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Inż. JERZY TEISSEYRE.

O  możliwości zastosowania autożyra 
dla celów  wojskowych

Zagadnienie szybkości. N ajnowsze konstrukcje.
Pracę niniejszą podzielono na następujące części:
1) W stęp.
2) Porównanie szybkości autożyra i norm alnego sa

m olotu.
3) Szybkość opadania pionowego.
4) N ajnow sze konstrukcje autożyra.
5) W nioski —  przydatność dla celów  w ojskow ych .
6) Zakończenie.
1. Zagadnienie maszyny latającej cięższej od  pow ie

trza a pozbaw ionej stałych płaszczyzn  nośnych, które za
stąpione zostały przez p łaszczyzny ruchome, po jaw iło  się 
w  praktycznej swej formie w postaci autożyra, około  
dziesięć lat temu, jako wynik prac i w ysiłków  inżyniera 
de la Cierwy, który postawił sobie za cel usunięcie pew 
nych zasadniczych wad związanych z nieruchomym ukła
dem płaszczyzn nośnych.

Pom ysł zastąpienia nieruchom ych skrzydeł wiatrakiem 
rolu jącym  sam oczynnie w płaszczyźnie poziom ej by ł tak 
rew olucyjny, a m ożliw ość odpow iedniego rozwiązania 
konstrukcyjnego w ydaw ała się tak nierealną, że szerokie 
koła przyzw yczajonych  do pewnej rutyny fachow ców  
p rzy ję ły  nowy wynalazek z całkow item  niedowierzaniem.

Pierwsze wyniki zdaw ały się opin ję tę potw ierdzać 
a próby dokonane na kilku pierw szych maszynach typu 
autożyro dały w yniki ujemne, i trzeba by ło  dużej wiary 
i dużej energji ze strony w ynalazcy by nie dać za w y 
graną.

Od tego czasu krok po kroku zdobyw ało sobie autoży
ro prawo obywatelstwa i w  ciągu niezimernie krótkiego 
okresu jednego dziesiątka lat rozw ój jego doszedł do te
go stopnia doskonałości, iż obecnie już jest maszyną ca ł
kow icie przydatną do praktycznej eksploatacji a w szyst
kie w iększe państwa biorą udział w jego dalszym  rozw oju, 
starając się w ykorzystać jego cenne zalety, przew yższa ją 
ce pod  niektórym i względam i własności normalnego sa
m olotu.

2. Chcąc rozw ażyć użyteczność autożyra dla celów  
w ojskow ych  zajm iem y się przedewszystkiem  jednym  z 
głów nych elem entów tej użyteczności t. j. szybkością p o 
ziomą. Jak w iadom o problem  szybkości (m aksymalnej) 
przedstawia się dla autożyra nieco inaczej niż dla n or
malnego samolotu. D la samolotu typu norm alnego przy 
danych wym iarach i określonym  ciężarze, równanie okre
śla jące szybkość przedstawia się w  postaci:

Y] N =  —  Cx F —  
2g 75

( 1)

Jeżeli oznaczym y ciężar całkow ity samolotu przez ,,Q'
Q

zaś obciążenie powierzchni nośnej przez p =  —zpnaten-r
czas otrzymam y równanie:
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W idzim y .stąd odrazu, iż szybkość samolotu rośnie wraz 
z obciążeniem  jednostkow em  ,,p" a mianowicie z trzecim 
pierwiastkiem tego obciążenia, oraz odwrotnie p rop orcjo 
nalnie do trzeciego pierwiastka ciężaru całkow itego —  
a zatem:

V

3

- a j / - (4>

gdzie „ A “ jest czyunikiem  proporcjona lności.
M ożem y napisać:

B

3

/ ■
ŷ N
Cx (5)

gdzie „B “ jest w ielkością  stałą i w ynosi dla lotu przy 
ziemi ok o ło  10,63, Zatem otrzymujemy ostatecznie:

V

3   3

- i / W : (6>

W ynika z tego, iż szybkość jest tem większa im w ięk
sza jest m oc rozporządzalna na śmigle, oraz im m niejszo 
jest Cx czyli w spółczynnik oporu całkow itego płatpw ca. 
Równanie 6-te można zatem interpretować w  ten sposób, 
iż maksym alna szybkość płatow ca przy danej m ocy i ob 
ciążenia powierzchni nośnej jest największa dla Cx —  
minimum. B liższe w glądnięcie w mechanikę lotu poucza 
nas jednak, iż tak nie jest. W iadom o bowiem, iż każdy 
w spółczynnik oporu Cx odpow iada ściśle pewnemu okre
ślonemu w spółczynnikow i nośności płatow ca —  Cy . m oż- 
naby sobie zatem w yobrazić, iż Cx minim. odpow iada n. p , 
nośności równej zero (Cx — 0 ) czyli, że aby samolot 
w tym stanie utrzymał się w powietrzu potrzebna b y ła 
by szybkość a zatem i moc nieskończenie wielka —  co 
jest oczyw iście niem ożliwością. Musimy zatem dobrać ta
ki punkt na krzywej biegunowej płatow ca, w którym  przy  
m aksymalnej m ocy rozporządzalnej zarów no Cy jak i Cx 
(wspólne dla danego punktu) dają  tę samą szybkość p ła 
tow ca określoną dwom a równaniami zasadniczemi:

V  = 2A
T ł^Cy 

oraz równaniem 6-tem.

/ ' (7)

Punkt ten określa nam jak wiadom o jednoznacznie
równanie:
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(8 )

powstałe przez wyrugowanie zmiennej „V ”  z obu równań 
zasadniczych.

Równanie 3-cie  m ożem y, k ładąc Cx =  Cx skrz, -j- Cxop 
przedstawić w postaci:

'1N -r V 3 1 v V 3 1'
O — ,  Cx s k r z . -------------+  ” ~  Cxl -  -  —  . (9)
y  2g p 7 5  2g p  75

gdzie Cx skrz. jest oporem  skrzydła, zaś C X1 przedsta
wia opory  szkodliwe, czyli kadłub, podw ozie, opierze
nia, silnik i t. p. Zatem.

.flN i  V 3 1 v F V 3
n  ~  o.* Cx s k r z . -------------- L —i— C x l  • (10)
Q 2g p 75 2g Q 75

Jak widzimy drugi w yraz po prawej stronie równania 
przedstawia moc potrzebną do pokonania oporów  szko
dliwych, przyczem  wyrażenie to można przedstaw ić w p o 
staci:

t s « N f*> F v 3 (in
Q 75 2g F Q 75 ‘ ’

poniew aż jak w iadom o w spółczynnik  sporów  szkodliw ych

Z (Cx fx )
odniesiony do powierzchni nośnej wynosii Cxl =

czyli w ielkość mocy potrzebna do pokonania oporów  
szkodliw ych nie zależy od  powierzchni skrzydła ani od 
obciążenia pow ierzchniow ego i da się w yrazić rów na
niem:

vj_N, -j_ s ( cx fx) y i
Q ~ ~  2g

przyczem  wielkość jest stała.

Q
<Cx fx )

2 g Q

Jak widzimy m oc potrzebna do pokonania oporów  szko
dliwych przy określonej szybkości jest stała, zaś moc 
potrzebna do pokonania oporów  skrzydła zależy od p o 
wierzchni skrzydła względnie od jego obciążenia p o 
w ierzchniowego. Co do szybkości to m oc ta dla obu tych 
części płatow ca rośnie z trzecią potęgą szybkości.

Rozpatrzm y teraz jak przedstawia się ta kwestja dla 
autożyra.

Równanie określające m oc potrzebną dla lotu dla ro 
tom  autożyra ma postać (patrz. „P rzegląd L otn iczy" 
Nr. 1, styczeń 1934 r., W iadom ości Techniczne Lotnic
twa, str. 24 i 28)

= 2 * VTi r



48 W IADOM OŚCI TECHNICZNE LOTNICTW A Nr. 2

gdzie p zaś pozosta łe w spółczynniki określone

w wym ienionym  poprzednio artykule zależne są od 
pow ierzch n ia  śmig 

pow ierzchnia  rotoru 
które obieramy m ożliw ie m ałe n. p. a =  0,04. W sp ó ł
czynniki „s "  i ,,S“  określone równaniami „73" w w y
mienionym poprzednio artykule są zależne od kąta za 
klinowania śmig oraz w spółczynnika oporu śmig. Zatem 
gdy określim y obie wartości w spółczynniki te m ają w ar
tość stałą.

M ożem y zatem napisać:

75 Ti N p 1
- ^ -  =  a / p  +  b y  +  c V Y p + d V ! . . (14)

C zyli jeżeli będziem y uważali opory  szkodliw e za sta
łe (niezależnie od  kąta natarcia) to widzim y, iż m oc p o 
trzebna do lotu jest funkcją szybkości oraz obicążenia 
pow ierzchniow ego. W id ać też odrazu, iż m oc potrzebna 
do pokonania oporów  szkodliw ych rośnie z trzecią potę 
gą szybkości, zaś m oc potrzebna do pokonania oporów  
rotoru w olniej, zw łaszcza przy dużych obciążeniach. R ó ż 
nica zatem w stosunku do norm alnego sam olotu (gdzie 
m oc potrzebna do pokonaia oporów  skrzydła rośnie rów 
nież z trzecią potęgą szybkości) jest znaczna i to tem 
większa im większa jest szybkość. Równanie 13 wzgl.
14 daje nam jednak jeszcze jedną bardzo ciekawą za
leżność.

Jeżeli m ianowicie w yliczym y pierwszą pochodną 
m ocy względem  obciążenia i porównam y ją  do zera 
dN  \
~ ~  =  0 natenczas po uporządkowaniu otrzym am y: 
d p /

a- L V + b ' P
2 1 V

V !
1

/  p
(15)

czyli otrzym ujem y równanie o dwu zm iennych ,,p“ i „ V ,  
co pozw ala nam ob liczyć odrazu (i uw idocznić w formie 
wykresu) V =  f (p )  takie obciążenie, które będzie n ajko
rzystniejsze dla danej szybkości, czy li przy którem m oc 
potrzebna do osiągnięcia danej szybkości będzie mini
mum. (wykr. 1) Na podstaw ie tego przekonam y się ła 
two, iż dla szybkości m ałych (słabe silniki) korzystniej
sze są małe obciążenia, zaś im większa szybkość tem 
lepsze jest obciążenie większe. Ma to bardzo wielkie

znaczenie przy projektow aniu  autożyra, albowiem  m a
jąc określoną m oc możemy odrazu się zorjentow ać (na 
podstawie oszacowania szybkości maksym alnej) jaka jest 
najkorzystniejsza powierzchnia nośna, którą należałoby 
obrać. Dla przykładu przeliczym y dwa sam oloty w p o 
równaniu z dwoma autożyram i o tych samych m ocach 
i tych samych oporach szkodliw ych.

A ) Sam olot i autożyro o m ocy 100 MK. i o w sp ó ł
czynniku oporów  szkodliw ych fx Cx = ; 0,3 oraz o cięża
rze całkow itym  w locie Q == 600 kg.

B) Sam olot i autożyro o m ocy 600 KM . o w spółczyn 
niku oporów  szkodliw ych fx . Cx =  0.6 oraz o ciężarze 
całkow itym  w locie  Q =  1800 kg.

P rzeliczen ie przykładów .
Dla wypadku „ A "  niech rozpatrywany sam olot ma p o 

wierzchnię nośną F  —  10 m2 czyli obciążenie pow ierzch 
ni w ynosi p —  60 kg/m 2 co  jest obciążeniem  norm al- 
nem przy istn iejących  obecnie awionetkach. Otrzym am y

fx Cx
zatem w spółczynnik oporów  szkodliw ych  _  =

E
0,3
10 0,03.

P rofil obieram y o podanych  poniżej charakterystykach. 
Jest to jeden z dość często używanych profili (A . B. 6 ).

i° 17,5 16 14,5 11,5 8,6 5.7 2,7 — 0,2 — 3,1 6,1

Cy 145,8 147.7 145 131 114 95 75,3 55 34,7 14

Cx 16,2 15,3 12,87 9,81 7,6 5,56 3,94 2,6 1,85 1,41

Poniżej obliczam y m oc potrzebną do lotu przy ziemi 
dla całego samolotu sum ując opory szkodliw e 0,03 z op o 
rami skrzydła.

Natenczas:
1 V 3 10

Y ] N =  -----  (Cx skrz. +  0,03) F  —  =  -  __ Cx V 3 =
16 75 16 ■ 75

V

Cx V 3 
120

1 r -  1
-7 = =  =  4 / 6 0  
1 C y . 1 Cy

31

/ C y

1° 17,5 16 14,5 11,5 8,6 5,7 2,7 —  0,2 —  3,1 —  6,1

Cx +  0,03 21,2 18,3 15,87 12.81 10,6 8,56 6,94 5,6 4,85 4,41

Cy 1,207 1,215 1,2 1,14 1,067 0,974 0,867 0,741 0,589 0,474

V m /sek 25,6 25,6 25,8 27,2 29 31,8 35,8 41,8 52,5 82,7

Vkm /godz. 92 92 93 98 104,5 114,5 129 151 189 298

V 3m/sek. 16777 16777 17173 20000 24400 32157 45880 73000 144700 565600

N potrz. 
do lotu 29,5 25,5 22,7 21,3 21,5 23 26,5 34 58,5 208
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Na wykresie Nr. 2 mamy wykreśloną krzywą m ocy 
potrzebnej do lotu w funkcji kąta natarcia, jakoteż krzy
wą szybkości (w km /godz.) również w funkcji kąta na
tarcia. Załóżm y, iż maksymalna dzielność śmigła w yno- 
1 Ti =  0,78 i jest tak dobrana, iż zachodzi przy szyb
kości V o =r 180 km/g równe 50/sek. O dpowiada to około 
0,85 Vmaks. D zielność (r j  śmigła (dla szybkości róż
nych od Vo) określim y z równania.

''I=  maks. (16)

Zatem otrzym ujem y:

towany na linję szybkości —  daje nam natychmiast szyb
kość maksymalną wynoszącą 204 km /godz. Szybkości tej 
odpow iada kąt natarcia i =  — 3,6°

Prócz tego widzimy, iż najw iększy nadmiar m ocy o d 
powiada w przybliżeniu kątowi +  2,5° i wynosi około  
70 —  26,5 =  43,5 MK.

