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O pewnym wzorze empirycznym

do obliczenia wytrzymatoSciowego bardzo krétkich prostych ksztattownikéw duralowych $ciskanych podtuznie

Okres$liwszy wytrzymato$¢ na podiuzne S$ciskanie
wartos$cig krancowg P sity obcigzajacej, przy ktoérej za-
chodzi jeszcze trwata réwnowaga preta, zadamy w prak-
tyce konstrukcyjnej azeby dane obcigzenie uzytkowe P

byto réwne jezeli liczba n > 1 oznacza t. zw. pew-

no$¢. lloraz P przez pole przekroju preta F dajg'war-
to$¢ $redniego naprezenia, ktére .nazywiamy naprezeniem
niebezpiecznem (niszczagcem) an 1). Wiadomo od dawna,
iz warto$¢ a jest zalezna nietylko od w#asnosci
wytrzymato$ciowych materjatu, ale takze od t. zw, smu-
ktosci preta, t. j. stosunku jego diugosci L do najmniej-
szego promienia bezwiadnos$ci przekroju i, przyczem an

maleje ze wzrostem smuktosci A =

i
Jednakze tak sie ma rzecz Scisle tylko w przypad-

kach przekrojéw zwartych, takich np, jak kwadratowy,
kotowy i t. p.

W przypadkach pretéw profilowanych cienkoS$cien-
nych, jak np. walcowane ksztattowniki duralowe L, U, Z
i t, p, staje sie warto$¢ sn zalezna nadto jeszcze od
»Smuktoséci przekrojowej",, t. j. stosunku gtéwnych wy-
miaréw poprzecznych przekroju da grubosci S$cianki
(czyli grubosci blachy, z ktérej profil sporzadzano). Ta
réznica objasnia sie tem, ze wybaczenie pretéw o prze-
kroju zwartym zajs¢ moze tylko bez wyraznej zmiany
postaci przekroju i polega na samem zgieciu osi preta.
Wyboczenie takie jest przy do$¢ matej diugosci pretéw
praktycznie nieosiggalne. O wytrzymatosci takich pre-
tow rozstrzyga granica odksztatcen plastycznych ma-
terjatu. Natomiast u pretéw profilowych cienkoscien-
nych zachodzi juz przy mniejszych S$rednich napreze-
mrch niebezpieczeAstwo miejscowego wyboczenia (wybo-
czenia plytowego), wyraznie nawet u pretéw bardzo
krétkich, co prowadzi do zmniejszenia wartosci i uza-
leznienia jej od ksztattu przekroju nawet przy catkiem
matych wartosciach s. Nasuwa sie wiec wazne dla kon-
struktora pytanie, jaka jest zalezno$¢ @ od ksztattu
przekrojéw cienkosciennych (,,wiotkich™). Nie ma mowy
na razie o znalezieniu ogoélnej zaleznosci na drodze teore-
tycznej z wyjatkiem paru przypadkéw najprostszych. Po-
zostaje wiec droga doswiadczen laboratoryjnych dosé licz-

1) Rozmys$lnie nie stosujemy tutaj czesto spotyka-
nej nazwy ,naprezenie Kkrytyczne", zachowujac ja na
okreslenie wielkosci teoretycznej, ktéra tylko niekiedy
zlewa sie z naprezeniem niebezpiecznem.

nych, azeby mozna byto wyprowadzi¢ wzory empiryczne.
Te droge obrano w ameiykariskim Wojskowym Instytucie
Badan Lotniczych (Wright Field, Dayton, Ohio, U. S. A.).

mRys.i RyS. 2

R. A, Miller wykonat liczne préby z ceownikami dura-
lowemi (rys. 1), na podstawie ktérych utozyt wzory em-

/
piryczne podajgce zalezno$¢ & od stosunku — i od

b
stosunku — , Tg drogg poszedt dalej inz. W. E. Konecz-

ny wykonawszy w Ameryce jeszcze kilkumiesieczne stu-
dja doswiadczalne nad ceownikami i innemi ksztattowni-

kami, stosowanemi w konstrukcjach duralowych. Wy-
nikiem tych studjow jest wz6r empiryczny.
/ b
& = 372 — 0,95 — — 1,12 — (w kg/mm2)

Wzér ten obejmuje takze zetowniki i katowniki (rys.

b
2 i 3), przyczem w tych ostatnich— oznacza dtugos¢ ra-

mienia krotszego. 1lo$¢ probek byta bardzo znaczna tyl-
ko dla ceownikéw, inne wymienione profile badano tyl-
ko na 30 prébkach.

nys.3 RysA

W przypadkach usztywnienia ramienia (potki) kato-
wnika przez zagiecie, tak, iz powstaje profil wedtug
rysunku 4, nalezy stosujgc wzor wstawié

/= 1t- 2@- 1)

i podobnie dla ceownikéw i zetownikow.
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W celu sprawdzenia wzoru na naszym materjale wy-
konat inz. Koneczny w I. B. T. L. 6 préb na ceownikach
duralowych z P. Z. L., ktére powtérzyt w obecnosci pod-
pisanego. Préby te daly obliczone ze wzoru wartosci
z nadwyzka 7 do 14%, a wiec na korzy$¢ pewnosci.

Ditugosci préobek nie przewyzszaly dwukrotnego naj-
wiekszego wymiaru poprzecznego przekroju. Przekroje

Inz. ERYK KOSKO

TECHNICZNE LOTNICTWA

przylegaty podczas prob bezposrednio do piyt stalo-
wych prasy.

Podany wzér moze przeto stuzyé tylko do oblicze-
nia wytrzymatoSciowego catkiem krétkich pretow; dla
pretow diugich nalezy uwzgledni¢ zmniejszenie G ze
wzrostem dtugosci L.

Obliczanie pracy amortyzatorow gumowych
rozcigganych

Mimo znacznego juz dzi$ rozpowszechnienia amor-
tyzatoréw oleo-pneumatycznych i podobnych im w dzia-
taniu do podwozi nowoczesnych samolotéw, amortyzato-
ry gumowe, badZ $ciskane, badZ tez rozciggane, nie stra-
city jeszcze na znaczeniu. Zalety tych ostatnich, pe-
wnos$¢ funkcjonowania, lekkos$¢ i tatwos¢ wymiany spra-
wiaja, ze w wielu wypadkach nie dajg sie one zastgpic
nowszemi typami. G#béwng ich wadg jest natomiast ma-
te ttumienie ruchu podwozia w obie strony (czyli amor-
tyzacja we wilasciwem znaczeniu), gdyz czynnikiem tu-
migcym jest w tym wypadku hjstereza gumy, ktérej pra-
ca jest niewielkg w stosunku do pracy sprezystej. Tam
wiec, gdzie nie wymaga si¢ od amortyzatorow owego ha-
mowania ruchu podwozia, jak np. w ptozie, stosuje sie
z powodzeniem amortyzacje gumowa.

Dobér i obliczenie amortyzatoréw gumowych znacz-
nie zyskuja na przejrzystosci i dogodnosci, jezeli uzyé
w tym celu wykresu pracy amortyzacji. Zamierzam to
wykaza¢ na przyktadzie amortyzatoréw rozcigganych.
Fr, Janik 1j postuguje sie wprawdzie réwniez tym wy-
kresem, nie uwzglednia on jednak naprezenia wstepnego
w amortyzatorze i przyjmuje wydtuzenie koncowe amor-
tyzatora za okre$lone zgéry. Dzieki temu, mozna uwa-
za¢ stosunek k — P Pmax za wielko$¢ stata dla
danego typu amortyzatora. Poza tern uwaza Janik, ze
wielkos$¢ reakcji R kota wzgl. ptozy, a temsamem i spoét-
czynnik dynamicznego obcigzenia sg okre$lone energja
uderzenia (jak w niemieckich przepisach). Tak jest
rzeczywiscie, jezeli amortyzator jest zgéry dany. Kon-
struktorowi zalezy jednak wi#asnie na doborze takiego
amortyzatora, ktéryby najlepiej spetnial postawione mu
zadania. Stawia on roéwniez ograniczenie (o ile tego
przepisy nie czynia), by maksymalna warto$¢ reakcji R
byta réwna pewnej wielokrotnosci m wartos$ci tej reakcji,
wystepujacej dla samolotu w spoczynku. Ten spétczynnik
m nie powinien by¢ z jednej strony zbyt wielki, by
nie wywotywaé niepotrzebnie duzych obcigzern w dal-
szych czeéciach podwozia wzgl. w zamocowaniu ptozy.

1) 0 obcigzeniu i statecznosci podwozia.

I. B. T. £. Nr. 10.

Sprawzia, wzgl. ptozy w locie.

Z drugiej strony matych warto$ci m nie stosuje sie, gdyz
oznaczajg one zbyt duzy skok podwozia. Poza tem za-

chodzi woéwczas obawa nieuwzglednienia trudnych do
obliczenia naprezen dynamicznych w ruchomych cze-
$ciach.

Oznaczenia zachowujemy te same, co w pracy Ja-
nika. Metody wykre$lne tam podane oddaja duze ustu-
gi w zastosowaniu. Celem niniejszej notatki jest uzu-
petnienie ich metods, odnoszacg sie do amortyzatorow
gumowych rozcigganych, ktéra wydaje sie by¢ mato zna-
na. Pracy pneumatykéw nie uwzgledniamy, gdyz nie
wplynetoby to zasadniczo na bieg mysli i obliczen.

Za dane mozemy uwazac:

1) Energje W do pochtoniecia od chwili zetkniecia
sie kola wzgl. ptozy z ziemig, po odliczeniu pracy ewen-
tualnie pochtonietej przez pneumatyk.

2) Ugiecie maksymalne (skok) smax punktu zacze-
pienia reakcji R pod wpitywem poddania si¢ amortyza-
tora.

3) Wydtuzenie bezwzgledne amortyzatora Imax —
Lmax — FO (czyli skok amor(yzatcra) jako ro6znica dtu-
gosci koncowej i poczatkowej (nie wolnej) amortyza-
tora. Wielko$¢ te otrzymujemy, zaktadajac pewng prze-
ktadnie kinematyczng miedzy ugieciem ,s“, a wydtuze-
niem

4) Site Rmax= m. Q na kota wzgl. ptoze.

5) Odpowiadajaca jej site P maxamortyzatora, przy-
czem ,przektadnie statyczng™ R : P otrzymujemy badz
z warunkéw réwnowagi sit, badz tez metoda wykres$ing
Janika z warunku R:P — dljds.

llo$¢ nitek ,,i"", oraz grubo$¢ amortyzatora gumowe-
go wyznaczamy tak, aby sita P/i, przypadajgca na jed-
ng nitke, odpowiadata mniejwiecej wydtuzeniu wzgled-
nemu k = 100%, (Przez .i" rozumiemy ilo$¢ nitek
pojedynczych, zatem ,i*“ bedzie zwykle' liozba parzysta).
Znaleziong tak warto$¢ koncowag wydtuzenia wzgledne-
go oznaczamy przez krnax. Pozostajg do wyznaczenia:
dtugos¢ wolna Lw jednej nitki amortyzatora, oraz wy-
dtuzenie poczatkowe odpowiadajgce potozeniu podwo-
Moga do tego postuzyé dwa

warunki. Pierwszy okre$la skok amortyzatora w zalez-
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noéci od jego dtugosci wolnej i od wydtuzen: poczatko-
wego i koncowego:

max Ew 0'max " N ) e (D
Drugi podaje energje, pochtonieta przez amortyzator:
W = i.Lw [Emax - EQ) )

E oznacza prace, pochtonieta przez jednostke dtugosci
jednej nitki amortyzatora przy odpowiednich wydtuze-
niach wzglednych.

Dobranie wartoéci Lw i X na podstawie tych wa-
runkéw jest do$¢ uciazliwe. Zadanie to mozna jednak
tatwo rozwigzaé, jezeli sie uzyje wykresu pracy amorty-
zatora E — f (X)) (Rys, 1), Wykres ten otrzymuje sie
jako krzywg catkowa wykresu sit P = f (X) Jest znacz-
nie dogodniej raz na zawsze ustali¢ dla uzywanych ty-
péw amortyzatoréw przebieg krzywej catkowej, chocby
metodg wykre$lng, niz za kazdym razem planimetrowac,
lub ocenia¢ prace pochtonietg z wykresu sit, W niekt6-
rych francuskich podrecznikach (np, Huguet, Guiltemin),
podane sg oba wykresy (nieraz jednak z biedami).

Dzielac roéwnanie (2) przez (1) stronami otrzymu-
jemy:

W

il ®

max ~—

Warto$¢ . odmierzamy w skali pracy na rzed-

nej, odpowiadajgcej wydtuzeniu OA = 100% i tak

otrzymany punkt B #aczymy z poczatkiem spéirzednych

O. Przez punkt C krzywej E =z f (X), odpowiadajacy
wydtuzeniu “max prowadzimy réwnolegtg do OB, az do

przeciecia sie z krzywg E — f (X) w punkcie D, ktory

daje wydtuzenie poczatkowe X i prace EQ

— max =
max ~ N

co wykreslnie przedstawia sie jak nastepuje (Rys. 2):

Od punktu D* ( X)) na osi odcietych odmierzamy D‘G —
100%; w punkcie C' ( Xmax ) odmierzamy rzedna

C'F = Imax (w skali). Punkt przeciecia H rzednej w G

z prosta D‘F da nam dtugo$¢ wolng Lw — GH. Stad

dtugosci amortyzatora poczatkowa LQ— Lw (1 T X)
i koncowa Lmax — Lw (1 -f- Xmax\

Dtugos¢ wolng Lw znajdujemy ze wzoru Lw =

Dyskusja. Jezeli X0 wypada nieco j> O, to amor-

tyzator speinia wszystkie wymagania.
Jezeli réwnolegta przez C do OB (Rys. 1) nie prze-
cina krzywej E — f ( X) w drugim punkcie, oznacza to,

ze warto$¢ *
1' Imax
a wiec do sity P/i. Mozna temu zaradzi¢ w jeden

z nastepujagcych sposobéw: przyjaé, jesli to mo-
zliwe, mniejszg ilo$¢ nitek i, przez co otrzymamy
wieksze Pli, a zatem wieksze wydtuzenie koricowe max,

jest za mata w stosunku do danego

Emax,

1 'Imax
bowaé cieriszych amortyzatoréw. Sposoby te majg jednak

ograniczone pole zastosowania, gdyz przy zbyt matych

przyczem zwiekszy sie rowniez ; albo tez pro-

TECHNICZNE LOTNICTWA

wartoéciach nie prowadza do celu. Musimy wte-

dy zmniejszy¢ skok amortyzatora #max, czyli takze
skok podwozia gdyz zatozyliSmy amortyzacje
zbyt miekka, co sie nie zgadzato z przyjetemi wartoscia-
mi reakcji R max i spétczynnika m obcigzenia dynamicz-
nego.

Sprawdzi¢ przytem nalezy, czy sita P0, odpowiada-
jaca znalezionemu wydtuzeniu poczatkowemu >0, nie
daje reakcji RO na podwozie, wzglednie ptoze, wiekszej

Rys, 2.

od obcigzenia 0, zachodzacego dla samolotu w spoczynku
[m — 1). Oznaczatoby to, ze podwozie nietylko nie be-
dzie miato ugiecia wstepnego przy m = 1, ale, ze zacznie
sie ugina¢ dopiero przy spo6tczynniku m > 1, co jest
niedopuszczalne.

W tym wypadku i og6lnie, jezeli punkt D wypada
zbyt wysoko na krzywej E — f (X) (za blisko punktu
C lub zgota powyzej), znaczy to, ze zatozyliSmy amor-
tyzacje zbyt twardg. Zmiana ilosci i grubosci nitek lub
tez ramion sit i przektadni, i tu tylko w pewnych grani-
cach doprowadzi do celu: mianowicie tylko o tyle, o ile
wykres R — t(s) da sie w ten sposéb zmodyfikowa¢ na
mniej peiny. Przy wiekszej niezgodnosci niema innej
rady, jak zwiekszy¢ skok.
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W odpowiedzi inz. S. Neumarkowi na jego uwagi o mym artykule

,Wpltyw ciggu Smigta na statecznos¢ podiuzng samolotow"

Bezposrednio po ukazaniu sie mego artykutu w ,,Wia-
domosciach techn. lotn." doszto do mej wiadomos$oi, ze
spotkat sie on z krytyka.

Bytem na to przygotowany, tembardziej, ze z kry-
tyka tego tematu spotkatem sie juz po mym odczycie
w 1930 r.

Poniewaz badania laboratoryjne wplywu ciggu $mi-
gla na statecznos$¢ podiuzng sa obecnie ujete w normal-
nych programach, tak we Francji, jak i Anglji, uwaza-
tem za stosowne stary ten temat jeszcze raz odgrzebad,
(artykut ten wiasciwie zostat juz napisany w 1931 r.j,
bynajmniej bez zamiaru narzucenia itej metody konstruk-
torom, natomiast przypuszczatem, ze wywota on dysku-
sje, Kktorej rezultatem bedzie takie lub owakie rozwig-
zanie zagadnienia, znaczenie ktérego w dalszym ciagu
konsekwentnie podtrzymuje, a mianowicie, jak nalezy
uwzglednia¢ wptyw ciggu na stateczno$¢ podituzna, i czy
ma by¢ to robione na drodze analitycznej, czy tez do-
Swiadczalnej (laboratoryjnej).

Uzywam w dalszym ciagu terminologii ,,wptyw cig-
gu”, poniewaz jest ona dla mnie zupeinie jednoznaczna.
Ciag $migta wywiera wptyw na szybko$¢ strumienia po-
zasmigtowego, zwiekszana szybko$¢ strumienia znowu
posiada pewien okre$lony wptyw na zmiane momentu
opierzenia wzgledem $r. c

Przez wptyw ciggu $migta rozumiem wiec nastepstwa
jakie wywotuje istnienie ciggu; wptyw ten moze sie tak
samo odnosi¢ do wzrostu oporéw czesci ptatowca znajdu-
jacych sie w strumieniu ciggu, a wiec i zmiany momentéw
tychze czesci wzgledem $r. c., jak réwniez i do zmiany ich
no$nosci. Poniewaz decydujgcym w bilansie momentéw
jest moment pochodzacy od wyporu ptaszczyzn nosnych
opierzenia poziomego, wobec czego wplywem ciggu na
no$no$¢ opierzenia specjalnie sie zajgtem. Jezeli wiec
nie wprowadzitem do rozwazan ani momentu samego
ciggu wzgledem $r. c, ani momentu oporéw, zrobitem to
celowo, uwazajac, ze wprowadzenie tych czynnikéw nie
powinno przedstawia¢ wiekszych trudnosci obliczenio-
wych, tembardziej, ze wzrost oporéw w pradzie $migta
uwzgledniamy w normalnych obliczeniach aerodynamicz-
nych.

Po przeczytaniu jednak odpowiedzi na mdj artykut,
rozczarowanie me w jednym kierunku byto zupeine, na-
tomiast w innym przerosto najSmielsze oczekiwania.

Rozozarowanie spotkato mnie, jezeli chodzi o efekt,
jaki wywotat moj artykut. Sposéb ujecia poszczegol-
nych zagadnien, ich analiza, wszystko to utwierdzito
mnie w przekonaniu, ze wyrok na méj artykut wyda-
ny byt natychmiast po jego ukazaniu sie. Dowodzg
tego fakty (w mys$l przewodniej zasady p. Neumarka, tak

pieknie ujetej w ostatnim zdaniu jego artykutu), ze ar-
tykut zostat bardzo pobieznie przeczytanym, na skutek
czego ustepy, ktére zdaniem p. Neumarka sg w sprzecz-
nosci z sobg, w mym pojeciu zupetnie logicznie sie wigza,

P. Neumark, nie baczac na to, iz zaznaczylem na
wstepie mego artykutu, ze postuguje sie danemi z nie-
zwykle ubogiej literatury istniejgcej w tym zakresie, Za-
ezerpnietemi z mozliwie dla mnie dostepnych ksigzek,
zaatakowat nie tylko p. Warnera, ale nawet i p. Weiok'a,
ktérego prace z zakresu teorji i obliczen $migiet stojg
ma b. wysokim poziomie.

Pod wzgledem wniesienia czego$ nowego do tak in-
teresujgcego tematu, przez osobe mogaca zawodowo po-
Swieci¢ swdj czas na badania i rozwazania teoretyczne
jak i badania laboratoryjne, artykut p. Neumarka abso-
lutnie nic nowego nie wnosi, natomiast jezeli chodzi o for-
me prowadzenia polemiki, finezje pewnych zwrotéw
i sprecyzowanie swych zapatrywan, jest on pewnym
~curiosum™ na lamach techniczno-lotniczej publikacji.

W doktadng ocene jego formy wdawaé sie nie be-
de, uwazajac to za teren nieodpowiedni, natomiast po-
zostawiam jg chetnie do oceny czytelnikéw,

Réwniez pozostawie terminollogje uzytg w poprzed-
nim artykule bez zmiany. Mam nadzieje, ze czytelnicy
-nieprzewrazliwieni na tym punkcie, wnikng w intencje
mego artykutu, i tre$¢ jego zrozumia.

Po tych krét|kich wyjasnieniach przystapie do wiasci-
wej repliki.

Odnosnie do uwagi zamieszczonej w pierwszej ko
lumnie strony 50 u géry, stwierdzam raz jeszcze, ze dla
danego potozenia osi silnikéw wzgledem $r. c. samolotu,
moment ciggu wzgledem tego samego $r. c. nie przedsta-
wia specjalnych trudnosci rachunkowych, nie twierdzitem
natomiast nigdy i nigdzie, ze moment ten nie odgrywa
powaznej roli w og6lnym bilansie momentéw, a zwtasz-
cza przy rozwigzaniu nie ortodoksalnem.

Tam, gdzie moment ciggu $migta wzgledem $ér. c, od-
grywa powazng role, w rachunku stateczno$ci podiuznej
samolotu, réwniez nie mniej powazng role odgrywa
wptyw ciggu $migta na ustenzenie poziome. Umieszcze-
nie wiec opierzenia dla platowca takiego typu jest rze-
czg pierwszorzednej wagi, i nie wyobrazam sobie kon-
strukcji np. wodnoiptata z silnikami wysoko wyniesio-
nemi, gdzieby o0$ ciagu mogta daleko przebiega¢ cd
ptaszczyzny opierzenia poziomego.

Zjawiska zachodzace przy normalnych samolotach,
t. j. o rozwigzaniach konstrukcyjnych najczesciej spoty-
kanych przy samolotach ladowych, dlatego do tej pory
nie przedstawiaty dla nas specjalnego zainteresowania,
poniewaz zawsze zbiegiem okolicznosci umieszczamy
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opierzenie tak, aby swe zadanie na gazie otwartym i zre-
dukowanym spetniato, tembardziej, ze majagc do czy-
nienia z samolotami jednosilnikowemi, nie mieliSmy wy-
padku objecia catego opierzenia wptywem ciggu Smigta,
wpiyw ten rozciggat sie wiec tylko na cze$¢ opierzenia,
a nastepnie nie wiemy, czy wiasnie wszystkie samoloty
budowane u nas zachowywaly sie zupeinie poprawnie
przy przejsciu do lotu $lizgowego z lotu silnikowego i od-
wrothie. Zresztg to nie jest wcale wytlumaczeniem dla
nas samych, ze jeéli pewne zjawiska nawet chwilowo nie
nastreczajg nam klopotéw w praktyce, to nie nalezy sie
niemi zajmowac. tatwo jest wygtasza¢ tego rodzaju
powiedzenia p. Neumarkowi, skoro wie, ze w danej
chwili nie poniesie zadnej odpowiedzialnosci przy budo-
wie prototypu, poniewaz nawet najstaranniej przeprowa-
dzone badania laboratoryjne nie sa w stanie da¢ kon-
struktorowi 100%-wej gwarancji poprawnos$ci zachowania
sie samolotu w locie.

Przytocze tutaj chociazby przyktad samolotu ,P. W.
S. 54", samolotu znanego obecnie z poprawnos$ci zacho-
wania sie w ilccie i speiniajgcego wszystkie warunki wy-
magane dla tego typu samolotu. Badania w tunelu nie
mogty daé¢ odpowiedzi catkowitej na pewne poczatkowe
nieprawidtowosci zachowania sie¢ samolotu, tunel w tym
wypadku spetni! catkowicie swa powinnos$¢, reszta nale-
zata do konstruktora. Niestety znalezienie btedu (zmia-
na ksztattu wiatrochronu) nie odzwierciadlito sie w tym
stopniu w dodatkowych badaniach laboratoryjnych, jak
to jednak miato miejsce w rzeczywistosci, Wynika z te-
go wniosek, ze w dziele budowy, tak teorja jak li ekspe-
rymentacja majg swe znaczenie, i wspoOipraca konstruk-
tora z nauka $oista musi sie uzupetniac. Obserwacja
pewnyoh zjawisk zachodzgcych w praktyce, nastepnie
che¢ zabezpieczenia sie przed nieprzewidzianemu ich
skutkami, wszystko to zachecito mnie do powtdrnego,
a obecnie prawie, ze bezposrednio zwigzanego z ma pracga
zawodowg zagadnienia, majac nadzieje zainteresowania
nig szerszego ogétu, a tem samem zabezpieczenia siebie
i moze i innych konstruktoréw przed skutkami przeo-
czenia niektérych zagadnien. Z repliki wynikatoby jed-
nak zaprzeczenie mozliwosci czynienia jakichkolwiek sa-
modzielnych dociekan przez osoby stojgce poza insty-
tucjami wytgcznie badawczemi. Che¢ wniesienia czego$
nowego, nawet je$li zawierataby rzeczy nie catkawicie
sprawdzone, jest zawsze godna pochwaty, tem sobie np.
ttumacze to, ze rozprawa p. Neumarka p. t. ,,Hamowanie
két ladujacego samolotu™, nie spotkata sie z krytkg na
piémie, chociaz zawierata nieScistosci.

Ale wr6émy do zasadniczego tematu. Ot6z wszyst-
kim, ktérym technika latania nie jest obcg, jest wiado-
mem, ze samolot stateczny ma nietylko akcentowaé swg
stateczno$¢ w locie $lizgowym, ale réwniez i silniko-
wym.

Na ozem polega owo akcentowanie statecznosci?
Przedewszystkiem na tem, ze samolot z wylgczonemu
silnikami (kiem) musi posiada¢ tendencje do zwiekszenia
swej szybkosci lotu nawet bez udziatu pillota, a wiec
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przejScia na mniejsze katy natarcia. Jest to recepta
stara, nie bedziemy na razie absolutnie starali sie jej
poprawi¢. Ot6z w wypadku nieortodoksalnego samolotu

(silniki wysoko nad $ér. c.), wytaczenie silnikéw lub zre-
dukowanie gazu spowoduje znaczng zmiang w réwnowa-
dze statycznej samolotu. Samolot taki, gdyby nie do-
broczynne dziatanie wptywu ciggu $migta na opierzenie,
ktére wyniesione w tych wypadkach wysoko ponad ka-
dtub posiada b. wysoki spétczynnik wydajnosci (mam na
mys$li wydajno$¢ opierzenia w strumieniu ciggu $m.j,
miatby tendencje do przejscia na katy natarcia, na kté-
rych grozitaby mu utrata szybko$ci. Nawet jezeli uby-
tek odpowiedniego momentu opierz, poz. nie zdota w ca-
tosoi skompensowaé¢ ubytku momentu ciggu, wtedy cho-
dzi o to, aby wysitek pilota (zwkaszcza przy duzych jed-
nostkach) przez czas, kiedy zmienia np, ustawienie sta-
tecznika nie byt zbyt duzy.

Przypuszczam mimo wszystko, ze w najblizszym cza-
sie zaczniemy bada¢ w tunelu aer. stateczno$¢ podiuzng
z uwzglednieniem dziatania ¢. Sm. Wtedy zaproponuje
p Neumarkowi, aby poréwnat ma niedoktadng metode
z rezultatami badan labor. i wytkngt mi % bledu. Na
to chetnie sie zgodze; jesli bede mial do dyspozycji do-
ktadniejszag metode, chetnie nig sie bede postugiwat, i to
bez zadnych zastrzezen.

Poprosze réwniez p. Neumarka, aby zechciat sobie
przeczyta¢ ostatni, t. j. kwietniowy numer ,Aeronau-
tique“, a mianowicie artykut dotyczacy dmuchan samo-
lotu ,,Pamder” i jego opisu technicznego. Z artykutu te-
go wynika jasno, ze tak Francuzi, jak i Anglicy stosujag
metode badania wplywu ciggu na stateczno$¢, i zdaja
sobie doskonale sprawe z jej waznosci w catoksztakcie
badan.

W artykule p. Neumarka spotyka sie tego rodzaju
ustep: ,,Wptyw strumienia pozasSmigtowego magtby byc
natomiast pominiety, chyba tylko w wyjgtkowych kon-
strukcjach, i gdy o$ $migta przebiega daleko od u®te-
rzenia (nie od S$rodka ciezkosci)". Ot6z stwierdzam, ze
poglad ten jest zupetnie btedny, gdyz warunek duzej
odlegtosci oisi silnikéw od $r. c. samolotu, pocigga za so-
ba konsekwencje w postaci odpowiedniego umieszczenia
opierzenia poziomego.

Os$wiadczenie to mija sie zupelnie z dotychczasowa
praktyka lotnicza.

W wydanym w 1931 r. wydawnictwie I. B. T. L.,
.Badanie statecznos$ci samolotu w projekcie wstepnym®,
piéra prof. G. A. Mokrzyckiego, znajdujemy na str. 32
nastepujacy ustep; ,,Gdy ramie S$migla ,f“ jest duze,
jak to ma miejsce np. u wodnoptatowcéw, z chwilg
zamkniecia silnika znika duzy moment (Fi) pochylajacy
samolot glowag w dét. Konstruktorzy kompensujg to w ten
spos6b (jak doswiadczenie diugoletnie pokazuje z po-
wodzeniem), ze ustawiajg ukos$nie 0$ $migta pod katem
2 do 6° wzgledem osi kadtuba, tak aby statecznik byt
odmuchiwany wiatrem ze $migta, dajac o ile moznosci,
wskutek zwiekszonego ci$nienia dynamicznego, moment
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réwny (Fi), lecz przeciwnego znaku, tak, ze z chwilg
zamkniecia silnika oba momenty znikaja.

Teoretycznie ta rzecz nie jest ‘jeszcze nalezycie wy-
Swietlong i istniejg tiu duze rdéznice zdan".

