, A. 169.

Wedréwka S$rodka parcia 50, 54,
254 i nast.

Wiatr, wpltyw na predkosé¢ 293
i nast.

— wplyw na zuzycie benzyny 309,

— wznoszacy 89 i nast.

Wichrowanie, p. lotki i sterowa-
nie poprzeczne.

Wielkos¢ samolotu (znaczenie eko-
nomiczne) 311,

Wiasciwosci ptatowca w locie 225.
226,

Wodnoptatowiec 272,

— na todzi 272,

Wplyw obcigzenia na osiggi
i nast,

— gestosci powietrza na silnik 144,

— na warunki lotu 185,

— ukos$nego ustawienia stupka na
opér 31,

— warunkéw atmosferycznych na
moc silnika 143,

— wielkich wysokosci na
silnika 143 i nast., 186,

Wright (bracia) 1, 224, 236, 268.

Wspétdziatanie elementow $migta
124 i nast,

— ptata nosnego ze Smigtem i sil-
nikiem 175 i nast.

Wybuch 131,

Woygiecie koncow skrzydet 223.

— profilu ptata nosnego 55.

Wykorbienie 149,

Wykres biegunowy 52 i nast.

— ciggu 177.

— — dla lotu na wielkiej

sokosci 187, 194,

193

moc

wy-

@o

Skorowidz rzeczowy i nazwiskowy.

Wykres ciagu przy zwiekszonem
obcigzeniu 193, 194.

— hamowania 139, 143, 171.

— indykatorowy 133 i nast.

Wyniki komunikacji lotniczej 322
i nast,

Wyrdwnowazenie dynamiczne 109,.

— momentéw 234.

— statyczne 109,

Wyrzutnia, p, katapulta.

Wysoko$¢ konstrukcji 70,

— putapu 190, 196, 200, 201. 206.

Wznoszenie 179 i nast.

Wz6r na opér czotowy 48,

— na site nosng 48,

Zapton 166.

Zasieg powrotny 298,

Zawor wlotowy (ssacy) 163 i nast,

— wylotowy (wydmuchowy) 163
i nast.

Zdolnoé¢ ptatowca do szybowania
213 i nast.

Zmienno$¢ gestosci powietrza 22.

— spotczynnika oporu 49 i nast.

Znoszenie przez wiatr 294,

Zredukowany spoétczynnik ciggu
Smigta 117,

— — momentu obrotowego $mi-

gta 117,

Zuzycie benzyny 130,

— oliwy 169,

Zwichrowanie powierzchni, p, wi-
chrowanie powierzchni.

Zwisanie samolotu 237, 261,

Zeberka ptatéw nosnych 67,
ukowski, N, 7, 47,