Zatem największą szybkość wznoszenia wyniesie:
75 N 75 • 43,5

w =  —  —  = ----------------- =  5,45 m/sek. . (17)
Q 600

i będzie odpow iadać szybkości poziom ej V  — 130 km/g. 
Na podstawie równania 13-go obliczam y teraz m oc p o-

i 17,5 16 14,5 11,5 8,6 5,7 2,7 —  0,2 +  3,1 —  6,1

V 25,6 25,6 25,8 27,2 29 31,8 35,8 41,8 52,5 82,7

< < o 0,51 0,51 0,515 0,545 0,58 0,635 0,715 0,837 1,05 1,65

y 0,70 0,70 0,71 0,735 0,772 0,825 0,89 0,96 0,99 0,225

•7 0,545 0,545 0,555 0,572 0,603 0,645 0,695 0,75 0,77 0,176

■q N 
M oc rozp. 54,5 54,5 55,5 57,2 60,3 64,5 69,5 75 77 17,6

le r a z  na w ykresie Nr. 2 wykreślim y m oc rozporzą- trzebną do lotu, przy różnych szybkościach, dla utoży-
dzalną w funkcji kąta natarcia. W idzim y odrazu, iż punkt ra. Obciążenie jednostkow e obieramy na razie w przy-
hA  określa jący nam przecięcie się krzywej m ocy roz- bliżeniu „na ok o"
porządzalnej z krzywą m ocy potrzebną do lotu, odrzu- p =  4,88 kg/m 2

tD ykres Pin 2

tnocy rozp. (samohf) 

T~(M/notot)

tćrzyua tnocy potrzebnej do loto 
(•sotmotot)

4; -5 -'4 -i -i> -> q } s  j  J, i  6 7 s  h to ii h  b  k  h  ie r T k  h  i
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co odpow iada w myśl wykresu Nr. 1 (wzgl. w myśl rów 
nania 15) najkorzystniejszej szybkości V  =  163 km /godz. 

Poniższa tabelka pod a je  nam wyniki tego rachunku.

M oc potrzebna do lotu.

V  km /godz. Rotor O pory szkodliw e S U M A
MK,

10 76,4 0,00535 74,40535
20 48,13 0,0465 48,1765
50 34,42 0,675 35,095
75 33,9 2,25 36,15

100 36,44 5,4 41,85
125 41,14 10,5 51,64
150 47,12 18,2 65,32
175 55,16 28,8 83,96
180 56,90 31,2 88,1
200 64,37 43 107,37

M oc potrzebna do pokonania oporów  szkodliw ych p o 
liczonego wg. równania

1 V 3 1 0.3
ł | N =  £ (fx Cx ) ------ =  V'1 zaś m oc potrzebna

16 75 16 75

do pokonania oporów  rotoru wg. równania: 

sp , P
N =-q-I 2* i /—75 | | / p o i

- 2SVS V  —\/ o pi o 2 p V  |/ 6 p

W ykres Nr. 3 pod a je  nam krzyw ą m ocy potrzebną do 
lotu w funkcji szybkości, oraz m oc rozporządzalną ob li
czoną jak poprzednio.

km /godz. czyli 

podobnie •») maks. =  0,78 dla V  =  0,88 . 160 == 141
204

km /godz. gdzie 160 km /godz. jest spodziew aną szybko
ścią maksymalną.

Zatem licząc jak poprzednio otrzym ujem y:

V  km /godz. 50 75 100 125 150 160 175

v / v „ 0,355 0,53 0,71 0,885 1,06 1,135 1,24

V 0,47 0,73 0,89 0,98 0,995 0,98 0,90

‘0 0,367 0,57 0,695 0,765 0,775 0,75 0,70

N m oc rozp. 
M K, 36,7 57 68,5 76,5 77,5 75 70

Z wykresu Nr. 3 w idzim y odrazu, iż V  maks. =  163 
km /godz. zaś najw iększy nadmiar m ocy wynosi 28 MK. 
i odpow iada szybkości 110 km /godz.

Zate m szybkość wznoszenia się będzie:

75 N 75 • 28

Q 600
=  3,5 m/sek.

Szybkość minimalna na pełnym  gazie w ynosiła dla sa
m olotu 91 km /godz. dla autożyra zaś w ynosi 48 km /godz. 
Zatem otrzym ujem y dla samolotu

V maks. 204 163
-----------------= = -------=  2,24, zaś dla autożyra -----  =  3,4

V  min. 91 48

O czywiście dla sam olotu zaopatrzonego w odpow iednie 
urządzenia (klapy, sloty i t. p.) przy obciążeniu 60 kg/2 
szybkość minimalna m oże spaść do w ielkości ok o ło  70 
km /godz. (co odpow iada Cy  =  250) a nawet ni
żej z drugiej zaś strony dla autożyra „zadartego" 
na kąt natarcia ok. 30° z zatrzymanym silnikiem szyb
kość ta spada do rzędu V  min =  26,5 km /godz. czyli 
7,3 m/sek. kosztem  pewnego zwiększenia się szybkości 
opadania pionow ego. Poniższa tabela p od a je  nam w y
czyny porów naw cze dla obu rodza jów  maszyn, przy tych 
samych oporach szkodliw ych i przy tej samej m ocy 
100 MK.

V 
m

ak
s 

km
/g

od
z.

V 
mi

n 
km

/g
.

V 
ląd

 
km

/g
,

S
zy

bk
oś

ć
w

zn
os

ze
ni

a
m

/s
ek

.

V 
m

ak
s

V 
m

in

Autożyro 163 48 26,5 3,5 6,15

Sam olot 204 91 93 5,4 2,25

Sam olot z klapami 
i slotam i 200 70 2,86

Poprzednio obraliśmy vj maks. — 0,78 przy V  =  180 
180

0,88 V  maks. Obecnie obieram y

Trzeba jednak zauważyć, iż n. p. na Challenge‘u 1934 
osiągnięto na sam olocie R. W . D. 9 (z silnikiem 250 MK.) 
V  maks. 251 km /godz. przy V  min =  54,14 km /godz. 

251
szyli s to s u n e k ------------- =  4,63 co  jest praw dopodobnie

54:14
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bliżkie granicy m ożliwej do osiągnięcia na normalnym 
sam olocie. Z drugiej strony na nowoczesnych autożyrach 
{bez skrzydeł dodatkow ych i sterów ogonow ych) osiąg

nięto m ożliw ość pionow ego opadania, czyli V  poziom e =  
=  0.

Dla wypadku B  niech rozpatrywany samolot ma obcią 
żenie 90 kg/m 2 co jest obciążeniem  bardzo dużem, je d 
nak dość często spotykanem przy nowoczesnych sam olo
tach kom unikacyjnych, bom bow ych i innych. Zatem p o 
wierzchnia nośna naszego samolotu wyniesie teraz:

1800
90

=  20 m2

W spółczynnik  oporów  szkodliw ych: 

fx Cx _  0,6
F ~~ 20

Profil ten sam co poprzednio zatem mamy:

0,03, 100 Cx =  3,00

V  =  4
1

— 4 / 9 0  r7-~
1 Cy 1 Cy

1 38

I Cy- y  r  x . y  r ^ y

M oc potrzebną do lotu w yliczam y z równania:

1 „  ^ V 3 Cx V 3
T N =     Cy F ------ =  -
1 16 65 60

Poniższa tabelka pod a je  nam te przeliczenia:

i° 17,5 16 14,5 11,5 8,6 5,7 2,7 —  0,2 —  3,1

Cx 21.3 18,3 15.87 12,81 10,6 8,56 6,94 5,6 4,85

Cy 1,207 1,215 1,20 1,14 1.067 0,974 0,857 0,741 0,589

V  m/sek. 31,5 31,2 31,6 33,3 35,6 39 43,7 51,25 64,4

V  km/g. 112 112 114 120 128 140 158 184 232

V 3 (m/sek.) 31250 30370 31550 36920 45100 59300 83450 134500 267000

M oc potrzeb 
na do lotu

V)N

95 78 67,5 60,5 63 55 54,5 58 83 skrzydło

15 15 18,5 18,5 23 29,5 42 67,5 133 O pory
szkodliw e

110 93 83 79 80 84.5 96,5 125,5 216 Suma

W ykres Nr. 5 pod a je  nam krzywą m ocy potrzebnej do 
lotu w funkcji kąta natarcia, jako też krzywą m ocy roz- 
porządzalnej. M oc rozporządzalną w yznaczym y jak p o 
przednio. Obieramy •'] maks. — 0,78 dla V o =  280 
km /godz. Zatem otrzym ujem y:

Z tego wykresu widzim y odrazu, iż szybkość maksymal- 
V  =  304 km /godz. Szybkość podróżna zatem V o została 
dobrana jak poprzednio V o :=  0,88 V  maks. gdyż 
0,88 X 304 —. 270 km /godz. co jest b. bliskie szybkości 
280 km/g.

P rócz tego widzimy, iż największy nadmiar m ocy o d p o 
wiada w przybliżeniu kątowi 0° i wynosi ok o ło  276 MK. 
Zatem największa szybkość wznoszenia wyniesie:

75 • 276
w — ---------------- =  11,5 m /sek. (przy ziemi(

1800

i odpow iada szybkości poziom ej V  =  180 km /godz.
Teraz wykonujem y anaolgiczne przeliczenia dla auto

żyra. Na podstawie równań (13) obliczam y moc potrzeb
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i° 17,5 16 14,5 11,5 8,6 5,7 2,7 — 0,2 — 3,1 — 6,1

V  km/g. 113 112 114 120 128 140 158 184 232 3,65

v / v 0 0,404 0,4 0,408 0,43 0,457 0,5 0,565 0,656 0,825 1,3

y 0,56 0,56 0,57 0,61 0,64 0,695 0,76 0,85 0,95 0,85

1̂ 0.436 0,436 0,445 0,476 0,50 0,543 0,594 0,663 0,74 0,663

r] N rozp. 263 263 267 285 300 325 357 400 444 400

ną do lotu. Obciążenia pow ierzchni rotoru zakładam y 
równe p — 13,5 kg/m 2 co odpow iada wg. wykresu Nr. 1 
szybkości V =  275 km /godz. jako najkorzystniejszej dla 
danego obciążenia.

Poniższa tabelka pod a je  nam wyniki rachunku prow a
dzonego analogicznie jak dla poprzedniego przykładu.

W ykres Nr. 6 p od a je  nam krzywą m ocy potrzebnej do 
lotu w  funkcji szybkości oraz m oc rozporządzalną, ob li
czoną pon iżej.

Z wykresu tego w idzim y odrazu jak szybko ze w zro
stem szybkości rośnie moc potrzebna do pokonania op o 
rów  szkodliw ych w porównaniu do m ocy potrzebnej do 
pokonania oporów  rotoru.

M oc rozporządzalną obliczam y przyjm ując maks. =  
=  0,78 dla V o -  255 km zatem otrzym ujem y:

V  km/g.
M oc potrzebna do lotu MK. S U M A

KM.R otor O pory szkodliw e

20 325 0,092 325
50 199 1.35 200
75 174 4,5 178,5

100 167 10,8 177,8
125 168 21 189
150 174 36,4 210,4
175 185 57,6 242,6
200 200 86 286
250 235 168 403
275 256 224 480
300 282 289 571

Z wykresu tego w idzim y odrazu, iż V  maks. = : 272 
km /godz. zaś V  min. =  74 km /godz. na pełnym  gazie.
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V km/godz, 75 100 125 150 175 200 250 275 300

V  V„ 0,3 0,39 0,49 0,59 0.69 0,785 0,98 1,08 1,17

y 0,3 0,55 0,69 0,79 0.875 0,94 1.00 0,99 0.95

•9 0,235 0.43 *0.54 0,615 0,683 0,735 0,78 0,773 0.74

'<] N m oc rozporządz. 141 260 325 370 410 440 470 465 445

N ajwiększy nadmiar m ocy N = : 172 MK. i odpow iada 
szybkości ok. 180 km /godz. Szybkość wznoszenia się w y
niesie (przy ziemi)

75 • 172 
1800

=  7,2 m/sek.

mniejsza od takiejże szybkości samolotu. O m ożliw ości 
zrównania się tych szybkości pom ówim y później. Rys. 
Nr. 7 pod a je  nam zestawienie m ocy potrzebnej do lotu 
i m ocy rozporządzalnej dla samolotu i autożyra. Na p o d 
stawie tego wykresu mamy:

W idzim y zatem, iż szybkość maksymalna jest jeszcze 
nieco niższa niż dla analogicznego samolotu, jednak p o d 
czas gdy w pierwszym  przykładzie szybkość maksymal-

163
na autożyra w ynosiła — =  0,8 szybkości maksymal-

272
nej samolotu, obecnie ten stosunek wynosi —  =  0,9

304

czyli szybkość maksymalna autożyra jest ok oło  10%
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i slotami 300 115 70 11
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Na wykresie Nr. 8 mamy uwidocznioną m oc potrzebną 
do lotu dla samego rotoru oraz dla samego skrzydła, czy 
li odrzucam y opory  szkodliw e jako jednakow e i uzysku
jem y przez to m ożność przejrzystego porównania w yczy 
nów. K rzyw e te w ykreślono na podstaw ie tabeli na stro
nie 51, oraz tabelki dla autożyra na str. 52. W idzim y, iż 
obie krzyw e mają podobny charakter jednak krzywa m ocy 
rotoru leży w yżej i rów nocześnie przebieg jej jest mniej 
stromy, czyli że m oc potrzebna do lotu rośnie z szyb 
kością w olniej niż w  w ypadku normalnego skrzydła. 
M oc ta będzie rosła jeszcze w olniej, jeśli uprzytom niw- 
szy sobie, iż obciążenie rotoru, które zostało dobrane 
dla szybkości 275 km /godz. będziem y wraz ze wzrostem 
szybkości zw iększali odpow iednio, wg. wykresu Nr. 1. 
Tak w ięc dla szybkości n. p. 300 km /godz. n a jodp ow ied 
niejsze obciążenie wynosi p =  16 kg/m 2 (w naszym p rzy 
kładzie przyjęliśm y obciążenie 13,5 kg/m 2) dla szybko
ści 350 km /godz. p —  21,7 kg/m2 i t. d.

Poniższa tabela pod a je  nam najodpow iedniejsze ob 
ciążenia dla danej szybkości oraz m oc potrzebną do lo 
tu dla rotoru oraz dla porównania m oc potrzebną do lo 
tu dla stałego obciążenia p =  13,5 kg/m 2.

Tabelkę tą ob liczono wg. równania:

v)N =
Q
75

,___ p V 2
a / P +  b —  + 0 ^ =

Jeżeli opór profilu  śmigi jest dostatecznie m ały (co 
zw ykle ma m iejsce) to część rotoru otrzym uje od sił '  
aerodynam icznych w ięcej momentu obrotow ego, niż p o
trzeba do pokonania oporów  profilu.

Zatem rotu jący rotor autożyra, jeśli jego moment ob ro 
tow y jest równy zeru, pracuje częściow o jako śmigło.