Prof. Mokrzycki pozostawit tg sprawe otwartg, na-
tomiast ,p. Neumark rozsadzit jg predko i bez kiopotu,

Przechodzac do oze$ai zatytutowanej ,B", zajme sie
zarzutami iskier-owainemi przeciwko Warnerowi, ktéra
jakkolwiek w pierwszym rzedzie mnie nie dotycza, jed-
nak poniewaz opieratem sie w pewnej mierze na tym
podreczniku (verba magistri), uwazam za stosowne, za-
rzuty podniesione przez p. Neumarka nieco inaczeij
oswietlié.

Przedewszystkiem stwierdzam na samym poczatku,
ze p, Neumark uznaje mozliwo$¢ zatozenia Vs statego,
i dyskwalifikuje metode Warnera z zupetnie -innych po-
wodéw, podczas, gdy ja uwazam jg tylko za niestuszna,
poniewaz zatozeniami swemt zanadto odbiega od rzeczy-

wistosci.

Aby metode Warnera uprzystepni¢ dla czytelnikéw
»Przegladu Lotniczego", musze sie cofngé jeszcze do
rozdziatu zatytutowanego ,Statical Longitudinal Stabi-

lifty”", na str. 357—8 jego ksigzki ,,Airplane Design".
Autor uktada -réwnania momentéw skrzydta i opie-
rzenia -oddzielnie w formie:

Lw (Xyj a) XW b.

Mw= — L, (xt — a)

(uzywam takich samych oznaczen, jak w mym poprzed-
nim artykule), przyczem ,b" oznacza -odlegtos¢ $r. c. od
cieciwy, przy zatozeniu naturalnie, ze $r. c. nie -lezy na
cieciwie.

Autor wyraznie zaznacza, ze charakter statecznosci
okresla raczej przebieg krzywej momentéw, anizeli jaka-
kolwiek absolutna warto$é. (Zdaniem p. Neumarka brak
fizycznego sensu w rézniczce).

Otéz, aby zachowanie sie krzywej momentéw i jej

dMw

kierunek nachylenia -okre$li¢, autor rézniczkuje

dMmt
i da i stwierdza fakt dla nas nie pozostawiajacy zad-

nej watpliwos$ci, ze dla obecnie stosowanych zatlozen sta-
tecznosci, pochylenie krzywej momentéw opierzenia win-
no byé zawsze negatywne, natomiast pochylenie krzy-
wej momentéw skrzydta moze by¢ dowolne, jednak win-
no by¢ pozytywne (przynajmniej na pewnym obszarze

katéw). Przyjmujac przyblizenie (dopuszczalne), ze S$r.
. L . . . . adl.w

c. lezy na-cieciwie profilu, i zaktadajac, ze Lw = PG
a

co wobec zaleznosci linijnej na duzej przestrzeni moze-
my uazy-ni¢, dochodzi Warner do pewnego kryterjum:
dxw
T da
Roéwnanie to stanow-i tylko pewien wskaznik dla nas,
jakim warunkom winniSmy zado$¢ uczynié, aby zacho-

(xw — a) + « > 0
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waé umoéwiony charakter statecznosci, nie méwi nam na-
tomiast o wielko$ci statecznosci, gdyz charakter i do-
ktadny przebieg krzywej momentéw nie jest nam jeszcze
znany. Trudno wiec méwi¢ o jakiemkolwiek fizycznem
okresleniu statecznosci, skoro jako zadanie postawilismy
sobie jedynie, czy w danych warunkach mozemy wogdéle
0 niej mowic.

Jezeli chcemy wprowadzi¢ do oceny statecznosci
pewng konkretng warto$¢ poréwnawcza, wtedy uciekamy

dCmg

sie do stosunku i albo w przyblizeniu — ---=

a co dzisiaj dla kazdego typu platowca oznaczamy.
(0 potrzebie pomiaréw -tych wspoétczynnikéw na istnie-
jacych i dobrze latajacych ptatowcach méwitem na kon-
ferencji w I. B. T. L. w 1932 r.).

Poniewaz Wiarner zatozyt zgéry (i stusznie), ze cho-
dzi nam -0 charakter statecznosci, a wiec i rodzaj nachy-
lenia krzywych statecznosci dla lotu silnikowego nie po-
winien ulec zmianie, wobec czego, postepujac podobnie
jak i dla lotu $lizgowego, doszedt od pewnej nieréwnosci,
ktéra miety-Lko, ze jest poprawnie wyprowadzong, ale nie
zawiera tych cech przestepstwa, -0 ktérych p. Neumark
pisze, tembardziej, ze sam potwierdzit mozliwo$¢ zato-
zenia V4 jako wartosci statej. Nie widze tutaj zupetnie
racji, dlaczegoby nie mozna byto wykonaé¢ rézniczkowania
dla pewnej warto$ci Lw skoro nam chodzi o nachylenie
krzywej momentéw, a wiec styczng do niej w dowolnym
rozpatrywanym punkcie. Stanowczo natomiast dziwnym
wydaje mi sie odskok w kierunku statecznosci dyna-
micznej, o ktérej zupetnie artykut nie moéwi-.

P. Neumark pomieszat analize -réwnania z jego za-
tozeniami 4 stad cata burza 4 skazanie na zagtade p. War-
nera.

W braku zapewne danych doswiadczalnych, p, War-
ner nie podaje nam spétczymmikéw potrzebnych -do okre-
Slenia nachylenia krzywej momentéw, czyni to jednak
bardzo pieknie p. D-iehl, okres$lajac te wspoétczynniki na
podstawie badan doswiadczalnych dla ré6znych typow
platowcéw.

Co do rzekomych zarzutéw stawianych badaniom tu-
nel-wym, to niestety nie moge ich w mym artykule zna-
lez¢, przeciwnie, zawsze podkresSlam, ze jesli posiadamy
mozno$¢ ich przeprowadzenia, nalezy -je wykonaé. Je-
dyne wyrazenie moje, co do ktérego (gdyby kto$ chciat
naturalnie), moznaby sie przyczepi¢, ze obecnie dmucha-
my przy s-tatej szybkos$ci wiatru, jest tylko stwierdzeniem
faktu, a nie krytyka.

Whnioski wyprowadzone z odpowiednich nieréwnosci
podnosza pierwszorzedne znaczenie umieszczenia opie-
rzenia w -stosunku do dziatania wptywu ciagu $migta.

Zgadzajac sie zupetnie z p. Wagnerem, podkres$lam
mozno$¢ zaradzenia wielu btedom konstrukcyjnym, je-
zeli chodizi o prawidtow-0$¢ przejécia z lotu s-il-nikowego
do $lizgowego i odwrotnie, przez racjonalng zmiane po-
tozenia i wydtuzenia opierzenia poziomego. Replika
p. Neumarka jest -najzupetniej gotostowna. Tutaj moja
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dtugoletnia praktyka konstruktorska moze mi daé sta-
nowczo duzo wiecej wczucia sie w te rzeczy, anizeli
zonglowanie pewnemi powiedzeniami przez p, Neumarka.

Co do pseudo nieporozumienia odnos$nie do wydajno-
Sci opierzenia i zapytania, wzgledem jakiego normalnego
dziatania ma by¢ odniesiony wspoétczynnik wydajnosci,
to wydajno$é podstawowg rozumiem jako odnoszaca sie
do opierzenia samego (bez kadtuba i t. d.), bez uwzgled-
nienia odchylenia strug za ptatem i bez zwiekszenia szyb-
kosci z V na Vs. Warto$¢ wydajnosci na ptatowcu waha
sie w granicach 0,6 do 1,0, (0,1 jest zwyczajnym btedem
drukarskim).

Warto$ci te bratem o ile sobie przypominam (repli-
ke te pisze w podrézy), z ksigzki Glauerta i Peater-
fielda, niestety nie mam tego wydawnictwa pod reka,
aby p, Neumarkowi przytoczy¢ skad (ta dolna granica
moze sie wzigc.

Zreszta w Warnerze przytoczony tez jiest przy-
ktad dwuptata z dwoma gondolami na dolnem skrzydle,
lezacemi dos$¢ blizko kadtuba. Wydajno$¢ mierzona
w tym wypadku wynosita 0,54, Naturalnie sg to wy-
padki specjalnie Zle przestudiowanych platowcow.

Wydajnos$¢ czesci objetej dziataniem ciggu spada
w wypadku, jezeli przeprowadzimy teoretyczny podziat
opierzenia na cze$¢ objetag dziataniem wplywu ¢ $m.,
i nie. W wypadku normalnego samolotu Jednosilniko-
wego, rozpieto$¢ opierzenia dla czesci objetej wpitywem
bedzie mniejsza, nastepnie wpityw kadtuba, wykroi na
ster kierunku, wystajagce ew, czeSci dzwigien, wszystko
to bedzie pomniejsza¢ wydajno$¢ tej czeSci opierzenia,
natomiast cze$¢ zewnetrzna, lezaca poza wptywem, be-
dzie miata wydajno$¢ bardzo wysoka. Sumaryczna wy-
dajnos$¢ catego opierzenia nie zmieni sie zasadniczo. Po-
dziat ten przeprowadzitem, aby umozliwi¢ uwzglednienie
dla nowej szybkosci V zmiany momentu opierzenia, i to
naturalnie wtasnie czesci objetej dziataniem ciggu.

W kazdym z tych wypadké4w mozna doskonale la-
boratoryjnie wydajnos$¢ okresli¢, i kwestja sporna w ja-
kich granicach wydajno$¢ bedzie sie wahaé, odpadnie.

W celu uwzglednienia zmiany szybkos$ci strugi w cia-
gu $migta wprowadzitem fikcyjny wypor opierzenia Lct'.

Zarzut, ze dziatanie $migta nietylko zwieksza pred-
kos¢, ale réwnoczes$nie zmienia kierunek, regularnos¢
i symetrje jest stuszny. Nie powinien jednak p. Neu-
mark zapominaé, ze jezeli chodzi o uwzglednienie zmia-
ny kierunku przeptywu, to potrafimy to uczyni¢, nato-
miast jezeli chodzi o asymetrje przeptywu, to sprawa ta
nie przedstawia sie tak groznie. Z wykreséw zaczerp-
nietych z Watts‘a mozemy sobie zda¢ sprawe, ze rozktad
ci$nienia nie bedzie symetryczny dla obu potéwek opie-
rzenia (musiatem o tym wiedzie¢ widocznie), nas jednak
obchodzi tylko Srednia warto$¢ cisnienia, a wiec i takie
same zalozenia mozemy uczyni¢ dla VvV~ Z faktu, ze
czego$ nie mozemy opanowaé¢ w 100% nie wynika, ze nie
wolno ucieka¢ sie do metod przyblizonych.

Natomiast gtéwne nieporozumienie, a raczej niezro-
zumienie sensu mego artykutu zaczyna sie w momencie,
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kiedy po przytoczeniu zarzuconego obecnie pogladu nie-
mieckich konstruktoréw (réwniez ten sam poglad figu-
ruje w aerodynamice Fuchsa i Hopfa) i to w formie
»halezatoby wyciggng¢ wniosek™ staram sie wyttumaczy¢
dlaczego warunek Lct — 0 nie mogt da¢ réowniez w efek-
cie i Lc/ 0.

Jest dla mnie rzecza zupetnie jasng i zrozumiaty, ze
skoro uczyniono zatozenie Lct — 0, czyli réwnoczes$nie
moment opierzenia wzgledem $r. c¢¢. M, — 0, to wypad-
kowa sit aerodynamicznych catlego piatowca, dla nieist-
niegcej sity nosnej opierzenia, musiata przechodzi¢ przez
ér. c. platowca, a wiec $r. c¢. musi posiada¢ znacznie bar-
dziej cofniete potozenie w stosunku do $redniej ieciwy,
anizeli to spotykamy przy istnieniu odpowiedniego mo-
mentu opierzenia (abstrahujemy na razie od momentu
oporu opierzenia).

Poréwnanie moje jest jasne, i uwaga p. Neumarka
0 zachowaniu sie profili nie ma tutaj zadnego znaczenia,
poniewaz dyskutujemy wzgledne potozenie $rodkéw par-
cia, niezaleznie od tego, czy mamy do czynienia z pro-
filami wklestemi, czy tez dwuwypukiemi.

Przez wyrazenie ,daleko wtyle Sredniej cieciwy" ro-
zumiatem takie potozenie $r. c., ktére odbiega od dzi-
siejszej praktyki. Insynuowanie mi nieznajomosci zacho-
wania sie profili uwazam za zbyt daleko posunieta zto-
Sliwos¢é. Zreszta warunek momentu zerowego opierzenia
1 réwnowagi ptatowca, potozenie S$rodka ciezkosci pta-
towca okre$la bez zadnej niepotrzebnej dyskusji.

Jezeli tg teorje poruszylem, to tylko dlatego, ze
pokutuje ona nie tylko w Fuchsie i Hopfie, ale i w in-
nych podrecznikach nie bedacych wcale na indeksie (np.
t, zw. krzywa biegunowa réwnowagi i warunek stycznej
wyprowadzonej do niej ze $r. c. dla potozenia réwno-
wagi) .

»Clou™ rozumowania p. Neumarka spotykamy dopie-
ro teraz. Skoro wyraznie zaznaczylem, ze Lc/, nie mo-
zemy uczyni¢ réwne Lc/ i warunek ten wykluczamy
zg6ry, tem samem zaznaczytem najwyrazniej, ze nie mo-
ze by¢ mowy o réwnowadze bez udziatu opierzenia po-
ziomego. Zresztag cata mys$l przewodnia mego artykutu
polega na odpowiedniej zmianie momentu opierzenia, i to
zmianie wtasnie w granicach zadanych, a nie przypadko-
wych i dowolnych, kilkakrotnie bowiem w trakoie mego
artykutu podkreslatem w jakich granicach zmiana ta
winna sie odbywaé, aby zmiana kata réwnowagi byta
taka, jakiej z punktu widzenia poprawnosci zachowaida
sie samolotu wymagamy.

To tez wniosek p. Neumarka o wyréwnowazeniu sa-
molotu bez udziatu opierzenia dowodzi tylko zlego prze-
czytania artykutu.

Réwniez uwaga autora krytyki o zdumiewajacych
mych twierdzeniach jest rozbrajajgca. Raz dziwi sig,
jak moge przytacza¢ zarzucone poglady starszych kon-
struktoréw (nietylko konstruktoréw, uwaga autora), cho-
ciaz wiasnie warunek Lct = Lc/ = 0 byt tym zarzu-
conym kryterjum, natomiast logiczna analiza réwnania

IV . Let = V*. Lc/,



WIADOMOSCI

powiada ,nam, ze im bardziej bedziemy sie zbliza¢ do
granicy Ve = V, co ma miejsce dla duzych szybkosci
samolotu, tem mniejsze beda rdéznice momentu opierze-
nia ze wzgledu, ze V nie wiele odbiega od V dla du-
zych szybkosci.

Przyktadowo rzecz ta sie tak przedstawia, ze doda-
nie gazu na duzej szybkosci (powiedzmy w ostrym lo-
cie $lizgowym), mniej wptynie na zmiane warunkéw
rownowagi (abstrahujgc od momentu ciggu $Smigta wzgle-
dem $r. c,) anizeli dodanie gazu na- matej szybkosci.
To tez wniosek mo6j z rdwnania poprzednio wzmiankowa-
nego byt -taki, ze, gdybySmy mieli takie silniki, na kto-
rych stale lata¢ by$Smy mogli na peinym gazie (potoze-
nie rownowagi ptatowca dla kata odpowiadaj. V maks.),
wptyw ciggu $migta przy przejsciu do lotu $lizgowego
bytby coraz mniejszy.

Idac dalej podatem, ze operowanie wzorem Breguet‘a
jest tatwiejsze dla uzytku konstruktora, poniewaz nie
wymaga dodatkowej pracy rachunkowej przeliczania sto-

sunku Wyrazitem sie w ten spos6b, poniewaz

\%

konstruktor odpowiednie warto$ci cx ma przeliczone

w obliczeniach aerodynamicznych; w rzeczywistosci na-
turalnie, ze zdaza sie do tego samego celu.

Uwaga p. Neumarka, ze wspétczynnik podany przez
Breguet'a 0,5 — 1,0 (dlaczego teraz warto$¢ 0,5 nie jest
kwestjonowana), ujmowaé ma wptyw odlegtosci usterze-
nia od S$migta jest tylko wodg na mdj miyn, poniewaz
dopiero w mym artykule pierwszy wptyw ten zaznaczy-
tem. Natomiast Breguet podaje wspétczynnik ten bez
zadnych komentarzy.

—5
D2.V2

Poniewaz — — "1/ j
Y, 174

C, .5.V2
16

a stawiajagc T — (btad  wprowadzenia
w liczniku V3

czytelnikéw przepraszam,

rzeczywiscie zostat przeoczony, za co
nie zmienia on jednak sensu

wyprowadzonego réwnania).
uU,2 20.5. C~.S
otrzymamy — =11 -
V2 n 16. D2

nowy wiec wypdr opierzenia bedzie

vV _\21

. . / VvV \2
poniewaz Lct' = Let I— —1 lub Cy'= C |_£j

oy + cyxJL.cxn
n.l)2

cy' =

gdzie wyraz drugi charakteryzuje tylko przyrost nos$no-
§ci, i dlatego tylko drugi wyraz mozemy mnozyé przez
odpowiedni wspotczynnik, poniewaz przyrost nosnosci

opierzenia zalezeé¢ bedzie nie tylko od wzrostu V na Vs,

ale rowniez od tego, jaki skutek wzrost nos$nosci wtasnie
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na czesci objete dziataniem wywota, a wiec i od wy-
dajnosci tej czesSci opierzenia. Z ostatnio podanego wzo-
ru wida¢ oczywisty zwigzek miedzy réwnaniem poda-
nym poprzednio przeze mnie, a ujeciem tej kwestj.i przez
Bregueta.

Co do zarzutu, ze nazywam mylnie -ruch Srubowy
spiralnym, to odpowiem, Ze poniewaz mamy do czynie-
nia ze zmienng $rednicg stupa powietrza, ruch ten réw-
niez mozna nazwaé spiralnym. Zresztg tak samo nazy-
wa go Weick w swej ksigzce ,,Aircraft Propeller Design’,
str. 101, a mianowicie pisze ,,Slipstream, luhich follows
a twisting or spiral patii!*

Poniewaz po przejsciu stupa powietrza przez ptasz-
czyzne $migta mamy do czynienia ze zmiang nietylko
szybkosci, ale i ci$nienia, na skutek czego teorja Froude'a
whasni© sie wywodzi z zastosowania réwnania Bernouil-
lego (patrz Weick, str. 6), pozwolitem sobie na uzycie
wyrazenia ,zgodnie z réwnaniem Bemoulli‘ego™. Zreszta
na str. 101 tej samej ksigzki Weick'a czytamy ,the dia-
meter of this coilumn, according to Bernoullis eguation..."

»Verba magistri'. Pan Weick czeka na sprostowanie.

Nie obeszto sie réwniez i bez krytyki zachowania
sie i ksztattu strumienia pozasmigtowego, chociaz i tutaj
rzecz polega jedynie na przeoczeniu pewnych mych obja-
$nien, ktére najwyrazniej w tek$cie mego artykutu sg
podane.

P. Neumark raz wspomina o przewezeniu stupa (str.
58, kolumna prawa) i zjawisko tlumaczy prawem cig-
gtodci, nastepnie za$ mowi (nieco nizej) o rozszerzeniu
sie strumienia w miare oddalania sie od ptaszczyzny
$migta, ktdre to rozszerzenie ma miejsce nawet dla nie-
lepkiego os$rodka. Uwagi bardzo stuszne, gdyby tylko
nie to mate ale, ze, jez¢li chodzi o przewezenie strumie-
nia po przejéciu poprzez ptaszczyzne $migta, to zazna-
czytem za swym mistrzem Weick’iem, iz przyjmuje, ze
obecno$¢ kadtuba (strata pow. przekroju) niejako roz-
piera stup powietrza poza $migiem, wobec czego przy-
jatem S$rednice stupa powietrza poza $migtem réwna jego
Srednicy.

Nastepnie caly rachunek przeprowadzitem dla sta-
tej szybkosSci Vs Poniewaz fakt zmiany szybkosci
w ptaszczyznach réwnolegtych do ptaszczyzny S$migta ma
miejsce, jak réwniez i ci$nienie ,p“ ulega zmianie, na-
lezatoby wprowadzi¢ w bardzo doktadne obliczenie row-
niez i poprawke na zmiane szybkosoi Ve

Przyjmujac jednak, ze odlegtos¢ miedzy $migtem
i opierzeniem jest niewielka (przecietnie zapewne bedzie
okoto 4 X DJ, i ze zmiany szybkos$ci réwniez nie beda

wielkie, pozostawiamy w rachunku szybko$¢ Vv jako
statq.
Wykres rozktadu szybkosci moéwi wobec tego sam

za siebie, i wiadomo, co ma za cel przedstawié.

Moge uwazaé¢ jedynie zarzuty, co do postawionych
zatozen za nadajgae sie do dyskusji, ale nie te, ktore
p. Neumark wysuwa.

Odnosnie do zarzutéw, ze role poszczegélnych wspoét-
czynnikéw nie sga doktadnie omoéwione, to musiatbym
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napisa¢ caty nowy artykut, gdyby nie to, ze po powtér-
nem przeczytaniu uwaznem mego poprzedniego artykutu,
moge skonstatowaé¢ jedynie brak wyjasnienia, co ozna-
cza fly — otéz jest to wspéiczynnik wypadkowy catego
opierzenia (tait coef.).

Jezeli chodzi o zagadkowy wykres 12, to jezeli p.
Neumark przeliczy sobie punkt $rodkowy paraboli, to

skonstatuje, ze dla wartosci szybkosci Ve= 1,15 (war-
tos¢ Srednia miedzy V4 =: 1, i V,= 13), lezy on tak
blisko linji prostej, ze praktycznie w tym przypadku,

poniewaz i tak operujemy przyblizeniami, nie ma to zna-
czenia. W rzeczywisto$ci niema dwu zdan, ze wymie-
niona krzywa bedzie parabolg, jak to wynika z réwnania
Lce{ = Lct fvs

\

Inz. W. JAKIMIUK
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Twierdzenie, ze rachunek ten nie zostat potwierdzo-
ny zadnym doswiadczeniem nie jest zgodne z rzeczy-
wistoscig, Samoloty, do ktoérych byt zastosowany oka-
zaty sie od pierwszego lotu zupeinie poprawnemi pod
wzgledem reakcji opierzenia przy przejsciach w zadane
stadja lotu.

Jedynym stusznym wnioskiem bytoby przypuszcze-
nie, ze nalezy zbada¢ dosSwiadczalnie tg metode na in-
nych jeszcze ptatowcach, aby mie¢ wiecej materjatu do-
Swiadczalnego, a zwlaszcza zastosowac jg w konstrukcji
specjalnie odbiegajacej od szablonu.

Catos¢ krytyki, Swiadczy o wyjagtkowo nieprzychyl-
nem nastawieniem autora krytyki do poruszonego pro-
blemu.

Obcigzenie w locie, a bezpieczenstwo samolotu

Bezpieczenstwo samolotu zalezy od szeregu rézno-
rodnych warunkéw, z ktérych najwazniejszemi sg naste-
pujace:

1. Samolot musi posiada¢ pewne minimum wytrzy-
matosci, zgodnie z warunkami $cisle okreslonemi dla kaz-
dego typu.

2. Samolot winien mie¢ wkasnosci
jego przeznaczeniem.

3. Silnik musi pracowaé niezawodnie w pewnych
okreslonych warunkach funkcjonowania,

4. Przyrzady poktadowe powinny wskazywaé pra-
widtowo,

5. Pilot musi kierowaé¢ samolotem w ten sposéb, aby
nigdy nie byty przekroczone graniczne warunki, okre-
$lone dla danego samolotu. (Nalezy rozumieé, ze wszyst-
kie ewolucje musza by¢ robione miekko, bez brutalizo-
wania).

6. Warunki atmosferyczne musza by¢ takie, aby
przy poprawnem pilotowaniu samolot nie przekroczyt
warunkéw granicznych.

Spetnienie warunkéw 1, 2, 3 i 4 zalezy od konstruk-
toréw ptatowcéw, silnikéw i przyrzadéw poktadowych;
spetnienie 6 warunku czesciowo zalezy od stuzby me-
teorologicznej, ktéra musi wstrzymywacé loty, mogace sie
odbyé w warunkach nieodpowiednich; wreszcie, jesli
wszystkie te warunki sa spetnione, bezpieczenstwo samo-
lotu zalezy od umiejetno$ci i dobrej woli pilota.

Pominiemy kwestje niezawodnosci, silnika d przyrza-
déw poktadowych.

Wiemy, iz nowoczesne silniki sa mechanizmami wy-
sokowarto$ciowemi, stuprocentowo niezawodnemi w re-
kach obstugi fachowe;j.

Przyrzady poktadowe posiadajg dostateczng do-
ktadnos$¢, aby pilot mégt okresli¢c warunki, w ktérych
leci. Kazdy poszczegdlny typ samolotu przeznaczony

lotne, okreslone

jest do pewnych celéw, okreslajgcych warunki, w ktérych
samolot ma startowa¢, lata¢ i ladowaé. Te warunki okre-
$laja wytrzymatos¢ samolotu i jego wiasnosci lotne.

Samolot zostaje skonstruowany w ten sposéb, aby
mogt przenie$¢ wszystkie mozliwe obcigzenia, mogace
wystgpi¢ podczas normalnego funkcjonowania.

Z chwilg jednak, gdy samolot znajdzie sie w wa-
runkach wykraczajacych poza granice okreslong jego
przeznaczeniem, jego wytrzymato$¢ lub witasnosci lotne
moga okazaé sie niewystarczajgcemi, aby zapewnié¢ bez-
pieczenstwo lotu.

Nalezy jednak stwierdzi¢,
do ktérych samolot jest przeznaczony,
do zapewnienia bezpieczenstwa.

Po utozeniu tych warunkéw trzeba umie¢ doktadnie
okresli¢, jakie sity zewnetrzne beda dziataty na samolot.
Sity te dla poszczegélnych rodzajow samolotéw zostaty
okre$lone przepisami wydanemi przez instytucje do te-
go upowaznione.

Przepisy uktada sie na podstawie rozwazan teore-
tycznych, oraz danych praktycznych, zaczerpnietych z po-
miaréw na ziemi i w locie.

Niestety, dane teoretyczne i praktyczne, kténemi
obecnie rozporzadzamy sa dos$¢ skape, wskutek czego
przepisy nie obejmujg wszystkich mozliwosci mogacych
zaj$¢ w locie nawet odbywajgcym sie w warunkach prze-
pisanych dla danego typu samolotu.

Np. kwestja drgan i obcigzen, ktére wskutek drgan
moga powstaé, nie jest w przepisach uwzgledniona, gtoéw-
nie z powodu braku danych, jak teoretycznych, tak
i praktycznych.

Niepewno$¢ przy okreslaniu sit zewnetrznych jest
jednym z gtéwnych powodéw, dla ktérych catkowite
bezpieczenstwo w locie nie moze byé zapewnione.
Wprawdzie stopien bezpieczenstwa zwieksza sie przez to,

iz okres$lenie warunkéw,
nie wystarcza
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ze mozliwe ewentualne obcigzenia mnozy sie przez pe-
wien wsp6iczynnik, tak zwany wspétczynnik pewnosci,
jednak i ta metoda nie rozwigzuje catkowicie kwestji.

Z drugiej strony, majac warunki wytrzymatosci sa-
molotu $cisle okre$lone przepisami, niezawsze ma sie
absolutng pewnos$él ze zostaly one bezwzglednie spetnio-
ne. Przy projektowaniu samolotu, oblicza si¢ wytrzyma-
tos¢ wszystkich czesci, ktérych uszkodzenie mogtoby za-
graza¢ bezpieczenstwu samolotu, jednak pozostajg pewne
czesci i nawet zespoty, ktérych obliczenie jest niemozli-
we ze wzgledu na brak metod rachunkowych.

W tym wypadku wazniejsze zespoly poddaje sie
prébom statycznym, lecz proby statyczne, nie mogac za-
stapi¢ obcigzenia dynamicznego, wystepujacego w locie,
nie moga catkowicie rozwiktaé¢ kwestji.

Jednak, wskutek doskonalenia sie metod konstruk-
cyjnych i obliczeniowych, wszystkie wspomniane czynni-
ki, zmniejszajace bezpieczeristwo samolotu odgrywajag co-
raz mniejszg role.

Przepisy obejmujg coraz wiecej wypadkéw lotu,
okre$lajac je coraz doktadniej i realniej. Metody obli-
czen wcigz doskonalg sie i coraz mniej czesci zostaje po-
minietych przy obliczeniach lub prébach. Mozemy wiec po-
wiedzie¢, ze istnieje pewien procent niepewnosci w kon-
strukcji lotniczej, lecz procent ten stopniowo maleje.

Te uwagi odnosza sie do wypadku, kiedy pilot przez
caty czas lotu utrzymuje sie w warunkach, przepisanych
dla danego samolotu. Z chwilg jednak, gdy przez nie-
ostroznos$¢, brawure pilota lub wskutek warunkéw atmo-
sferycznych samolot znajduje sie w okolicznosciach dla
danego typu nieprzewidzianych, bezpieczenstwo samolotu
jest zagrozone,

Przekroczenie warunkéw granicznych moze nastapic¢
podczas préb prototypu.

W wypadku samolotu seryjnego, ktory przeszedt
przez préby uzyteczno$ci, sytuacja taka jest prawie wy-
kluczona.

Przedtem, nim rozwazymy, w jakich warunkach wy-
padek ten moze zaj$¢, przypomnijmy sobie pochodzenie
i wielko$¢ sit dziatajagcych na samolot w locie. Zat6zmy,
ze samolot leci po linji prostej] poziomej ze statg szybko-
Scig. Sity zewnetrzne, dziatajgce na samolot, sg naste-
pujace (fig. 1).

1. Ciezar samolotu P, dziatajacy jako sita) przecho-
dzaca przez $rodek ciezkosci samolotu.

2. Ciag Smigta, T.

3. Wypadkowa sita aerodynamicznych R, dziatajg-
cych na samolot.

Wypadkowa sit aerodynamicznych sktada sie z naste-
pujacych sktadowych: sita na, skrzydto, na kadtub i opie-
rzenie.

Wypadkowa sit aerodynamicznych rozktada sie na
dwie sktadowe: sktadowa réwnolegta do kierunku szyb-
kosci samolotu, ta sktadowa nazywa sie oporem czoto-
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Fig. 1

wym; druga sktadowa, prostopadita do kierunku szybko-
§ci nazywa sie sitg nosng lub wyporem samolotu.