Jednak teorja  śmigła nie daje się tutaj zastosować p o 
nieważ rotor pracu je przeważnie poza granicami w ażno
ści tej teorji.
G lauert (R&M  1026) i Lock (R&M  1014) określili cha- 
rakteryterystyczne krzyw e dla rotoru autożyra, poza gra
nicami ważności teorji śmigła, w zależności od dw óch 
param etrów ,,f“  i ,,F“ .

A by  rachunkowo uchw ycić pracę elementu śmigi u ży 
wają oni wzoru znalezionego na drodze dośw iadczalnej, 
określającego stosunek m iędzy ,,f‘ ‘ i ,,F".

Z teorji w irowej śmigła wynika, iż pole szybkości okre
ślone pierścieniam i o  prom ieniach r i (r +  dr) i dwoma 
płaszczyznam i położonem i bardzo blisko przed i za p łasz
czyzną śmigła— jest całkow icie określone, szybkością kąto
wą śmi „w " i przez średnią osiow ą składow ą szybkości 
Va —  na rozpatrywanym  pierścieniu.

T o przybliżenie bardzo dobrze zgadza się za w yjąt
kiem bezpośredniego sąsiedztwa końców  śmig.

M ożna z tego w yliczyć w ypadkow e siły na danym ele 
m encie śmigi.

V  km /godz, 250 275 300 350 400 450 500

P opt. kg/m 2 11,5 13,5 16 21,7 28,7 36,5 44,7 N ajkorzystniejsze
obciążen ie

M oc potrzebna do lotu 
Popt. 234 256 280 328 375 422 468 KM.

M oc potrzebna do lotu 
dla p =  13,5 kg/m 2 236 256 282 340 405 483 462 M K.

Z wykresu Nr. 8. w ykonanego na podstaw ie pow yższej 
tabelki w idzim y natychmiast, iż szybkość przy której r o 
tor autożyra zaczyna być korzystniejszy od  skrzydła 
obraca się w granicach od 400 do 450 km /godz. czyli jest 
to jak na razie dopiero, o ile chodzi o szybkość użytko
wą, rzeczą przyszłości. W id ać też wyraźnie korzyść o d 
pow iedniego doboru obciążenia pow ierzchniow ego ro to 
ru. Przy szybkości ok oło  400 km /godz. zaczyna już znikać 
przewaga skrzydła nad rotorem  a pow yżej 450 km/godz., 
mamy już zdecydow aną przewagę rotoru. Natomiast p o 
niżej 400 km/g. skrzydło w ykazuje przewagę i to tem 
większą im mniejszą jest m oc silnika i mniejsza szybkość 
samolotu. Przy słabym silniku (100 M K.) jak w idzieliśmy 
przewaga ta objaw ia się w szybkości okpło 20°/o.

3) Jedna z bardzo ważnych cech autożyra, które o d 
różnia je  zasadniczo od norm alnego samolotu, jest m oż
ność pionow ego lądowania a zatem m ożliw ość istnienia 
szybkości postępow ej przy lądowaniu równej zero. 

Zajm iem y się bliżej tym problem em :
Jak wiadom o rotor autożyra jest wiatrakiem obraca

jącym  się swobodnie p od  w pływem  w ypadkow ych  sił 
aerodynam icznych —  przy ruchu postępow ym  lub opada
jącym  całem maszyny.
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Oznaczm y przez dP  elementarną siłę nośną (ciągu) 
śmigi, zaś przez V szybkość postępow ą śmigi. W edług 
teorji pó l w irow ych mamy:

F =  (4 r .p  V l r )   oraz . . . (18)
a dr

—  = ( 1 —  F) . . . (19)
V

to równanie jest jednak ty lko tak długo ważne jak d łu 
go m ożliwe jest tworzenie się norm alnych strug p ow ie
trza.

Dla dostatecznie m ałych V a (dodatnie łub ujemne) 
równanie to przestaje obow iązyw ać.

Jednak w tym zakresie wyrażenie dla szybkości os io 
w ej V a znaleziono doświadczalnie.

Te dane dośw iadczalne (Lock i Glauert), które uzyska
no przez matematyczne interpretacje wyników badań nad 
śmigłami, posłu żyły  do wykreślenia krzyw ej em pirycz 
r.ej, która podaje  stosunek między l j f  i 1/F, przyczem :

j p  v 5
f =  ( 4 ' P v r ) T  =  ^ F • • • (20)

dr V-

gdzie f  i F  są współczynnikam i siły nośnej danego e le 
mentu w  odniesieniu do V  i V . W ykres Nr. 9.

Jeżeli (na wykr. 9) l j f  —  0 mamy wtedy V —  0 p od 
czas gdy 1/F osiąga wartość graniczną m iędzy 1'0 (p o 
dług teorji wirowej śmigła a 2'0 (według dośw iadczal
nych danych Glauerta).

Jeżeli 1/F rośnie poza tę granicę to V« i V mają znaki 
odw rotne i otrzym ujem y „stan wiru pieścieniow ego" aż do 
1/F =  0.

W tym  punkcie Va — 0, zaś l j f  osiąga określoną war
tość ( =  2 wg. Glauerta i Locka).

W g. doświadczeń Glauerta dane dla części dośw iad
czalnej krzywej są następujące:

1/F 0 0'25 0-5 0'75 1

l / f
/  2 ’80 1'08 0’80 0 60 0-50
\ 2 ’00 2'87 3.17 3-41 3'63

Obszar w którym pracuje rotor autożyra przy piono- 
wem opadaniu znajduje się przy 1/F  < ; 1. Dla rachunku
niezbędnem jest znać związek między /  i F  w m ożliw ie
prostej formie, w ygodnej do obliczeń.

B ardzo dobre przybliżenie do krzywej dośw iadczalnej 
znalezionej przez Glauerta daje równanie:

3 f2
(1 -  2f)2 =  — ..................................................(21)

F

Jednak dla naszych celów  dostatecznie dokładna b ę 
dzie forma:

3 f2
(1 -  2f)2 =  — ................................................. ( 22)

F2

(lin je kreskowane na wykresie 9-tym)
To równanie odznacza się dużą łatwością w użyciu. 
W g. równania 98 pracy cytowanej na początku n iniej

szego artykułu mamy:

o • 3
F =  — — ............................................................(23)

8 s3
gdzie g jest jak w iadom o „p ełnością" przekroju  i w yno
si od 0,2 do 0,04, o =  0,012 jest średnim oporem  p ro fi

lu śmigi zaś s =  j”| / 2 ° — *") j =  0,22 dla

D 2° (kąt zaklinowania śmig)
u szybk. osiow a prostop. do pow . rotoru

R ów nież: s =  — =  —;   — - - ;
coR szybkość obw odow a końca smig

Zatem mamy:
F =  70,4 g .................................................. (24)

czy li

3 0,2 0,1 0,07 0,05 0,04

F 14 7 4,9 3,5 2,8

1/F 0 0,0715 0,143 0,204 0,286 0,357

O dpow iednie f i l / f  znajdujemy z wykresu 9.

l / f 2 2,5 2,68 2,78 2,91 3,0

f 0,5 0,4 0,373 0,36 0,344 0,333
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Szybkość opadania pionow ego wynosi:

■= ]/~ ' 2 ff  =  /T T  =  2 J / T (25)

2
dla g =  0.2, { =  0,4 czyli w =  ' 7 = y p = 3 , 1 6  V p m/sek.

/  0,4

dla g =  0,04, f =  0,333 czy li w : 2 r ~/  p =
/ 0 , 333

3 ,4 6 / p m/sek.

G dyby rotor zachow yw ał się jak spadochron o tej sa
mej pow ierzchni natenczas i —  0,3 czyli otrzym alibyśm y

w =  /  p =  3,65 /  p m /sek. D okładniejsze ro z 

ważania teoretyczne prow adzą do wniosku, iż wartość 
„w “ dla rotoru autożyra można zm niejszyć w stosunku 
conajm niej 0,9 czyli ostatecznie

0,9 • 2 /  p - ~ =  =  1,8 /  p : t = f
1_

/ T (26)

W  praktyce jednak wartości te są jeszcze niższe i to 
dość znacznie, gdyż dochodzi do tego opór kadłuba, p ła 
szczyzn ogonow ych, podw ozia i t, d. prócz tego opór safe- 
go rotoru przy pionowem  opadania zda je  się być  w y ż
szy niż to w ypada z teoretycznych założeń. M ożna za 
tem z pewnością ustalić, iż praktyczna szybkośl p ion o
wego opadania wynosi ok oło  0,7 szybkości teoretycznej, 
podanej w równaniu 26,

Dane dośw iadczalne i teoretyczne dają  zatem miarę 
działania ham ującego opadającego rotoru. Jeżeli porów 
namy opór opadającego spadochronu do oporu opad a ją 
cego rotoru:

2 P
R2 lip  w 2

(27)

2 P
R! g p Cx

a ponieważ:
P 

R2 II

zatem: " - / / ć t - i / 1 i
dla Cx =  2 mamy w =  2,84 V p

(29)

to przekonam y się, iż opór ten dla pełnej p ły ty  (spado
chronu) wynosi

C =  1,2
zaś dla rotoru wartość ta obraca się w granicach 1,7 do 2,0,

W raw dzie Lock (R & M  885, 1923 r.) w swej pracy 
nad śmigłami o małym skoku dow odzi, iż opór śmigła, 
obracającego się przy mom encie obrotow ym  równym  ze
ru, jest równy oporow i płaskiej jednolitej i n ieprzepusz
czalnej p łyty, jednak późniejsze badania w ykazały n ie
praw dziw ość tego twierdzenie, co  przyznaje sam L ock w 
swej następnej pracy  (R & M  1014, 1925) .
G lauert (R & M  1111, 1926 r.) pod a je  dla rotoru autoży
ra wartość Cx — 2 opartą na fakcie, że średnia wartość 
dla f musi b yć mniejsza od 0,5 w odniesieniu do całej 
p łaszczyzny rotoru, czyli że przeciętnie kierunek prze
pływ u pow ietrza przez płaszczyznę rotoru skierowany 
jest w górę.

P rzyjm ując wartość Cx =  1,7 jako średnią praktycznie 
osiągalną dla rotoru, otrzym am y szybkość opadania:

(28)

dla Cx =  1,7 mamy w =  3,08 1 p

W artości te prawie dokładnie zgadzają się z w arto
ściami w yliczonym i z równania 26.

Dla naszego przykładu autożyra o słabej focy  otrzym a
my zatem szybkość opadania w  =  2,84 I 4,88 6,3 m/s.

(B ierzem y tu naumyślnie wartośćCx =  2 ponieważ przy 
pionow em  opadaniu znaczną rolę odgrywa opór pozosta
łych  części autożyra, jak kadłub i t. p.).

D la drugiego przykładu autożyra szybkiego będzie
my mieli:

w =  2,84 / l 3 , 5  =  10,4 m/sek.

Jak w idać szybkość ta jest już dość znaczna, jednak 
jest to szybkość opadania ściśle pionow o, co  rzadko się 
praktyku je .(do  lądowania normalnie schodzi się p ion o
wo jednak przed samą ziemią zm niejsza się kąt natarcia 
rotoru w prow adzając autożyro w lot ślizgowy, tak że sa
mo zetknięcie się z ziemią odbyw a się przy znacznie 
m niejszej szybkości p ionow ej. Pionowe zetknięcie się z  
ziemią praktykuje się jedynie w razie koniecznego lą 
dowania na niezmiernie małym terenie, przyczem  niedo- 
św iadczonefu pilotow i może grozić uszkodzenie pod w o
zia).

Istn iejące typy autożyra przy obciążeniach leżących  
w granicy 10 do 11 kg/m 2 w ykazują praktyczne szybko
ści pionow ego opadania ok oło  5 do 6 m.sek. co nie jest 
wartością zbyt dużą.

4. N ow e konstrukcje. Do niedawna autożyro p rzyp o 
minało normalny dolnopłat wolnoniosący, o m ałej pow ierz
chni nośnej, zaopatrzony w rotor, który um ocowany by ł 
sztywno na piram idzie, sterczącej w kadłubie.

A u tożyro które rozw inęło się w epoce gdy sam olot 
przedstaw iał już skończony i względnie do jrza ły  twór, z 
konieczności pod legało  przem ożnym  w pływom  tego ostat
niego w  swej rozw ojow ej ew olucji. D latego też pierwsza 
autożyra a nawet i późniejsze ich typy ew olucyjne zao
patrzone b y ły  w stery normalnego samolotu t. j. w sta
tecznik i ster kierunkowy, w statecznik i ster w ysokości 
oraz w lotki, które początkow o sterczały z obu boków  
kadłuba wysunięte na długich drążkach —  później zaś 
tw orzyły  ca łość z małym  płatem  nośnym, na podobień 
stwo normalnego sam olotu (Rys. 10). Sterowanie takiego 
autożyra w locie odbyw ało się analogicznie jak n orm al
nego samolotu, za pom ocą orczyka i drążka sterowego, 
podczas gdy rotor osadzony sztywno na piramidzie, w i
row ał sam oczynnie w  stałej (w przybliżeniu) p łaszczyź
nie, niezależnie od pochylenia całej maszyny. Sterowanie 
tego rodzaju  doskonale nadające się do norm alnego sa
molotu —  by ło  specjalnie niew ygodne dla autożyra —  
ze względu na konieczne cechy jego wyważenia i na 
małe szybkości lotu m ożliwe do uzyskania. W yważenia 
autożyra dokonyw ano w ten sposób, iż, jego środek cięż
kości znajdow ał się ok oło  50 do 100 mm z przodu, przed 
osią geom etryczną rotoru. W yw ażenie autożyra winno b y ć  
zarów no dynam iczne jak i statyczne. W yw ażenie dyna
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miczne, t. j. takie, które w ystępuje w locie, polega na 
rów nowadze sił aerodynam icznych rotoru i opierzenia 
poziom ego oraz ciężaru całego autożyra. W yważenie ta
kie łatwe do urzeczywistnienia podobne jest w zasadzie 
do wyważenia normalnego samolotu —  dając w czasie lotu 
pewną siłę (naogół ujemną) na opierzeniu poziomem , 
która wraz z ciężarem maszyny rów noważy się w yporem  
rotoru. Podobnie zrównoważone są i momenty około  
środka ciężkości.

O wiele trudniejsze do urzeczywistnienia jest w yw aże
nie statyczne —  konieczne podczas pionow ego opadania 
autożyra. Nie wystarcza tutaj sam fakt, iż rotor jako 
pow ierzchnia izolowana jest sam dla siebie płaszczyzną 
samostateczną —  gdyż wtedy środek ciężkości całej m a
szyny musiałby się stale znajdow ać na lin ji ciągu rotoru.

P odczas pionow ego opadania „p łaszczyzna" rotoru u- 
stawiona jest pod dużym kątem do poziomu. O tóż w y 
ważenie autożyra musi być tego rodzaju, by przy du 
żym  kącie natarcia oś ciągu rotoru przechodziła  przez 
środek ciężkości całej maszyny, da jąc w ten sposób rów 
nowagę statyczną. Tego rodzaju  sterowanie jakkolw iek 
pozw alało przy odpow iedniem  wyważeniu na bardzo stro
me opadanie, to jednak nie rozw iązyw ało sprawy samego 
sterowania, gdyż stery poziom e z pow odu bardzo małej 
szybkości, minimalnej, reagowały w olno i leniwie, m a
szyna podczas opadania była  mało sterowana. K ilku let
nie próby i doświadczenia zm ieniły zupełnie problem  ste
rowania autożyra, dzięki radykalnem u zerwaniu z sza
blonem  stosowanym na normalnych samolotach, co stało 
się jednak m ożliwe z pow odu samostatećzności pow ierz
chni rotoru.

M ianowicie odrzucono zupełnie stery kierunkowe, ste
ry w ysokości i lotki wraz z podtrzym ującym  je skrzydeł
kiem', jako zupełnie zbędne.

Pozostał jedynie statecznik pionow y i poziom y, oba 
um ocowane na stałe do kadłuba. Całkow ite sterowanie 
dokonuje się dzięki umieszczeniu całego rotoru przegibnie 
na szczycie piram idy (do której dotychczas by ł przym o
cow any sztywno) w ten sposób, iż m oże się on w ychylać 
na boki oraz do przodu i do tyłu (Rys. 11).

Sterowanie następuje zatem przez w ychylanie p łasz
czyzny rotoru na boki —  co zastępuje dawne w ychylenie

lotek i steru kierunkowego, wzgl. przez w ychylenie p ła 
szczyzny rotoru do przodu lub do tyłu, co zastępuje daw 
ne działanie steru głębokości.

To w ychylanie rotoru odbyw a się za pom ocą drążka 
sterowego, biegnącego w dół do kabiny pilota, od rotoru.

Zalety takiego sterowania są ogromne. K łów ną jego 
zaletą jest czu łość sterowania na wszystkich nawet n a j
m niejszych szybkościach, gdyż ruch obrotow y rotoru jest 
prawie jednostajny, niezależny od szybkości postępow ej, 
tak że sterowanie rotorem  m ożliwe jest nawet przy p io-

^ te r o u ic n ić
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nowem opadaniu autożyra. Również lot na bardzo m a
łych  szybkościach jest całkow icie um ożliwiony, tak że 
minimalna szybkość poziom a wynosi przeciętnie ok oło  
24 km /godz. Zwiększa to niepomiernie bezpieczeństwo 
w czasie lotu przy mglistej pogodzie i słabej w idoczno
ści, lub przy nisko leżących chmurach. W skutek małej 
szybkości można zawczasu zauważyć wszelkie przeszko
dy i w ybrać dogodne m iejsce lądowania.

Dalszą zaletą nowego sterowania jest znaczne u pro
szczenie samego sterowania i mechanizmu sterującego. 
W  czasie lotu pilot ma jedynie do czynienia z jednym  
drążkiem  sterowym, którym  całkow icie obsługuje ma
szynę w locie. Pewną kom plikację konstrukcji w yw o
łu je  konieczność pochylania rotoru we wszystkich k ie
runkach, jednak kom plikacja ta jest nieznaczna w obec 
olbrzym ich korzyści, jakie zapewnia.

Sama konstrukcja rotoru uległa również znacznej ew o
lucji. Jak widzim y na rys. 10 śmigi rotoru podw ieszone 
by ły  pierwotnie linkami, jakoteż p ołączone linkami m ię
dzy sobą, celem zapewnienia równom iernego ich odstę
pu. Obecnie oba rodzaje linek zostały skasowane, co 
znacznie zm niejszyło opory rotoru. Celem uniem ożliw ie
nia opadnięcia śmig po zatrzymaniu rotoru na ziemi, 
znajdują  się w głow icy  rotoru odpow iednie oporniki, zaś 
aby uniem ożliwić śmigom nadmierne wahanie się, w ich 
własnej płaszczyźnie obrotu, mamy na osi pionow ej obro
tu śmigi odpow iednie hamulce tarciowe (rys. 12).

Prócz tego śmigi urządzone są w ten sposób, iż z ła 
twością można je  składać do tyłu, co znakom icie ułatwia 
hangarowanie (Rys. 13).

Zawieszenie śmig musi być jak wiadom o z teorji, tego 
rodzaju, by umożliwić im swobone wychylanie się w g ó 
rę i w dół, prócz tego muszą śmigi posiadać —  jak w y 
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kazała praktyka —  pewną swobodę w ychylania się w 
swej własnej płaszczyźnie obrotu.

O dleg łość m iędzy osią obrotu rotoru a sworzniem p o 
ziomym, dookoła  którego waha się śmiga w górę i w dół 
winna być jaknajm niejsza.

Oś sworznia pionow ego natomiast, dookoła  którego 
śmiga porusza się w swej płaszczyźnie obrotu winna być 
w pewnem  oddaleniu od osi rotoru, tak by siła odśrod 
kow a śmigi miała pewien moment w  stosunku do tej osi,

Rys. 13.

by utrzymać śmigę w jej własnem względnem  położeniu 
w płaszczyźnie obrotu.

G dyby oś sworznia pionow ego leżała zbyt blisko osi ro 
toru, śmiga byłaby niestateczna w swej własnej p ła 
szczyźnie obrotu, gdyby leżała zbyt daleko, to siły i m o
menty gnące działające na śmigę rosłyby zbytnio.

O dleg łość ta zależy w dużym  stopniu od w ielkości ma
szyny, ciężaru śmigi, ilości obrotów  rotoru i waha się w 
dość szerokich granicach od 80 do 250 mm.

Śmigi rotoru muszą być wzajemnie doskonale i d o 
kładnie wyważone.

Ponieważ osie poziom e, ok oło  których śmigi wahają 
w górę i w dół nie leżą na osi obrotu rotoru, a w ychyla 
nie śmig są różne w zależności od ich położenia kątow e
go w płaszczyźnie obrotu —  przeto siły odśrodkow e śmig 
nie przecinają  się na osi geom etrycznej rotoru lecz tw o
rzą parę sił starającą się nachylić całą maszynę do rze

czywistej osi obrotu rotoru (nie geom etrycznej). Śmigi 
zatem tworzą w przestrzeni stożek, którego oś nie jest 
zgodna z osią geom etryczną rotoru, a para sił, o której 
była  mowa pow yżej, daje t. zw. moment centryfugalny, 
którego wyważenie praktykuje się w ten sposób, iż oś 
geom etryczną rotoru nachyla się nieco w odpow iednim  
kierunku (ok. 2° do 2,5°) lub przesuwa się nieco w bok, 
lub wreszcie stosuje się oba te sposoby równocześnie i to 
w ten sposób, iż nachylona geom etryczna oś rotoru prze
cina płaszczyznę sym etrji kadłuba w płaszczyźnie um o
cowania śmig.

R otor zaopatrzony jest zawsze w hamulec sterowany 
przez pilota, celem  um ożliwienia mu zahamowania roto
ru zaraz po wylądowaniu. N ow oczesne maszyny mają 
rozruch rotoru w prost od  silnika za pom ocą przeniesie 
nia wałkiem  kółkam i zębatymi i sprzętem. Start takiej 
maszyny jest znacznie krótszy i stromy. Rys. 14 poka-
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żuje nam wnętrze kabiny pilota. O rczyk w locie nieuży
wany, służy do sterowania kółka ogonow ego na ziemi. 
Po lewej ręce pilota mamy dwie dźwignie, przednią do 
napędu hamulca kół i tylnią napędzającą jednocześnie 
sprzęgło wału rozruchow ego rotoru oraz hamulec rotoru. 
Prócz tego mamy tam rączkę luzującą jednocześnie ha
mulec k ó ł i w yłączającą  sprzęgło wałka rozruchowego 
rotoru. Rączkę tę uruchamiamy po osiągnięciu przez ro 
tor przepisanych obrotów , bezpośrednio przed startem. 
Z prawej strony pilota mamy rączki napędu klapek kom 
pensacyjnych  statecznika pionow ego i poziom ego. B ez

R stjS - { 5

pośrednio przed pilotem  znajduje się drążek sterowy, 
biegnący od rotoru. Drążek ten w czasie startu należy 
unieruchomić, do czego służy specjalny zatrzask. O kaza
ło się to potrzebne celem uniem ożliwienia gwałtownych 
ruchów rotoru przy starcie.

Rys. 15 przedstawia nowoczesne autożyro C. 30 w trzech 
rzutach, zaś rys. 16 charakterystyczną konstrukcję ogona 
tej maszyny, pozbawionej zupełnie sterów i zaopatrzonej 
jedynie w stateczniki. K onstrukcja kadłuba i stateczni
ków  jak w idzim y spawana z rur stalowych.

Charakterystyki autożyra C. 30 są następujące:

W ym iary.

Średnica rotoru ...................... ........................................11,28 m
Całkowita w ysokość ........................................3,36 ,,
Całkowita długość . ........................................ 6,01 „
Rozstęp k ó ł  2,74 ,,
R ozpiętość statecznika poziom ego . . . .  3,10 ,,.
D ługość ze złożonem i ś m ig a m i 7,20 ,,
R ozpiętość złożonych  ś m i g  3,05 ,,

Pow ierzchnie.
Powierzchnia całkow ita rotoru . . . .  100 m-
Powierzchnia trzech śmig 3 X 1,45 =  . . . 4,35 m-

zatem o =  0,0435 

Powierzchnia statecznika poziom ego . . . 1,45 m-
Powierzchnia obu zagiętych końców  statecznika 0,84 m- 
Powierzchnia statecznika pionow ego górnego . 1,20 m-
Powierzchnia statecznika pionow ego dolnego . 0,38 m"

Ciężary.
Sam olot p u s t y ..............................................................  553 kg
Załoga (dw óch l u d z i ) ................................................... 150 „
Benzyna ...................................................................... 80 ,,
0 1 i w a ..............................................................  . . 14,5 „
B a g a ż ......................................................  . . .  18,5 „

Ciężar całkow ity w l o c i e ....................................... 815 kg

W y czy n y  w locie  (z silnikiem G enet-M ajor 140 M K ' 
2200 obr.).

Szybkość maksymalna lotu poziom ego . 180 km /godz
Szybkość p o d r ó ż n a .......................................155 km/godz.
Szybkość minimalna ...........................................23,5 „
Szybkość lądowania ................................................ 0 ,,
D ługość s t a r t u ..............................................................15 m
D ługoś wybiegu przy lądowaniu . . . .  O m  
Szybkość wznoszenia się przy ziemi . . 3,8 m/sek.
Pułap p r a k t y c z n y ..............................................4 000 m

Jak widać maszyna ta odznacza się dobrą szybkością 
jak na 140-to konny silnik (bez cowlinga) oraz w łaściw o
ściami w zakresie startu i lądowania jakoteż minimalnej 
szybkości, daleko w ykraczającym i poza m ożliw ości n or
m alnego samolotu.

Rys. 17 pokazuje nam fotografję  tego autożyra w locie.
B ardzo ważnym postępem w konstrukcji autożyra było 

um ożliwienie zapuszczania rotoru od  silnika. R otor p o 
chłaniając przy zapuszczaniu m ały ułamek m ocy silnika, 
m oże być w czasie ok oło  20 lub 30 sekund rozruszany na 
obroty pozw alające najkorzystniejszy start. Um ożliwia 
to szybki i krótki start, co jest rzeczą bardzo ważną dla
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tego typu maszyny. Zalety jakie da ją  ostatnio w prow a
dzone ulepszenia do konstrukcji autożyra są jak w idzim y 
znaczne i dalsza ew olucja  w tym kierunku ząpewni w cią 
gu kilku najbliższych lat potężny rozw ój tego rodzaju  
m aszyn latających. U lepszenia te są niewątpliw ie n a j
hardziej doniosłe od czasu zastąpienia sztywno um ocow a
nych śmig rotoru, śmigami zawieszonym i na przegubach. 
Jednak  dopiero zastosowanie przegubow ego umocowania 
całego rotoru (przeguby śmig pozosta ły  oczyw iście jak 
poprzednio) skierow ało rozw ój autożyra na w łaściw e tory.

Poniżej podajem y zalety i w ady rotoru sztywno zam o
cow anego na piram idzie.

Do zalet należy:
1) Zanulowanie efektu żyroskopow ego, dzięki przegib- 

nemu um ocowaniu śmig.

2) Siła nośna co do swego kierunku jest prawie zgodna 
z osią rotoru i przechodzi przez stały punkt na tejże osi.

3) Dla wszelkich zmian chw ilow ych szybkości pow ie
trza i zmian kąta natarcia, odpow iednia zmiana środka 
parcia  pow oduje  powstawanie momentu stabilizacyjne
go —  co czyni rotor samostatecznym w swej p łaszczyź
n ie obrotu i to w jednakim  stopniu dla wszystkich p ła 
szczyzn  przechodzących  przez jego oś.

4) Chw ilow y wzrost wyporu (wskutek gw ałtownych u- 
derzeń powietrza) jest ledw ie odczuw alny dla załogi. 
Ilość obrotów  rotoru zostaje bowiem stała, śmigi jednak 
unoszą się w górę, przyjm ując miękko uderzenia, a ten 
ruch śmig zm niejsza automatycznie ich kąt natarcia, a 
zatem i nośność. R otor jest zatem pewnego rodzaju  ela- 
stycznem  zawieszeniem maszyny w powietrzu i daje sa
m oregulu jącą się siłę nośną.

5) A utożyro, praktycznie biorąc, nie podlega waha
niom ok o ło  osi poprzecznej ani podłużnej. Ruchy około  
środka ciężkości są natychmiast am ortyzowane przez ro 
tor. W brew  rozpow szechnionej wśród laików opinji, nie 
podlega  autożyro ruchom wahadłowym  w czasie lotu.

6) Co do w ytrzym ałości to można dokładnie w yzna
czy ć  rachunkiem siły w śmigach rotoru, jakoteż chw ilo
w e siły działa jące na rotor przy brutalnem sterowaniu.

7) Śmigi rotoru będące w ogólności skrzydłam i b iją cy 
mi (ruch złożony  z ruchu obrotow ego po tw orzącej stożka 
z ruchem postępow ym ) dają  w rzeczyw istości prawie sta
łą  ilość obrotów  (w granicach 10%) dla wszystkich szyb
kości lotu. Ilość obrotów  wzrasta przy małym  kącie na
tarcia (duże szybkości) poniew aż wzrasta ruch b iją cy  
śmig.