T= Rx P = Ry
Rx = Cx JL SV Ry = ¢y -A. SV>
a
Rx — opdr samolotu,
Cx — wspotczynnik oporu
a _ gesto$¢ powietrza przy ziemi,
%> — pole powierzchni nosnej,
V — szybko$¢ pozioma,
Ry — sita nosna samolotu,
Cv — wspobiczynnik sity nosnej,
innemi stowy, cigg $migta réwnowazy opér czotowy, za$

sita nosna réwnowazy ciezar ptatowca.

Gdyby samolot nigdy nie wykonywat innego lotu,
oprécz poziomego, jednostajnego, nalezatoby skrzydto
zbudowaé tak, zeby mogto przenies¢ pojedynczy jego cie-
zar. Jednak i w tym wypadku: nie wolno bytoby budo-
waé skrzydta tak, zeby mogto sie ztamaé pod wplywem

ciezaru, niewiele przekraczajgcego ciezar ptatowca. Po-
niewaz materjat moze posiada¢ wady ukryte, potaczenia
nilowe i $rubowe moga byé niestarannie wykonane,
wreszcie metody obliczen nie sa absolutnie doktadne

i pewne, musimy mie¢ pewien nadmiar wytrzymatosci,
zapewniajacy bezpieczenstwo samolotu.

Wreszcie dochodzi jeszcze ten warunek, ze pod
wptywem obcigzenia P, réwnego ciezarowi ptatowca,
w zadnym zespole nie powinny powsta¢ trwate odksztat-
cenia.

Kazdy materjal posiada granice plastycznosci, po
ktérej przekroczeniu powstaja w materjaile odksztatcenia
trwate. 1 Fij 1+

Jezeli oznaczymy warto$¢ wytrzymatosci na zerwanie
danego materjatu przez Kr to Kpi waha sie od 0,5 do
0,8 « r-

Dlatego tez w wiekszosci wypadkow,
oblicza sie, w ten sposéb, zeby pod wpilywem

konstrukcje
obcigzen,
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Fig, 2,

ktére/ rzeczywiscie moga nastgpi¢ w locie, ozyli obciazen
tak zwanych dopuszczalnych, naprezenia w konstrukcji
nie przekroczyly granicy plastycznosci i dlatego sity do-
puszczalne mnozymy przez tak zwany wspétozynnik, pew-
nosci, ktéry waha sie od 1,35 do 2.

Wobec tego, dla wypadku lotu jednostajnego pro-
stolinijnego, przyjmujac wspoétczynnik pewnosci réwny 2t
skrzydto nalezy zaprojektowaé tak, aby wytrzymato ob-
cigzenie 2P i mogto ztamaé sie dopiero przy obciazeniu,
przekraczajacem 2P. Drugi warunek, ktéry musi spetniaé
konstrukcja, jest ten, ze po obcigzeniu skrzydita sita P
i po usunieciu tej sity, nie pozostanie w konstrukcji zad-
nych trwatych odksztatcen.

Kazdy samolot jest przeznaczony do wykonywania
nietytko lotu jednostajnego prostolinijnego, przy ktérym
obcigzenie dopuszczalne na skrzydta wynosi P.

Samolot moze, badz wskutek manewréw pilota, badz
tez wskutek warunkéw atmosferycznych, by¢ obcigzony
sitami znacznie wiekszemi od jego wilasnego cigzaru.

Rozwazmy szczegblny przypadek samolotu mysliw-
skiego. Obieramy ten w#asnie typ dlatego, ze samolot
mysliwski podczas niektérych ewolucyij bywa silniej ob-
cigzany, niz inne typy samolotéw.

Fig. 3.
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Aby zdaé sobie sprawe z tego, jakim obcigzeniom
podlega samolot mysliwski, rozwazmy lot, odbywajgcy
sie w warunkach nastepujacych: samolot leci na matej
szybkosci, przy duzym kacie natarcia, bliskim do kata
maksymalnej nos$nosci. Lot jest poziomy, jednostajny,
fig. 2. Wypadkowa sit na skrzydto/ znajduje sie w prze-
dniem skrajnem potozeniu, obcigzajac wiecej przedni
dzwigar, niz tylny.

Nastepnie, zmniejszajagc kat natarcia, pilot dochodzi
do szybkosci maksymalnej, wcigz lecagc po tej samej li-
nji prostej, (fig. 3),

Wypadkowa sit na skrzydto przesuwa sie do tytu,
obcigzajac wiecej tylny dzwigar, niz przedni.

W trzeciem stadjum pilot wprowadza samolot, w lot
nurkowy, jednocze$nie redukujac gaz, aby nie przekro-
czy¢ maksymalnych dozwolonych obrotéw silnika (fig. 4),
Po pewnym czasie, osiagga samolot szybko$¢ graniczng
i leci pionowo wdét. Szybkos$¢ graniczna nurkowania za-
lezy od oporu czotowego samolotu i od maksymalnych,
dozwolonych obrotéw silnika.

W locie nurkowym moga zaj$¢ nastepujgce wypadki;

I-o. Samolot ma maty op6r czotowy. Pilot wytaczyt
gaz. Po pewnym czasie samolot dochodzi do szybkosci
granicznej. SzybkoS$cig graniczng nazywamy szybkos$é
samolotu, przy ktérej jego opo6r czotowy réwna sie cieza-
rowi, sita za$ nosna réwna sie zeru.

SF2
* 29

Fig. 4.
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Widzimy, ze im mniejsze bedzie Ct. tem wieksze be-
dzie V\ Im wigksza jest V, tem wiecej rosng obroty
$migta. Moze sie okaza¢, iz obroty dojda do dopuszczal-
nego maksimum wczeéniej, niz zostanie osiggnieta szyb-
ko$¢ graniczna V, wowczas pilot musi wyprowadzi¢ sa-
molot z lotu nurkowego, w przeciwnym wypadku silnik
moze by¢ uszkodzony. Dozwolone maksymalne obroty
silnika zalezg od konstrukcji silnika. Dotychczas we
wszystkich silnikach nie wolno byto przekraczaé obrotéw,
otrzymanych przy maksymalnej' mocy w locie poziomym.
Obecnie w niektérych silnikach jest dozwolone przekra-
czanie obrotéw maksymalnej mocy. Np. silnik Wasp fir-
my Pralt i Whitney, ktéry ma obroty maks. mocy 2200
ob/min., moze by¢ w locie nurkowym Kkrecony na 3200
ob/min. W silnikach typu Jupiter F-VII, mie wolno
Przekracza¢ 1950 ob/min., w silnikach typu Mercury 1V
S 2 — 2600 ob/min., aczkolwiek dochodzg do nas wiado-
mosci, iz firma Bristol kreci Mercurego na 3400 ob/min.

2-0. Samolot ma taki opér czotowy, ze jednocze$nie
osigga szybkos$¢ graniczng i dozwolong maksymalng szyb-
kos$¢ obrotowg $migta.

3-0. Pilot moze da¢ gaz, zeby osiggng¢ maksymalne
obroty silnika, gdyz szybkos$¢ graniczna nie wystarcza do
tego, zeby rozkreci¢ silnik do obrotéw maksymalnych do-
zwolonych.

4-0. Wreszcie pilot moze nurkowac¢ na gazie, prze-
kraczajgc obroty maksymalnej mocy, jak to dzieje sie
w przypadku samolotéw z silnikiem Wasp. i czego nie
wolno narazie robi¢ z nasze,mi silnikami.

Jakiego rzedu sg szybkosci osiggane na wspdiczes-
nych samolotach mysliwskich?

Szybkosci graniczne, obliczane na podstawie charak-
terystyk aerodynamicznych samolotu, sa w samolotach
mysliwskich wspoétczesnych rzedu 500 — 600 km/godz.
Szybkos$¢ graniczna samolotu P — 7 wynosi 530 km/godz.

Dokonano pomiaréw szybkos$ci w locie nurkowym sa-
molotu P — 7. Znaleziono, iz nurkujac bez gazu, przy
szybkosci 400 km/godz., osiaga sie 1950 ob/min. silnika,
wobec czego dalsze zwiekszanie szybkosci jest niemozli-
we ze wzgledu na silnik. Stad wynika, iz maksymalna
szybko$¢ nurkowania samolotu P —i 7 wynosi okoto 400
km/godz, i teoretyczna szybko$¢ graniczna 530 km/godz.
nie moze byé osiaggnieta, ze wzgledu na bezpieczenswo
silnika.

Rozwazmy teraz, jakie sity zewnetrzne dziatajg na
samolot w locie nurkowym.

Ciezar samolotu zostaje zréwnowazony oporem sa-
molotu. Sita nos$na, dziatajagca na skrzydto, réwna sie
zeru; ci$nienie powietrza na skrzydto rozktada sie w ten
spos6b, iz w; przedniej czesci skrzydta ciSnienie powietrza
jest skierowane wdoét, w tylnej zas do géry.

Wypadkowa ci$nien réwna sie zeru, lecz ci$nienia te
stwarzaja moment dodatni, ktéry dazy do obrdcenia sa-
molotu dookota osi poprzecznej, obnizajac przéd samo-
lotu.
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Ten moment przenosi sie na dzwigary, obcigzajac je
silami znacznie wigkszemi, niz te, ktére wystepujg w lo-
cie poziomym,

Fig. 4 przedstawia nam uktad sit w locie nurkowym,
ptatowca.

Wedtug obowiazujacych przepiséw, skrzydto samo-
lotu mysliwskiego ma by¢ zbudowane tak, ze moze ulec
ztamaniu dopiero pod wpilywem momentu dwukrotnie
wiekszego od tego, ktéry moze wystgpi¢ w locie nurko-
wym przy szybkos$ci granicznej.

Uzywajgc terminologii przepiséw, powiemy,
molot mysliwski na wypadek lotu nurkowego, musi po-
siada¢ wspoétczynnik pewnosci — 2.

ze sa-

Zat6zmy nastepnie, iz pilot chce wyprowadzi¢ samo-
lot z lotu nurkowego, zwiekszajagc kat natarcia skrzydta.
Samolot obraca sie dookota $rodka ciezkosci, stopniowo
przechodzac do lotu poziomego. Srodek ciezkoéci opisu-
je przytem Kkrzywa.

Srodek parcia w miare zwiekszania sie kata natarcia,
wedruje do przodu i wreszcie zajmuje przednie skrajne

Fig. 5,
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Fig. 6

potozenie przy kacie natarcia, bliskim kata no$nosci ma-
ksymalnej (fig. 6). W tym momencie na skrzydto dziata
bardzo duze obcigzenie

Rozwazmy, skad powstaje takie obciazenie. Przed
wyrwaniem, samolot poruszat sie¢ ruchem prostolinijnym
bardzo duze obcigzenie,

Dzieki dziataniu steru giebokos$ci, poruszanego przez
pilota, kat natarcia, wraz z sitg nosng na skrzydle ro$nie,
samolot przestaje porusza¢ sie po linji prostej i opisuje
tuk krzywej o tem mniejszej krzyw,iznie, o ile raptéw-
niejsze jest dziatanie steru gtebokosci.

Wiemy z mechaniki, iz na cialo poruszajgce sie po
linji krzywej, dziata przy$pieszenie, skierowane prosto-
padle do toru, a $cislej méwiac, do stycznej do toru, tak
zwane przys$pieszenie normalne odsrodkowe.

Przyspieszenie zjawia sie wskutek tego, iz na skrzy-
dta samolotu zaczyna dziata¢ olbrzymia sita, pochodzaca
ze zwiekszania kata natarcia skrzydta, przy bardzo wiel-
kiej szybkos$ci. Sita ta nie réwnowazy sie z ciezarem
samolotu i wskutek tego powoduje przy$pieszenie nor-
malne.

Przyspieszenie to dodaje sie do przy$pieszenia ziem-
skiego, skutkiem czego cigezar samolotu jakby powieksza
sie wielokrotnie.

Istotnie w locie poziomym ciezar ptatowca, jak cie-
zar kazdego ciata, réwna sie iloczynowi masy przez przy-
$pieszenie ciezkosci.

P = Mg

Podczas wyrwania do przy$pieszenia ciezkosci g do-
chodzi przy$pieszenie odsrodkowe i sita przytozona
w $rodku ciezko$ci samolotu wynosi:

F = M. ng.

Widzimy, ze wszystko dzieje sie tak, jakby ciezar
ptatowca powiekszyt sie n razy. Rozwazmy, jakg war-
to$¢ moze osiagna¢ liczba n i od czego ta warto$¢ zale-
zy  Zobaczymy, iz wielko$¢ obcigzen przy wyrwaniu za-

TECHNICZNE LOTNICTWA

lezy w duzej mierze od umiejetnosci pilota. Przys$piesze-
nie odsrodkowe,

vy

r

gdzie V jest. szybkoscig samolotu na torze w danej chwili,
za$ r promien krzywizny. Szybko$¢ V, ktéra nie moze
przekroczy¢ warto$ci granicznej dla danego samolotu, nie
zalezy od pilota; jest ona jedng z charakterystycznych
cech samolotu. Natomiast promien krzywizny r catko-
wicie zalezy od umiejetnosci i ostroznosci pilota.

Ze wzoru, okre$lajagcego przys$pieszenie ods$rodkowe,
widzimy, ze im mniejszy jest promieA Kkrzywizny toru,
tem wieksze jest przy$pieszenie.

Promien krzywizny jest tem mniejszy, im raptowniej-
sze jest wyrwanie.

Raptowncs$é, czyli inaczej moéwigc, brutalnos¢ wyrwa-
nia zalezy: I-o od sity, jakg pilot przykiada na drazku
sterowym, 2-ol od czasu, w ciagu ktérego S$ciagniecie zo-
stato uskutecznione. Im wieksza jest sita, i im krétszy
jest czas, tem mniejszy jest promien krzywizny, tem wiek-
sze jest n i tem silniej samolot jest obcigzony.

tatwo jest pokazaé, iz Soiggajac knypel z dostatecz-
ng sitg i dostatecznie szybko, mozna spowodowa¢ bardzo
wielkie przy$pieszenie; tak wielkie, iz niepodobna byto-
by skonstruowaé samolot, ktéryby mégt wytrzymaé wy-
nikajgce stad obcigzenia.

Przyblizone obliczenia wykazujg, iz przy sile na
drazku 70 kg, przy czasie S$ciagniecia drazka 0,2 sek.
i przy szybko$oi nurkowania 480 km/godz., przy$piesze-
nie normalne wyniesie 14 g,

Jest to jednak bardzo wielka sita, ktéra w rzeczywi-
stosci nie moze by¢ osiagnieta; sita dopuszczalna na draz-
ku wynosi 50 kg.

W celu okre$lenia przy$pieszenia, zachodzacego pod-
czas wyrwania, dokonano szeregu préb.

W roku 1925 pilot amerykanski Jimmy Doolittle, wy-
konat kilka lotéw, w ciggu ktérych udato mu sie osiagnac
przy$pieszenie bliskie do 8 g.

Jednoczesnie stwierdzono, iz wysokie przys$pieszenia
wystepujgce podczas wyrwania, wywotujg zaburzenia fi-
zjologiczne w organizmie pilota.

Lekarze z McCook Field, gdzie Doolittle wykonywat
loty, wypowiadajg sie w sprawie wplywu przyspieszen
na organizm pilota w spos6b nastepujacy:

»Nalezy przypuszczaé, iz bardzo wysokie przy$pie-
szenia, lecz krétkotrwate, nie sg bardzo niebezpieczne dla
organizmu, natomiast przyspieszenia rzedu 4,5 g., ktérych
dziatanie trwa w ciggu diuzszego czasu, moga obezwiad-
ni¢ pilota.

Szkodliwe dziatanie przy$pieszen polega na tem, ze
krew odptywa od gtowy, pozbawiajgc itkankj mézgowe
niezbednego tlenu. Pilotowi zdaje sie, ze przedewszystkiem
skutki przy$pieszenia przejawiajg sie w ten sposéb, iz
nastepuje czesciowa utrata wzroku. Zdaniem lekarzy je-
dnak, utrata wzroku nastepuje wzglednie najpézniej;



N 3 WIADOMOSCI

przedtem nastepujg zaburzenia w innych zmystach, acz-
kolwiek pilot tego nie odczuwa.

Przy$pieszenia, ktére moze przenie$¢ cztowiek, zale-
73 przedewszystkiem od cisnienia krwi; im wieksze jest
ciSnienie krwi, tem wieksze przy$pieszenia mozna prze-
nie$¢ bez szkody dla organizmu. W razie chwilowej utra-
ty przytomnos$ci wskutek przedtuzonego dziatania przy-
$pieszenia, powrdt do zmystéw zalezy od stanu serca. Je-
Sli serce jest zdrowe, to cztowiek moze znie$¢ przyspie-
szenia rzedu 4,5 g. w ciggu do$¢ dtugiego czasu; jednak
Po uptywie 10 minut nastapi $mier¢.

Naogét, skutki dziatania nadmiernych przy$pieszen na
organizm sa podobne do skutkéw, spowodowanych bra-
kiem tlenu™.

Obecne polskie przepisy przyjmujg jako maksymalng
site, dopuszczalng, dziatajagcg podczas wyrwania na samo-
lot, site rowng okoto 8-krotnego ciezaru samolotu, Jzakta-
dajac, iz maksymalne przy$pieszenie normalne wyniesie
8 godz.

Przytem stosuje sie dwukrotny wspétczynnik bezpie-
czenstwa, czyli, ze wspo6iczynnik obcigzenia tamigcego
wynosi okoto 16, innemi stowy skrzydto moze sie ztamacd
dopiero po obciazeniu, przekraczajacem 16-krotny ciezar
samolotu. Ten wspoétczynnik nie jest dokladnie ten sam
dta wszystkich samolotéw mysliwskich. Warto$¢ jego jest
uzalezniona od ciezaru samolotu, i od mocy silnika.

RozwazyliSmy przyczyny powstawania wielkich ob-
ciazen przyi wyrwaniu z lotu nurkowego i podalismy rzad
wielkosci tych obciagzen Aby wyczerpa¢ kwestje obcig-
zen, nalezy zaznaczy¢, iz bardzo znaczne obcigzenia mo-
ga wystapi¢ przy niektéryoh ewolucjach, wykonywanych
na samolotach mysliwskich.

W Stanach Zjednoczonych wykonano szereg préb
i pomiaréw, ktére miaty na celu poréwnanie zwrotnosci
samolotéw i ich zdolno$ci akrobacyjnych oraz pomiar
przy$pieszen, powstajacych podczas tych ewolucyj.

Do préb uzyto ptatiowca F 6 C — 3, silnik Curtiss
D — 12. 425 H. P. o powierzchni nosnej 23,2 m2, ciezarze
catkowitym 1350 kg., co daje 58 kg/m2 i 3,18 kg/HP oraz
ptatowca F — 6 C—4, silnik Wasp 425 H.P , o powierzch-
ni nosnej 23,2 m2 i ciezarze 1170 kg, co daje 50,5 kg/m2
i 2,76 kg/HP. 1

Samoloty te réznity sie tylko silnikami.

Kazdy samolot byt zaopatrzony w komplet specjal-
nych przyrzadéw pomiarowych, pozwalajacych na zmie-
rzenie wielko$ci charakterystycznych dla danej ewoluciji.
Byty mierzone: szybko$¢ linjowa, szybkos$¢ katowa, przy-
$pieszenia i wychylenia steru. Pomiary te dostarczyly
szeregu wykresow, ktore daty obfity materjat, umozliwia-
jacy dokiadne studja kazdej ewoluciji.

Cze$¢ wynikéw tych pomiaréw jest podanaj w postaci
wykresow (fig. 7 — 14).

Na fig. 7 i 10 przedstawione
wykonanych podczas loopingu

Na fig. 8 — 14 podane sa wyniki pomiaréw, wyko-
nanych podczas innych ewolucyj; dla przejrzystosci za-

sa wyniki pomiaréw,
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chowano jedynie krzywe, przedstawiajgce tor
ciezkosci samolotu, przy$pieszenia normalne,
linjowe i wychylenia steréw.

Badajagc materjat, dostarczony przez te doswiadcze-
nia, dochodzimy do wnioskéw nastepujacych:

1. Podczas ewolucji samolotu wystepujg przys$pie-
szenia normalne do toru, podituzne skierowane wzdtuz
toru i poprzeczne skierowane prostopadle do ptaszczy-
zny symetrji samolotu. Z tych trzech rodzajéw przy-
$pieszen, przy$pieszenia podiuzne i poprzeczne nie prze-
kraczajg wartosci 2 g, wobec ozego przy$pieszenia te

Srodka
szybkosci

naog6t nie zagrazajg bezpieczenstwu samolotu. Nato-
miast warto$ci przys$pieszenia normalnego przekra-
czajag 9 g

2. Najwieksze wartosSci przySpieszenia normalnego
wystepujg podczas wyrwania z lotu nurkowego, podczas
beczki i Swiecy z llotu poziomego. Podczas wyzej wspom-
nianych prob najwieksza warto$¢ przy$pieszenia normal-

nego zaobserwowana podczas wyrwania z lotu nurko-
wego wynosita 9,3 g, podczas beczki 6,9 g i podczas
Swiecy 7,8 g.

3. Przy$pieszenia wystepujace podczas ewolucji

w duzej mierze zalezg od sposobu postugiwania sie ste-
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Fig, 8.

rami. Poréwnujac wyrwania przedstawione na fig. 8 i 9
widzimy, iz w pierwszym wyrwaniu ster gtebokosci zo-
staje wychylony w ciggu 4 sek. i maksymalne przys$pie-
szenie normalne wynosi 6,4 g w drugiem wyrwaniu ster
zostat wychylony w ciggu 2,5 sek. przys$pieszenie za$
osiggneto warto$¢ 9,3 g.

Nalezy dodaé, iz w tym wypadku na wzrost przy-
$pieszenia wptyneta réwniez wieksza szybko$é nurko-
wania.

Na fig. 11 widzimy 3 rodzaje $wiec, na ktérych wy-
sokosci mato réznigce sie od siebie zostaly osiggniete
prawie w jednakowych czasach, natomiast przy$piesze-
nia normalne, ktére przytem wystapity, wahaty sie od
4 g do 6,2 g w zaleznosci od szybkosci wychylenia
steru.

Na fig. 12 widzimy dwa ostre wiraze. Na obu wi-
razach zwrot o 180° zostat wykonany w tym samym
czasie 7 sek., lecz przy$pieszenia w zaleznosci od tagod-
no$ci manewru wyniosty 3 g i 45 g

Teoretycznie mozna dowie$¢, iz przy odpowiednio
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silnem i raptownem wyrwaniu na szybkosci granicznej
mozna spowodowaé przys$pieszenia dochodzace do 25 g

Przypusémy, ze platowiec jest budowany na wspot-
czynnik 16, obcigzenie wiec dopuszczalne moze doj$¢ do
o$miokrotnego ciezaru ptatowca.

Zeby ztamaé taki samolot nalezy znacznie przekro-
czy¢ 8 g zblizajgc sie do 16 g stosujagc na drazku ste-
rowym site rzedu 100 kg, co jest prawdopodobnie fi-
zyczng niemozliwoscia.

Jest bardzo mozliwe, .ze granica krétkotrwatych
przy$pieszen, ktdére bezkarnie moze przenie$¢ organizm
ludzki jest znacznie wyzsza, niz 8 g.

Chcac wiec doprowadzi¢ wytrzymato$é¢ samolotu do
wytrzymatoséci organizmu pilota, doszlibySmy do wspét-
czynnikéw absurdalnych, nie do przyjecia w konstrukcji.

Nalezy sadzié, iz wspotczynnik 16 przy materjatach
obecnie uzywanych w lotnictwie nie powinien by¢ prze-
kroczony dla samoilotow mysliwskich bez wzgledu na to,
jakie przysSpieszenia moga powsta¢ przy wyrwaniu.

Zabezpieczenie samolotu musi

przed wypadkiem

spoczywac¢ na innych zasadach. Jeéli chodzi o konstruk-

tora, to musi dazyé do tego, aby materjat konstruk-

cyjny byt wyzyskany do maksymum, Przedewszyst-
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kiem nalezy posunaé obliczenia do najdalszych mozli-
wosci; bedzie to wymagato wiekszego naktadu pracy
w biurze konstrukcyjnem i liczniejszego personelu.
Aby obliczenia mogty by¢é wykonane w warunkach
bliskich do rzeczywisto$ci nalezy rozporzadza¢ jak naj-

obfitszym m aterjgtem doswiadczalnym okre$lajagcym wta-

snoé$ci aerodynamiczne prototypu i przeto sity zewnetrz-
ne nan dziatajace.

Do tego sg potrzebne liczne i kosztowne préby w lu-
nelach poziomym i pionowym.

N astepnie konstruktor musi dazy¢ do zaprojektowa-

nia ptatowca w ten sposéb, aby osiggnieoie przyépieszen,

przekraczajacych dopuszczalne, byto zgota niemozliwo.

N alezatoby dobra¢ sterownice tak, azeby dla osigg-
niecia niebezpiecznych przy$pieszen potrzebna byta na
drazku sterowym sita, przekraczajaca mozliwoséci prze-
cietnego pilota.

Jednak zrealizowanie tych warunkéw w praktyce
jest bardzo trudne.

N alezatoby wykonaé¢ szereg pomiaréw, wymagaja-

cych zastosowania skomplikowanych przyrzagdéw do mie-
rzenia i zapisywania przy$pieszen sit, na drgzku ste-
rowym i t. p.

Préoby te wymagaja wielkiego naktadu pracy ze

strony personelu latajacego, a szczegdlnie ze strony per-

sonelu technicznego obstugujacego liczne i skompliko-

wane przyrzagdy potrzebne do tych pomiaréw.

OmoéwiliSmy pobieznie zadania, ktére musi rozwig-

za¢ konstruktor, aby zapewni¢ maksymum bezpieczen-

stwa samolotu nie obciazajac zanadto jego wyczynow,

teraiz przechodzimy do roli pilota w kwestji bezpieczen-

stwa samolotu.

N alezy przedewszystkiem zasadniczo zmieni¢ poglad

pilota na samolot.

Nie powinien on uwaza¢ samolotu za maszyne, z kto-

ra mozna robi¢ wszystko, co mu sie zywnie podoba.

W idzieliSmy =z poprzednich przyktadow, iz mate

przy$pieszenie manewru znacznie powieksza obcigzenie

samolotu. N alezy wszelkiemi sposobami wystrzegaé¢ sie

Fig. 10.
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manewréw brutalnych, uzywajgc ich w razie wielkiej

potrzeby np. ominiecie przeszkody znajdujacej sie zbyt

blisko.

Gdyby zwrécono uwage na to, ze w walce powietrz-

nej czesto zdarzaja sie sytuacje, w ktérych brutalny ma-

newr jest niezbedny, mozna bytoby odpowiedzie¢, iz

bedzie potrzebny szybki manewr, lecz brutalny nigdy.

Latanie nie polega na brutalnych ruchach; rujnuje
samolot, powieksza koszty utrzymania i t. p. Brutalne
manewry, aczkolwiek nie zagrazajag bezposdrednio bez-

pieczenstwu samolotu, moga wywotacé odksztatcenie

trwate, przyé$pieszajac zuzywanie sie materjatu.

W przytoczonych przyktadach widzieliSmy, iz ten

sam manewr mozna wykona¢ w iednakowych czasach,

lecz wywotujac rézne obcigzenia.

Jes$li chodzi o wspoétczynnik obcigzenia tamigcego,
to nalezy przypuszoza¢, iz nie bedzie on podwyzszony,
co wiecej po jakim$ czasie przekonamy sie, iz bedziemy
zmuszeni obnizyé wymagania wytrzymatosciowe i pod-
wyzszy¢ wymagania ostroznoéci, stawiane personelowi
latajagcemu i nawet dostosowania taktyki bojowej do

wtasnoséci samolotéw nowoczesnych.
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Fig. 13.

Reasumujagc powyzsze fakty doohodzimy do wnio-
skoéw nastepujacych:
1. Podczas niektérych raptownie wykonanych ewo-

lucyj moga powstaé w locie przyspieszenia dochodzace
do 25 g. Zanotowano przys$pieszenia dochodzace do
93 ¢

2. Przy$pieszenia te, jako krotkotrwate moga nie
wywrze¢ zgubnego skutku na organizm pilota. Wytrzy-
matos$¢ pilota nie moze wiec by¢ podstawag do okresle-
nia obcigzen dopuszczalnych samolotu.

3. Skonstruowanie samolotu, ktéryby posiadat wy-
sokie wyczyny i zwrotno$¢ i mogt wytrzymaé dowolnie
brutalne sterowanie jest bardzo trudne.

4. Nalezy uniemozliwi¢ wykonanie brutalnych ma-
newréw przez odpowiednie wyszkolenie pilotow.

5. Przy spetnianiu zasad, powzietych w p. 3 i 4
mozliwe bedzie ograniczyé obcigzenia dopuszczalne sa-
molotu nie naruszajac jego bezpieczenstwa,

Okapotowanie silnikow

Opracowane na podstawie J. D. Northa

1. ZARYS HISTORYCZNY.

Rozpatrujagc drogi, po ktérych kroczy postep w ja-
kiejkolwiek odrebnej dziedzinie techniki, tatwo dojs¢
do wniosku, ze najbardziej decydujacy bywa zazwyczaj
pierwszy krok, dzieki ktéremu nieistniejgca przedtem
gatez techniki zostaje stworzona, i ze dalsze prace w no-
wej dziedzinie polegajg przedewszystkiem na obserwo-
waniu i badaniu szeregu czynnikéw, towarzyszacych te-
mu gtébwnemu zjawisku, na ktérem opiera sie nowy wy-
nalazek. Przez wyzyskanie tych czynnikéw osiaga sie
mozno$¢ dokonania dalszych postepéw, to znaczy spet-
nienia tego samego zadania technicznego, jednak w spo-
sob tanszy, szybszy i bardziej niezawodny. Podobny
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Fig. 14.

6. Udoskonali¢ konstrukcje, dazac do jednostajnej
wytrzymato$ci droga szczeg6towych obliczen i prob.

7. Podnie$¢ wyczyny i wytrzymato$¢ samolotéw:

a) ograniczajagc wymagania wytrzymatoSciowe i prze-
noszac cze$¢ odpowiedzialnosci za funkcjonowanie sa-
molotu na pilota i obstuge w jednostkach;

b) zredukowaé¢ i uzgodni¢ warunki dotyczace wypo-
sazenia i obstugi droga znalezienia dobrego kompromisu.