D o wad sztywnego zawieszenia rotoru należy za liczyć:
8) Skuteczność sterów jest zależna od szybkości p o 

stępowej maszyny, tak że na m ałych szybkościach dzia
łanie sterów by ło  przy maszynach tego typu niezmiernie 
słabe i nie pozw alało w yzyskać dostatecznie m ożliw ości 
rotoru.

9) Nie m ożna b y ło  zbytnio zadrzeć maszyny, co jest 
koniecznem  dla krótkiego startu, przez co rozbieg był 
znacznie dłuższy.

10) Start i lądowanie b y ło  dość delikatne przy gw ał
townym  wietrze, z pow odu dużych kątów natarcia ro to 
ru w zględem  ziemi.

R otor zawieszony przegibnie, zachow ując w szystkie  
dodatnie strony poprzedniego, nie posiada jego dawnych 
wad.

Opierzenie poziom e ze względu na samą równowagę 
podłużną okazało się zbędne, jednak zachowane zostało 
ono w now ych konstrukcjach, w  form ie statecznika, by 
zanulow ać własną niestateczność kadłuba.

Rów nież zniesiony został ster kierunkowy, pozostaw io
no jedynie statecznik pionow y. Całe sterowanie zostało 
przeto znakom icie uproszczone, a wszelkie b łęd y  odp a
dają  automatycznie. Sterowanie bezpośrednie daje zaw 
sze popraw ny wiraż, autożyro przybiera automatycznie 
pożądane pochylenie i na odw rót nie można pochylić  
aparatu na bok bez jednoczesnego wykonania wirażu.

G łów ną zaletą sterowania bezpośredniego (rotorem ) 
jest jego całkow ita niezależność od  szybkości, albowiem  
moment w odniesieniu do środka ciężkości maszyny jest 
równy iloczynow i z ciężarem aparatu, od leg łości punktu 
wychyleń rotoru od  środka ciężkości razy sinus kąta w y
chylenia. Dla tego samego w ychylenia drąka sterowego 
otrzym ujem y zawsze ten sam efekt bez względu na szyb
kość postępową, nawet gdy ta szybkość jest równa zeru, 
czyli podczas opadania pionowego.

Przy starcie nadaje się rotorow i duży kąt natarcia w 
stosunku do kadłuba dzięki czemu można uzyskać kąt 
odpow iadający  najm niejszej szybkości, co skraca d łu 
gość toczenia się do kilku metrów.

Podczas lotu odrzuty na drążek sterowy są bardzo ma
łe  i można je  zanulować za pom ocą regulowanych sprę
żyn, co umożliwia puszczenie drążka sterowego w czasie 
lotu, na jakiejkolw iek szybkości. W  nowych maszynach 
moment obrotow y silnika kom penzuje się za pom ocą o d 
miennego nastawienia obu połów ek statecznika poziom e
go, jednej w dół, drugiej w górę. W  locie  bezsilnikowym  
(opadanie) ustawienie to nie przeszkadza poniew aż w tedy 
właśnie szybkość jest bardzo mała. Bezpośrednie stero
wanie daje też znaczną korzyść konstrukcyjną, przez u l
żenie całej maszyny, zm niejszenie kom plikacji i znaczne 
zm niejszenie oporów  (brak skrzydeł z lotkam i). R ów 
nież w idoczność uzyskujem y dzięki temu sterowaniu d o 
skonałą, tak w górę jak i w  dół.
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P rzyjrzy jm y się jeszcze na koniec temu czego można 
spodziew ać się od  autożyra w przyszłości —  na dalszej 
drodze jego rozw oju, nie zapom inając przytem , iż auto
żyro nieledwie w yszło ze swej epoki dośw iadczalnej i 
stan jego należałoby raczej porów nać do stanu norm al
nego płatow ca z przed w ojny.

W yniki dotychczas osiągnięte są już niezmiernie za 
chęca jące na przyszłość, nawet jeżeli pom iniemy tak za- 
sodniczą sprawę jak bezpieczeństw o lotu i m ożność p io 
nowego opadania.

Z drugiej strony jak już wykazaliśm y istnieje zupełnie 
realna m ożliw ość zbudowania szybkiego autożyra, a ma
szyna tego typu, której szybkość ma przekroczyć 300 
km /godz. jest w A n glji w trakcie budowy.

Prócz tego jest obecnie w opracowaniu i przygotow a
niu konstrukcyjnem  nowe niezmiernie doniosłe ulepsze
nie autożyra m ające mu um ożliwić „p ion ow y " start. M ia
nowicie przy pom ocy bardzo prostego urządzenia będzie 
można nadać rotorow i podczas rozruchu, ilość obrotów  
znacznie większą niż ta, jaka jest normalnie potrzebna 
do lotu (startu). Następnie tak nagromadzoną energję 
zużyje się na podniesienie całej maszyny pionow o w g ó 
rę, na przestrzeni zaledw ie kilku metrów. Podczas tego 
wznoszenia się, autożyro p cd  w pływem  ciągu śmigła na
bierze szybkości poziom ej i rozpoczn ie normalny lot. Nie 
potrzeba chyba wskazywać, jak niezmiernie doniosłem  
będzie rozwiązanie tego problem u. Na p rzyszłość nie 
ty lko pionow e lądowanie, ale i start z dowolnego m iejsca  
„ pionow o"  w górą będzie m ożliw y  —  a z tą chwilą zisz
czą się marzenia wielu, wielu ludzi, autożyro stanie się 
sam olotem  dla w szystkich i każdy człow iek  będzie mógł 
łatwo i bez trudu przypiąć sobie skrzydła Icara.

5. W nioski —  przydatność do celów  w ojskow ych.
Zreasumujm y nasze dotychczasow e rozważania i w y 

ciągnijm y z nich odpow iednie wnioski. Na podstaw ie te
go co zostało już powiedziane możem y ustalić.

1) W  obecnym  stanie rozw oju  autożyra możliwem  jest 
zbudowanie maszyny, której szybkość poziom a byłaby 
tylko ok oło  10°/o mniejsza od szybkości analogicznego 
samolotu.

2) M ożliwem  jest w przyszłości osiągnięcie dla auto- 
zyra szybkości tych samych i większych niż dla sam olo
tu, dzięki stosunkowo wolnemu wzrostowi oporów  rotoru 
z szybkością. Szybkość, przy której autożyro zaczyna 
przew yższać normalny samolot obraca się w granicach 
około  420 do 450 km /godz.

3) Minimalna szybkość lotu poziom ego, obecnie istnie
jących typów  wynosi ok o ło  23 do 28 km /godz., co ogrom 
nie ułatwia podchodzenie do ziemi.

M ożliw e jest opadanie ściśle pionow e, przyczem  
szybkość opadania proporcjonalna jest do drugiego pier
wiastka -z obciążenia pow ierzchniow ego i waha się dla 
obecnie istniejących typów, w granicach 4 do 6 m/sek.

5) M ożliw ość pionow ego startu —  w przyszłości, co 
urn tżliwi szerokie zastosowanie autożyra jako środka k o 
munikacji.

6) Ponieważ maksymalna „finesse' występuje dla auto- 
zyra przy maksymalnej szybkości (co nigdy nie ma m iej
sca w normalnym sam olocie), szybkość wznoszenia się 
jest dla autożyra mniejsza niż dla analogicznego samo

lotu, jakkolw iek kąt toru wznoszenia się jest znacznie 
stromszy.

8) Łatwość pilotażu —  nie ma niebezpieczeństwa b łęd 
nego pilotażu.

9) M ożność lądowania na bardzo m ałych terenach.
10) W skutek znacznego uproszczenia konstrukcji, dz ię

ki zastosowaniu bezpośredniego sterowania, ciężar pustej 
maszyny jest ok oło  20 do 30"/o mniejszy od ciężaru ana
logicznego samolotu, przyczem  cena jest niższa.

11) Łatwość hangarowania z pow odu m ożności bardzo 
szybkiego składania śmig rotoru.

Pod względem w ojskow o-taktycznym :
12) N iem ożność wykonywania niektórych akrobacji, 

jak korkociąg, ślizg na bok i innych związanych z utra
tą szybkości.

13) N ierozwiązany dotychczas i bardzo trudny problem  
obstrzału w górę.

14) Doskonała w idoczność w górę i w dó ł jakoteż bar
dzo dobra zwrotność.

W nioski jakie m ożnaby wysnuć z pow yższego dadzą 
się streścić jak następuje:

A utożyro w obecnym  swym stanie nadaje się do nie
których celów  w ojskow ych, przyczem  jest rzeczą pewną, 
iż zajmie ono w krótce należne mu m iejsce obok norm al
nego samolotu. Manewry w A n glji wykazały, iż autożyro 
znakom icie nadaje się jako sam olot łącznikow y i obser
w acyjny. Pozw ala ono dow ódzcy oddziału  w ciągu kilku 
minut zdać sobie sprawę z natury terenu, z sytuacji 
w ojsk  w łasnych i n ieprzyjacielskich —  a częstokroć może 
służyć do regulacji ognia artylerji. Dla marynarki auto
żyro służy doskonale jako ochrona transportów, odn a j
duje i n iszczy miny podw odne , trcpi łodzie podw odne. 
S łuży jako łącznik m iędzy lądem a okrętem i t. p.

O m ożliw ościach użycia autożyra dla celów  w ojskow ych  
pisze gen. Niessel (b. francuski minister lotnictwa) w cza
sopiśmie L A ir z dn. 1 stycz. 35 r. (Le com bat ae'rien —  
les applications des appareils m odernes), co następuje:

„S am oloty łącznikow e winny być lekkie, zwrotne z s il
nikami o średniej m ocy, m ogące lądow ać prawie w szę
dzie, by zapewnić łączność m iędzy szefami sztabów wzgl. 
oddziałam i, których łączność lądowa byłaby trudna lub 
niemożliwa. Sam oloty te latałyby nisko, zaś ich obroną 
na wypadek ataku byłoby  szybkie lądowanie przedtem  
nim atak taki m ógłby być wykonany. A utożyro z pew 
nością pow ołane jest do tego, by oddać w tej dziedzinie 
w ielkie usługi, jak to już ma m iejsce w A n g lji" .

G łos ten francuskiego generała jest bardzo charakte
rystyczny i dow odzi, iż na zachodzie kwestja użycia auto- 
yra dla celów  w ojskow ych jest poważnie brana w rachu
bę i już częściow o urzeczywistniona.

D oskonale nadaje się autożyro również jako samolot 
transportowy lub sanitarny —  zapewniający rannym ma
ksimum w ygody i bezpieczeństwa.

6) Zakończenie.

W  krótkim rzucie oka przebiegliśm y obecny stan roz
w oju autożyra zanalizowaliśmy jego m ożliw ości w porów 
naniu do normalnego samolotu, oraz wskazaliśmy drogi, 
po których rozw ój autożyra p ó jd z ie  w przyszłości. Na 
zakończenie należy zw rócić uwagę na jeszcze jedną o l
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brzymią dziedzinę m ożliw ości autożyra, dziedzinę, w 
której będzie ono miało w bliskiej już przyszłości nie
wątpliwie najw ięcej do pow iedzenia, t. j, dziedzinę w ła 
sności prywatnej w lotnictw ie, turystyka, sport wreszcie 
szkolenie..

W  dziedzinie tej autożyro dzięki swym olbrzym im  za 
letom, jak bezpieczeństwo i pew ność lotu, m ożność p io 
nowego startu i opadania, m ożność rozwinięcia bardzo

małej szybkości, wreszcie łatw ość pilotażu, taniość i ła t 
w ość utrzymania, odegra niewątpliw ie pierw szorzędną 
rolę i stanie się w krótkim  czasie popularną maszyną dla 
,,szarego człow ieka".

Dzień, w którym  się to stanie będzie nowym  tryum fem  
techniki. W  dniu tym można będzie pow iedzieć, że  jak  
bracia W right przyp ięli skrzydła  ludzkości, tak Juan de 
la Cierua przypią ł je  pojedyńczem u  człow iekow i.

Inż. KAZIMIERZ KAMIENOBRODZKI.

Sam oczynny regulator ciśnienia ładowania 
na silniku Jupiter F VII

Silnik Jupiter F V II jest zaopatrzony w sprężar
kę, której głównem  zadaniem jest zapobieganie spadkowi 
m ocy silnika w lotach na w ysokościach  nie przekracza
jących  t. zw. w ysokości nom inalnej, która dla silnika 
Jupiter F VII w ynosi 2750 m. ponad poziom em  morza.

Silnik, który na w ysokości 2750 m. rozw ija m oc ok oło  
490 KM., może na ziemi dać m oc znacznie większą. P rze
prow adzone próby i pom iary w ykazały, że silnik Jupi
ter F  V II m oże rozwinąć przy ziemi przy pełnem  otw ar
ciu przepustnicy i na m aksym alnych obrotach m oc ok oło  
720 KM. Jednak takie obciążenie silnika jest dla niego 
jeżeli nie wprost zabójcze, to w każdym  razie w ielce 
szkodliwe. Silnik skonstruowany na 490 KM  nie może 
bez uszczerbku dla siebie rozw ijać m ocy o 50%) większej 
od przepisanej. W idzim y więc, że koniecznem  jest ogra
niczenie rozw ijanej przez silnik m ocy w lotach poniżej 
w ysokości nominalnej.

Sam oczynny regulator ciśnienia ładowania mieszanki 
ma właśnie za zadanie ograniczanie maksymalnej m ocy 
silnika w lotach na w ysokościach  niższych od nom inalnej; 
spełn iając to zadanie w yręcza w swoim zakresie pilota, 
który musi przy silnikach niezaopatrzonych w regulator 
—  stale obserw ow ać manometr ciśnienia ładowania 
i uważać, żeby nie przekroczyć t. zw. nominalnego ci - 
śnienia ładowania, które dla silnika Jupiter F VII w y 
nosi —  34 gr/cm 2, co odpow iada bezwzględnem u ciśnie
niu ładowania 735 mm. Hg.

B iorąc pod uwagę fakt, że obow iązki i zadania pilota 
w locie są niesłychanie wielkie, łatwo ocenim y wartość 
i znaczenie sam oczynnego regulatora, który zwalnia p i
lota od  czuwania nad grożącem  niebezpieczeństwem prze
ciążenia silnika przy starcie i w 1 lotach na m ałych w yso
kościach.

Jednakże z drugiej strony, musimy dobrze zdawać so
bie sprawę z tego, że:

1. regulator jest mechanizmem bardzo czułym , ale 
i wrażliwym,

2. dzia ła jąc wprost na przepustnicę gaźnika wpływa 
bezpośrednio i bardzo silnie na pracę simika,

3. regulator jest w naszem lotnictwie mechanizmem je 
szcze bardzo m łodym .

W yżej przytoczone w zględy skłaniają mnie do opisa
nia na tern m iejscu konstrukcji regulatora oraz zasady 
je  go działania, przyczem  zw rócę szczególną uwagę na 
m ożliwe niew łaściw ości lub defekty w pracy, przyczyny 
ich powstania oraz sposoby usunięcia.

Przypuszczam , że opis taki przyczyni się do dok ładne
go poznania konstrukcji regulatora, poznanie zaś me
chanizmu, szczególnie jego słabych puntków, ułatwi ob 
sługę, zapobiegnie wielu m ożliwym  defektom , ułatwi o d 
szukanie 'i usunięcie usterek a w efekcie końcowym  
zwiększy zaufanie pilota do tego mechanizmu, który ra
zem z nim na płatow cu będzie sam oczynnie w spółp raco
wać w kontrolowaniu pracy silnika.

D okładny opis konstrukcji oraz zasady działania regu
latora, znajdą Czyteln icy w Przeglądzie Lotniczym  r. 
1931 Nr. 2 str. 128 i nast.

K orzystając z w yżej wym ienionego opisu, przytoczę 
tylko pobieżnie głów ne elem enty konstrukcyjne regu
latora (patrz rys. 1).

M embrana (1) w kształcie sprężystego mieszka jest 
umieszczona w cylindrycznym  korpusie (2) połączonym  
dwoma przewodam i (3 i 4) z kom orą sprężarki. M em bra
na jest połączona ze śrubą nastawczą (5) ustalającą p o 
łożenie membrany w korpusie oraz ze suwakiem steru ją
cym (6) przesuw ającym  się w  prow adnicy (7). Przez 
szczeliny prow adnicy i podtoczenia na suwaku, dostaje 
się smar pod  ciśnieniem pom py oliwnej do cylindra (8) 
regulatora i przesuwa tłok (9) do góry lub ku dołow i, 
zależnie od położenia  suwaka i kierunku przepływ u 
smaru (p. rys, 2).

Ruch tłoka przenosi się przy pom ocy w odzika (10) 
i małego korbow odu (11) na cięgło połączone pośrednio 
z manetką pilota oraz z przepustnicą. T łok  zaopatrzony 
iest u góry w zderzak (12) ograniczający ruch tłoka 
ku górze, a tem samem ograniczający przym knięcie prze
pustnicy w yw ołane ruchem regulatora.

Przy pom ocy śruby nastawczej i przeciwnakrętek usta
lamy takie położenie membrany, żeby występy suwaka 
przysłaniały całkow icie obie szczeliny prow adnicy (przez 
które smar dostaje się z prow adnicy do cylindra lub o d 
wrotnie) wtenczas, gdy w korpusie regulatora panuje n o
minalne ciśnienie ładowania.
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Specjalny manometr ciśnienia ładowania um ieszczony 
na każdym  płatow cu w skazuje nam stale panujące w sil
niku ciśnienie ładowania i przy pom ocy tego manometru 
możemy w każdej chwili spraw dzić praw idłow ość dzia
łania regulatora.

Rys. 2 przedstawia trzy rozmaite położenia układu 
dźwigni przepustnicy gaźnika oraz odpow iadające im p o 
łożenia suwaka i tłoka regulatora.

Rys. 2b. P ilot ustawił manetkę na „p ełny gaz", prze
niknięta, ciśnienie ładowania niższe od nominalnego, 
membrana w ydłużona, suwak przesunięty w lewo, tłok 
w dolnem  krańcowem  położeniu.

Rys. 2b. P ilot ustawił manetkę na „pełny  gaz" prze- 
pustnica na chwilę otw orzyła  się, ciśnienie ładowania 
wzrosło na krótką chwilę ponad nominalne, membrana 
została zgniecioną, suwak przesunięty w prawo, przepływ  
smaru w kierunku wskazanym strzałkami podnosi tłok  
ku górze. T łok  podnosząc się przym yka przepustnicę i 
ustala ją w reszcie w  położeniu odpow iadającem  nom i
nalnemu ciśnieniu ładowania. Ta p ozycja  jest przed
stawiona na rys. 2c; suwak w położeniu  centralnym 
przemyka obie szczeliny prow adnicy łączące z cylindrem  
regulatora. W  miarę wznoszenia się samolotu ku górze 
ciśnienie ładowania zm niejszałoby się, jednak membrana 
nieco tylko w ydłużyw szy się spow oduje znowu przepływ  
smaru i przesunięcie tłoka ku dołow i, a w ięc większe 
otwarcie przepustnicy, przez co ciśnienie ładowania zno
wu wzrośnie do nominalnego, przy którem suwak przy 
słoni szczeliny doprow adzające i odprow adzające smar. 
Położenie suwaka i tłoka przedstawione na rys. 1 o d p o 
wiada następującym  warunkom: lot na w ysokości nom i
nalnej, ciśnienie ładowania nominalne, manetka na „p e ł
ny gaz", pełne otwarcie przepustnicy. D opiero po prze
kroczeniu w ysokości nominalnej sprężarka nie m oże dać 
nawet przy pełnem otwarciu przepustnicy nominalnego

ciśnienia ładowania; membrana będzie stale nieco w ydłu 
żona, smar będzie dop ływ ać na górną stronę tłoka w 
skraj nem dolnem położeniu. Ruch manetki pilota prze
nosi się na przepustnicę bez wpływu regulatora.

Regulator jest mechanizmem bardzo czułym . Dla zo 
brazowania tego podam  tylko dwie cyfry : zmiana ciśnie
nia ładowania o 4 gr/cm 2 w yw ołu je ugięcie się lub w y
dłużenie membrany o m niej-w ięcej 0,05 mm, zaś przesu
nięcie suwaka o 0,05 mm wystarcza do przesunięcia t ło 
ka z jednego skrajnego położenia  w drugie. Mim o tak 
w ielkiej czułości membrany, nie możem y wym agać od 
regulatora stuprocentowej dokładności. T olerancje w y 
konaw cze wym iarów prow adnicy i suwaka oraz sztyw 
ności membrany mogą w dobrze wykonanym  regulatorze 
w yw ołać różnicę nominalnego ciśnienia ładowania, u trzy

mywanego przez regulator w granicach i  2 gr/cm -. J e 
żeliby różnice odczytów  przekraczały tę w ielkość to na
leży odszukać i usunąć usterkę.

Znajom ość słabych stron regulatora w niejednym  w y
padku zapobiegnie usterkom w pracy, a w każdym  w y
padku wadliw ego działania regulatora ułatwi odszuka
nie i usunięcie przeszkody. M ając te w zględy na uwa
dze, podaję  kilka charakterystycznych . objaw ów  w adli
wego działania regulatora, pow od y oraz sposoby usunię
cia tych defektów.

W szystkie niżej przytoczone objaw y wadliwego dzia
łania regulatora są zaczerpnięte z praktyki.

Pozornie wielka ilość i różnorodność m ożliwych uste
rek nie jest w rzeczyw istości tak groźną, jakby m ogło się 
w ydaw ać. W ielogodzinne próby przeprow adzone w w y
twórni oraz umiejętna obsługa silnika na płatow cu zap o
biega prawie całkow icie jakim kolwiek niewłaściwościom  
działania regulatora. Sam regulator nie wymaga żadnych 
dodatkow ych zabiegów obsługi, natomiast reaguje gw ał
townie w razie nieprzestrzegania ogólnych  przepisów  ob 
sługi silnika.

W A D L IW E  D ZIA Ł A N IE  R E G U L A T O R A .

Objawy. Pow ody. Sposoby usunięcia.

I. Regulator nie utrzym uje w ła 
ściwego ciśnienia ładowania, lecz 
nieco za wysokie lub za niskie.

N ieszczelność przew odów  łączą 
cych regulator lub manometr ze 
sprężarką lub smar w przew odzie 
manometru lub zgniecenie i zm ia
na elastyczności membrany w yw o
łane strzałami w gaźniku (nie
w łaściw e używanie poprawki w y 
sokościow ej), lub rozregulowanie 
regulatora (przez kręcenie śruby 
nastawczej rys. 1— 5).

Sprawdzenie szczelności złączy i 
przew odów . Przedm uchanie prze
w odów  manometru.

II.. Ciśnienie ładowania waha się 
niejednostajnie w dużych granicach 
(do kilkudziesięciu gr/cm 2).

Luz w połączeniu membrany z 
suwakiem (rys. 1— 11).

Usunięcie luzu przez założenie 
nowego grubszego kołeczka.

III. Po otwarciu manetki na 
„p ełny gaz" regulator pom ału 
przym yka przepustnicę.

Zanieczyszczenie, zatkanie prze
w odów  doprow adzających  lub o d 
prow adzających  smar z regulatora, 
duże opory ruchu (tarcie) w czę
ściach łączących  tłok regulatora z 
przepustnicą.

Przeczyszczenie przew odów  sma
rowych, sprawdzenie wzajem nego 
dopasowania części łączących  tłok 
regulatora z przepustnicą.
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O bjaw y. Pow ody. Sposoby usunięcia.

IV. Przy ciśnieniu ładow ania nie 
w iele różniącem  się od  nom inalne
go, regulator zaczyna szybko o- 
tw ierać i przym ykać przepustnicę, 
iloś obrotów  silnika ulega szybkim 
zmianom. O bjaw  niebezpieczny dla 
silnika, ze względu na duże przy 
śpieszenia w mechanizmie napędu 
sprężarki.

Za duże tarcie suwaka w p ro 
wadnicy w yw ołane przez:

a) Za ciasne dopasowanie suwa
ka w prow adnicy (m ożliwe tylko 
w nowych n iew ypróbow anych re
gulatorach).

b) Za niską temperaturę smaru.
c) Zanieczyszczenie smaru.
d) U szkodzenie powierzchni su

waka lub prowadnicy.

Odpow iednie luźne dopasowanie 
suwaka i prowadnicy, utrzym yw a
nie przepisanej temperatury sma
ru, częste sprawdzanie i czyszcze
nie filtrów  smaru.

Jeżeli to zjaw isko wystąpi w lo 
cie, należy gaz nieco przym knąć, 
a silnik natychmiast się uspokoi.

V. O bjaw y podobne do opisa
nych pod  IV  z tą różnicą, że ruchy 
tłoka regulatora i przepustnicy są 
bardzo gwałtowne. Dla silnika bar
dzo niebezpieczne.

Zacinanie się krawędzi w ystę
pów  suwaka o kraw ędzie szczelin 
prow adnicy, w yw ołane skrzyw ie
niem suwaka, lub uszkodzeniem  
krawędzi suwaka lub prowadnicy.

B ardzo delikatne w ygładzenie 
krawędzi, dotarcie suwaka do pro
wadnicy, ewentualnie w razie p o 
trzeby wymiana suwaka. W  locie 
postąpić jak w p. IV.

VI. Regulator w ogóle nie p rzy 
m yka przepustnicy.

Zatarcie się w odzika (wysunię
cie się sw orznia wodzika) lub za 
tarcie się suwaka w prowadnicy.

D opasowanie i dotarcie części 
mechanizmu w spółpracujących  ze 
sobą.

V II. Regulator zanadto p rzy 
m yka przepustnicę i nie pozwala 
na osiągnięcie nom inalnego ciśnie
nia ładowania.

Powietrze dostało się do środka 
membrany lub zatarcie suwaka w 
prowadnicy.

W ym iana membrany, pozatem  jak 
p. VI.

TADEUSZ KOŹBIAŁ

Przyczynek do obliczenia dźwigarów sosnowych
Praktyczne stosowanie teorji trapezow ego rozkładu na

p rężeń  w drew nianych dźwigarach zginanych, op racow a 
nej przez inż. J. N aleszkiew icza (spraw ozdanie I.B . T, L- 
zeszy t 2 (14) r. 1934), u łatwione przez opracow an ie za 
wartych w e wspom nianym  zeszycie nom ogram ćw , m oże 
u lec dalszemu uproszczeniu, w przypadku belek  giętych

bez udziału sił pod łużnych  (dźw igary w olnonośne), przez 
za łożenie w ytrzym ałości drewna na ściskanie i rozc ią 
ganie.

D olna granica w ytrzym ałości dla drewna sosnow ego, 
w edług w ym agań I, B, T. L,, w ynosi dla rozciągania R r =  
900 kg/cm -, dla ściskania R c =  — 400 kg/cm -.

Ze schematu rozkładu naprężeń dla belki pełnej (rys. 1) 
w ynika:

~ 2  R c R r 

~ ( R - R CY 

m (R r — R c)

R r ~

0,426

0,6154

Łatwo stąd zauw ażyć, że pole Fr =  F c . Temu rów nież 
warunkow i muszą odp ow iadać grubości pasów  dźwigara 
skrzynkow ego (rys, 2). Dla or < 2 m  —  n grubość pasa 
ściskanego w yniesie:

or (R r +  o?)

2 R c

zaś dla S , > 2 m  —  n w yniesie:

=  1 -f- or —  2 m
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Suma grubości pasów  będzie  wskaźnikiem  w ypełnienia 
dźwigara

A =  °r +  3C

W skaźnik dopuszczalnego momentu gnącego dla dane
go przekroju  (wym iar naprężenia) wyniesie:

W  -  M  -  '
~  b ■ H * ~ ° r ' V ( ś r ) r — —  o'c ' Gc(śr)

gdzie ozn acza  średnie naprężenia, zaś r —  odleg łość 
m iędzy w ypadkow em i naprężeń w pasach.

W ykresy na rys, 3 przedstawiają najkorzystniejszy sto
sunek grubości pasów  do w ysokości dźwigara dla danego 
wskaźnika w ypełnienia, oraz w ie lk ość wskaźnika m om en
tu gnącego, zaś tabela pozw ala w ykonać w ykresy w d o 
godnej skali.

R yj. 3.

W ykresy na rys. 3 ułatwiają znakom icie pracę przy 
projektow aniu  dźw igarów .

Konstruktor, rozporządzając wykresem  mar. momentów 
gnących oraz założonym  gabarytem dźwigara, (rys. 4) 

M
w yznacza SM

b H
~ jako funkcję rozp iętości L, poczem

z wykresu SM =  f(A) odczytu je  A, or i 3C, które pom no
żone przez odpow iadającą  danemu przekrojow i w ysokość 
H  dźwigara, dają już rzeczyw iste grubości pasów  dźw i
gara, odpow iadające b e lce  o rów nom iernej wytrzym ałości.

W  przypadku, gdy na dany przekrój dźwigara mogą 
działać mom enty M t lub M-,, przyczem  ]M; i >  M 2\, oraz 
M 2 wygina belkę w przeciw nym  niż M t kierunku, należy 
po zaprojektowaniu przekroju  dla M, spraw dzić pas roz
ciągany przekroju  na M v  Jeżeli dla M-, w ypada

ur (AT,)

(rys. 5) należy grubość tego pasa zw iększyć do potrze
bnej w ysokości.