Przy spetnieniu tych warunkéw i posiadajgc odpo-
wiednie silniki bedziemy mogli utrzymaé¢ nasze lotnic-
two na tym poziomie, ktory zajeliSmy i postepowaé na-
przéd, wspoétzawodniczac z wybitniejszemi panstwami
zachodu.
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chtodzonych powietrzem

(Aircraft Engineering, April 1934, str. 100).

przebieg ma réwniez dotychczasowy rozw6j lotnictwa.
Przy budowie pierwszych samolotéw dazono do wyko-
nania maszyny, zdolnej do utrzymania sie w jakikolwiek
badZz spos6b w powietrzu, to tez pierwsze konstrukcje
tego rodzaju odznaczaly sie bardzo duzemi spéiczynni-
kami sity nosnej, za$ zasadnicza sktadowa oporu, sta-
wianego w tooie przez samolot, byt opér indukowany.
Jest rzecza oczywista, ze zwrdcenie uwagi na takie rze-
czy, jak lepsze wyzyskanie mocy stosowanych silni-
kéw, zredukowanie wszelkich oporéw szkodliwych oraz
zwiekszenie nosnosci samolotéw przerastato sity o6wcze-
snych konstruktoréw.

Zadaniem nowoczesnego okapotowania jest zmniej-
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szenie do minimum dodatkowego oporu silnika przy za-
chowaniu dostatecznego chiodzenia. W pierwszych la-
tach lotnictwa, zagadnienia, zwigzane ze zmniejszeniem
oporu, niemal zupetnie nie istniaty, jesli zatem wtedy
juz napotyka sie pierwowzory okapotowan, to nalezy
zawdziecza¢ ich powstanie zupeinie innym okoliczno-
§ciom. Zadaniem oston tego typu byta wiec ochrona za-
togi przed smarem, rozpryskiwanym przez silniki rota-
cyjne, lub tez stworzenie kanatéw, ktéremi byto kiero-
wane powietrze, chtodzace silnik. Ostatni wypadek
dotyczy 8-cylindrowego silnika Renault, chtodzonego po-
wietrzem, ttoczonem przy pomocy wentylatora. Nalezy
zwréci¢ uwage, ze w obu tych wypadkach ruch powie-
rza chtodzacego byt wywotywany prawie catkowicie nie.
zaleznie od ruchu samolotu; potrzebna dla chtodzenia
wzgledna szybko$¢ powietrza i cylindrow byta stwarza-
na w pierwszym wypadku przez obrét cylindréw, w dru-
gim za$ przez dziatanie wentylatora.

Jednem z pierwszych usitowan zmniejszenia oporu
silnika chtodzonego powietrzem, byt zbudowany okoto
1913 roku jednoptatowiec Paulham-Tatin, w ktérym sil-
nik byt catkowicie ostoniety, $migto umieszczone z tytu
i napedzane za pos$rednictwem watu. Inny pomyst
w dziedzinie zmniejszenia oporu silnika powstat w 1913
roku i byt dzietem francuza, Jean Armand Deperdussin.
Przewidywat on zamkniecie silnika rotacyjnego w obre-
bie oprofilowanej ostony, stanowiacej przednie zakon-
czenie kadtuba o przekroju kotowym. Z przodu tej osto-
ny znajdowaty sie otwory, dopuszczajgce powietrze do
jej wnetrza, za$ otwory, umieszczone z tytu, stanowity
ujScie dla powietrza chtodzacego. Tylne otwory byly
zazwyczaj umieszczane dostatecznie nisko celem uchro-
nienia zatogi od stycznosci z wydostajgcemi sie przez
nie smarem, spalinami i t. d. W niektérych wypadkach
powietrze chtodzace, smar i spaliny byty odprowadzane
za siedzenie pilota. Ten typ okapotowania znalazt sze-
rokie zastosowanie podczas wojny. W wiekszosci kon-
strukcji, proponowany przez Deperdussin, stopien zakry-
cia silnika nie okazat sie mozliwy, trzeba byto zatem
zostawia¢ duzy odstep miedzy kadiubem, a ostong w jei
dolnej czesci, a nawet w niektérych wypadkach usuwaé
cze$¢ ostony pod silnikiem. Nieprzestrzeganie tego grozi-
to przegrzaniem silnika.

Wczesne usitowania zmniejszenia oporu silnika szty
jeszcze w innych kierunkach, ktére nie moga byé wszak-
ze omoéwione ze wzgledu na brak miejsca. Nalezy zwré-
ci¢ uwage, ze wspolna cechag sposoboéw, jakiemi to osig-
gano, byto zamkniecie silnika w oprofilowanej ostonie,
umieszczonej z przodu kadtuba i chronigcej silnik przed
stycznos$cig z zewnetrznym strumieniem powietrza. Ogra-
niczony przekréj otworéw,
do wnetrza okapotowania, zmniejszat znacznie szybkos$¢
powietrza, omywajacego silnik. Silniki 6wczesne rozwi-
jaty niewielkg moc przy stosunkowo duzych wymiarach,
to tez chtodzenie ich nie nastreczato trudnosci.

Aczkolwiek chtodzenie silnikéw rotacyjnych dato sie
z tatwoscia przeprowadzié, to wptyw sity odsrodkowej

dopuszczajacych powietrze;
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potozyt kres dalszemu rozwojowi tego typu. Niemozno$é
zbudowania silnikéw rotacyjnych o wiekszej mocy J po-
czatkowe trudnosci, napotykane przy budowie silnikow
chtodzonych powietrzem o cylindrach nieruchomych, na-
kazaty zwrécenie wiekszej uwagi na silniki chtodzone
woda. Mimo czasowego odsunigcia silnikéw chtodzonych
powietrzem na drugi plan, praca nad niemi nie ustawala
i doprowadzita do tego, ze silniki tego typu zyskaty
dzi§ ogromne rozpowszechnienie w lotnictwie wojsko-
wem i cywitnem calego Swiata.

Okres rozwoju silnikéw chtodzonych powietrzem byt
jednoczes$nie okresem nadgzania konstrukcji samolotéw
za coraz wiekszemi wymaganiami, jakie im stawiano.
Zaspokojenie tych wymagan byto mozliwe przez zwiek-
szenie stosunku mocy silnika do jego ciezaru lub przez
zmniejszenie oporéw, napotykanych w locie. W daze-
niu tem duzg role odegraly silniki chtodzone powietrzem,
odznaczajgce sie stosunkowo niskim ciezarem na jednego
konia mechanicznego. W okresie miedzy 1919, a 1928 ro-
kiem silniki takie byty zabudowywane bez okapotowania
lub z okapotowaniem, bardzo nieznacznie wptywajacem
na opdr silnika. Na rys. 1, 2 i 3 sg przedstawione przy-
ktady takich okapotowan, ograniczajacych sie w pierw-
szych dwoch wypadkach do ostony karteru, przechodza-
cej tagodnie w znajdujgcg sie za silnikiem cze$¢ kadtuba.
Rys. 2 przedstawia réwniez sposdb, ktéry miat zapobiec
powstawaniu wiréw za cylindrami. Okapotowanie, uwi-
docznione na rys. 3, #aczy sie w sposéb ciagly z profi-
lem gondoli, i posiada szereg wgtebien, przeznaczonych
dla pomieszczenia cylindréw. Wptyw wymienionych roz-
wigzan na op6r stawiany przez silnik byt bardzo nie-
znaczny.

W 1923 r. zbudowano na samolocie Gourdou-Leseur-
re typ C. 1 okapotowanie, otaczajagce oddzielnie kazdy
z dziewieciu cylindrow silnika Jupiter. Kazda taka oslo-

Rys. 1. Okapotowanie dawnego typu.
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Rys. 2. Okapotowanie wedtug rys. 1, uzupetnione
specjalnem oprofilowaniem za kazdym cylindrem.

na posiadata przekr6j kroplowy i byta zaopatrzona
z przodu w otwér, dopuszczajgcy powietrze chtodzace do
jej wnetrza oraz w otwér odprowadzajacy, potozony
z tytu. Opisany typ okapotowania zmniejszyt bardzo
znacznie opo6r silnika, wptywat jednak ujemnie na jego
chtodzenie, w zwigzku z czem mégt byé zastosowany
tylko na bardzo szybkich samolotach.

Ostatnie pie¢ tat zaznaczyly sie wprowadzeniem
i rozwojem pierécienia Townemd w AngljA, oraz okapo-
towania N. A. C. A. w Stanach Zjednoczonych A. P.
Kazde z tych rozwigzan pozwala na zmniejszenie oporu,
stawianego przez silnik, do wartosci, wynoszacych nie-
znaczng cze$¢ tego, co dato sie osiggna¢ poprzednio.
Okapotowania te postawity przed silnikami w gwiazde,
chtodzonemi powietrzem, nowe mozliwosci rozwojowe,
bez ktérych wynik wspo6tzawodnictwa ach z silnikami
chtodzonemi woda, staty pod znakiem zapytania.

2. OGOLNE ZASADY CHLODZENIA SILNIKOW.

Jak gtosi teorja, miedzy odprowadzaniem ciepta
przez powierzchnie, poruszajacg sie w ptynnym lub ga-
zowym os$rodku, a tarciem tego osrodka o te samg po-
wierzchnie istnieje pewien $cisty zwigzek. Pocigga to za
sobg niemoznos$¢ chtodzenia silnika lotniczego bez poko-
nania pewnego oporu. Chtodzenie silnika bez zwigksze-
nia oporu samolotu bytoby mozliwe drogg wyzyskania do
tego celu powierzchni skrzydet lub innych konieoznych
czesci, jednak szersze zastosowanie tej zasady nie oka-
zato sie dotychczas mozliwe.

Niezaleznie od ksztattu powierzchni chtodzacej, szyb-
ko$¢ odprowadzania przez.nig ciepta zalezy od réznicy
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temperatur miedzy nig, a powietrzem otaczajgcem, oraz
od szybkosci tej powierzchni wzgledem powietrza. Prak-
tycznie biorgc, réznica temperatur powierzchni chtodza-
cej oraz otoczenia posiada w przyblizeniu statg wartos¢,
wyznaczong przez temperature wrzenia wody w wypadku
silnikéw chtodzonych woda lub przez najwieksze dopu-
szczalne temperatury cylindréw, jesli chodzi o silniki,
chtodzone powietrzem.

lloé¢ ciepta, odprowadzana od silnika, zmienia sie
w szerokich granicach zaleznie od warunkéw lotu i przyj-
muje oczywiscie najwieksze wartosSci przy pelnem otwar-
ciu przepustnicy. Mozna uczyni¢ zatozenie, ze ilo$¢ cie-
pta, na jednostke czasu, odprowadzana od silnika przy
tych warunkach pracy, jest wielkoscia statg. Silnik pra-
cuje zazwyczaj przy pelnem otwarciu przepustnicy
w chwili startu, oraz podczas wznoszenia sie samolotu
po wystartowaniu; peine otwarcie przepustnicy istnieje
réwniez podczas rozwijania przez samolot szybkosci ma-
ksymalnej.

W chwili startu, temperatury silnika i smaru sg sto-
sunkowo niskie, wobec czego silnik stanowi zbiornik, ma-

Rys, 3. Okapotowanie, stosowane na samolocie Boulton
i Paul Bourges.
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jacy mozno$¢ pochtoniecia znacznych ilosci ciepta do
chwili osiggniecia przezern normalnych temperatur pracy.
Pragnac okres$li¢ wielko$¢ powierzchni chtodzacej, ko-
niecznej dla najmniej korzystnych warunkéw pracy, na-
lezy ja przystosowaé¢ do pracy silnika przy petnem ot-
warciu przapustnicy, oraiz tej minimalnej szybkosci lotu,
ktora ,da sie utrzymacé przez diuzszy okres czasn. Wa-
runki takie powstajg woéwczas, gdy samolot rozwija ma-
ksymalng szybko$¢ wznoszenia.

Na podstawie obliczenia Pye stwierdzitl), ze moc,
zuzywana dla chiodzenia silnika o mocy 500 KM przy
szybkosci lotu 240 km/godz., wynosi 6,8 KM, czyli okoto
1,5% ogo6lnej mocy. Obliczenie to jest oparte na zato-
zeniu, ze catkowita praca, zwigzana z chtodzeniem sil-
nika, zuzywa sie tylko na pokonanie tarcia powierzchnio-
wego; poza tern przyjeto, ze ilo§¢ odprowadzanego cie-
pta jest rownowazna 50% mocy silnika i, ze $rednia roz-
nica temperatur miedzy silnikiem, a powietrzem chio-
dzacem réwna sie 180°.

McKinnon Wood2) przeprowadzit badania nad od-
prowadzaniem ciepta z uzebrowanych cylindrow i pty-
tek, chtodzonych przy pomocy wentylatora, ttoczacego
powietrze przez specjalnie uksztattowane kanaty. W tym
wypadku $rednia réznica temperatur byta ustalona na
250°, za$ ilo$¢ ciepta, réwnowazna 50% mocy silnika,
byta odprowadzana przy szybkosci powietrza okoto
160 km/godz. Catkowita sprawno$¢ wentylatora posia-
data warto$¢ 50%, za$ moc, zuzywana na chiodzenie,
wynosita 4% mocy, rozwijanej przez silnik. Przy
Uwzglednieniu strat w wentylatorze moc istotnie zuzy-
wana na chtodzenie spadta do 2% mocy silnika, co sta-
nowi warto$¢ dos¢ zblizong do 1,5%, otrzymanych przez
Pye‘a. W dalszym ciggu McKinnon Wood twierdzi, ze
pewnej mocy, zuzywanej na chtodzenie silnika, odpowia-
datoby dwukrotnie szybsze odprowadzanie ciepta, gdy-
by opory, towarzyszace przeptywowi powietrza chtodza-
cego, sprowadzaty sie wytgcznie do tarcia.

Znaczenie podobnych badan zalezy w znacznym
stopniu od poczynionych zatozen, zwiaszcza tych, ktére
dotycza S$redniej roznicy temperatur miedzy silnikiem
a otoczeniem. Wrazie przyjecia przez Wood'a tempe-
ratury 200 zamiast 250, moc zuzyta na chiodzenie wzro-
staby 2% krotnie. Poza tern dane, ustalone przez tego
badacza, dotycza tylko pewnego specjalnego typu cy-
lindréw.

Stosunek oporu, wigzacego sie z chiodzeniem silni-
ka, do ilosci odprowadzanego ciepta zalezy réwniez od
ksztattu zeberek, a przedewszystkiem od stosunku po-
dziatki do wysoko$oi. Ustalenie $redniej réznicy tem-
peratur, decydujgcej o intensywnosci odprowadzania cie-
pta, napotyka na pewne trudno$oi wskutek znacznych
odchylen, jakie wykazujg pod tym wzgledem poszczegol-
ne miejsca cylindrow. 180 stopni, ktére przyjmuje Pye,

1) Aircraft
1933
2) Journal R. Ae. S., September 1933.

Engineering, February, March, April
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wydajg sie blizsze warunkéw rzeczywistych, anizeli wyz-
sza temperatura, podana przez McKinnon Wooda.

Dalsza trudnoscia, wystepujaca zwiaszcza przy sil-
nikach chtodzonych powietrzem, jest wyznaczenie wiel-
kosci poszczegélnych strat silnika. Podczas, gdy spraw-
no$¢ cieplna jest wielkosScig znang, to stwierdzenie, jaki
udziat w ogélnym bilansie zajmuja ilo$¢ ciepta, odpro-
wadzanego przez $cianki cylindréw, oraz straty, unoszo-
ne przez spaliny i smar, nie jest naogét mozliwe; wiel-
kosci te zmieniajg sie w duzych granicach w zaleznosci
od typu silnika. Ustalenie mocy, zuzywanej na chtodze-
nie silnika, jedynie na podstawie oporéw chiodzenia cy-
lindrow nie jest stuszne, gdyz chtodzenie smaru gra row-
niez wielkg role, a w wielu wypadkach nalezy si¢ powaz-
nie liczy¢ z oporem, stawianym przez przewody wyde-
chowe. Dodatkowe opory, zwigzane z chiodzeniem tych
przewodéw oraz smaru, stanowig nieroztgczng catosé
z pozostatem! oporami chiodzenia silnika; z okoliczno-
$cig tg nie liczono sie dotychczas w dostatecznej mie-
rze, to tez Fedden stusznie zwraca uwage na mozliwosé
znacznego zmniejszenia oporu chiodnic smaru.

Badania McKinnon Wooda wskazujg na znaczng roz-
biezno$¢ miedzy rzeczywistym oporem powierzchni chto-
dzgoej, a tym idealnym oporem, ktéryby byt catkowicie
zwigzany z chtodzeniem silnika i pochodzit jedynie z tar-
cia powietrza o powierzchnie, oddajacg ciepto. Znacznag
cze$¢ oporu normalnych cylindrow stanowiag opory, wy-
wotane wirami, ktére sie zupeilnie nie przyczyniajg do
lepszego odprowadzania ciepta, powodujg natomiast je-
szcze wieksze rozbieznosSci miedzy teorja a praktyka,
anizeli to wykazaty prace Wooda.

Jalk wiadomo, warunki chiodzenia, istniejace pod-
czas wznoszenia sie samolotu, odbiegajg znacznie od wa-
runkéw zwyktego lotu poziomego, wskutek czego spo-
séb chtodzenia, przewidziany dla pierwszego wypadku,
odbieratby zibyt intensywnie ciepto podczas lotu pozio-
mego przy szybkosSci maksymalnej. Na szczeScie istnieje
szereg okolicznosci, zmniejszajacych rozbiezno$¢ miedzy
powierzchnig chtodzaca, wymagang przy wznoszeniu,
a powierzchnig, wystarozajaca przy locie poziomym.

Samoloty, rozwijajace znaczng szybko$¢, posiadaja
w wiekszosci wypadkéw mozno$¢ bardzo szybkiego wzno-
szenia sie i osiggniecia normalnej wysokosci lotu w prze-
ciggu krotkiego okresu czasu. Znaczna pojemno$¢ cieplna
silnika oraz zbiornika smaru umozliwia pochtanianie nad-
miaru ciepta, wydzielajgcego sie podczas startu i wzno-
szenia sie samolotu, z szybkos$cig odwrotnie proporcjonal-
ng do czasu, zuzytego na wznoszenie. W ten sposéb po-
wstaje pewien rodzaj réwnowagi, pozwalajgcy na czaso-
we wydzielanie sie ilosci ciepta, przekraczajgcych zdol-
no$¢ odprowadzajaca uktadu chtodzacego, bez nadmier-
nego wzrostu temperatur.

Uktady chtodzace sg zazwyczaj umieszczone w obre-
bie dodatkowego przeptywu powietrza, stwarzanego przez
$migto, ktérego szybkos¢ waha sie w znacznie mniej-
szych granicach, anizeli szybko$¢ lotu; oznacza to, ze
szybko$¢ powietrza chiodzacego ulega mniejszym zmia-



108 WIADOMOSCI

-PROCENT MAKSYMALNE] MOCY, ODPONIADAJACE] C/AGON!
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Rys. 4. Zalezno$¢ oporu, owigzanego z chiodzeniem

silnika, od szybkos$ci maksymalnej.

nom, anizeli szybko$¢ samolotu. W zwigzku z tem na-
lezy zauwazy¢, ze chtodzenie wigze sie $cisle z cechami
charakterystycznemi $migta. Stosowanie $migiet o duzej
$rednicy, napedzanych za posrednictwem reduktora, obni-
za skuteczno$¢ dodatkowego chtodzenia, pochodzacego
od $migta. Dodatkowa szybko$¢ powietrza, wigzaca sie
z ruchem $migta, posiada za piasta oraz w jej bliskiem
sgsiedztwie warto$¢ ujemna, za$ zwiekszanie S$rednicy
$migiet, bedace konsekwencjg stosowania reduktoréw,
zwieksza $rednice kota, w obrebie ktérego opisane zja-
wisko zachodzi, i odbija sie ujemnie na chtodzeniu silni-
kéw gwiazdowych.

Maksymalna temperatura cylindrow silnika moze
by¢ rozpatrywana pod réznemi katami widzenia. Istnie-
je wiec taka warto$¢ temperatury glowic, ktéra powo-
duje unieruchomienie silnika po krétkim okresie pracy.
Ponizej tej temperatury istnieje caty zakres temperatur,
z ktérych kazda wigze sie z pewnym okresem pracy sil-
nika pomiedzy poszozeg6lnemi remontami. Gdrne gra-
nice temperatur, dopuszczalne w praktyce, sg zazwy-
czaj okres$lane jako te, ktérym odpowiada pewien okre-
$lony, zazwyczaj 100-godzinnny okres pracy pomiedzy
remontami. W normalnych warunkach temperatury te
sg osiggane jedynie podczas wznoszenia sie samolotu,
za$ szybkosci podréznej towarzysza znacznie nizsze tem-
peratury silnika, co pozwala na dwu, a nawet trzy-
krotne przedtuzenie okresu czasu miedzy remontami
w poréwnaniu do tego, coby sie dato uzyskaé¢ w wyniku
statej pracy przy maksymalnej temperaturze.

Przytoczone okolioznosci sprawiajg, ze réznica mie-
dzy powierzchniami chtodzgcemi, potrzebnemi przy wzno-
szeniu sie samolotu i przy locie poziomym, jest znacznie
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mniejsza, nizby sie mozna bylo spodziewa¢ na podstawie
powierzchownych rozwazan.

Rys. 4 przedstawia zalezno$¢ mocy, zuzywanej na
chtodzenie silnikéw lotniczych, od szybko$ci lotu, dla
dwéch réznych wypadkéw. W jednym z nich ma sie
do czynienia z silnikiem, stawiajacym przy szybkosoi
30 m/sek. opdr jednego kilograma w stosunku do 44 KM,
co daje 11,3 kg na 500 KM, w drugim wypadku za$ na
jeden kilogram oporu wypada moc 15,7 KM, czyli w su-
mie 31,8 kg na 500 KM, Liczby te odpowiadajg w przy-
blizeniu dobrze okapotowanemu silnikowi gwiaZzdzistemu
i takiemu samemu silnikowi z okapotowanym Kkarterem
i z cylindrami odstontetemi. Wykres wskazuje, ze sa-
molot zaopatrzony w lepsze okapotowanie, rozwinie pew-
ng szybkos$¢ przy mniejszej mocy, anizeli samolot, posia-
dajacy taki sam silnik o cylindrach odstonietych. Stwier-
dzenie mniejszego zapotrzebowania mocy umozliwitoby
zatozenie silnika mniejszego, a tem samem dalsze zmniej-
szenie oporu.

Jesli szybko$¢ maksymalna samolotu z silnikiem, sta-
wiajagcym wiekszy opo6r, bedzie réwna 280 km/godz., cze-
mu odpowiada wedtug rys. 4 opér zuzywajacy 55% oat-
kowitej mocy, woéwczas w wyniku zalozenia lepszego
okapotowania silnik pracujacy przy peilnej mocy umo-
zliwi rozwiniecie szybkosci okoto 320 km/godz. JeSli
wszakze samolot zaopatrzony w lepsze okapotowanie be-
dzie leciat z szybkos$cig 280 km/godz., wéwczas moc po-
trzebna dla chtodzenia silnika spadnie do 20% mocy
ogo6lnej, wskutek czego bedzie istniata moznos$é utrzy-
mania tej szybkosci przy znacznie mniejszej mocy i zu-
zyciu paliwa. Rozwazanie to uwydatnia w catej peini
korzysci, jakie pocigga za sobg zmniejszenie oporu, sta-
wianego przez instalacje silnikowa.

3. SPOSOBY ZMNIEJSZANIA OPOROW
CHLODZENIA.

Urzeczywistnienie idealnych warunkéw chtodzenia,
ktére stanowity podstawe obliczen, dokonanych przez
Pye‘a, nie jest naogét mozliwe. Wzgledy zmuszajace do
oszczedzania na ciezarze i miejscu, zajmowanem przez
urzadzenia chtodzace, nakazujg stosowanie powierzchni
chtodzacych, ktdére stawiajg znaczny opér, wywotany
tworzeniem sie wiréw, przekraczajgcy zatem znacznie
wielko$¢ oporu tarcia powietrza o $cianki. W wypadku
silnika, chtodzonego powietrzem, konstruktor nie posia-
da moznosci tak swobodnego ksztattowania powierzchni,
chtodzacej, jak przy silnikach chtodzonych ciecza.

Opor, stawiany przez powierzchnie chiodzaca, rosnie
jak kwadrat szybkos$oi, za$ szybko$¢ odprowadzania cie-
pta zmienia sie w mniejszym stopniu; zaleznosci te wska-
zujg na mozno$¢ zmniejszenia oporéw, zwigzanych z chto-
dzeniem, przez powiekszenie zdolnosci odprowadzania
ciepta z powierzchni chtodzacej i umozliwienie w ten
sposéb chtodzenia przy zmniejszonych szybkosciach po-
wietrza, co pozwala na zalozenie ostony, ograniczajacej
styczno$¢ silnika z powietrzem zewnetrznem. Okolicz-
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no$¢ ta znalazta nalezyte zrozumienie ze strony kon-
struktoréw silnikéw lotniczych, ktérzy zwracaja przy
wytwarzaniu nowych silnikéw coraz wiekszg uwage na
zwiekszanie powierzchni chiodzacej. Udoskonalanie no-
wych silnikéw nastepuje przez stopniowe podnoszenie
mocy w stosunku do jednostki objetosci cylindra oraz
powiekszanie ilosci ciepta, odprowadzanego przez po-
wierzchnie chtodzaca, az do chwili, gdy przewidziany
przez konstruktora zapas na chiodzenie okazuje sie nie-
dostateczny i silnik musi by¢ znowu przystosowany do
ciezszych wymagan.

Zasada chtodzenia silnika przy zmniejszonych szyb-
kosciaoh powietrza i zwiekszonej powierzchni chtodzacej
jest dobrze znana. Junkers zaproponowat zamykanie
chtodnic w specjalnych korpusach, otwartych dla doste-
pu powietrza i zaopatrzonych w wewnetrzne kanaty
0 przekroju stopniowo rosnagcym do miejsca umieszcze-
nia chtodnicy, nastepnie za$§ malejacym do wylotu. Urza-
dzenie to zmniejsza szybko$¢ powietrza chtodzacego
1 op6r chtodzenia. Korpus mieszczacy chtodnice, winien
posiada¢ ksztatt, korzystny pod wzgledem aerodynamicz-
nym. W tym .wypadku zmniejszenie oporu daje sie osig-
gna¢ kosztem zwiekszenia wymiaréw i ciezaru chiodnicy.

W nowoczesnych instalacjach silnikéw, chlodzonyoh
ciecza, zmniejszanie oporu silnika odbywa sie zupeinie
niezaleznie od chtodzenia, ktére jest uskuteczniane przy
pomocy chtodnicy, catkowicie oddzielonej od okapotowa-
nia. W przeciwienstwie do tego, kwestja okapotowania
silnikébw, chtodzonych powietrzem, wigze sie nieroz-
dzielnie zaréwno ze zmniejszeniem oporu, jak i z chio-
dzeniem silnika. G!dwna czescia, oddajacag ciepto w ta-
kich silnikach, jest cylinder, posiadajacy posta¢ bardzo
nieodpowiedniag pod wzgledem aerodynamicznym i sta-
wiajagcy znaczne opory wskutek wystepowania wiréw.
Wystawanie takich cylindrow ponad dobrze oprofilowa-
ng powierzchnie staje sie przyczyng powstawania wiréw
za cylindrami i zaburzen w przeptywie powietrza i sta-
nowi zrédto znacznego oporu, stawianego przez instala-
cje tego typu. Celem zapobiezenia temu dawano za cy-
lindrami specjalne profile (patrz rys. 2) osiggajac w ten
sposéb minimalng poprawe. Catkowite zamykanie cy-
lindréw w oddzielnych ostonach zmniejsza bardzo znacz-
nie opory, nie nadaje sie jednak do uzycia ze wzgledu
na towarzyszace temu pogorszenie chtodzenia.

W 1928 zostaty prawie jednoozes$nie ogtoszone wy-
niki prac, przeprowadzonych przez H. C. H. Townenda
w National Physical Lahoratory, oraz préb dotyczacych
okapotowania N. A. C. A., dokonanych w Langley Field.
W ten spos6b rozpoczeto pierwsze kroki w kierunku wy-
dajnego zmniejszenia oporu, stawianego przez silniki
gwiazdowe chtodzone powietrzem.

1

4. OPIS OKAPOTOWAN TOWNEND i N. A. C. A.

Dotychczas istniejg pewne nieporozumienia, dotycza-
ce wzajemnego stosunku okapotowanh Townenda i N. A.
C. A. Istota pomystu Townenda jest podana w opisie
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patentowym ii polega na otoczeniu silnika pierScieniem,
przedstawiajagcym sie w przekroju jako profil lotniczy,
tworzacy dodatni kat natarcia z kierunkiem przeptywu
powietrza, Townend stwierdzit, ze spowodowane przez
pierscien odgiecie strug ku $rodkowi przeciwdziata zabu-
rzeniom w przeptywie powietrza za cylindrami i przy-
czynia sie w ten spos6b do zmniejszenia oporu catej in-
stalacji.

Pierwsza wzmianka o okapotowaniu N. A. C. A.
ukazata sie w ,,Technical Note", Nr. 301, z datg 13 paz-
dziernika 1928 r. o pare miesiecy pOzniejsza, anizeli da-
ta zgtoszenia patentowego pomystu Townenda. Notatka
ta podaje wyniki badah nad ré6znemi typami okapotowan
dla silnikéw gwiazdowych, posréd ktérych znajdowato sie
rowniez okapotowanie catkowite, oznaczone pOzZniej ja-
ko okapotowanie N. A. C. A,

Okapotowanie N, A. C, A. ma posta¢ ostony ota-
czajacej catkowicie silnik i zaopatrzonej z przodu
w otwor, doprowadzajacy powietrze do jej wnetrza, z ty-
tu za$ w szczeling obwodowa, oddzielajgca okapotowa-
nie od kadtuba. Jak wida¢ zatem, zasada tego okapoto-
wania nie rézni sie prawie woale od powystu Deper-
dussin‘a z tym wyjatkiem, Ze szczelina obwodowa nie
mogta byé dawniej zastosowana ze wzgledu na rozpry-
skiwanie smaru przez silniki rotacyjne. Szczelina ta nie
wptywa wcale na zmniejszenie oporu, stawianego przez
okapotowanie N. A. C. A., ma tylko na celu ufatwienie
odptywu powietrza chtodzacego.

Badania, przeprowadzone w Langley Field nad oka-
potowaniem N. A, C. A., maja bardzo duze znaczenie
mimo, ze pomyst ten nie byt bynajmniej nowy. Prace
te byty cenne dlatego, ze dowiodty moznos$ai zastosowa-
nia urzadzenia znanego oddawma przez przystosowanie
go do wiekszych szybkos$ci lotu i do lepiej chtodzonych
silnikbw. Jest rzecza oczywistag, ze okapotowanie N.
A. C. A. nie wyzyskuje tak nowej i ciekawej zasady, jak
pierscien Townenda.

Pierécien Townenda stanowi w przeciwienstwie do
okap6towania N. A. C. A. catos¢ niezalezng catkowicie
od pozostatej czesci ptatowca, moze sie zatem wydawaé
dziwng skuteczno$¢, z jaka zmniejsza on opdr silnika.
Wszelkie opinje. jakoby pierScien ten stanowit ewolucje
okapotowania N. A. C. A. .sg catkowicie pozbawione
podstaw.

5. CHARAKTERYSTYKA OBU RODZAIJOW
OKAPOTOWAN.

Wyniki pierwszych prac nad pierScieniem Townen-
da wskazujg na znaczne zmniejszenie oporu pod jego
wptywem, nie tak znaczne jednak, jak te, ktére otrzy-
mano przy zastosowaniu okapotowania N. A. C. A. Roz-
nica ta jest catkowicie zrozumiata, jesli sie zwazy, ze
Townend pracowatl nad mowg zasada i ze postugiwat sie
matemi modelami, podczas gdy badania N. A. C. A.
szty w kierunku najlepszego praktycznego wyzyskania
dobrze znanej zasady. Nalezy wszakze zwréci¢ uwage,
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ze jednocze$nie z nadejsciem do Anglji sprawozdania
Nr. 314, podajacego wyniki badan nad gondolg, zaopa-
trzong w silnik Whirlwind, zostaty ukonczone préby
w tunelu nad silnikiem Jupiter, zamontowanym na gon-
doli i zaopatrzonym w pierscieA Townend. Po uwzgled-
nieniu réznych $rednic obu tych silnikéw okazato sie, ze

oba typy ckapotowan moga by¢ uwazane jako réwno-
rzedne.

Podczas préb, przeprowadzanych w Angliji, postu-
giwano sie modelami, wykonanemi w skali jeden do

pieciu, co mogto budzi¢ podejrzenie, ze otrzymane wy-
niki nie odpowiadaty rzeczywistosci. W dalszym aiagu
zostaty wykonane préby w skali rzeczywistej, ktére do-
wiodty, ze pod wzgledem zmniejszania oporu silnika
pierécien Townenda doréwnywa catkowicie okapotowa-
niu N. A. C. A

Zasada pierscienia Townenda daje temu urzadzeniu
pod szeregiem wzgledéw przewage nad okapoitowaniem
N. A. C. A. Okapotowanie to wymaga, aby silnik i prze-
dnia cze$¢ kadtuba mialy w przyblizeniu te same $red-
nice, co i ono. Przednia cze$¢ okapotowania jest tagod-
nie zakrzywiona ku S$rodkowi celem zmniejszenia sta-
wianego przez nig oporu, co z drugiej strony wptywa
na zmniejszenie $rednicy przedniego otworu okapotowa-
nia i pogarsza chtodzenie. Powyzsze wzgledy zmuszajg
do specjalnego projektowania kadtuba, pogarszajg wi-
doczno$¢ oraz nasuwajg utrudnienia w montazu kara-
binéw maszynowych. PierScien Townenda jest w znacz-
nym stopniu wolny od tych trudnosci.

Ograniczenie doptywu powietrza do wnetrza okapo-
towania N. A. C. A. jest okolicznoscig bardzo nieko-
rzystng mimo dodatnich wynikéw, jakie daty oryginalne
proby, Do préob tych stuzyt silnik o bezposrednim na-
pedzie $migta, do ktérego okapotowanie N. A. C. A.
daje sie doskonale przystosowaé pod warunkiem witasci-
wego opracowania przeptywu powietrza iw obrebie oka-
potowania i dania wtasciwych owiewkdéw przy cylindrach.
Préby zastosowania tego typu okapotowania w Anglji
do silnikéw z reduktorem nie daty zachecajacych wyni-
kéw, za$ do silnikéw z reduktorem i sprezarka okapo-
towanie to wogéle nie nadawato sie. Nawet w Stanach
Zjednoczonych stwierdza sie wystepowanie trudnosci
przy stosowaniu okapotowania N. A. C A. do silnikéw
z reduktorem lub sprezarka. Trudno$¢ chtodzenia silni-
kéw, zaopatrzonych w reduktor, pochodzi niewatpliwie
ze zwiekszenia sie promienia kota, w obrebie ktérego do-
datkowa szybko$¢ powietrza, powodowana przez $migio,
jest bardzo nieznaczna.

W wypadku okapotowania Townenda, pierScien po-
siada $rednice réwng w przyblizeniu $rednicy silnika, za$
przednia cze$¢ kadtuba winna wynosi¢ okoto 0,75 $redni-
cy silnika. Zagiecie do $rodka przedniej czesci pierScie-
nia, podobnie jak przy okapotowaniu N. A. C. A., nie
jest tu potrzebne. Dzieki temu ksztatt i wymiar kadtu-
ba moga by¢ swobodniej dobierane, co utatwia uzyska-
nie dobrej widoczno$ci i zastosowanie karabinéw. Do-
step powietrza do pierécienia Townenda i odptyw zeh sag
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znacznie mniej ograniczone i prawdopodobienstwo za-
grzania sie silnika jest mniejsze.

6. PIERSCIEN TOWNENDA.
a) Przekroje pierScienia.

W przekroju pierScien Townenda jest profilem lot-
niczym, wobec czego uzyskuje sie potrzebng site, dzia-
tajacag promieniowo od wnetrza pier$cienia, oraz towa-
rzyszace temu odgiecie strug ku S$rodkowi. Skuteczno$é
dziatania pier$cienia zalezy od intensywnos$ci odginania
tych strug na jednostke obwodu. Uzasadnia to koniecz-
no$¢ stosowania na pierscienie przekrojow o duzym spot-
czynniku sity nosnej, umozliwiajacych uzywanie nie-
znacznych szeroko$ci pierscienia. Doswiadczenie wska-
zuje na to, ze przy stosowaniu pierécieni o jednakowej
wszedzie grubosci najlepsze wyniki daje krzywizna, wy-
noszaca 10% diugosci cieciwy. Przekroje o zmiennej
grubosci, podobne do przekrojéw skrzydet, dziatajg mniej
skutecznie, prawdopodobnie diatego, ze $rednia krzywi-
zna tych profili sprowadza sie do $redniej pomiedzy
krzywizng go6rnej i dolnej powierzchni. Pewne dane
wskazujg na to, ze podwyzszenie Kkrzywizny powyzej
10% moze nieraz daé pewne korzysci.

Uzupetnienie pierScienia o jednakowej grubosci zgru-
biong krawedzig natarcia, podobng do krawedzi profilu
lotniczego o $redniej grubosci, powoduje zazwyczaj do$¢
znaczne zmniejszenie oporu calego urzadzenia. Taka
zgrubiona krawedZ natarcia zostata uzyta przez farme
Boulton et Paul jako kolektor spalin, co umozliwito
ochtodzenie i przyttumienie wydechu bez wzrostu, a na-
wet z jednoczesnem zmniejszeniem catkowitego oporu.
Rys. 5 pokazuje przekroje réznych pierscieni Townenda.
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b) Kat ustawienia cieciwy przekroju pierScienia.

Najkorzystniejszy kat miedzy cieciwg przekroju
pierScienia, a kierunkiem ruchu samolotu zalezy od ta-
kich czynnikéw, jak ksztatt silnika oraz przedniej czesci
kadtuba, przekréj pierscienia i jego potozenie w stosun-
ku do osi cylindrow. Istnieje bardzo ogélny przepis,
podajacy zakres katéw, w obrebie ktérego miesci sie naj-
dogodniejsze ustawienie pierscienia. Celem okre$lenia
tego zakresu nalezy ekstrapolowa¢ profil kadtuba w kie-
runku do silnika, nastepnie za$ przeprowadzi¢ styczng
do tego profilu, w punkcie lezacym w potowie szerokos$oi
pierScienia. Kierunek oieciwy profilu pierScienia powi-
nien by¢ zawarty pomiedzy prosta réwnolegta do tej
stycznej a druga, tworzacg ze styczng kat 4° i zbiega-
jaca sie z nig w kierunku ku tytowi.

Rys. 6 przedstawia zmiany, jakim ulega opér silnika
okapotowanego wraz z gondolg, w zaleznos$ci od réznych
katéw cieciwy profilu pierécienia. Krz*ywe oznaczone 1
dotycza pierscienia, lezagcego potowa szerokosci naprze-
ciwko osi cylindréw. Krzywe 2 i 3 dotycza tego same-
go pierécienia przesuwanego stopniowo naprzéd, za kaz-
dym razem o 20% catkowitej diugosci cieciwy, wynosza-
cej w tym wypadku okoto 48% zewnetrznej S$rednicy
silnika. Jak wida¢, potozeniu 1 odpowiada zakres ka-
tow od — 2° do — 6°, w obrebie ktérego opor nie ule-
ga zadnym prawie zmianom, za$ poczgwszy od — 8° na-
stepuje szybki wzrost oporu. Przy potozeniach 2 i 3 mi-
nimalny opér powiekszyt sie i ptaska czes¢ krzywej ule-
gta catkowitemu zanikowi; przy potozeniu 3 daje sie
zauwazy¢ wyraznie zaznaczone minimum, po obu stro-
nach ktérego, krzywa podnosi sie stromo ku goérze. Ogdl-
ny uktad krzywych, wyznaczonych przy $migle nierucho-
mem zostal zachowany przy nastepnej serj.i pomiaréw,
wykonanych przy $migle obracajacem sie i warunkach,
odpowiadajgcych wznoszeniu sie samolotu. Z nieliczne-
mi wyjatkami stwierdzono, ze obeono$¢ dodatkowego pra-
du powietrza, stwarzanego przez $migto, nie wptywa na
wzajemng warto$¢ réznych uktadéw pierscieni,

c) Dtugosé cieciwy.

Dtugos$é cieciwy okapotowania, potrzebna dla prze-
ciwstawienia sie daznosci strumienia powietrza, optywa-
jacego silnik, do odrywania sie za cylindrami, zalezy
przedewszystkem od spétczynnika sity nosnej profilu
pierScienia. Przekrojom, przedstawionym uprzednio, od-
powiadajg spoOtazynniki sity nosnej, wynoszace od 1,0
do 1,2, oraz najkorzystniejsza ze wzgledu na opoér diu-
gos$¢ cieciwy, réwna 0,5 S$rednicy silnika.

Przeptyw powietrza, wchodzacego na przedniag cze$¢
kadtuba z silnikiem, odbywa sie po torze zakrzywionym,
a zmiana dtugosci oieciwy przekroju pierScienia wptywa
na zmiane istotnego kata natarcia pomiedzy pierscieniem
a strumieniem powietrza; w zwigzku z tem zmiana dtu-
gosci cieciwy jest zjawiskiem dos¢ zlozonem. Rys. 7
przedstawia zmierzony op6r gondoli z silnikiem, zamon-
towanych na skrzydle, przy trzech réznych pierscieniach.
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Rys. 6. Zalezno$¢ oporu silnika okapotowanego
z gondolg od kata ustawienia cieciwy profilu pierscienia.

A jest to pierscien o dtugosci cieciwy réwnej 0,33 $redni-
cy silnika, pierécien B posiada cieciwe o diugosci 0,52
za$ C o dhugosci cieciwy réwnej o 0,525 $rednicy silnika
jest zaopatrzony w kolektor spalin, umieszczony w kra-
wedzi natarcia. Ro6znica miedzy B i C nie wigze sie
z dtugoscig cieciwy, jednak réznica miedzy A i B wska-
zuje wyraznie na wpiyw tej wielkos$oi.

Ten sam wykres uwidocznia réwniez przyrost oporu,
wywotany zdjeciem okapotowania. Jak widaé, op6r ten
roénie bardzo szybko ze wzrostem sity nosnej skrzydet,
Wptyw sity nosnej skrzydet na opér, stawiany przez
silnik, maleje bardzo znacznie pod wplywem zatozenia
ktéregokolwiek z pierScieni ii znika catkowicie dla najlep-
szego z nich, oznaczonego litera C. Nalezy wogoéle zau-
wazyé, ze cechg charakterystyczng dobrego pierscienia
Townenda jest jego skuteczno$¢ przy wielkiej ilosci wa-
runkéw pracy.

d) Pierscienie wieloboczne.

Rys, 8 przedstawia dwa pierScienie o tym samym
przekroju, diugosci cieciwy i kacie cieciwy, przystoso-
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Rys. 7. Op6r silnika dla r6znych okapotowan i skrzydet,
badany na modelach.

wane do tego samego silnika dziewieciocylindrowego.
Oba rodzaje byly badane na silniku, zamontowanym na
gondoli. Wyniki badan, wskazujg na nieznaczng wyz-
szo$¢ okapotowania wielobocznego nad okgpotowaniem
kotowem. W wypadku silnika dziewigciocylindrowego
o S$rednicy zewnetrznej 1370 mm zmierzone opory wy-
nosity 12,3 kg dla pierScienia wielobocznego i 14,1 kg
dla kotowego, podczas gdy opor, stawiany przez silnik
bez okapotowania wynosit 43,5 kg, wszystko przy szyb-
kosci 30 m/sek. W tunelu aerodynamicznym firmy Boul-
ton et Paul przeprowadzono szereg préb poréwnawczych
pomiedzy pierscieniami wielobocznemi i kotowemi, od-
powiadajacemi sobie pod kazdym innym wzgledem i za-
ktadanemi na jednakowe uktady kadtubdéw z silnikami.

Rys. 8. Modele trzech uktadéw silnika z gondola,
poddane prébom.
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W zadnym wypadku pierScien wieloboczny nie okazat
sie gorszy, anizeli pierScien kotowy, a w wiekszosci wy-
padkéw wykazat nawet pewnag przewage. Proby z pra-
cujgcem Smiglem dowiodty, ze okoliczno$¢ ta nie wply-
wa ujemnie na wyzszo$¢ pierScienia wielobocznego.

Préby, przeprowadzone w Stanach Zjednoczonychl),
daly podstawe do twierdzenia, ze pierscienie wielobocz-
ne ustepujg kotowym. Opinja ta jest oparta na porow-
naniu pewnego pierscienia wielobocznego =z szeregiem
pierscieni kotowych o réznych przekrojach i katach cie-
ciwy. PierScien wieloboczny dawat sie ustawia¢ pod
zmiennym katem i dawal najlepsze wyniki w potozeniu,
przy ktérem odstep miedzy nim, a silnikiem byt niepo-
trzebnie duzy. Préby, na ktére autor powotuje sie, byty
wykonywane na pierscieniach o tych samych przekro-
jach, dtugosciach cieciw i katach cieciw przy uzyciu tych
samych modeli, to tez stwierdzona na ich podstawie wyz-
szo$¢ pierscieni wielobocznych nie budzi zadnych watpli-
wosci. Oba pierécienie, przedstawione na rys. 8, byly
poddane prébie w naturalnej wielko$ci, na tym samym
samolooie. Zysk na oporze zmierzony na modelach, wy-
nosi tylko 2% ogoélnego oporu samolotu, co stanowi wiel-
kos¢, nie dajacag sie stwierdzi¢ przy badaniu wyczynéw
samolotu. W kazdym razie préby w naturalnej wielkosci
wskazujg na to, ze pierscien wieloboczny z catg pewno-
$cig nie ustepuje pierscieniowi kotowemu.

e) Ksztalt kadtuba.

Rola okapotowania polega jedynie na zmianie opo-
ru, wywotanego przez umieszczenie silnika na kadtubie,
ktéryby posiadat bez niego bardzo dobre wasnosci aero-
dynamiczne. Powiekszenie oporu, spowodowane doda-
niem silnika, zalezy nietylko od samego silnika, ale i od
wiasnosci catego kadtuba. Umieszczenie silnika na du-
zym korpusie przedstawiajgcym bardzo duzy opér, wpty-
wa bardzo nieznacznie na ten op6r, to tez zatozenie oka-
potowania ma silnik moze oddziata¢ tylko na zmiane bar-
dzo mato znaczacego skitadnika ogélnego oporu. Wpro-
wadzenie okapotowan nakazuje zwrécenie bacznej uwa-
gi na ksztatt kadtuba za silnikiem, poniewaz urzadzenia
te przyczyniaja sie do zachowania prawidtowego prze-
ptywu powietrza na catym obwodzie.

Ksztattowanie kadtubéw zalezy od tak licznych czyn-
nikéw, ze podanie pewnego ogoélnego przepisu, okreslajg-
cego sposdb przystosowania tego ksztattu do pierscienia
Towmemda jest zupeinie niemozliwe. Na szczeScie, sku-
teczno$¢ pierScienia Townemda zalezy tylko od ksztattu
kadtuba w nieduzej odlegtosci od silnika. Dzisiejsze do-
Swiadczenia wskazujg na to, ze pierscien Townenda
zmniejsza opo6r silnika w najsilniejszym stopniu wow-
czas, gdy S$rednica przedniej czeéci kadtuba wynosi okoto
0,75 S$rednicy silnika i gdy na diugosci réwnej okoto
jednej $rednicy silnika profil kadtuba wykazuje #tagod-
ny przebieg bez nadmiernej zbieznosci ani rozbieznosci.

1) N. A. C, A. Report, Nr. 414
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Rys. 9. Pierécienie kotowy i wieloboczny o jednakowych
profilach, badane na gondoli.

Dalszy przebieg profilu kadtuba moze wywrze¢ wielki
wpiyw aa catkowity op6r samolotu, nie oddziatywa na-
tomiast zupetnie na oszczedno$¢ na oporze, ktéra daje
pierécien Townenda.

Rys, 9 pokazuje modele.silnikobw wraz gondolami,
ktére byly poddane prébom. Gondole posiadajg ksztatt
bryt obrotowych, odpowiadajgcy profilowi normalnego
zastrzatu lotniczego o stosunku wymiaréw 3:1. Przed-
stawione uktady réznig sie miedzy sobg jedynie potoze-
niem silnika w stosunku do rzednej, odpowiadajacej naj-
wiekszej $rednicy gondoli. Srednica ta wynosi 0,78 ma-
ksymalnej $rednicy silnika. Z pos$réd trzech uktadéw
poddanych badaniu nieznaczng przewage nad innemi wy-
kazat uktad $rodkowy, zaréwno z pierScieniem Townen-
da, jak i bez niego, jednak réznica pomiedzy poszczegol-
nemi ukladami nie jest duza. Uktad S$redni jest tym,
ktéry dawat z pierscieniem wielobocznym opér 12,3 kg
przy szybkosci 30 m/sek., co stanowi najmniejszg z war-
tosci osiagnietych dla silnika o $rednicy zewnetrznej r6-
wnej 1370 mm przy jakiejkolwiek postaci okapotowania
Townenda.

Jakkolwiek przytoczone préby dotycza silnikéw, za-
montowanych na gondolach, to ustalony przy ich pomo-
cy wptyw okapotowania ma réwniez znaczenie dla zwy-
ktych kadtubéw pod warunkiem, aby profil kadtuba od-
powiadat, przynajmniej na diugosci rownej Srednicy sil-
nika, profilowi gondoli.

Celem otrzymania najlepszych wynikéw przekréj ka-
dtuba na dtugosci poprzednio okre$lonej winien by¢ ko-
towy, za$ przy stosowaniu wielobocznego pierscienia
mozna daé, nieraz z korzyscig, podobny przekréj ka-
dtuba o $ciankach réwnolegtych do bokéw okapoto-
wania.

O ile przy projektowaniu ptatowca wiadomo, ze sil-
nik bedzie okapotowany, wéwczas nadanie kadtubowi od-
powiedniego ksztattu nie przedstawia trudno$ci. Przy-
stosowanie pierScienia do samolotu juz zbudowanego mo-
ze by¢ kilopotliwe, zwitaszcza, je$li przekrdj kadtuba po-
siada nieprawidtowe Kksztatty.
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f) Wpiyw wzajemnego oddziatywania na pierScien
Townenda.

Wptyw pierscieni Townenda na opér silnika nalezy
do kategorji zjawisk, wigzacych sie z wzajemnem od-
dziatywaniem. Pierscien taki zmniejsza oddziatywanie
miedzy silnikiem, zamontowanym na skrzydle a samem
skrzydtem, a w wypadkach, gdy to wzajemne oddziatywa-
nie jest znaczne, pierscien Townenda zmniejsza opor, to-
warzyszacy temu zjawisku.

Pierscien Townenda jest bardzo wrazliwy na pewne
rodzaje oddziatywania. Je$li w przeptywie powietrza
przy zewnetrznej powierzchni powstang zaburzenia, wéw-
czas moze nastgpi¢ miejscowe oderwanie sie strugi od
pierScienia. Wplyw tego zaburzenia rozcigga sie czesto
na caty obwdd piersoienia, unicestwiajgc skuteczno$¢ je-
go dziatania. Najtrudniejsze wypadki tego rodzaju po-
wstajg wowczas, gdy obwod pierScienia zbliza sie znacz-
nie do powierzohni skrzydta.

Na rys. 10 sg pokazane pod A i B wypadki, w kto-
rych powstaje wzajemne oddziatywanie wyzej opisanego
typu, nalezy ioh zatem unikaé. Przez pionowe przesu-

Rys. 10. Rézne potozenia wzajemne pierScienia Townenda
i skrzydta badane pod wzgledem wzajemnego oddziaty-
wania.
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miecie silnika otrzymuje sie wypadki, jak pod C i D,
wolne od tych zaburzen. Warjant A, przy ktéorym sil-
nik zostaje opuszczony jeszcze nizej, moze da¢ nawet
gorsze wyniki, niz wypadek, pokazany na rysunku. Wza-
jemne oddziatywanie ustaje jedynie woéwczas, gdy silnik
zostaje opuszczony tak nisko, aby powstata dostatecz-
na szczelina miedzy skrzydtem a pierScieniem. Najlep-
sze wyniki daje uktad E pad warunkiem, ze silnik nie
bedzie zanadto cofniety ku tytowi i krawedZ natarcia
skrzydta zostanie nienaruszona.

Szkic G pokazuje sposéb zmniejszenia oddziatywa-
nia przez usuniecie pewnej cze$ci obwodu pierscienia.
Zmiana taka jest zazwyczaj niedopuszczalna, gdyz psu-
je catkowicie skuteczno$¢ .pierScienia, w tym wypadku
jednak data ona dobre wyniki, gdyz skrzydto uzupeinia
brak, stworzony przez wyciecie czesci pierScienia.

Catkowity opér, stawiany przez okapotowany silnik
zmienia sie w bardzo niewielkim stopniu pod wpiywem
czesci, pozostajgcych w obrebie pierécienia. Nie da sie
naprzyktad zauwazyé poprawy, jesli konstrukcja podpar-
cia pierscienia zostanie wykonana z pretéw o przekroju
kroplowym zamiast okragtego. Roéwnie maty wptyw po-
cigga za sobg zatozenie kolektoréw spalin, jak réwniez
ustawienie specjalnych owiewkéw i t. p. dodatkéw. Do-
datkowa ostona karteru silnika wptywa tylko na podnie-
sienie temperatur oleju i karteru, i nie powinna by¢ za-
ktadana, jesli efekty te sg niepozadane.

g) Chtodzenie silnikow.

Poréwnanie typowego pierScienia Townenda z ja-
kiemkolwiek Innem okapotowaniem wskazuje na prawdo-
podobienstwo uzyskania pod jego wplywem lepszego
chtodzenia, anizeli przy ostonach innego rodzaju. Istnie-
nie pewnej sity nosnej na obwodzie, oraz dodatkowych
pradéw powietrznych naokoto pierécienia, wplywa na
powstanie w obrebie pierscienia szybkosci mniejszej, ani-
zeli szybko$¢ po stronie zewnetrznej. Zmniejszenie to
jest bardzo nieznaczne i odbija si¢ na chtodzeniu w bar-
dzo matym stopniu.

Zalety pierScienia Townenda ujawnit miedzy inne-
mi Feddem, podajac wyniki pewnych préb, wykazujacych,
ze pierScien ten zapewniat chiodzenie tam, gdzie oka-
potowanie N. A. C. A. stawalo sie przyczyng przegrza-
nia silnika. Okapotowanie to najcze$ciej zawodzi, jak
wskazuja doswiadczenia amerykanskie, przy chiodzeniu
silnikéw z reduktorem i sprezarkag. Wieksza S$rednica
wewnetrzna z przodu pierScienia Townenda umozliwia
jego zadawalajgcg prace nawet przy wolnobieznych $mi-
gtach o duzej S$rednicy.

Przy pomocy rurek Pitota i szybkoSciomierza ciepl-
nego byly robione pomiary szybkos$ci powietrza w sg-
siedztwie S$wiec gwiazdzistego silnika o dziewieciu cy-
lindrach. Rurki Pitota wykazatly 5-procentowy wzrost
szybkosci po zatozeniu pierScienia Townenda, za$ szybko-
Sciomierz cieplny pozwolit na stwierdzenie spadku szyb-
kosci tego samego rzedu. Z pos$réd wielu wyjasnien tej
rozbieznosci najprawdopodobniejsze jest to, ze pierscien
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Townenda zmienia kierunek szybkos$ci, na co szybkoscio-
mierz cieplny jest nieczuty. Przyrzad ten wyzyskuje za-
lezno$¢ temperatury rozgrzanego drutu od szybkosci
przeptywajacego powietrza i wskazuje bezposrednio in-
tensywnos$¢é chiodzenia, szybko$¢ za$ posrednio, w zwigz-
ku z czem wskazania jego dowodza, ze zatozenie pierSoie-
nia Townenda zmniejsza w nieznacznym stopniu inten-
sywnos$¢ chtodzenia.

Firma, w ktérej pracuje autor (Boulton et Paul),
przeprowadzita szereg prob na modelu w skali jeden do
pieciu, zaopatrzonym w cylindry, ogrzewane elektrycz-
nie i zasilane dajaca sie zmniejszy¢ iloScia energji, przy-
czem temperatura cylindréw, ustalajgca sie po pewnym
okresie czasu byta miarg intensywnosci chtodzenia. W ten
spos6b udato sie stwierdzié, ze pierécien Townenda po-
woduje zawsze pogorszenie chtodzenia silnikéw. Nie wy-
kryto jednak istnienia zalezno$ci miedzy oporem instala-
cji, a chtodzeniem silnika, tak, ze nie da sie powiedzie¢,
iz okapotowanie dajgce najmniejszy opo6r, bedzie powo-
dowato prace silnika przy najwyzszych temperaturach.
Niestety wynikéw tych nie udato sie uzgodni¢ z wynika-
mi, otrzymanemi na silnikach rzeczywistej wielkosci.

Rys. 11 podaje rozktad temperatur po tylnej stronie
gtowic silnika dziewieciocylindrowego, praoujacego w ha-
mowni i chtodzonego przy pomocy wentylatora. Jedna
z krzywych dotyczy pracy bez pierscienia, druga wska-
zuje na temperatury, osiggniete po zatozeniu pierscienia
Townenda. Bardzo mata réznica miedzy obiema serjami
pomiaréw tlumaczy sie sztucznemi warunkami chtodze-

Rys. 11. Temperatury cylindréw silnika dziewieciocylan-
drowego z pierScieniem Townenda i bez.
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nia. Nalezy zwréci¢ uwage na nieréwny rozktad tem-
peratur w poszczegélnych cylindrach z wahaniami, docho-
dzacemi do 50°,

Rys. 12 dotyczy podobnych préb, przeprowadzonych
na silniku o zblizonym typie, pracujagcym przy mniejszem
sprezeniu wstepnem. Jak wskazujg dolne krzywe, tem-
peratura cylindra Nr, 3 wzrosta po zalozeniu pierscienia
Townenda powyzej dopuszczalnych granic. Celem usu-
niecia tego natozono na cylinder ten owiewki, otaczajg-
ce réwniez czeSciowo cylindry sasiadujgce. Jak wska-
zujg nastepne krzywe wynikiem tego byt spadek tempe-
ratury 3-go cylindra z 285 na 225°, przyczem cylinder
Nr. 2, otoczony tylko czesSciowo, wykazat takg samg tem-
perature, jak cylinder Nr. 3. Nalezy zwr6ci¢ uwage, ze
cylinder Nr. 1, calkowicie odstoniety pracowat podczas
drugiej proby przy temperaturze o 70° nizszej, niz pod-
czas pierwszej, oraz ze temperatura cylindra Nr. 5 spa-
dta o 50°. Jako dalszg przeprowadzong probe z owiew-
kami, otaczajgcemt czeSciowo wszystkie cylindry oprécz
Nr. 6. Pomiary temperatur podczas tej proby wykazaty
Ponowny wzrost temperatury cylindra Nr. 3 do pier-
wotnej wysokiej wartoSci i wykazaty niemozno$¢ usta-
lenia jakiejkolwiek zaleznos$ci miedzy obecnoscig ow.iew-
kéw a temperaturami cylindréw. W zwigzku z temi pro-
bami, odznaczajacemi sie bardzo nieregularnym rozkta-
dem temperatur naokoto silnika, nalezy zauwazy¢, iz
kazdemu przegrzaniu si¢ silnika, spowodowanemu zato-
zeniem pierScienia Townenda, towarzyszy ten nieprawi-
dtowy rozkitad temperatur.

Wzrost temperatur maksymalnych, ktéremu towarzy-
szg znaczne odchylenia temperatur na poszczeg6lnych
cylindrach, w Zzadnym razie nie moze by¢ przypisywany
wytacznie oddziatywaniu pierScienia Townenda. Naj-
prawdopodobniejsze wyttlumaczenie tego zjawiska wska-
zuje na przypuszczalnie zachodzace zubozenie mieszanki
i nierbwny rozdziat jej do poszczegdlnych cylindréw pod
wptywem zmian w przeptywie powietrza, spowodowa-
nych zatozeniem pierscienia.