Rys. 5

O czyw iście  w takim dźw igarze tylko pas ściskany b ę 
dzie w ytrzym ałościow o najlepiej w ykorzystany, ale p o 
zw oli to uniknąć przedw czesnego rozwarstwienia w pasie 
ściskanym , a tern samem obniżenia  w ytrzym ałości dźw i
gara,

Celem w yznaczenia odkształceń dźwigara o ca łkow icie  
wykorzystanej w ytrzym ałości pasów , należy w prow adzić 
do rachunku zamiast w ielkość zastępczą az , która w y-
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A 0,1 0,2 0,3 0.4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0

Sr 0,032 0,064 0,101 0,139 0,180 0,225 0,276 0.326 0,376 0,426

0,068 0,136 0,199 0,261 0,320 0,375 0,424 0,474 0.524 0,574

9); 25,33 48,45 68,40 85,04 98,32 107,85 113,20 116,54 117,62 117,95

ZYGMUNT FABIERKIEWICZ.

Dobór głównych wymiarów płata ze „Slotami”
Przekład z Tiechniki W ozdusznago Fłota, Nr. 4, 1934 r.

Inż. A . 1. Sutugin.

1. W ybór profilu skrzydła  p rzy  stosowaniu slotów  i klap.

Obecnie coraz częściej, a w przyszłości z reguły, będzie 
się stosować sloty i klapy. O czywistą rzeczą jest, że sto
sując te urządzenia, będzie się k ład ło  głów ny nacisk na 
otrzym anie m ożliwie najw iększego efektu aerodynam icz
nego, przy m ożliwie prostej, celow ej i niedrogiej kon 
strukcji samych klap i slotów  oraz urządzeń do ich ste
rowania. G łów nym  celem  stosowania slotów  i klap jest 
osiągnięcie jaknajm niejszej szybkości lądowania, oraz 
stateczności poprzecznej przy m ałych szybkościach; przy 
szybkościach norm alnych sloty nie pracuję. W niosek 
jaki stąd wyciągam y jest taki, że stosując sloty, profil 
skrzydła dobieram y tak jak dla skrzydła normalnego, a 
m ianowicie: staramy się aby by ło  dobre położenie i prze
kroje dźwigarów, dobre w łasności aerodynam iczne —  
dobre finesse, m ały opór, duże Cy  max i umiarkowana 
wędrówka środka parcia.

Przystępując do wyboru profilu  dla skrzydła ze slota
mi, konstruktor musi zw rócić baczną uwagę na jego sta
ranny dobór, ze względu na cały szereg trudności natury 
aerodynam icznej. N iniejszy artykuł ma za zadanie p o 
dać część dośw iadczeń przerobionych  w pracowniach za 
granicznych na pow yższy temat.

Otrzymanie dobrych  wyników, przy stosowaniu slotów 
i klap głównie zależy: od kształtu obrysa skrzydła, od 
rozpiętości i cięciw y slotów  i klap, od ich położenia  w 
stanie otwartym, oraz w m niejszym znacznie stopniu, od 
obrysu klap. Zarówno profil slotów  jak i profil skrzyd
ła, praw dopodobnie, ma bardzo m ały w pływ  na końcow y

efekt. W  tablicy 1 (patrz rys. A ) podane są wyniki 
dmuchań prostokątnych skrzydeł o różnych profilach, ze 
slotami na całej rozpiętości. Przyczem  położen ie  slotów  
odpow iada największem u efektow i w stosunku do zw ięk
szenia Cy  max
TABLICA 1 Wpływ zasadniczego profilu na wzrost Cy max zastosowa

niu slotu wzdłuż całej rozpiętości.
„Czoło-

**) „Kąt czołowy" odpowiada kątowi pomiędzy stycznemi do krawę- 
dzi natarcia profilu zasadniczego pod slotem.

TABLICA 2 Wpływ cięciwy slotu na Cy max płata.

Wymiary
konstrukcyjne

Współrzędne slotu 
podpowiadające Cymax

Dane 
z dmuchań

(patrz 
rys. A)

Cięciwa
slotu
w %

Kąt
<yo a * c%

c 100 
a

X
ot
e

>>
u

Xcaa>-
CJ<1

Xrt
>- > o  * <1

io

2. W pływ  rozpiętości i położen ia  slotów  autom atycz- 
nych na w yniki aerodynam iczne piata.

Jest to drugie pytanie, na które trzeba sobie odpow ie
dzieć, chcąc otrzym ać maximalny skutek zmniejszenia 
szybkości lądowania.

Na rys, 1 podane są rezultaty dośw iadczeń C A G I z 
modelem, o profilu  P -II-b , przy rozpiętości slotów— 100°/o; 
75°/(i; 50°/o i 25°/o rozpiętości płata. Z wykresu widać,
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70̂ M-a(su)

(ć/larkY if)
P-fj-b

939 co-t̂v HP(M)

,

S5G—.:— —

raj ̂8 M'l2efaSS)
Zr^—- -

A

że, aby otrzym ać maximalny skutek, potrzeba dać sloty 
w zdłuż całej rozpiętości płata, gdyż nieznaczne przerwy 
pow odują  zm niejszenie w pływ u slotu na C,, max, Jeżeli 
chodzi o przerw y w slotach na skutek konieczności kon 
strukcyjnych (w dolnopłacie kadłub, silniki na skrzyd
łach i t. p .) , to okazuje się, że nie m ają one d ecyd u ją ce 
go wpływu.

W ym iary slotów C v max A Cy max

Płat ze slotem w zdłuż całej
rozpiętości 0.98 —

Płat z kadłubem  (przerwa
w slocie  8 ,9% 0,95 -  3 ,06%

Płat z przerwami ogólnej
długości 31.14% 0,76 - 2 2 ,5  %

Jeżeli sloty mają zadanie powiększenia stateczności 
poprzecznej przy m ałych szybkościach, to daje się je  
tylko na końcach płata. Takie sloty nie w pływ ają  na 

W  konstrukcji są w ygodne, gdyż pra-w ielkość C,y  max.
cują autom atycznie i mogą być dlatego zastosowane do

•5.3^/w -s^  / m u

J■ M ii i

Na rys. 2 podany jest szkic m odelu o trapezowym  ob 
rysie płata ze slotami. M odel ten by ł dmuchany bez 
przerw w slotach i z przerwami, jak pokazano na rysun
ku. Doświadczenia dały następujące wyniki.

Przy długości slotów  69'Vo rozpiętości płata, obniżenie 
Cy  max w yn iosło  A Cy  max =  —  0,22, t. j. —  22,5°/<>. 
Jeżeli teraz porównać te rezultaty z badaniam i nad p ro 
filem P -II-b , to z wykresu rys. 1 dostajem y,"że przy d łu 
gości slotu równej 69n/o , A Cy  =  0.34 —  0.31 =  0.205, 
t. j. prawie zupełną zgodność rezultatów.

U l a

dow olnego, już istniejącego samolotu. M ożna je zrobić 
z cienkiej blachy przylegającej do krawędzi natarcia 
(tep ostatni sposób zdaje się, że okaże się bardziej sku-
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tecznym  niż slot zrobiony w kształcie skrzydełka). W  
w ypadku stosowania ty lko końcow ych  slotów  pow stają 
dwa pytania:

1) Jakiej rozpiętości winny być sloty.
2) W  którem  m iejscu należy je  umieszczać.
Na rys. 3 dany jest szkic płata z profilem  R A  F 28 z 

końcowem i slotami różnej rozpiętości i rożnem m iejscem  
ich ustawienia w zdłuż rozpiętości płata. Na rys. 4 p od a 
ne są rezultaty dmuchań. W idać, że Cy max płata ze 
slotami, praktycznie nie powiększa się w odniesieniu do 
profilu  w yjściow ego. Zaś w ielkość C„ max poza k ry 
tycznym  kątem natarcia, albo pozosta je  stałą, albo posia 
da tendencję do nieznacznego powiększenia się, dla ką
tów  natarcia 2 razy w iększych, niż dla profilu  w y jścio 
wego. S loty o rozp iętości 16,7 i 22,2%  L okazały się n a j
bardziej skutecznemi przy ustawieniu ich na 6,95%  od 
końców  płata. Po przesunięciu ich do końca płata oka-

od leg łości na 3 %  rozpiętości płata od końca, aby otrzy
mać najlepszy skutek. Rozpatrzm y teraz pracę płata z 
końcow em i slotami. Fakt, że płat zaopatrzony w koń
cow e sloty nie da je  w yraźnego powiększenia Cy mai 
a tylko po osiągnięciu krytycznego kąta natarcia, nie
znacznie pow iększa Cy w stosunku do płata bez slotów , 
tłom aczym y w  następujący sposób.

Środkow a część płata, nie posiadająca slotów  p rzy  
przejściu  przez krytyczny kąt natarcia, zasadniczego p ro 
filu, traci siłę nośną, natomiast końce płata, przez o t
w arcie slotów  nadal ją  zachow ują. W obec tego zależ
nie od  skuteczności końcow ych  slotów  płat, jako całość, 
albo m oże zw iększyć siłę nośną, albo ją  zachowywać, 
lub też n ieco pow iększyć poza krytyczny kąt natarcia 
zasadniczego profilu  płata (rys. 4).

r~ - “ i t r

• 7
r -V -£ N H

t i
! V

—
U . ,  i .. i i i  i'i n 1 1 li..

-0 -1 -x • % •
ć ■ 0, fyAwuL wr/bUuc voVjiU%j.(A. iyjoetJ. hyoLrAu-

i  krobtiu ^ APljS *■ u - C. 'Ośli

3 A  V J  c t l t o n .  A A ’ - / o r / u A '^ -

o t r t i .  SVOtłź<.ŁKflX. - y j c  t ł J o i ,  W  s ł o t o i- 1  .

Na rys. 5 pokazany jest rozkład Cy w zdłuż rozp ięto
ści płata z profilem  R A F  28 i końcowem i slotami ogó l
nej d ługości 40%  rozpiętości płata, dla kąta natarcia 
i =  19°.

Na rys. 6 pokazany jest rozkład odchylenia strug 
w zdłuż rozpiętości dla tego samego modelu. Zarówno

zały się mniej skuteczne: slot o rozpiętości 16,7% na 
wszystkich kątach natarcia, a slot rozpiętości 22,2%  do 
kąta natarcia 23°. Dalsze badania w ykazały, że przy sto
sowaniu slotów  na końcach płata należy je ustawiać w

* V O w * »• ^  • *» •* “ •
&. i\oUaoJ. oAJn^Łti»’ra. S-tru^ wlJlu*. *£ yfld^toŁcż.

w ielkość Cy i odchylenie strug by ły  przeliczone metodą 
Fage (F ejdż) (R SM , 806).

Na rys. 7 podane jest Cy — f (i) dla A =  6 i A =  co  
z którego w idać, że zastosowanie slotów  będzie racjonal- 
nem tylko dla tych kątów  natarcia, dla których u nor
m alnego płata  zaczyna się oderwanie i Cy — f  (i) traci 
proporcjonalność. D la naszego wypadku praca slotów  
winna się zaczynać dla kąta i =  12° przy A =  6, a dla 
kąta i —  8,5° przy A =  co.

A by  określić m iejsca na końcach płatach, gdzie nale
ży um ieścić sloty zanalizujm y wykres 6-ty. W ykres ten 
daje nam odchylen ie strug za płatem  przy kącie natarcia 
i =  19°. O dchylenie strug wynosi dla tego kąta



Nr. 2 WIADOMOŚCI TECHNICZNE LOTNICTW A 71

manie krzywej C y —  f  (i) tym dłuższe powinny być slo
ty, aby otrzym ać dobrą stateczność poprzeczną na m a
łych  prędkościach.

Sprawdzenie wym iarów slotów  należy robić przy p o 
m ocy badań modelu na autorotację. Jeżeli przy dośw iad
czeniach model daje zahamowanie wym uszonych drgań 
do kątów natarcia 30 35°, można być pewnym o d o 
brych rezultatach płatowca. Inż. Lachman proponuje na
stępującą metodę do określenia długości końcow ych s lo
tów. W prow adzając oznaczenia:

5  —  C y  całkow ity w spółczynnik siły nośnej całego 
płatow ca ze slotami,

Sc  —  Cyc  w spółczynnik średniej części płata bez 
slotów,

S / e  —  Cyk w spółczynnik końcow ych części płata ze 
slotami;

,  e -  C y S  —  Cyc Scm ożem y napisać L yk  =------ -----------------
Sk

stąd m ając krzywą Cy  =  f (i) i Cyc'- =  f  (i) można w y . 
kreślić krzywą Cyc — f [ i ) ,  z kształtu której można (jak 
wskazało doświadczenie) w yciągnąć wnioski o tern czy zo 
stała dobrze dobrana długość slotów. Na rys. 8 i 9 w ykreś
lone są krzywe Cyk =  f  (i) dla dwuch różnych profili i 
różnych długości slotów. Krzywa Cyc — f (i) na rys. 8 ma 
bardziej strome przegięcie na krytycznym  kącie natarcia, 
niż analogiczna krzywa normalnego profilu  (rys. 9), wsku
tek czego, pom im o długich slotów, o dużej cięciwie, krzy
wa Cyk  =  f (i) także otrzym uje przegięcie (nie statecz
ność); gdy tymczasem dla piata (rys. 9) krzywa

s =  19" —  8,5° — 10,5" (patrz rys. 7). Punkt ten od p o
wiada 0,06 p ołow y rozpiętości płata, czyli 3°/o całej roz
piętości.

tłu  5-tc>$t»uvi<•

3 . V / *  1/

Cyk =  f (i) idzie płynnie do góry. Przy badaniach m o
delu na autorotację okazało się, że istnieje niestateczność 
poprzeczna, akurat dla kątów  natarcia, odpow iadających  
punktowi przegięcia krzywej Cyk =c f (i).

Oczywistem  jest, że dla punktów leżących bliżej koń 
ca płata sloty , są niepotrzebne, gdyż odchylenia strug są 
większe niż 10,5° i końce płata pracują  na kątach na
tarcia, odpow iadających  proporcjonaln iej zmianie 
Cy — f (i') profilu  zasadniczego, t. j. m niejszych —  niż 
odpow iadający punktowi przecięcia się krzyw ych Cy  
profilu  zasadniczego i profilu  ze slotem (rys. 7). Należy 
dodać, że rachunek, na zasadzie którego b y ły  obliczone 
w ielkości dla wykresu 5 i 6'°, był potw ierdzony dmucha- 
niami.