W pewnym wypadku zatozono na samolot produk-
cji nieangielskiej okapotowanie systemu Bou.lton et Paul,
uzyskujac znaczng poprawe wyczynéw samolotu kosztem

niedopuszczalnego wzrostu temperatur cylindréw, oraz
nieregularnej pracy silnika. Celem usunigoia zta prze-
prowadzono badania nad regulacjag gaznika i nad

sposobem zasysania powietrza, uzyskujagc w wyniku do-
konanych modyfikacyj znaczng poprawe pracy silnika.
Ostatecznie postanowiono zatozy¢ gaznik odmiennego ty-
pu i osiagnieto wskutek tego w czasie lotu temperatury,
lezace ponizej warto$ci, osiggnietych z poprzednim gaz-
nikiem i starem okapotowaniem, polegajgcem jedynie na
zastonieciu karteru. Przyktady te uzasadniajg zdaniem
autora konieczno$¢ zwrocenia wiekszej, niz dotychczas,
uwagi na wplyw, jaki wywiera okapotowanie na zasy-
sanie powietrza do silnika oraz warunki, w jakich pra-
cuje gaznik,

Zatozenie pierécienia Townenda staje sie zrédiem
trudnosci tylko wtedy, gdy silnik posiada bardzo nie-
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Rys. 12. Préby silnikéw ze sprezarka, zaopatrzonych

w ipierscienie Townenda.

wielki zapas powierzchni chlodzgcej. Konstruktor sil-
nikéw lotniczych zdaje sobie dobrze sprawe z tej oko-
liczno$ci, to tez trudnosci tego rodzaju nalezag do coraz
rzadszych.

W razie stwierdzenia nierébwnego rozdziatu tempe-
ratur pomiedzy poszczeg6lnemi cylindrami, co zachodzi
w .pewnej mierze we wszystkich silnikach, chtodzonych
powietrzem, nalezy przewidzie¢ sposéb chtodzenia, ktéry
znizy temperature najgoretszego cylindra do poleconej
warto$oi. Wytwérca silnikéw winien zwréci¢ uwage na
usunieoie przyczyn takiego nieréwnego rozdziatu tempe-
ratur, stanowi to bowiem bardzo wazny sposéb polepsze-
nia warunkéw chtodzenia silnika.

7. POROWNANIE WYNIKOW OTRZYMANYCH
NA MODELACH I W WIELKOSCI NATURALNEJ.

Pierscien Townenda zawdziecza swoje powstanie pro-
bom, przeprowadzonym na modelach w tunelu aerody-
namicznym. Zastosowanie wynikéw, otrzymanych w ten
spos6b, do okreslenia wyczynéw samolotu jest potgczo-
ne z pewnemi trudno$ciami.

Na podstawie duzej ilosci prob z okapotowaniami
wielkosci naturalnej mozna stwierdzi¢, ze spadek oporu,
zawdzieczany ich obecnosci, stanowi wielko$¢ tego sa-
mego rzedu, co analogiczny spadek, okreslony na mo-
delach. Tiumaczy sie to tym samym charakterem zja-
wisk, zachodzgcych w obu wypadkach, i pozwala na
znaczne uproszczenie badan nad okapotowaniem silnika.
W pewnych wypadkach stwierdzono znaczng rozbiezno$é
miedzy wynikami badar pierécienia Townenda na mode-
lach, a wynikami takich samych badan na samolotach
rzeczywistych. Zrédet tych odchylen nie nalezy szukaé
w szczegoblnych wiasciwosciach pierscienia Townenda, lecz
w tej okolicznosci, iz wyczyny samolotéw, okreslone na
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podstawie modelu, moga znacznie odbiega¢ od wyczynoéw
rzeczywistych niezaleznie od oporu instalacji silnikoweij.

Modele, stuzace do badah nad pierscieniem Tow-
nenda, winny by¢ wykonane w duzej skali. Doswiadcze-
nie, zdobyte przez firme Boulton et Paul, poleca dla
wiekszo$oi wypadkéw stosowanie skali przynajmniej je-
den do pieciu przy szybkosci wiatru 18 m/sek. Ostatnio
byty wykonane przez te firme modele w skali dwdch
do pieciu, nie udato sie jednak stwierdzi¢ znaczniejsze)
réznicy pomiedzy wynikami, otrzymanemi na tych mode-

lach, a wynikami badan modeléw dwukrotnie mniej-
szych. Zmniejszanie skali do jednego na dziesie¢ daje
wyniki btedne, gdyz stwierdzony na takich modelach

op6r pierscienia Townenda wypada znacznie wiekszy od
oporu, wyznaczonego na modelach dwukrotnie wiek-
szych.  Nieprawidtowo$¢ ta jest spowodowana przez
czes$¢ oporu, przypadajgcg na model samego silnika.

Jest rzecza przyjeta przedstawia¢ silnik na modelach
pod postacig uproszczong, ktéra ma za zadanie jedynie
nasladowanie znanego lub zalozonego oporu rzeczywi-
stego silnika. Takie uproszczone modele nie moga by¢
uzyte do prowadzenia badan nad pierScieniem Townenda
w zadnej skali, poniewaz zmiana oporu, wywotana obec-
nosécig tego okapotowania, zalezy od drogi strug powie-
trza w obrebie okapotowania, nie za$ od bezwzglednego
oporu silnika. Przeprowadzenie préb na takich uprosz-
czonych modelach daje zazwyczaj znacznie mniejsze opo-
ry, anizeli opory silnikbw normalnie zamontowanych.

Czesto moze sie zdarzy¢, ze préby, przeprowadzone
na modelach, dadza podstawe do spodziewania sie wiek-
szych zyskdéw na szybkosci wskutek zatozenia okapoto-
wania, anizeli to jest w rzeczywistosci. Autor ttumaczy
te niezgodnos$ci tem, ze okre$lony na podstawie prob na
modelach catkowity opdér samolotu zazwyczaj znacznie
odbiega od wartosci rzeczywistych. Niedocenianie opo-
ru samolotu zwieksza szanse okapotowania i prowadzi
do zbyt optymistycznej oceny szybkos$ci samolotu z oka-
potowanym silnikiem.

Celem sprawdzenia wynikéw, przedstawionych na
rys. 6, ktéry obrazuje wptyw kata ustawienia cieciwy
profilu pierscienia na op6r, stawiany przez okapotowa-
ny silnik, wykonano préby nad pierécieniem rzeczywi-
stym, odpowiadajgcym pod wzgledem szczegétéw mode-
lowi. Zbadanie takiego samego zakresu ustawien, jaki
byt uwzgledniony przy badaniu modelu, nie okazato sie
mozliwe, musiano sie zatem ograniczy¢ do katéw od 0
do — 10°. Zakres ten okazat sie wystarczajagcy dla
sprawdzenia, czy nieznaczne zmienianie sie oporu,
stwierdzone na modelu, istnieje réwniez w rzeczywistosoi.

Wyniki powyzszego poréwnania przedstawia rys, 13.
Nalezy zaznaczy¢, ze wartoéci, odpowiadajgce okapoto-
waniu rzeczywistemu, zostaly wyznaczone jako $rednie
z szeéciu odczytéw dla kazdej zmiany kata ustawienia
profilu. Autor nie uwaza, aby otrzymane wyniki wy-
kazywaty nienormalnie duza rozbieznos¢, i wyraza opinje,
ze okre$lenie szybkosSci maksymalnej nowoczesnego sa-
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Mat pierscienia

Rys. 13. Poréwnanie wynikéw badan nad oddziatywaniem
pierScienia Townenda przy réznych katach ustawienia

cieciwy profilu.

molotu z wiekszg doktadnoscig napotkatoby na bardzo
powazne trudnos$ci. Wypadki uzyskania rozbieznosci mie-
dzy badaniem okapotowan na modelach, a badaniem ich
w rzeczywisto$ci nalezy tlumaczy¢ raczej niemoznoscia
doktadnego przeprowadzenia pomiaréw w locie, anizeli
zawodnoscig wynikéw, otrzymanych w tunelu aerodyna-
micznym.

8. CALKOWITY OPOR SILNIKA Z PIERSCIENIEM
TOWNENDA.

Jak wiadomo, ustalenie przez Pye'a wielkosci mocy,
zuzywanej na chtodzenie silnika w wysokosci 1,5% mo-
cy catkowitej, jest oparte na zalozeniach teoretycznych,
nie dajacych sie urzeczywistni¢ w praktyce. Propono-
wane przez McKinnon Wooda zastosowanie wentylatora
do chtodzenia silnika jest juz znacznie blizsze rzeczy-
wistosci, zwlaszcza jesli bedzie chodzito o dalsze pod-
niesienie szybkosci platowcéw przy pozostawieniu obec-
nego typu silnikéw. Rozwigzanie to da si¢ dobrze po-
godzi¢ ze stosowaniem pierscienia Townenda.

Przyjeta przez McKinnon Wooda $rednia réznica
temperatur miedzy cylindrem, a otoczeniem jest daleka
od rzeczywistoéci. Po obnizeniu jej z przyjetych 250
na 200°, co jeszcze niezupetnie odpowiada istotnym wa-
runkom pracy, otrzymuje sie wielkos¢ mocy, potrzebnej
dla chtodzenia silnika, réwng 10% mocy ogdélnej zamiast
4%, odpowiadajacych maksymalnej ré6znicy temperatur.
Te 10% zostaje przyjete jako graniczna warto$¢, dajgca
sie osiggna¢ przy chiodzeniu wedtug tego systemu.

Najlepszy wynik, otrzymany przy zastosowaniu pier-
$cienia Townenda zostal poprzednio oméwiony. Zasto-
sowany silnik miat 1370 mm $rednicy oraz byt zamon-
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towany na gondoli o $rednicy maksymalnej 1070 mm
i zaopatrzony w okapotowanie wieloboczne, stawiajgce

przy 30 m/sek. op6r 12,3 kg. Ten sam silnik i pierscien
oraz gondola o podobnych wymiarach zostaly zamonto-
wane na skrzydle samolotu, przyczyniajgc sie do powiek-
szenia oporu o te same 12,3 kg. Uktad ten, poddany
prébie pracowat pod kazdym wzgledem zadawalajaco.
Chiodnice smaru byty typu powierzchniowego i opér
ich miescit sie w catkowitym oporze gondoli.

Zastosowany silnik rozwijat moc 480 KM na
wysokos$ci 1200 m, umozliwiajac szybko$¢ samolotu
225 km/godz. Moc pochtaniana dla przezwyciezenia
oporu silnika wynosita 43,5 KM, czyli 9% mocy sil-
nika. Ten sam stosunek procentowy otrzymano dla sil-
nika o tych samych wymiarach jednak wiekszej mocy
wskutek zastosowania sprezarki. Bioragc pod uwage
sprawno$¢ Smigta, otrzyma sie stosunek oporu instalacji
silnika do catkowitego oporu samolotu réwny 11,5%.

W przyktadzie tym opé6r, wywotany przez dodanie
gondoli i silnika do skrzydet, winien by¢ potraktowany
w catosci ijako opér silnika. W wypadku, gdy czes¢
samolotu, do ktérej jest przymocowany silnik, stuzy ja-
ko pomieszczenie dla zatogi i tadunku ,i bytaby potrzeb-

Kpt. obs. HENRYK GIZACZYNSKI
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na réwniez wrazie umieszczenia silnika w innem miej-
scu, opor wiasciwej instalacji silnikowej posiadatby niz-
szg warto$¢, .anizeli w powyzszych przyktadach.

W og6lnosci nalezy stwierdzi¢, ze przy dopuszczal-
nych dzi$ temperaturach silnika i spotykanych szybko-
Sciach lotu, pierscien Townenda pozwala na zmniejszenie
mocy potrzebnej na chtodzenie do warto$ci réwnych lub
nawet nizszych, anizeli dane ustalone przez McKinnon
Wooda dla chiodzenia samych cylindréw przy S$redniej
réznicy temperatur, lezagcej powyzej dzisiejszych mozli-
wosci. Do mocy, podanej przez tego badacza, trzebaby
jeszcze doda¢é moc potrzebng dla przezwyciezenia oporu
przewodéw wlotowych i wydechowych oraz chtodnic
smaru.

W razie zyskania mozno$oi pracy przy tych rézni-
cach temperatur, jakie przewidywat McKinnon Wood,
silniki o tej samej $rednicy bedg wydajniejsze i po oto-
czeniu pierécieniem Townenda beda stawiaty opér, zalez-
ny przedewszystkiem od S$rednicy zewnetrznej pierscie-
nia. Wzrost dopuszczalnej réznicy temperatur miedzy
cylindrami, a powietrzem chtodzacem podnidstby zatem
znacznie skuteczno$¢ dziatania pierScienia.

Ttumaczyt inz. 1. Tuszynski.

Ogolne zasady stosowania reduktora

Zespdt $migto-silnikowy ma na celu z jednej strony
otrzymanie okreslonej zg6ry mocy motoru, z drugiej za$
$migto winno zuzytkowa¢ przekazang mu moc z mozli-
wie najwyzszym wspoétczynnikiem sprawnosci. Na moc
silnika sktada sie caly szereg czynnikéw, a wiec ilos¢
cylindréw, cisnienie $rednie, objeto$¢ catkowita cylindra
(skok ttoka, $rednica cylindra), oraz ilo$¢ obrotéw watu
silnika na jednostke czasu. Rozpatrzmy w jaki sposéb
wptywa ilos¢ obrotéw na moc silnika. Powiekszajac
ilo§¢ obrotéw, zwiekszamy moc. Moment obrotowy zmie-
nia sie mato, poczatkowo, ro$nie i osigga swe maksimum
przy pewnej okre$lonej ilosci obrotéw w punkcie, gdy

Rys. 1

zachodzi optimum napetnienia cylindréw. Poczynajac od
chwili osiggniecia swego maksimum, ktéra odpowiada
pewnej ilosci obrotéw, moment zaczyna maleé, szybciej,
niz poprzednio wzrastat, natomiast moc silnika, jako
funkcja momentu i obrotéw, nadal rosnie i osigga swe
maksimum przy wyzszej iloSci obrotow.

Mamy wiec dwie szybkos$ci charakterystyczne: szyb-
kos$¢ (0, ktérej odpowiada maksimum momentu obroto-
wego, oraz szybko$¢ <®, odpowiadajgca maksimalnej mo-
cy motoru. Normalna ilo$¢ obrotéw silnika zwykle za-
wiera sie miedzy szybko$ciami ux i ic>Miedzy temi szyb-
kosciami moment obrotowy maleje mniej wiecej o 10%
w ten sposob, ze krzywa mocy jest bardzo zblizona do
linji prostej i w rachunkach przyblizonych przyjmujemy,
ze moment obrotowy jest staty. Szybkos$é zalezy
od termicznego wyzyskania silnika, od szybkosci linjo-
wej ttoka. Zmienia sie ona nieznacznie i zawiera sie
w granicach okoto 1000 obr./min. Szybko$¢ a2 zalezy
réwniez od tych samych czynnikéw, jak réwniez i od
sposobu zasilania, jak i od sprawnos$ci mechanicznej sil-
nika. Osiggalna granica szybkosci obrotowej silnika za-
lezy, jak juz zaznaczono, od doskonatosci zasilania. Po-
wiekszajac $Srednice przelotowe zawordw, Srednice rur
ssacych, opbézniajgc zamkniecie zaworéw ssacych i wy-
dechowych, przy$pieszajac zapton zyska¢ mozemy na
iloSci obrotéow. Zwiekszenie ilosci obrotéw uzaleznione
jest rowniez od dziatania iskrownika, jak réwniez
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i wzgledéw wytrzymatoSciowych, z punktu widzenia wi-
bracji dziatania sit bezwladnosci, sit tarcia, warunkéw
smarowania. Uzyskana moc silnika zostaje przekazana
$mighu, ktére swem dziataniem w os$rodku powietrznym
umozliwia utrzymanie sie ptatowca w locie. Oczywistg
jest rzecza, iz $migto winno pracowa¢ z mozliwie naj-
wyzszym  wsp6iczynnikiem sprawnosci. Zobaczmy od
czego zalezy sprawnos$¢ $migta, a przekonamy sie, iz
zwiekszenie ilosci obrotéw silnika nie idzie w parze ze
wzrostem sprawnos$ci $migta, a co zatem, zachodzi w pe-
wnych wypadkach konieczno$¢ stosowania tak zw. re-
duktora-mechanizmu, pozwalajagcego zmniejszy¢ ilos¢
obrotéow S$migta w stosunku do ilosci obrotéw silnika. Zo-
baczmy jakie sity zostajag wywotane przez obracajgce sie
$migto i od czego one zaleza. A wiec przedewszystkiem
Smigto o $rednicy D obracajgce sie z iloscia n obrotow
na minute stwarza site ciggu P, pochtaniajgc moc T.
Sita ciggu P jest zalezng od gestosci powietrza m, wiel-
koséci powierzchni $migta S, oraz od kwadratu szybkosci
obwodowej U, wreszcie od wspoétczynnika zaleznego od
profilu Smigta i skoku. Wspoétczynnik ten oznaczmy
przez a. Powierzchnia $migta jest proporcjonalng do
kwadratu S$rednicy, czyli do D2 za$ szybko$¢ obwodowa
dla kazdego elementu $migta jest proporcjonalng do
nD. Ostatecznie wiec otrzymamy, ze sita ciggu $migta
wyrazi sie wzorem: P —a D-.n2D2.m — n2.Dl.m.
Moc pobrana jest proporcjonalng do iloczynu ciggu P
przez szybko$¢ obwodowg nD. A wiec dla mocy pochio-
nietej otrzymamy wzér T -z A.n-D1‘m'n’D =
= ftP 25 . m We wzorze tym wspéiczynnik #A jest
zalezny od profilu i skoku $migla, Widzimy wiec, iz
charakterystyka sit P. i T sg wspotczynniki « i & Wspot-
czynniki te procz tego, iz zalezg od ksztattu geometrycz-

v
nego $migta, zalezg jeszcze od ilorazu D gdzie Vv jest

szybkosciag postepowag ptatowca w metrach/sek. n ilo-
$cig obrotébw na minute i D Srednicg $Smigta w metrach.

\Y
Oznaczmy stosunek p— przez y. Zalezno$¢ wspotczyn-

n

nikébw a i fl od f wyjasni¢ mozna w ten sposéb, ze
poniewaz $migto w locie bierze udzial w dwéch ruchach
jednocze$nie, a mianowicie w ruchu obrotowym okoto
swej osi i w ruchu postepowym catego ptatowca, to
szybkoéé wypadkowa wszystkich elementéw Smigla be-
dzie sie zmienia¢ w jednakowym stosunku wowczas,
o ile w tym samym stosunku, zmienia¢ sie bedzie szyb-
ko$¢ postepowa do szybkosci obwodowej. O ile wiec

\Y
stosunek —~ nie ulega zmianie to i nie ulegng zmianie

stosunki szybkoséci wszystkich elementéw Smigla. Na
rys. 2, podana jest zmiana wspoétczynnikéw a i A dla
grupy S$migiet geometrycznie podobnych i posiadajacych

H\

Przeprowadzajagc badanie z danym modelem $migta
przy réznych y mozemy obliczyé doswiadczalnie war-
to$¢ wspdiczynnikéw a i £i zbudowaé odpowiednie wy-
kresy.

jeden i ten sam stosunek skoku do s’rednicy‘lK =
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Z wykresu wida¢, ze wspoétczynnik a maleje
w zwigzku ze wzrostem vy i przy pewnej wartosci y «
staje sie rowna zeru. Wspotczynnik £ réwniez maleje
ze wzrostem y. Gdy a = 0 to P jest jeszcze wigksza
od zera, oznacza to, ze dla pewnej wartosci y sita cigga
jest rbwng zeru, a mimo to $migto pochtania pewng ilo$¢
mocy zuzytg na obrét dokota osi. Od chwili, gdy « sta-
je sie réwng zeru, sita ciggu przechodzi od wielko$ci do-
datniej do ujemnej i $migto zamiast ciggu powoduje
opér. Przy £ <j 0 $miglo zaczyna pracowa¢ na podo-
bienstwo wiatraka, czyli nie wymaga pracy od silnika,
a naodwr6t Smigto samo napedza wat. Na piatowcu wy-
padek ten mozna zaobserwowaé, gdy chcemy uruchomic
zatrzymane $migto przy pomocy ostrego ,piqué“. Ma-
jac wzory na site ciggu Smigta i moc pobrang mozemy
wyprowadzi¢ wzo6r na sprawno$¢ $migla. Sprawnosciag
nazywamy stosunek mocy wykonanej do mocy pobranej.
Korzystajagc ze wzoréw na P i T wzér na sprawnosé
przedstawi sie jako:

P. V.
P= T -~

ari*.D*,rnv aVv a
$n3D5m $nD ft ~

Widzimy, ze sprawno$¢ S$migta jest wykgcznie funk-
cja y i nie zalezy od gestosci powietrza. Sprawnos¢
Smigta bez wzgledu na wysoko$¢ lotu pozostaje niezmien-
na o ile y zostaje réwniez stata. Przebieg krzywej p
jest podany na rysunku Nr, 3. Widzimy, ze dwukrotnie
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w swym przebiegu p staje sie réwne zeru, raz, gdy
v = 0 (wypadek pracy na hamulcu) d powtérnie, gdy
a — 0, czyli w tym wypadku, gdy sita ciggu P — 0.
Krzywa p poczatkowo wzrasta poczynajagc od zera, prze-
chodzi przez swe maksimum przy pewnej wartosci 7
a nastepnie znowu maleje.
PodaliSmy wykresy przebiegu zmiennosci wspoétczyn-
nikbw a, p i krzywa sprawnosci p w zaleznosci od
\Y
T~ nD’
Krzywe te bedg mialy przebieg jednakowy dla gru-
py S$migiet geometrycznie podobnych i posiadajacych

K= — = C-te. We wzorze tym H — jest skokiem

$migta, D za$ S$rednicg. A wiec jezeli mamy dwa $mi-
gta geometrycznie podobne i dla ktérych K z= C-le i je-
zeli zachowamy warunek statosci 7, to krzywe Srubowe
opisywane przez kazdy element tych $migiet, bedg po-
siada¢ wzajemnie jednakowe nachylenie. Odpowiednie
elementy pracowaé¢ beda pod tym samym katem i w wa-
runkach teoretycznie podobnych. Rozpatrzmy teraz prze-
bieg krzywej sprawnosci dla $migiet posiadajgcych ré-
wne sobie powierzchnie i réwne sobie $rednice, lecz ré-
znigce sie skokiem, innemi stowy réznigce sie katem na-
chylenia topatek $migta do ptaszczyzny prostopadtej do
osi $migla. Zauwazymy woéwczas, ze w miare tego jak
K i 7 rosng, to odpowiednie krzywe sprawnosci osig-
gajg coraz to wieksze maksima. Dla wartosci K — x 1,3
krzywa p osigga najwieksza warto$¢ ze wszystkich in-
nych krzywych dla p w funkcji K. W miare dalszego
wzrostu K krzywa sprawnoséci p osigga coraz to mniej-
sze maksima.

Widzimy wiec, iz maksimalng sprawno$¢ osiagnie

$migto przy K —co 1,3 dla okreslonej warto$ci7 =

Niestety powyzsza warto$¢ 7 jest do$¢ trudna do osiag-
niecia. Posiadajagc wykre$lone krzywe sprawnosci dla
pewnej liczby $migiet posiadajacych rézne K, mozemy
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wykreéli¢ obwiednie tych krzywych (krzywa ciggta), kto-
re beda miejscem geometrycznem punktéw maksimal-
nych sprawnos$ci mozliwych do osiagniecia, przy kazdej
wartosci 7. A wiec naprzyktad dla 7 = 0,02 mozemy
osiggna¢ p = 0,65 przy S$migle z odpowiednio okreslo-
nem K. Doswiadczalnie wykazano, ze dla wszystkich

punktéw obwiedni stosunek K — K J'est prawﬁ Tunjkch
linjowg 7 0D jak rowniez mozemy przyjac, ze
wspotczynnik mocy pochionietej pjest proporcjonalny
do 7. Aby wiec dobra¢ odpowiednio $migto nalezy
posiada¢ wykresy sprawnosci dla $mig rézniacych sie
warto$cia m w funkcji 7. Krzywe te o ksztalcie para-
bol wyznaczajg nam obwiednie réwniez ksztattu para-
bolicznego. Dla wartosci 7 maksimum sprawnos$ci od-
powiada punktowi styczno$ci obwiedni z krzywag spraw-
nosci dla $migta o okreslonem K. W ten spos6b mamy
naszg krzywag zadana, jak réwniez odnajdujemy poza-

dane K — Roéwnanie obwiedni moze by¢ przedsta-

v
n D
kiem zaleznym od ksztattu $migta, a w szczegdlnosci od
szerokosci topatki. Dobrze dobrane $migto powinno pra-

wione jako p = X gdzie X jest wspoétczynni-

\%
cowa¢ na danej wysokosci przy takiej Wartos’cin I:Tprzy

ktérej krzywa sprawnosci jest styczng do obwiedni. Zo-
baczmy teraz jaki zwigzek funkcyjny istnieje miedzy
sprawnoscig $migta, a moca silnika i iloscig obrotéw.
Mamy znang juz zalezno$¢ T na moc pochtonie-

\Y
nasza zmienng 7 = 5
n

Wyznaczmy z tych dwoch zaleznosci
i n (ilos¢ obrotow):

ta = prP Dsi

D (Srednice)

ImZ>» (1) 17 = D ()

ZIl7n'e=.v skad D

Podstawiamy otrzymang wartos¢ na D do (I).
v3 p#
n° 75 n2

T= PrP

Pv'= T75 tP skad n2 =

BT
W sposéb podobny wyznaczmy D.
\% v
7.= 7nD=v n-
7D
Podstawiajgc do I
p V3 D5 Pv3 D2
f D3 V3

Tf V3 D2 skad D2
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Mamy wiec:

v5 | T y3
-,—— i D2= — |
T v B

Rozpatrzmy otrzymane wyrazenie dla n2i D2
przez VS Jak

T
za$ wartosci 'y odpowia-
stowy mozemy stwier-

UPyrazenie dla tI2 jest iloczynem

wiemy ft jest funkcja y, kazdej
da pewna warto$¢ na p. Innemi

dzi¢, ze iloraz P—jest funkcjg p. Wzér na n2 przybie-

r
VS
----- /().

rze postaé = Wyznaczajgc / (p) otrzymamy

n2T . o p .
/ ® Przekonali$my sie, ze iloraz —jest funk-
cja sprawnosci. Stwierdzi¢ tatwo, ze jezeli sprawnos$é
roénie (odpowiednio do wzrostu y) to ——gwattownie ma-

leje (ft maleje ze wzrostem y), mianownik za$ utamka
szybko ros$nie,

Wracajagc do wyrazenia--q-= / (p) widzimy wiec

ze osiggajagc maksimum na p, wyrazenie —- stawaé sie be-
T

dzie coraz mniejsze, Innemi stowy dla maximum p iloraz

n—f/SI musi by¢é odpowiednio maty. Aby wiec zachowacd
tag samag sprawno$¢, moc silnika T i kwadrat ilosci obro-
tow $migta n2 T powinno zachowaé swg warto$¢ stata.
Dla samolotéw ciezkich o matej szybkosci V, zaopatrzo-
nych w silnik o duzej mocy T zachodzi konieczno$é
zmniejszania ilosci obrotéw $migta n, a co za tem idzie
logicznem sie¢ staje zastosowanie przektadnie, czyli re-
duktora.

Wracajgc do wyrazenia D2 =
v3

f
. —- widzimy réw-
vy #

niez, ze jest funkcjg p z tg tylko réznica, ze wraz

.. b2v3 | L.
ze wzrostem p wyrazenie ——— rowniez rosnie.

Mamy D —= -

Y _V v3 * P

Z wyrazenia na 2 wnioskujemy:

1) Srednica $migta dla silnika o danej mocy zmie-
nia sie w stosunku odwrotnie proporcjonalnym do j/¥"
oraz

2) $rednica $migta dla samolotu o danej stzybkoscd
zmienia sie w stosunku wprost proporcjanalnym do i/ f.

Oczywiscie, ze obydwa warunki sg stuszne dla okre-
$lonego p $migta.

Bioragc jednak pod uwage naprezenie od sit odsrod-
kowych, oraz sit oporu powietrza dziatajagcych na topat-
ke $migta, Srednice $migiet sg ograniczone, Kazda topat-
ka $migta jest poddawana naprezeniom rozciggajagcym,
pracuje poza tem na giecie i skrecanie. Sity te sg pro-
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porcjonalne do kwadratu szybkosci obwodowych i do
kwadratu szybkos$ci postepowych. W kazdym razie szyb-
kos¢ kranca topatki Smigta nie powinna przekroczyé
340 m/sek. Zobaczmy teraz od czego zalezy przyrost
sprawnoéci przy zastosowaniu reduktora. W tym celu
jako punkt wyjscia wezZmy wz6r na sprawno$¢ $migta
16
/ P

w zaleznosci od v ni T. Wz6r ten ma postagd= JC | / —
y n2:

stosujac reduktor o przektadni m sprawno$¢é wzrosnie o ip:
16

8e =
vm

; p4- Ap=

P~ 1IHn PP ~
Widzimy wiec, ze zysk przy zastosowaniu reduktora
nie zalezy ani od v, ani od n i T, a tylko od wielkoSci
przektadni m.
Wzrost sprawnoséci dla ré6znych m jest ujety w nizej
podanej tabliczce:

m A f
p

0,3 16,2*
04 12,%
0,5 g*

0.6 6,6%
0;? 4,5%

Z rozwazah wyzej podanych wynika, ze w pewnych
warunkach Kkorzystne sie staje stosowanie reduktora.
Niestety, reduktor pocigga za sobg komplikacje w bu-
dowie silnika jako mechanizm dodatkowy, staje sie zro-
dtem niepozadanych wibracyj, powieksza ciezar silnika
i zuzytkowuje pewien odsetek mocy silnika.

Liczbowo sitraty te przedstawiajg sie nastepujgco:
ciezar reduktora wynosi mniej wiecej 100 gr na MK,
w niektérych wypadkach moze nawet osiggna¢ 200 gr
na MK.

Moc pochtonieta wynosi od 3% do 5%
kowitej.

Z tabliczki wyzej podanej widzimy, ze zysk przy
zastosowaniu reduktora waha sie od 5% do 15%.

Reduktor iloSci obrotéw woéwczas staje sie korzyst-
ny. gdy ilo$¢ obrotéow silnika przewyzsza ilos¢ obrotéw
watu przynajmniej péitora raza, a nawet dwa razy, wow-
czas zyskujemy na mocy silnika w stosunku do jednostki
wagi silnika, jak réwniez i zwiekszamy zysk na spraw-
nosci $migta.

Z punktu widzenia konstrukcyjnego reduktor przed-
stawia uktad kot zebatych, o uzebieniach zewnetrznych,
wewnetrznych, lub stozkowych. Przkiadnia redukto-
ra oblicza sie, znanemi metodami, tyczacemi sie ko6t ze-

mocy cat-

batych. Ponizej podaje schematy najwiecej spotykanych
uktadow.
Schemat 1. Potgczenie két zebatych prostych, lub

stozkowych zewnetrzne: a) koto zebate watu silnika;
b) koto zebaite watu Smigta; h) wat Smigta.
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Rys, 5.

Schemat 2. Potgczenie két zebatych wewnetrzne:
a) koto zebate watu silnika: b) i c) kota zebate posred-
niej d) koto zebate watu $migta, h) wat Smigta.

Schemat 3. Potaczenie przy pomocy kot satelito-
wych: a) koto zebate watu silnika; b) koto satelitowe,
osadzone na ramieniu c. Kota satelitowe obracajg z jed-
nej strony wal $migta a, z drugiej strony toczg sie po
kole zebatym a i zewnetrznem uzebieniu statego kota
zebatego d.

Schematy 4, 5, 6, 7 pokazujg nam rézne ustawienia
reduktora w stosunku do watu, A wiec:

Schemat 4. Reduktor i $migto z jednego konca wa-
tu silnika.

Schemat 5. Reduktor i $migto z réznych stron watu
korbowego.

Schemat 6. Naped dwdch niezaleznych od siebie wa-

tow Smigla przez dwa waly silnika.

Schemat 7. Naped jednego watu $migta przez dwa
waty ustawione w tandem.

Ponizej podaje doktadniejszy opis reduktora silnika
Skoda Mercury IV A,

Na rys, 6 przedstawiony jest reduktor typu Farma-
na, ktoéry poza niektéremi drobnemi detalami nie rézni

sie niczem od reduktora silnika Mercury IV A. Prze-
ktadnia reduktora zmniejsza ilos¢ obrotéw S$migta do
ilosci obrotéw watu korbowego w stosunku 2 :3, Przy

normalnej liczbie obrotéw silnika 2.250, $migto daje
1,500 obrotéw. Uktad ko6t zebatych dajacych wymaga-
ng przektadnie sktada sie ze sprzegta reduktora, kota
napedzajgcego (1), kot satelitowych (9) i kota state-
go (11), Sprzegto reduktora jest osadzone na wale kor-
bowym i obraca sie wraz z nim, Obracajgce sie sprze-
glo napedza koto napedzajgce w ten spos6b, ze jest
z tym Kkotem zazebione na calym swym obwodzie.
Koto napedzajgce jest osadzone na wale redukto-
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ra (2) wraz ze swem tozyskiem kulkowem (13). Z dru-

giej strony koto napedzajace zazebione jest z 3 kolami
satelitowemi (9). Kota satelitowe osadzone sg na trzech
poszczeg6lnych ramionach watu reduktora, rozstawionych
wzgledem siebie co 120°. Napedzane przez koto nape-
dzajace, kota satelitowe, toczg sie po uzebieniach kota
statego reduktora (11). Koto state reduktora posiada
dwa zazebienia: jedno stozkowe, ktére stuzy jako droga
dla kot satelitowych, drugie uzebienie czotowe stuzy ja-
ko sprzegniecie z odpowiedniem uzebieniem znajdujacem
sie w gniezdziie tozyska oporowego (10), W ten .spos6b
koto state jest osadzone na state w gniezdzie tozyska
oporowego. Wat reduktora wykonany ze stali chromo-
niklowej posiada 3 ramiona wewnatrz wyztobione. Na
kazdem ramieniu zatozone jest tozysko staloiwe wylane
metalem przeciwciernym, przeznaczone do osadzenia kot
satelitowych. Gérne wewnetrzne czesci ramion kot sa-
telitowych sg gwintowane celem wkrecenia nakretki
utrzymujacej tozyska kulkowe oporowe satelitow (8),
oraz podktadek stuzacych do regulacji potozenia kot sa-
telitowych. Cze$¢ przednia watu reduktora stuzy do za-
montowania piasty $migta, cze$¢ tylna spoczywa na to-
zysku zamontowanem wewnatrz watu korbowego, Koto
napedzajace reduktora ze stali niklowej posiada, jak wy-
zej powiedziano, dwa uzebienia, jedno w kontakcie ze
sprzegtem reduktora, drugie z kotami satelitowemi i jest
oparte na gniezdzie tozyska napedzajacego. Waga cat-
kowita wynosi 50 kg. Smarowanie pod ci$nieniem, przy-
czem przy rozruchu silnika nalezy wlaé¢ do komory re-
duktora okoto 2 kg oleju.

Gtoéwng zaletg konstrukcji reduktora typu Farman
jest to, iz wszystkie 3 kota satelitowe pracujg w jedna-
kowych warunkach i przenoszg réwne sobie naciski jed-
nostkowe, dzieki temu, ze koto napedu reduktora,, jak
i koto state reduktora sa samonastawne na kulistych
pierScieniach.
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Coupe Deutsch de la Meurthe 1934.

Jednym z gtéwnych czynnikéw rozwoju lotnictwa
tak wojskowego, jak i cywilnego jest szybkos$¢, — to tez
zaobserwowa¢ mozna ciagte wysitki tak przemystu, jak
i czynnikéw zainteresowanych w kierunku zachecania

konstruktoré6w do budowania samolotéw coraz szyb-
szych i ma sie rozumie¢ coraz pewniejszych.
Liczne wysScigi organizowane przez panstwa, kté-

rym zalezy speojalnie na osiagnieciu jaknajwybitniej-

szych wynikéw w tej dziedzinie sg niemniej waznym
czynnikiem obok konkretnych zadan w tej dziedzinie
stawianych przemystowi w zwigzku z budowg nowych
prototypow.

Dla stworzenia warunkéw jeszcze bardziej sktania-
jacych konstruktoréw do ciggtego zwiekszania szybkosci
powstaty zawody miedzynarodowe, ktérych celem jedy-
nym byto osiggniecie jak najwiekszej szybkosci przy-
czem regulamin tych wys$cigébw nie posiadat Zzadnych
ograniczen dla ptatowcéw lub silnikéw, a trasa wysci-
géw byt najczesciej trojkat o niewielkim  stosunkowo
obwodzie. Takimi zawodami ,czystej szybkoSci" byty
zawody wodnoptatowcéw znane pod nazrwg ,,Coupe
Schneider" zapoczatkowane przez Francje, a ktére juz
w roku 1931 doprowadzilty do osiggniecia szybkosci
548 km/godz. na wodnoptatowcu specjalnie skonstruowa-
nym i posiadajagcym silnik o mocy 2.000 KM.
Udziat jednak w tym wyscigu byt niestychanie kosztow-
ny, na co nawet najbogatsze panstwa nie mogty sobie po-
zwoli¢, budowanie wodnosamolotéw—-przystosowanych je-
dynie do tego wys$cigu i zaopatrzonych w silnik niesty-
chanie forsowany i rozwijajgcy ogromng moc, lecz o sto-
sunkowo bardzo krétkim zyciu, bo czesto odpowiadajg-
cym trwaniu wyscigu, to znaczy okoto 2-ch godzin — za-
czeto mija¢ sie z celem -ze wzgledu na dosy¢ -ograniczo-
ne dos$wiadczenie osiagniete z tych tak niestychanie ko-
sztownych préb, W tym tez czasie Francja zwrécita
swg uwage na zawody o charakterze takze wysScigu, lecz
ze wzgledu na warunki regulaminu -ograniczajgce kon-
struktorow w stosowaniu silnikéw o duzym litrazu, du-
zej mocy, lecz krotkotrwatych.

Zawody te pod nazwg Coupe Deutsch de la Meurthe
zorganizowane byly uprzednio w latach 1921 i 1922 i by-
ty one wyscigiem samolotéw na przestrzeni 300 km na
trojkacie o obwodzie okoto 100 km. Po doswiadcze-
niach zdobytych z ,Coupe Schneider” Francja wroécita
do zawodéw ,,Coupe Deutsch"™ i chcac uchroni¢ ten wy-
Scig od lotu jaki spotkat ,,Coupe Schneider" wprowa-
dzita w roku 1933 ciekawe inowaoje do jego regulaminu.

Coupe Deutsch de la Meurthe sg zawodami miedzy-
narodowemi dla samolotéw posiadajgcych silniki o litrazu
kazdorazowo okre$lonym przez Aerokub Francji jednak
nie przekraczajgcym 8 litréw. Moga by¢ one wysScigiem

samolotéw lgdowych lub wodnych. Ze wzgledu jednak
na mozliwo$¢ osiaggniecia wiekszych szybkosci na sa-
molotach lgdowych, niz na wodnoptatowcach, przy ogra-
niczeniu litrazu silnika, jest niewatpliwem, iz nalezy sie
liczy¢ raczej z zawodami samolotéow lgdowych. Odbywacé
sie one mogg co rocznie lub co 2 lata, stosownie do
uchwaty Aeroklubu Francji. Trasa wyscigu wynosi przy-
najmniej 2.000 km. Wt#adze lotnicze franous-kie zrozu-
miaty dobrze jakie korzysci odniesie lotnictwo dzieki
wprowadzeniu tych izawodéw, dowodem czego jest fakt,
iz ptatowce biorgce udziat w ,,Coupe Deutsch™ zwolnio-
ne sg od wszelakiej oficjalnej kontroli technicznej tak
obliczen jak i wykonania, jak réwniez nie przechodza
zadnych -préb w locie.

Samoloty, ktére biorg udziat w ,Coupe Deutsch"
dajg konstruktorom niestychane mozliwosci do studjow
nad szybkiemi ptato-wcami komunikacyjnemi, nad pta-
towcami daleko rajdowemi i szybkiemi ptatowcami my-
Sliwskiemu  Wychodzac tez z tego zalozenia zawody
»Coupe Deutsch 1933 rok" byty przez Ministerstwo Lot-
nictwa -wybitnie subwencjonowane, gdyz wyznaczyto ono
bardzo duze nagrody pieniezne dla wiascicieli samolo-
tow. Wynosity one tacznie 3 miljony frankéw, z czego
2 milj-ony dzielone miedzy zawodnikéw francuskich
w konkurencji miedzy sobg, a 1 miljon dla francuzéw
w -zaleznosci od ich wynikéw w stosunku do zawodnikéw
zagranicznych. Nagrody pieniezne posiadaty taki regu-
lamin, -iz zachecaty do osiggniecia jaknajwiekszej szyb-
kosci i uzyskania j-aknajlepszego miejsca, za$ ich wy-
soko$¢ umozliwita przemystowi francuskiemu wybudo-
wanie specjalnych ptatowcoéw -oraz skonstruowanie spe-
cjalnych silnikow.

Wysitki konstruktoréw przed Coupe Deutsch poszly
w dw-uch zasadniczych kierunkach. Po pierwsze ze wzgle-
du na -ograniczony litraz silnikéw musi -on rozwija¢ jak-
najwieksza moc przy -jednoczesnym warunku niezawodno-
Sci dziatania na przestrzeni 2.000 km przy peitnym gazie.
Poza tem silnik nie moze wazy¢ duzo, gdyz wyscig od-
bywa sie na 2.000 km. Po przebyciu pierwszego tysigca
kilometréw zawodnik moze dobieraé paliwa. W razie
wylgdowania wcze$niejszego czas zuzyty wlicza mu sie
do wyscigu, traci wiec bardzo duzo na szybkosci S$red-
niej. W poréwnaniu iz wyscigiem Coupe Schneider, w kt6-
rym silniki posiadaty ogromng moc, bo okoto 2.000 KM,
lecz krétkie bardzo zycie, silniki bioragce udziat w Coupe
Deutsch muszg by¢ silnikami w pierwszym rzedzie uzyt-
kownymi.

O ile chodzi za$§ o ptatowce to w tej dziedzinie kon-
struktorzy musieli zwréci¢ uwage przedewszystkiem na
wiasnosci aerodynamiczne, a wiec jaknajdalej idace
zmniejszenie oporéw czotowych. Poniewaz samoloty bio-



WIADOMOSCI

ragce udziat w Coupe Deutsch sg przewaznie wolnono$ne-
mi jednoptatami to zmniejszenie oporéw czotowych uzy-
skiwano przez stosowanie jaknajmniejszych powierzchni
no$nych, kadtubéw o malym przekroju, wbudowanie sil-
nikéw rzedowych, lub tez w razie uzywania silnikéw
gwiazdzistych skuteczne ich oprofilowanie przy pomocy
specjalnych okapotowan w szczeg6lnosci systemu N. A.
C. A. Oprobcz tego juz w zesztym roku zaczeto stosowac
specjalne rozwigzania podwozia. Dla osiggniecia wigk-
szej szybkosci wprowadzono podwozia wciggane, lub tez
sktadajgce sie z jednego kota wmontowanego w kadtu-
bie i pt6z podtrzymujacych na koncach skrzydet. Przy
posiadaniu podwozia statego profilowano je nadzwyczaj
starannie.

Ze wzgledu na to, iz Coupe Deutsch jest zawodami
o charakterze jedynie wyscigu, jak rowniez dlatego, iz
samoloty biorace udziat nie przechodzg zadnych préb
oficjalnych regulamin zawodéw przewiduje mozno$¢ sto-
sowania przed wyscigiem préb kwalifikacyjnych.

W 1933 roku takim warunkiem kwalifikacyjnym by-
to odbycie, w czasie nie p6zniej, niz na 2 tygodnie przed
zawodami, lotu na trasie o obwodzie okoto 100 km
z szybkos$cig przynajmniej 200 km/godz. Do Coupe
Deutsch 1933 zgtosito sie 13 samolotéw, podczas préb
odpadto, lub nie zdazyto na termin 6 samolotéw, tak, iz
do wysScigu staneto 7-miu zawodnikéw, w tem 6 fran-
cuzéw i 1 anglik.

Juz podczas préb uzyskiwano szybko$¢ okoto
300 km/godz., poza tem dwukrotnie zostat pobity rekord
szybkosci na przestrzeni 100 km w kategorji 2-giej sa-
molotéw turystycznych 1-no miejscowych o wadze wtas-
nej do 450 Kkg. Pilot Delmotte na ptatowcu Caudron
z silnikiem Renault Bengali 170 KM rozwingt szybko$¢
333.76 km/godz., bijac w ten sposéb rekord francuski
ustanowiony na pare dni wcze$niej, jak réwniez dawno
ustanowiony rekord, bo w 1927 r. przez kpt. Broad‘a na
samolocie Tiger-Moth, ktéry osiggnat 300.1 km/godz.

Podwozie Poteza 53 z silnikiem Potez 250 KM
zwycieskiego z Coupe Deutsch 1933 r.

Rys. 1

TECHNICZNE LOTNICTWA 123

Podczas Coupe Deutsch 1933 roku, ktéry odbyt sie
29 maja wycofaty sie jeszcze 4 samoloty przy starcie, lub
mez w czasie lotu. Ukonczyto lot jedynie 3 samoloty.

Zwyciezcg wysScigu byt pilot Detre, na samolocie Po-
tez 53, z silnikiem gwiazdzistym Potez o mocy 250 KM,
ktory rozwingt na 2.000 km szybko$¢ 322.8 km/godz.
.Samolot Potez 53 byt wolnono$nym dolnoptatem o roz-
pietosci 6.65 m, powierzchni 7.2 m2, konstrukcji cat-
kowicie drewnianej. Ksztatt kadtuba o przekroju koto-
wym, silnik dziewiecio-cylindrowy posiadat okapotowa-
nie N. A. C. A. Silnik ten o pojemnosci 8 litréw i kom-
presji 6, rozwijat moc 310 KM przy 2.500 obr./min.
i posiadat kompresor od$rodkowy o liczbie obro-
tow 28.000 na minute. Podwozie wciggane, kota balo-
nowe o S$rednicy 45 cm, amortyzatory oliwno-powietrzne.

Na drugiem miejscu przyszedt Delmotte na samolo-
cie Caudron C—362, z silnikiem Renault Bengali 170 KM,
ktérego faktyczna szybko$¢ na 2.000 km wynosita
316.1 km/godz., ze wzgledu jednak na to, iz musiat on
dobiera¢ paliwa po przeleceniu 500 km, oficjalna jego
szybko$¢ $rednia wynosita 291.5 km. Samolot Caudron
jest takze wolnono$nym dolnoptatem przyczem charak-

terystyczng jego cechg jest dwuwypukly profil je-
go skrzydet. Posiadat on bardzo drobiazgowo pod
wzgledem aerodynamicznym opracowany kadiub, jak

réwniez przestudjowane przejScie skrzydet do kadtuba,
oraz oprofilowanie kabiny pilota. Mimo, iz posiadat on
matg powierzchnie skrzydet bo 7 m2 i niewielka rozpie-
tos¢, gdyz 6.8 m, to jednak dzieki maltym oporom szko-
dliwym finesse jego wyniosta bardzo duzo, bo 18, Sta-
tecznik poziomy potgczony byt z klapami skrzydt.owemi
zajmujacemi obok lotek reszte rozpietosci skrzydet. Sil-
nik Renault Bengali posiadat litraz 6.33, jest on nor-
malnym silnikiem 4-r.o cylindrowym, .jedynie zmiana tto-
kéw zwiekszyta kompresje z 5.6 na 8 , co pociagneto za
sobg konieczno$¢ uzywania specjalnej mieszanki. Gdy
porbwnamy, prawie ze jednakowe szybko$ci uzyskane

Caudron C—450 z silnikiem Renault 300 KM,
na ktérym pilot Arnoux zajat I-sze miejsce.

Rys. 2
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przez Caudrona i Poteza z mocami, jakie rozwijaty ich
silniki, to przekonamy sie tatwo, jak wiele mozna osigg-
ng¢ dzieki dobrym wiasnosciom aerodynamicznym,

Trzecim samolotem, jaki ukonozyt wyscig, jest angiel-
ski Comper Swift pilotowany przez konstruktora Com-
pera, jedynego zawodnika zagranicznego,

W odréznieniu do wszystkich samolotéw francuskich
Comper Swift byt normalnym samolotem turystycznym
gornoptatem zaopatrzonym w 2 zastrzaly o ksztalcie V.
Mimo, Zze miat on zwigkszane zbiorniki paliwa musiat
dobiera¢ paliwa po przeleceniu 500 km, .to tez jego szyb-
kos¢ faktyczna wynoszaca 239,5 kmVigoclz. spadta do ofi-
cjalnej szybkosci $redniej 228.5 km/godz. Miat on poza
tem najmniejsze obciazenie na m2, najwieksze obcigze-
nie na jednostke mocy, oraz najgorszy stosunek mocy do
powierzchni nosnej, nie byt wiec samolotem budowanym
na wyscig, jak samoloty francuskie tembardziej, iz sil-
nik jego byt to normalny Gipsy Major 4 cylindrowy
0 pojemnosci 6,12 1 i nieco zwiekszonej kompresji réw-
nej 6.2, o mocy 146 KM, przy 2.400 obr./min, Szybkos¢
jego w stosunku do Caudrona byta taka, jak Caudrona
do zwycieskiego Poteza.

Korzysci osiagniete z Coupe Deutsch 1933 r. sg nie-
watpliwe: umozliwiono konstruktorom w sposéb bardzo
liberalny wykonanie w praktyce licznych studjéw nad
zagadnieniem samolotéw szybkich, ktére niekoniecznie
trzeba wykonywaé¢ na platowcach ciezkich z poteznemi
silnikami, a doswiadczenia zdobyte przy budowie tych
lekkich samolotéw moga by¢ tak samo wyzyskane przy
budowie szybkich samolotéw, jak i komunikacyjnych.
Same za$ samoloty biorgce udziat w Coupe Deutsch po
zastosowaniu niewielkich przerébek staja sie uzytkowne-
mi samolotami turystycznemi stuzacemi do treningéw
pilotobw w duzych szybkosciach, jak réwniez nadajg sie
wybitnie do dalszych przelotéw.

Tak np. z Caudrona C—362, ktéry zajat w Coupe
Deutsch 1l-e miejsce powstat Caudron C—430 dwumiej-
scowy typu ,,Grand Sport" zaopatrzony w motor seryj-
ny Renault Bengali o mocy 150 KM. Piatowiec ten po-
siada powierzchnie nosng 9 m2 rozpieto$¢ 7.7 m i roz-
wija szybko$¢ maksymalng 310 km/godz., za$ podrézng
260 km/godz., zasieg 1.000 km, szybko$¢ Iladowania
95 km/godz., putap 5.500 m, start ulatwiono przez zasto-
sowanie $migta Ratier o przestawnym w locie skoku
w 2-ch pozycjach,

Ptatowiec ten, ktéry stuzyt pilotom Caudrona do
treningu przed Coupe Deutsch 1934 roku, ustanowit
w dniu 30 marca r. b., pilotowany przez Delmottea, re-
kord szybkosci na 100 km dla dwumiejscowych samolo-
tow lekkich I-kategorji (waga witasna do 560 kg), przez
osiagniecie szybkosci 292.017 km/godz.

Aeroklub Francji przy wydatnym poparciu Mini-
sterstwa Lotnictwa dzieki widocznym korzySciom, jakie
przynosza Zawody Coupe Deutsch de la Meurthe zor-
ganizowat i w roku biezacym ten sam wyscig zmieniajac
regulamin bardzo nieznacznie i to jedynie w granicach
warunkéw dopuszczajagcych samoloty do wyscigu.
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Gdy w roku zesztym zawodnicy winni sie byli wyka-
za¢ jedynie osiggnieciem szybkosci powyzej 200 km/godz.
na trasie 100 km, to w roku obecnym wprowadzono jesz-
cze dodatkowo prébe startu i lgdowania. Poza tem pro-
ba szybkosci odbywata sie na trasie 500 km na obwodzie
zamknietym okoto 100 km — nalezato osiggna¢ przynaj-
mniej szybko$¢ 250 km/godz. Préba startu i ladowa-
nia zostata wprowadzona naskutek doswiadczenia z ro-
ku zesztego, kiedy to wszystkie samoloty biorgce udziat,
(za wyjatkiem Comper Swifta, ktéry byt normalnym sa-
molotem turystycznym), mialy starty niestychanie dtu-
gie i niebezpieczne, jak réwniez lagdowania z bardzo du-
23 szybkoscia.

Obecna préba startu polegata na wystartowaniu naj-
dalej z odlegtosci 550 m i .przeleceniu nad przeszkoda
0 wysokosci 1 m, ladowanie przez tg samag przeszkode,
przyczem samolot winien sie byt zatrzymaé¢ od podsta-
mwy przeszkody w odlegtosci conajmniej 550 m. Samo-
lot winien by¢ obcigzony paliwem na 500 km lotu. Wa-
runek .ten zmusit konstruktoréw samolotéw do stosowa-
nia $migiet z przestawnym skokiem i na skutek tego
wszystkie samoloty warunek ten spetnity bardzo tatwo.
Po odbyciu préb kwalifikacyjnych staneto do wyscigu
8 samolotow.

Samoloty italskie, ktore zostaty uprzednio zgtoszo-
ne w liczbie 3-ch wycofaty sie motywujgc, iz lotnictwo
italskie nie jest zainteresowane w tego rodzaju zawo-
dach o charakterze wyscigu.

Jest to zupeinie zrozumiate, gdyz lItalja, ktorej lot-
nictwo jest otoczone specjalng opieka nie potrzebuje sta-
wacé do wysScigbw i nie potrzebuje budowa¢ do nich sa-
molotéw, gdyz znaczenie szybkosci w rozwoju lotnictwa,
tak wojskowego, jak cywilnego zrozumiano tam dawno
1 potworzono specjalne formacje, ktore pod kierownic-
twem wybitnych fachowcéw przeprowadzajg liczna stu-
dja nad osiagnieciem duzych szybko$oi i zagadnieniami
z tym zwigzanych.

Na 8 samolotéw byto 7 Francuzéw i 1 Anglik (por.
Comper), na samolocie Comper Streak specjalnie juz
budowanym na Coupe Deutsch, jednak z silnikiem Gipsy
Major o mocy 147 KM. Francuzi staneli z 2-ma Pote-
zami i 5-ma Caudronami, w tym 1 typ C—450 i 3 sztuki
C—460 z silnkami Renault, oraz 1 typ C—366 z silni-
kiem Regnier—samolot, ktéry miat bra¢ udziat w wysci-
gu zesztorocznym z powodu jednak uszkodzenia podczas
préb zostat wycofany.

Wyscig odbyt sie w niedziele, 27 maja, przy pieknej
pogodzie.

Pierwszy startowat Detre (zesztoroczny zwyciezca),
0 godzinie 9-ej, nastepne starty, co 2-e minuty. W ro-
ku biezagcym starty odbywaty sie przewaznie na 200 m,
gdyz wszyscy prawie mieli $migla z przestawnym sko-
kiem za wyjatkiem Detre na Polezie, ktéry miat start
trwajacy 22 sekundy i Compera na Comper Streak‘u.
Po wystartowaniu 2-ch Potezéw startowaty Caudrony,
Monville na Caudronie C—460 sp6znit sie ze startem
z powodu defektu silnika o pare minut. Lacombe tez na
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Caudronie C-"460 op6znit swéj start o dwie godziny
najpierw z powodu defektu opony, naskutek czego mu-
siat zmienia¢ koto, a nastepnie z powodu uszkodzenia
chtodnicy oliwnej. Juz na oko mozna byto zauwazyé,
iz samoloty biorgce udziat w wyscigu sg o wiele szyb-
sze od zesztorocznych, nalezy zatowaé¢ jednak, ze trzy
Caudrony C—460, na ktdérych lecieli Delmotte, Lacombe
i Momulle musiaty zrezygnowaé z uzywania wcigganego
podwozia z powodu niepewnosci dziatania mechanizmu,
stracity one przez to na szybkosci $redniej okoto
30 km/godz. W pierwszym okrazeniu na 8 zawodnikow
5-u uzyskato szybko$¢ ponad 330 km/godz., Comper
259 km/godz.; z powodu opd6znienia: Monville 205 km/godz.,
za$ Lacombe jedynie 43 km/godz. W nastepnych okra-
zeniach szybkosci te wzrosty i rozpoczat sie ostry wyscig
miedzy Arnoux na Caudronie C—450 i Delmotte na Cau-
dronie C—460, ktérych szybkosci wahaly sie od 390
km/godz., do 400 km/godz., (najszybsze okrazenie
dnia dokonane przez Arnoux). Gdyby jednak Delmotte
miat chowane podwozie, réznica bytaby znaczna miedzy
nim i Arnoux, ktérego tatwo pozostawitby w tyle.

Stan szybkosci po 5 okrazeniach przedstawiat sie
nastepujaco:

1. Arnoux (Caudron C—450) — 389 km/godz.

2. Delmotte (Caudron C—460) — 386 km/godz.
3. Lemoine (Potez 533) — 367 km/godz.

4. Massotte (Caudron C—366) — 361 km/godz.
5. Detre (Potez 532) — 351 km/godz.

6. Monville (Caudron C— 460) — 306 km/godz.
7. Comper (Comper Streak) — 270 km/godz.

8. Lacombe (szybko$¢ nierealna z powodu startu

opéznionego o godziny).

Z klasyfikacji po 500 km wida¢, iz walka o czo-
towe miejsce rozgrywac sie bedzie miedzy 5-ciu pierw-
szemi, jak réwniez, ze w roku biezgcym zwysiestwo prze-
sgdzone jest na korzy$¢ Caudrona. Trzech ostatnich nie
odegra juz zadnej roli, 2-ch z powodu opbéznienia, kto-
rego juz nie odrobig, Comper natomiast rézni sie w szyb-

przeszto 2

Rys. 3. Strat Caudrona C— 460.
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kosci od 5-ciu zawodnikéw czotowych o 100 km/godz.
szybkos$ci Sredniej. Nalezy podkresli¢ jednak sportowe
wyrobienie tych 3-ch zawodnikéw, ktérzy nie liczac na
zaszczytne miejsca, swym udziatem w wyscigu dali przy-
ktad karnosci sportowej, wykazujgc jednoczes$nie duza
warto$¢ techniczng samolotéw, na ktérych brali udziat
w wysoigu. W ciggu pierwszych 9-ciu okrazen wyscig
odbywat sie normalnie. Byt on o wiele bardziej emocjo-
nujacy, niz w roku zesztym. Przyczynit sie do tego
w pierwszym rzedzie fakt, iz w zawodach tegorocznych
brato udziat wiecej zawodnikéw. W roku 1933 wyscig
rozpoczeto 5 ptatowcéw, lecz juz po 5-ym okrazeniu po-
zostato jedynie 3-ch, co do klasyfikacji, ktérych sprawa
byta przesadzona. Obecnie do 9-go okrgzenia brato
udziat w wyscigu 8 samolotéw, z ktérych 5 rozwijato
szybko$¢ wieksza, niz zwyciezca zesztoroczny. Sprzy-
jajaca pogoda utatwiata obserwacje ttumowi publiczno-
sci, wsrod ktorej obecnoscig swag zwracal uwage Prezy-
dent Rzeczypospolitej w towarzystwie Ministra Wojny
i Ministra Lotnictwa, ktérzy w ten sposéb podkreslili
wybitnie nadzieje, jakie poktada najwyzsza wiadza pan-

stwa w tych zawodach, tak liberalnych, lecz tak wiele
korzysci przynoszacych dla rozwoju lotnictwa francu-
skiego. W 10-em okrazeniu Detré na Polezie 532 laduje

przymusowo z powodu defektu silnika i zmuszony jest
wycofa¢ sie z wysScigu, gdyz jakkolwiek sam nie odni6st
on najmniejszego okaleczenia, samolot jest bardzo po-
waznie uszkodzony. Po 9-em okrgzeniu Monville chciat
lagdowa¢ z powodu silnika Zle pracujgcego w ostatniej
jednak chwili zrezygnowat z tego i skonczyt pierwsze
10 okrazen, tracac jednak w tgcznej sumie okoto 15 mi-
nut, gdyz stracit on takze pare minut przy starcie,
Stan klasyfikacji po 1.000 km przedstawia si¢ naste-

pujaco:

1. Arnoux na Caudronie C—450 osiggnat 393
km/godz.

2. Delmotte na Caudronie C—460 osiggnagt 387
km/godz.

Rys. 4. Potez 532 z siln, Potez 310 KM pil. przez Detre‘go.
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3. Lemoine na Potezie 533 osiggnat 368 km/godz.

4. Massotte na Caudronie C—366 osiggnat 366
km/godz.

5. Monvite na Caudronie C—460 (opdznienie 15
mmin.) osiggnat 317 km/godz.

6. Comper na Comper Streaku osiggnagt 271 km/godz.

7. Lacombe na Caudronie C—460 (op6znienie przy
starcie 2 godz.) osiagnat 207 km/godz.

Poza tem na 9 okrgzeniach, a wiec na 900 km.
8. Deitre na Potezie 532 osiggnat 353 km/godz.

A wiec 6 zawodnikéw rozwineto szybko$¢ ponad
300 km/godz., jakkolwiek i szybko$¢ rzeczywista La-
combe‘a byta znacznie wigksza ponad 300 km/godz. i byt
on faktycznie tym siédmym, ktéry przekroczyt szybkosé
jaka w roku zesztym osiggneto jedynie 2-ch zawodnikéw.
To tez o ile w roku zesztym wyscig robit wrazenie nie-
stychanie emocjonujace swag improwizacjag szybkos$ci zu-
petnie niespodziewanej, ktérg jednak nie wielu zawodni-
kéw wytrzymato do konca wyscigu, to obecnie w kaz-
dym, ktory obserwowat start 8-u samolotéw, ich szalone
tempo w ciggu 10 okrgzen, oraz niezawodnos$¢ dziatania
silnikow, z ktérymi osiggali oni tg szybkos$¢, wywotato
to podziw i uznanie dia tych, ktérzy w ciggu roku wy-
konali tak wielki ogrom pracy i osiggneli tak piekne re-
zultaty.

Start do drugiego 1.000 km odbywat sie co dwie mi-
nuty w kolejnosci odwrotnej i to w ten sposéb, iz samo-
loty, ktore znajdowaty si w wysScigu mialy wyelimino-
wane réznice startéw, ozyli byt ten sam rezultat jakby
samoloty na poczatku wyscigu wystartowaty jednoczesnie.

Przy 2-im starcie odpadt Lemoine na Potezie 533,
nieodpowiedni gatunek oleju utrudnit mu przestawienie
topatek $migta na maly skok, co uniemozliwito mu start
i zmusito do wycofania sie z wys$cigu mimo, iz po 1.000
km byt on na trzeciem miejscu, a posiadajac o 20
km/godz. szybko$¢ $rednig mniejsza od Arnoux moégt sta-
ra¢ sie mysle¢ nawet o I-szem miejscu. Tak wiec obecnie
znajdowato sie w powietrzu 6 samolotéw w tem 5 Cau-
dron6éw i 6-ty Comper Streak, na ktérym spokojny An-
glik z uporem wyprébowanym w roku zesztym odrabiat
flegmatycznie okrazenia, ktére wspd6izawodnicy jego
przelatywali pare godzin temu. Towarzyszyt mu Lacom-
be na Caudronie C—460. Od 11-go okrazenia walka
miedzy Armonux i Delmotte rozpoczeta sie na nowo.
Byta ona bardzo zawzieta, gdyz o zwyciestwie decydo-
waty teraz sekundy. Przez pierwsze 4 okrazenia Del-
motte jest gorag, w 5-tem okrazeniu Arnoux doda-
je jednak gazu i osigga szybkos$¢ 395 km/godz.,
w 6-tem 390.8 km/godz., za$ Delmotte 385.0 km/godz.
i 387.0 km/godz., lecz spostrzega sie¢, ze Arnoux jest
szybszy i sam daje peten gaz, tak, iz w 7-em i 8-em
okrgzeniu ma 392.1 km/godz. szybkosci, za§ w 9-em
391.7 km/godz., podczas gdy Arnoux ma odpowiednie
szybkos$ci 382.1 km/godz., 381.7 km/godz. i 384.2 km/godz.,
gdyz boi sie lecie¢ na pelnym gazie. Na 10-em okra-
zeniu rozstrzygnie sie ostatecznie kto zajmie l-e miejsce
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czy Delmotte, czy Arnoux. Wszyscy rozemocjonowani
ostrym wys$cigiem miedzy tymi czotowymi zawodnikami
wypatrujg zdaleka ukazujgcego sie ptatowca. Gdy sa-
molot ukazat sie na horyzoncie trudno byto rozpoznaé
czy jest to Delmotte, czy Arnoux, gdyz réznica miedzy
ptatowcami, na ktérych leca, istnieje tylko w podwoziach
dopiero, gdy szczegb6ty te zarysowujg sie wyrazniej, po-
znajemy Caudrona Arnoux, ktéremu w tym wypadku
feralna 13-ka przyniosta tak wypracowane zwyciestwo.
Gdy brawa publicznosci minety i gdy Arnoux wyladowat
zaczeto sie niepokoi¢ o Delmottea, ktory przeleciat przez
2 punkty kontrolne, -a ktéry nie pokazywat sie na hory-
zoncie. W pare chwil pdzniej kierownictwo zawodoéw
ogtosito wiadomos¢, iz Delmotte zmuszony byt wylgdowac
o kilkanascie kilometréw od celu z powodu braku oliwy.
Byta to rzecz o tyle zrozumiata, iz Caudron C—460 Del-
motte™ miat lecie¢ na wyscigu z wcigganym podwoziem,
poniewaz jednak w ostatniej chwili wszystkie Caudrony
C—460 musiaty zrezygnowaé z tego, to podwozia ich
byly oprofilowane do$¢ prowizorycznie tak, iz szybkos$¢
maksymalng musialy one mie¢ mniejszag od Caudrona
C—450, ktéry miat podwozie state, lecz za to bardzo sta-
rannie profilowane. O ile z podwoziem wcigganem Cau-
dron Delmottea tatwo osiagnatby przecietng szybko$¢
400 km/godz., to z podwoziem statem musial on miec
szybko$¢ mniejsza od Caudrona Arnoux. Zemscito sie
to na Delmotte w ten sposéb, iz, gdy dat peten gaz, aby
doscigng¢ Arnoux zabrakto mu oliwy na ostatnie kilka-
nascie kilometrow.

Na drugiem miejscu przyszedt Massotte na Caudro-
nde C—366 z silnikiem Regnier o mocy 217 KM, z szyb-
koscig $rednig 361 km/godz., ktéry okrgzenia wykony-
wat z najwieksza regularno$cig, gdyz czas tych okrazen
réznit sie jedynie o sekundy. Jako trzeci wylgdowat
Monville na Caudronie C—460 i mimo op6zZnien miat
szybko$¢ $érednig 337 km/godz., a wiec jeszcze lepsza od
zesztorocznego zwyciescy.

Gdy trzech tych zawodnikéw wylgdowato Lacombe
d Comper zdecydowali zakonczy¢ swéj lot i wycofaé
sie z wyscigu, gdyz ukonhczenie przez nich wyscigu i tak
nie zmienitoby juz klasyfikacji.

Lacombe wycofat sie po przebyciu 1.300 km, osiag-
nagwszy szybko$¢ $rednig oficjalng 229 km/godz. (fak-
tycznie 377 km/godz.), za§ Comper po przebyciu 1.700
km osiggngwszy szybko$¢ $rednig 260 km/godz. Jakkol-
wiek wyscig skonczyty tez tylko 3 samoloty, jak i w ro-
ku zesztym, to jednak trudno nie wzig¢ pod uwage Det-
motte‘a, ktéry odpadt o kilkanascie kilometréow od me-
ty i posiadatby w najgorszym razie szybko$¢ nieco mniej-
szg od Arnoux, a wiec pewne 2-gie miejsce, roéwniez
Lacombe, gdyby nie ulegt opéznieniu 2-u godzinnemu
przy starcie sklasyfikowatby sie niewatpliwie na 3-ciem
miejscu. Comper napewno ukonczytby wyscig, lecz szyb-
ko$¢ jego predystynowata go z géry na zajecie miejsca
koncowego. W kazdym razie mozna $miato powiedziec,
iz 5 samolotéw odbyto wyscig na 2.000 km z szybkoscig
$rednig ponad 350 km/godz., nie biorac pod uwage opdz-
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nienia Lacombe i Monville‘a, jak réwniez wycofania sie
Delmotte'a na pare minut przed ukonhczeniem wysScigu.
Nalezy zaznaczyé, iz w ciggu wyscigu zostat pobity czte-
ry razy rekord szybkosci na 1.000 km ustanowiony przez
Massotte‘'a na Caudron Regnier, ktoéry wynosit 358.2
km/godz. Rekord ten zostat pobity najpierw przez sa-
mego Massotte‘a, ktory osiagnat 365,7 km/godz., na-
stepnie przez Lemoine'a — 368.5 km/godz., przez Del-
motte‘a m— 387.3 km/godz. i wreszcie przez Arnoux, kto-
ry drugie tysiac kilometrow zrobit z szybkoscia $rednia
393.3 km/godz.

Natomiast ustanowiony podczas prob przez Del-
motte'a rekord szybkosci na 100 km pozostat nienaru-
szony, gdyz wynosit on 431.66 km/godz., za$ najszybsze
okrazenie dnia wyniosto 400.4 km/godz. Rekord ten,
ktory Delmotte ustanowit na Caudron C—450 witasnie na
tym, na ktérym Arnoux zajgt pierwsze miejsce byt usta-
nowiony uprzednio przez Amerykanéw. Najpierw nale-
zat do Amerykanina C. Bettis‘a, ktéry na samolocie
Curtiss R-3-C z silnikiem Curtiss 600—700 KM, rozwi-
nat na 100 km szybkos$¢ 401.28 km/godz., nastepnie za$
do znanego rekordzisty amerykanskiego J. Wedell‘a, kt6-
ry na samolocie Wedell-Williams z silnikiem Pratt-
Whitney ,Wasp"™ o mocy 700—800 KM ustanowit re-
kord osiggngwszy szybkos$¢ 428 km/godz. Rekord ten
zostat pobity przez Delmotte‘a, ktéry leciat na ptatowcu
zaopatrzonym w silnik o mocy 350 KM. Ten fakt moze
najlepiej przekona¢, iz ptatowce typu lekkiego moga
osiggna¢ te same szybkosci z motorami o potowe stab-
szemi. Do tego jednak nalezy doda¢ jedno bardzo duze
zastrzezenie, iz ptatowce biorgce udziat w Coupe Deutsch
byly budowane jedynie przez konstruktoréw, nie za$
przez przepisy z udziatem konstruktoréw. Opinja we
Francji wygtaszana przez kota fachowe podczas rozgry-
wania sie lub po wyscigu, powtérzona izresztg przez pra-
se fachowa, byta do$¢ rewolucyjna. Konstruktorzy fran-
cuscy twierdzili, iz tegoroczny Coupe Deutsch byt dniem
historycznym dla lotnictwa francuskiego, gdyz stuszna
racja zwyciezyta tu na oczach wszystkich, poréwnywa-
no go nawet z dniem 14 lipca — Dniem Wolnosci, gdyz
w tym wypadku wolno$¢ konstruktoréw tryumfowata po-
nad martwemi przepisami, ktére krepuja bardzo wybit-
nie postep lotnictwa francuskiego. Wyniki jakie fabry-
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Rys. 5. Potez 533 z silnikiem Potez 350 KM.

ki Caudrona i Poteza osiggnety podczas Coupe Deutsch
mowig same za siebie i z doswiadczen uzyskanych przy
budowie tych maszyn fabryki juz obecnie korzystajg i bu-
dujg rzeczy nowe, ktére w innym wypadku moze nie
mogtyby byé juz teraz stosowane.

Coupe Deutsch tegoroczny to nie improwizacja ze-
sztoroczna, do ktérej wszyscy odnosili sie z nieufno-
$cig, jak do niespodzianki, ktéra zaskoczyla nieoczeki-
wanie — Coupe Deutsch tegoroczny to wyktadnik twor-
czej wspoéipracy fabryk platowcéw z fabrykami silnikow
i $migiet.

Gdy w zesztym roku widziato sie niestychanie dtu-
gie, bo czesto kilometrowe starty, gdy widziato sie lg-
dowania o bardzo duzej szybkosci, to kazdy w duchu
myslat, iz samoloty te nie sg uzytkowymi samolotami,
lecz tylko specjalnie na wyscig zbudowanymi bolidami.

W obecnym roku widzimy samoloty o szybko$ci ma-
ksymalnej przekraczajacej 400 km/godz., o starcie okoto
200 m, o lgdowaniu stromem i z szybkoscia okoto
90 km/godz,, — sa to juz teraz samoloty uzytkowe.

Opis samolotéw umieszczony zostanie w nastepnym
numerze ,Przegladu Lotniczego" lub ,Wiadomosci Tech-
nicznych Lotnictwa". (Przyp. Red.).
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Sprawozdanie z VIII Zjazdu

VIl Zjazd Inzynieréw Mechanikéw Polskich odbyt
sie w Katowicach w dniach 2, 3 i 4 czerwca r. b. w gma-
chu S$laskich Technicznych Zaktadéw Naukowych.

Zagadnienia lotnicze skupity sie w sekcjach:

1) Energetyczno-konstrukcyjnej (2 referaty),
1) Metaloznawczej (4 referaty),

I11) Spawalniczej (1 referat).

Na plenum w ostatnim dniu obrad wygtosit inz. Pol-
turak z Min. Komunikacji referat p. t. ,,Rzut oka na ko-
munikacje lotniczg", podajacy obecny stan komunikacji
lotniczej oraz jej potrzeby i mozliwosci rozwojowe w kie-
runku wspétzawodnictwa na réznych odcinkach z innemi
srodkami komunikacji.

Przeglad i krotkie streszczenie referatéw lotniczych:

I. Referaty sekcji energetyczno-konstrukcyjnej.

1) Inz. J. Tuszynski: ,,Znaczenie czteroetylku otowiu
dla silnikéw lotniczych™.

Prelegent omawia problem uniknigcia ,stukania™,
ktory przy motorach lotniczych jest pierwszorzednego
znaczenia. Nie daje tego uzycie najlepszych nawet ben-
zyn lotniczych, ani mieszanek benzolowych lub alkoholo-
wych. Referent stwierdza na podstawie literatury, ze
jedyny $rodek umozliwiajgcy otrzymanie nowoczesnych
paliw o dostatecznie duzej odpornosci przeciw stukaniu,
jest czteroetylek otowiu. W Stanach Zjednoczonych wy-
prébowano ten $rodek i usunieto przeszkody, ktére unie-
mozliwialy dotychczas nalezyte rozpowszechnienie ze
wzgledu na silny wptyw korozyjny oraz wiasnosci tru-
jace.

Silniki lotnicze zyskaty nowe mozliwosci rozwojowe
wyzyskane juz w Stanach Zjednoczonych.

Staje sie pozadanem doktadne wyprébowanie tego
$rodka i w naszych warunkach.

2) Mielnikowa B. inz.: ,O starzeniu sie olejow do
silnikéw lotniczych™.

Referent podaje caly szereg metod badania sktonno-
§ci starzenia sie olejow smarnych do silnikéw lotniczych
i samochodowych w warunkach podobnych, jak przy pra-
cy silnika. Nastepnie okre$la zalezno$¢ pomiedzy zmia-
nami, zachodzacemi w oleju podczas sztucznego starze-
nia, oraz pracy w silniku na podstawie préb poréwnaw-
czych na kilku olejach lotniczych. Wyniki préb ujeto
w wykresy.

11. Referaty grupy metaloznawczej.

W roku obecnym tematy referatbw objety metale
poza stalg, uzywane w lotnictwie i w tem jeden refe-
rat o stopach-miedzi, trzy za$ referaty o stopach lekkich.

Odnosnie stali podkresli¢ nalezy ogélny referat ,,Pro-
jekt oceny wtracen niemetalicznych w tworzywach sta-
lowych"™ prof. Czopiwskiego (huta Baildona), przyozem
wysunieto (inz. Wiodek — Mech. Stacja Dosw. Pol.
Lwowskiej) propozycje klasyfikacji zanieszezen nieme-
talicznych w ostatecznie opracowanej formie.

Sprawa klasyfikacji zanieczyszczen niemetalicznych
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posiada dla matenjatu lotniczego wielkie znaczenie —
byta tematem kilku referatow na poprzednich Zjazdach
w odniesieniu do materjatéw lotniczych; ostatecznie spre-
cyzowanie tego trudnego i wielokrotnie opracowywanego
zagadnienia jest szozeg6lnie wazne.

Odnos$nie szczegétowych tematéw wytgcznie z za-
kresu materiatoznawstwa lotniczego, byly omawiane na-
stepujace tematy:

1) Inz. Berthelman (Fabryka Metalurg.
,»0 kuciu speojalnych stopéw miedzi".

Referent omawia znaczenie specjalnych stopéw mie-
dzi w przemys$le samochodowym i lotniczym, gdzie ma-
terjat (np. gniazda zawordw silnikéw lotniczych) musi
sie odznaczaé¢ wysokiemi wikasnosciami mechanicznemi,
odpornoscig na S$cieralno$¢ i dostatecznie wysokiemi wia-
sno$ciami mechanicznemi w podwyzszonych temperatu-
rach.

Prelegent zaznacza, ze o kuciu stopéw miedzi niema
zbyt wiele danych w literaturze, to tez potrzebne do-
$wiadczenie musza zdobywaé huty oddzielnie. Omawia-
no gatunki bronzéw i mosigdzéw specjalnych:

a) bronz cynowy (4,5 do 6% Sn), jako bardzo trudno
kujny;

b) bronzail (bronz aluminjowy), omawiajagc trudnosci
zwigzane z kuciem réznych gatunkéw bronzali ze wzgle-
du na réwnomierne nagrzanie przed kuciem i szczupty
zakres temperatur kucia;

¢) mosigdze specjalne, jako odznaczajgce sie¢ dobra
kujnoscig.

Stopy wykonywane w Kkraju nie ustepujg jakoscia
stopom zagranicznym.

2) Inz. Ernest Bachiman (Mechaniczna Staoja Do-
$wiadczalna Politechniki Lwowskiej w Dziedzicach):
»Wptyw warunkéw uszlachetniania na wiasnosci mecha-
niczne blach ze stopéw lekkich,

Referent postawit sobie za zadanie okre$lenie wpty-
wu operacyj koncowych przy wyrobie alupolonu na wta-
snosci mechaniczne w kierunku uzyskania optymalnych
wartosci.

Badania zostaly przeprowadzone przy hartowaniu
w wodzie i spokojnem powietrzu.

Wyniki tych doswiadczen ujete w wykresy na pod-
stawie bardzo licznych badah i préb, dajg nastepujace
wskazania:

a) proces starzenia alupolonu praktycznie zostaje
osiggniety juz po 24 godzinach;

b) nalezy uzywac¢ duzych zgniotéw okoto 70%;

c) okreSlono zalezno$¢ czasu zarzenia, temperatury
uszlachetniania i zgniotu dla wuzyskania optymalnych
A0

d) stwierdzono, Ze naciagania blach konieczne dla
ich prosto$oi do 0,5% nie daje widocznych praktycznie
zmian Rr i AU.

3) Zygmunt Majewski (Mechaniczna Stacja Doswiad-
czalna Politechniki Lwowskiej w Dziedzicach): ,,Wady

»ursus”™):
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cienkich blach alupolonowych i stopief ich szkodliwosci
z punktu widzenia korozji*.

W powyzszym referacie zostato opracowane zagad-
nienie unikniecia wad, powstajgcych- podczas produkcji
blach alupolonowych, oraz postepu korozji w wypadku
ich istnienia.

Autor podkresla, jak bardzo waznem jest zagadnie-
nie korozji, ktére zagranicag stawiane jest na jednem
z naczelnych miejsc. taczy sie z tem zagadnieniem
spos6b dalszej przerdbki blach, ich uzycie i odpowiednie
magazynowanie.

Liczne doswiadczenia, ktére objety okreslenie zmian
powierzchniowych struktury, rodzaju korozji i zmian
wiasnoséci  wytrzymatosciowych, ktérych wyniki ujeto
w wykresy, doprowadzity do nastgpujacych waznych
praktycznie wnioskéw:

m) najintensywniejszy  wpiyw
w pierwszym okresie jej dziatania;

b) szczegdlnie silny wplyw ma korozja na spadek
wydtuzenia;

c) -trawienie blach wptywa na zwiekszenie postepu
korozji;

d) wady wystepujagce na blachach wptlywajg na
zwiekszenie postepu korozji zaleznie od rodzaju, wiel-
kosci i ilosci;

e) odporno$¢ na korozje blach uszlachetnionych na
powietrzu jest mata, znacznie mniejsza, niz <w wodzie,

Oba referaty o blachach alupolonowych uzupeiniaja-
ce sie nawzajem, dajg wiele wskazéwek odnos$nie pro-
dukcji tego odpowiedzialnego i waznego dla lotnictwa
materjatu,

Zostaty one opracowane na podstawie licznych obser-

korozji  wystepuje
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wacyj produkcji przy sprawowaniu nadzoru techniczne-
go i poparte licznemi doswiadczeniami i prébami.

4) Inz. E. Perchorowicz: ,Witasnosci kutych stopow
lekkich w wyzszych temperaturach".

Prelegent przeprowadzit préby nad wiasnosciami wy-
trzymatoSciowemi oraz wspoétczynnikiem w szczegélnosci
w wyzszych temperaturach do 500° C dla stopéw lekkich
RR 59, Y, duraluminium i elektronu; najlepsze witasno-
sci wykazaty stopy RR 59 i Y. duraluminium juz dla
temp. 150 — 200° C wykazuje spadek wiasnosci wy-
trzymatosciowych, dla elektronu spadek tychze naste-
puje od 100° C.

Jakos$¢ tych stopéw nie ustepuje zagranioznym.

Szkoda, ze autor podat jedynie przebieg Rr, A
i C z temperaturg, nie okre$lit natomiast granicy ptyn-
nosci, wzglednie wytrzymatosci trwatej, ktére to wiel-
kosci sg wiecej miarodajne dla okre$lenia zachowania
sie materjalu w temperaturach podwyzszonych.

I1l. Sekcja spawalnicza.

Inz. Biernacki J, — Warszawa: ,,Technika spawania
konstrukcyj kratowych, a w szczegélnosci kadtubdéw sa-
molotow™.

Prelegent poruszyt sprawe naprezen wewnetrznych
w skomplikowanych konstrukcjach szczeg6lnie stosowa-
nych w kadtubach samolotéw. Referent oméwit spawa-
nie czesci sztywno umocowanych i spawania swobodne,
ktore przyjeto sie w lotniotw-ie. Poréwnanie spawania
acetylenowego i tukowego. W Polsce dotychczas przy
spawaniu cienkich blach w lotnictwie stosuje sie wy-

tacznie spawanie acetylenowe.
M. P.

Nowe wydawnictwa

AERODYNAMIC THEORY. A General Review of
Progress, Vol. I. Str. XVI + 398, 8°. Ze 151 rysunkami
w tekscie. Berlin 1934 (Springer). Cena RM. 24.00.

Ukazat sie pierwszy tom, zapowiedzianego od dtuz-
szego -czasu, wielkiego wydawnictwa zbiorowego, poswie-
conego catoksztattowi aerodynamiki. Dzieto, obliczone
na 6 toméw, pozostaje pod naczelng redakcjg W. F. Du-
rand”, emerytowanego profesora Stanford University
w Kalifornji i wydawane jest kosztem Fundaoji Guggen-
heim'a dla popierania rozwoju lotnictwa. Cato$¢ stano-
wi¢ bedzie rzadki w swoim rodzaju przyktad naukowej
wsp6tpracy miedzynarodowej. Wedtug schematycznego
spisu tre$ci, podanego na poczatku I-go tomu, dzieto
sktada¢ sie ma z dwudziestu gtéwnych dziatéw, opraco-
wanych przez 25 wybitnych uczonych réznych narodowo-
§ci, w tem 10 amerykanéw, 4 anglikéw, 3 niemcéw, 3
wiochéw, 2 francuzéw, 2 holendréw i jednego polaka.
Wszystkie dziaty sg redagowane w jezyku angielskim.
Interesujgce jest, ze druk powierzony zostat firmie ber-

linskiej (wiadomo skadingd, ze zadna amerykanska fir-
ma nie chciata sie podja¢, ze wzgledu na trudnosci przy
sktadaniu wzoréw matematycznych i wobec nadzwyczaj
wysokich wymagan redaktora pod tym wzgledem). Na-
stepne tomy, wedtug zapowiedzi majg sie ukaza¢ w krot-
kim czasie.

W wstepie og6lnym redaktor naczelny wyjasnia cha-
rakter i cel dzieta. Jest ono pomyslane, jako cykl mo-
nografii z poszczeg6lnych dziatéw aerodynamiki, zawie-
rajagcy w sumie catoksztatt tej dziedziny wiedzy w dzi-
siejszym ijej stanie, przyczem w pierwszej linji chodzi
o0 przedstawienie dorobku ostatniego C¢wieréwiecza, czyli
okresu, w ktérym powstata wiasciwa ,,aerodynamika lot-
nicza™. Dzieto przeznaczone jest gtéwnie dla studiuja-
cych i konstruktoréw, ogranicza sie jednak do podania
podstawowych materjatéw naukowych — z zupetnem wy-
taczeniem wiasciwego projektowania i konstrukcji. Ma
ono na celu oszczedzi¢ czytelnikowi mozolnych poszu-
kiwan w literaturze ksigzkowej i czasopi$émienniczej,



130 WIADOMOSCI

a da¢ mu mozno$¢ w najtatwiejszy spos6b zapoznac sie
z olbrzymim zakresem dotychczasowych zdobyczy nau-
kowych.

Plan dzieta jest nastepujacy. Tom | zawiera wstep-
ne wiadomosci z matematyki, oraz podstawy klasycznej
mechaniki ptynéw w moztiwie elementarnem i przystep-
nem opracowaniu Durand‘a; nastepnie druga ogé6lng mo-
nografje mechaniki pitynéw w znacznie pogtebione™
i trudniejszem ujeciu M. Munk‘a; wreszcie zarys historj.i
rozwoju aerodynamiki, piéra R. Giacomelli i E. Pisto-
lesi. Tom Il zawiera¢ bedzie podstawowy wyktad dzi-
siejszej teorji aerodynamicznej Th. v. Karman‘a i J. M.
Burgers‘a; tom Il — dzialy bardziej specjalne, a wiec:
teorje potencjatu nieciggtego (C. Witoszynski i M. J.
Thompson), mechanike ptynéw lepkich (L. Prandtl), me-
chanike ptynéw Scisliwych (G. 1. Taylor'oraz J. W.
Maccoll), wreszcie dziat techniki laboratoryjnej (A.
Tcussaint i E. Jacobs). W tomie IV ukazg sie takie dzia-
ty aerodynamiki stosowanej jak: praktycznie ujeta teorja
ptata nosnego (A. Betz), aerodynamika nienosnych ele-
mentéw samolotu z uwzglednieniem wzajemnych oddzia-
tywan czesci nosnych i nienosnych (C. Wieselberger), teo-
rje Smigta (H. Glauert), wptyw $migta na pozostate cze-
Sci ptatowca (C. Koning). Tom V obejmie mechanike
lotu, roztozong na dwie czesci: dynamike samolotu (B.
Melvill Jones), oraz obliczenia osiggéw (L. V. Kerber),
Wreszcie w tomie VI znajda sie: studjum wspdtdziata-
nia wszystkich elementéw samolotu (M. Panetti), aero-
dynamika balonéw (M. Munk), obliczenia osiagéw balo-
néw (K. Arnstein i W. Klemperer), hydrodynamika to-
dzi i ptywakéw (E. G. Barrillon), wreszcie zagadnienia
aerodynamiczno-chtodnicze (H. L. Dryden).

Tom pierwszy zawiera dziaty podstawowe wielokrot-
nie juz opracowywane poprzednio, jednak interesujgce
przez uktad tresci i sposéb wyktadu. Mamy tu wiec naj-
pierw nadzwyczaj starannie zestawiony przez naczelnego
redaktora dziat ,,pomocniczych wiadomos$ci iz matematy-
ki (, matematical aids™). Dziat ten potraktowany jest
w oryginalnie pedagogiczny spos6b, ktéry niewatpliwie
wywota pobtazliwe usmiechy u wielu europejskich czy-
telnikéw. Chodzi tu najwyrazniej o ,wlozenie topata
do glowy"™ pewnej grupy poje¢ z wyzszej analizy tak,
aby najbardziej oporny i niechetnie do abstrakcyjnego
mys$lenia usposobiony student-technik musiat przyznag,
Zze ostatecznie zmienna zespolona, pole wektorowe, po-
tencjat i odwzorowanie podobne nie sg tylko szatanskie-
mi putapkami egzaminacyjnemi, i ze koniec koncéw ma-
ja one jaki$ sens uchwytny. Pomimo wielu zastrzezen,
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jakie mogiby tu stusznie wysungé matematyk, nalezy
przyznaé, ze metoda nie jest zta, a z punktu widzenia
popularyzacji wiedzy mogtaby sie okaza¢ i w naszych
warunkach bardzo praktyczna. To samo mniejwiecej da
sie powiedzie¢ o drugim dziale w opracowaniu Durand‘a
(,cze$¢ | Mechaniki Piynéw™), ktéry — zgodnie z wy-
jasnieniem samego autora — ma by¢ przedewszystkiem
»tatwy do przeczytania®. Dzial ten moze odda¢ nieoce-
nione ustugi dydaktyczne wielu czytelnikom dalszych to-
mow.

Cze$¢ Il Mechaniki Ptynéw w opracowaniu M.
Munk‘a odbiega wyraznie swym charakterem od dziatéw
poprzednich. Jest to klasyczny wyktad hydromechaniki
ptynéw doskonatych w ujeciu wektorowem — ze szcze-
gélnem uwzglednieniem tych materjatéw, ktore znajda
szersze zastosowanie w dziatach pézniejszych. Dziwnem
do$¢ wydaje sie, ze szereg twierdzen podanych poprzed-
nio przez Duranda, powtarza sie tu (w tym samym to-
miel) poraz drugi — i to z identycznie temi samemi ry-
sunkami (np. rys. na str. 198 i 279( 214 i 255, 211 i 252,
209 i 251).

Prawdziwie ciekawy jest w tomie | dziat historycz-
ny, napisany bardzo pieknie, zawierajagcy wiele mato zna-
nych materjatéw, uderzajacych zestawieh i szczeg6iow.

Po przejrzeniu pierwszego tomu i stwierdzeniu jego
nieprzecietnej wartosci, wypada jednak najbardziej zain-
teresowac sie... tomami nastepnemi. Zapowiedziane dal-
sze prace zaréwno swerni tytutami, jak i $wietnemi naz-
wiskami autoréw obiecujg bardzo wiele — szczeg6lniej
w tych dziatach, ktére dotad nie posiadajg w zadnej li-
teraturze dobrych syntetycznych opracowan. W zwigzku
iz tem kazda powazniejsza bibljoteka lotnicza zrobi do-
brze, jezeli skompletuje sobie cate wydawnictwo.

s. N.
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