D ługość slotów  określało się dotychczas na zasadzie 
intuicji lub też doświadczeń, przeprow adzonych  wprost 
na płatowcu. Z tej małej ilości danych, które zostały 
przytoczone, widać, że długość slotów  zależy jedynie od 
kształtu krzywej Cy — i  (i) pow yżej krytycznego kąta 
natarcia, profilu  zasadniczego. Im bardziej jest ostre zała-
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D oświadczenie teoretyczne zostało przeniesione dla te 
go wypadku na sam olot i całkow icie zostało potw ierdzo
ne, dopiero po zwiększeniu długości slotów, niestatecz- 
ność znikła.

W istniejących  już samolotach końcow e sloty posiada
ją długość 14-t- 25°/o rozpiętości płata, co potw ierdza się, 
że dla każdego wypadku należy indywidualnie określić 
długość slotów . Określenie długości slotów  nie pow in 
no się odbyw ać na oko, gdyż w w ypadku jeśli slot o t
wiera za wcześnie, potrzeba odgiąć jego kraw ędź spływu, 
aby utw orzyć szczelinę m iędzy slotem a profilem  płata, 
a to pow oduje ogólny spadek Cy  oraz pow iększenie Cx 
płata przy slocie zamkniętym.

Kąty natarcia i szybkości, przy których sloty nie p o 
winny się otwierać, znajdują się w tym przedziale, w 
którym  samolot robi wiraże. Jeżeli w ięc sloty otworzą 
się podczas wirażu, to pow odują  zwiększenie czasu w i
rażu, a zatem zm niejszają zw rotność samolotu.

3. K szta łt końców  płata i ich w pływ  na aerodynam iczne 
w łasności płata ze slotami.

Zastosowanie końcow ych slotów  w celu zwiększenia 
poprzecznej stateczności, często prow adziło  do u jem 
nych rezultatów. Przyczyna podobnego zjawiska leżała 
w znacznej mierze od niewłaściwego obrysu końca płata. 
Na rys. 10 i 11 podane są w ykresy rozkładu Cy  i od ch y 

lenia strug w zdłuż rozpiętości płata, otrzymane z rachun
ku, dla obrysu prostokątnego z normalnym profilem  
R A F  28, dla kątów natarcia i = 10'' i i —  19°.

Z porównania tych wykresów, z wykresem  5 i 6, na 
których podane są te same w ielkości ty lko dla płata ze 
slotami, wynika, że zmiana rozkładu Cv i s dla profilu  
zasadniczego z obrysem prostokątnym płata, jest analo
giczna do zmiany Cy i z płata, ze slotami. W idać, że 
końce zw ykłego płata o obrysie prostokątnym na skutek 
dużych odchyleń  strug za płatem, nie przechodzą poza 
krytyczny kąt natarcia, gdy tymczasem na średniej czę
ści płata już zaczyna się oderwanie strug. Tem zjaw i
skiem tłom aczy się, praw dopodobnie, lepsza stateczność 
poprzeczna, płata prostokątnego w porównaniu z płata
mi o obrysie zaokrąglonym  lub eliptycznym , w których 
oderwanie następuje jednocześnie na całej rozpiętości. 
W ynika stąd wniosek, że skrzydła z zaokrąglonym i koń 
cami, pom imo że same przez się, dają złą stateczność p o 
przeczną na m ałych prędkościach, ale jeszcze nie p o 
zw alają należycie umieścić slotów, aby ją usunąć.

Stosowanie slotów  końcow ych na skrzydłach, z zao
krąglonym i końcami lub też zm niejszojącą się cięciwą, 
nie ma sensu, gdyż będą one mało skuteczne. P róby w 
iocie płatow ca ,,Parnall P eto" dow iodły, że zupełnie nie
w ielkie odchylenie od  prostokątnego obrysu płata, w p ły 
wa b. znacznie na poprzeczną stateczność i sterowność 
(rys. 12). Jednocześnie by ły  przeprow adzone badania 
na dwuch płatow cach  o sześciu kom binacjach płatów.
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1 —  R A F  15 płat bez slotów  z zaokrągl. końcami,
2 —  „  płat ze slotami, z zaokrągl. końcami,
3 —  R A F  31 płat bez slotów  z zaokrągl. końcami,
4 —  ,, płat ze slotami, z zaokrągl. końcami,
5 —  „  płat bez slotów  z prostokąt, końcami,
6 —  ,, płat ze slotami, z prostokąt, końcami.

Sloty by ły  ty lko na górnych płatach przyczem  dla pro
filu R A F  15 sloty b y ły  na całej rozpiętości, a długość 
końcow ych —  była równa 20a/o rozpiętości płata. B alda
chim by ł bez slotów . W yniki badań samolotu z profilem  
R A F  31 by ły  następujące:
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1. Skrzydło bez slotów, końce zaokrąglone: oderw a
nie strug następowało przy szybk. 102,5 km /godz. ze śliz
giem na lewe skrzydło,

2. Skrzydło bez slotów , końce prostokątne: sterow 
ność zachowała się do szybk, 99 km/'godz. i tendencja do 
ślizgu znikła.

3. Skrzydło ze slotami, końce prostokątne: oderwanie 
strug nastąpiło przy szybk. 95,2 km /godz., samolot prze
chodził w lot nurkowy.

Bardzo ciekawym  zjawiskiem  w tych doświadczeniach 
jest to, że początkow o po zastosowaniu slotów nie otrzy
mano żadnych skutków i wszystkie zjawiska by ły  takie 
same jak przy skrzydle bez slotów , i dodatkow o w za
kresie kątów natarcia od 5 - f  10° sam olot na skutek 
okresow ych odkryć i zam knięć slotów, tracił stateczność 
poprzeczną. W  locie  odnosiło się wrażenie, że lot od b y 
wa się w bardzo burzliwem powietrzu.

W yniki lotów  ze skrzydłem  o profilu  R A F  15 są na
stępujące:

1. Skrzydło bez slotów , końce zaokrąglone: oderw a
nie strug następowało przy szybk. 106,5 km /godz., następ
nie —  ślizg na lewe skrzydło.

2. Skrzydło ze slotami, końce zaokrąglone —  oderw a
nie strug następowało przy szybkości 97 km /godz., ten
dencja ślizgu znikła —  sam olot przechodził w lot nur
kowy.

U
z c y Profil. Typ płata Kształt koń

ców  płata

Strata p o 
przecznej 

sterow ności 
przy szyb.

1 0.635 RA F 31 ze slotami prostokątne 95 2 km/g.

2
0.62 

0.656 ’ „ 15 >< zaokrąglone 97.0 „

3 0,612 „ 31 ff <• 97,0 „

4 0.582 „ 31 bez slot. prostokątne 99.0 „

5 — „ 31 M zaokrąglone 102.5 „

6 0.508 „ 15
. .

■ 106.5 „

rys. 13. Punkt A  był w spólny dla wszystkich dośw iad
czeń, których było cztery. C ięciwy slotu miały wym iary 
12, 12, 16 i 20°/o cięciw y piata. Krzywa odgranicza ją 
ca slot od reszty profilu  była parabolą, która w pkt. B 
miała wspólną styczną z profilem . Kąt <|> byl kątem jaki 
tw orzyły styczne w punkcie A  do profilu  i paraboli.

Otrzymane w ten sposób profile  slotów, ich w ielkości

Z tych wyników widać dobroć skrzydeł z obrysem p ro 
stokątnym zarówno ze slotami jak i bez, w porównaniu 
ze skrzydłam i o obrysie zaokrąglonym .

4. W p ływ  cięciw y slotu na jeg o  w łasności aerodyna
miczne.

W ybór profilu slotu i zarysu profilu pod slotem .
N ajbardziej w yczerpującym  materjałem w tej dziedzi

nie badań, nad slotami, jest praca p. Uszakowa p. t. 
„W p ływ  wym iarów slotu na pracę skrzydła". W  tej pra
cy jako zasadniczy profil był wzięty M -12 — 12%. Bada
nia byty przeprowadzane przy pom ocy całego szeregu 
dmuchań m odelu o wymiarach 750 X 150 mm, przy szyb
kości wiatru 33 -r- 34 m/sek. Sloty by ły  zrobione według

charakterystyczne oraz wyniki dmuchań są podane w 
tab. 2 i rys. A . Podczas dmuchań były  przyjęte 4 kom bi
nacje w spółrzędnych a i 6, wyrażone w %  cięciwy 
skrzydła:

c  =  
a —

1.
2.
3. —  a —
4. —  a —

3,33%  
8,0 % 

10 % 
13,33%

2,67%
3,67%
5,33%
5,33%

**) Cv =  0.656 otrzymano przy dodatkowym  ob cią 
żeniu ogona.

W spółrzędna c była  dobrana do tych kom binacji w y 
miarów a i b tak, aby slot by ł najbardziej skuteczny.

Z tablicy 2 w idzim y, że przy jednakow ej lin ji rozgra
niczającej slot od  płata, jednakow ym  kącie 41 i tym sa
mym profilu  zasadniczym  otrzym ujem y:

1. Powiększenia C v max przy zwiększaniu cięciw y 
slotu.

2. Przy powiększeniu cięciw y slotu, odpow iadający 
C „ max otrzym ujem y przy w iększych znaczeniach w spół
rzędnej a.

Robione doświadczenia nie określiły granicy, do k tó 
rej należałoby pow iększyć cięciw ę z punktu widzenia sku
teczności slotu. Z punktu widzenia konstrukcyjnego i 
w ytrzym ałościow ego, w praktyce, nie spotykam y w ięk
szych w ielkości cięciw y slotu jak 2 0%  cięciw y płata. 
Obecnie, zazwyczaj przy dwu lub w ielodźw igarow ych 
skrzydłach, cięciwa slotu, jest ograniczona odległością  
brzegu natarcia od przedniego dźwigaru, gdyż pow iększe
nie cięciw y slotu odbyłoby się kosztem zmniejszenia w y 
sokości dźwigara, a to dla profilu  cienkich i średnich 
grubości jest niemożliwem.

Następną trudnością, ograniczającą w ielkość cięciw y 
slotu, jest trudność jego skonstruowania odpow iednio 
m ocnym  i sztywnym, przy nieznacznej grubości profilu
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samego slotu, a dość dużych jego obciążeniach; ok oło  
15 -h  20%  obciążenia bieżącego skrzydła.

P odany w tablicy 2 Cy  max dla slotu z cięciw ą równą 
2 0%  i a =  13,33% jest taki sam jak dla slotu o  cięciw ie 
16%  ty lko dla tego, że w ytrzym ałość okuć wysięgników 
nie pozw alała na większe wychylenie. Na zasadzie p o 
w yższych  uwag, widzimy, że  przy powiększaniu cięciw y 
slotu, w celu otrzym ania maxim. skutku, należy również 
pow iększać w ielkość „a ", t. j. od leg łość slotu od płata 
w  stanie otwartym. O bydw a te warunki pow iększają cię 
żar mechanizmu slotów.
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Dla jednej i tej samej cięciw y slotu, w ielkość „a "  jak 
w idać z rys. 14, nie posiada decydu jącego znaczenia. 
C v max m oże być otrzym any w jego optym alnej granicy, 
drogą zm niejszenia w ielkości ,,a“ , przy podpow iednim  
doborze dwuch pozostałych  w ielkości; głów nie „ c “ .

Zjaw isko, że krzywa Cy  max dla slotu z cięciw ą 20%  
stale rośnie ze wzrostem w ielkości „a ", tłom aczy się tern, 
że  dmuchania nie m ogły być przeprow adzone z większą 
w artością ,,a“ niż 13,33%, t. j. w granicach, gdzie dość 
duże zwiększenia w ielkości ,,a" pow odują  nieuchwytne 
zm iany Cy  max —  czyli z rys 14 nie można tego określić 
dokładnie.

Z wykresu 14 wynika, że dla slotów  z cięciw ą 12%  cię
ciwy płata C v max otrzym ujem y przy a =  10% ; dla s lo 
tów  z cięciwą 16%, Cy  max jest dla a —  13 14%.
Z praw dopodobieństw a można sądzić, że dla cięciw y s lo
tu — 20% , Cy  max będzie dla a =  17 -H 18%. Bardzo 
korzystne ze w zględów  konstrukcyjnych, zm niejszenie 
w ielkości ,,a" —  jest m ożliwe w dość dużych granicach 
bez zm niejszenia skutku płata ze slotami.

Zm niejszenie w ielkości ,,a“ idzie zazwyczaj rów noleg 
le ze zm niejszeniem się w ielkości ,,c“ .

Rozpatrzm y teraz w pływ, na skuteczność slotów, pro
filu płata, który otrzym uje się po odcięciu  slotu. Na zasa
dzie dośw iadczeń C A G I nad profilam i 856 i 853 różnią- 

jcemi się ty lko wielkościam i kątów  i ,  wynika, że Cy  max 
rośnie przy powiększaniu „kąta czo łow ego" (i).

D la profilu  856 przy (t = : 116,5° Cy  max — 0,77, a dla 
profilu  853 przy i  =  90" Cy  max =  72, t. j, w  pierw 
szym  wypadku A Cy  max =  40% , a w drugim —  
A Cy  max =  30,9%.

O prócz tego z tablicy 2 w idać, że Cy  max profilu , przy 
zwiększeniu kąta otrzym ujem y jednakow y dla całego 
szeregu położeń  slotu, a mianowicie:

1. a =  8 %  b =  3 ,67%  c =  3,33%
2. a — 10%  b =  5 ,33%  c =  4,00%
3. a =  13,33% b =  5 ,33%  c =  5,33%

Cy m  ax =  0,77.

T o zjaw isko, jak już było wspomniane, pozw ala na u l
żenie mechanizmów slotowych.

W  praktyce celem  otrzymania dobrego przylegania slotu 
do płata, stosu je się szczelinę (rys. 13a). Pow staje teraz 
pytanie w  jaki sposób ją  tw orzyć: czy przez tworzenie 
w klęsłości slotu, czy  też przez obcinanie noska profilu  
p ła ta? Z badań nad profilem  (A =  90°) i p ro 
filu 856 (A =  116,5°) w yjaśniło się, że zamiana p ro 
filu slotu, na bardziej wklęsły, nie daje żadnego wpływu 
w  stosunku do C y  max przy jednakow ych wielkościach
„a “ , ,,b“  i „ c “ , a mianowicie:

a =  8 %  b =  3,67% c — 3,33%

Stąd widzim y że wzrost Cy  max przy zwiększaniu kąta 41 
jest spow odow any zmianą kształtu noska profilu  płata, 
a nie w klęsłości slotu.

A by  określić w ielkość optym alną kąta (ze względu 
na Cy  max). to obecnie, żadnych wskazówek nie mamy—  
chyba ty lko z praktyki, że dla profili średniej grubości 
(10 -f- 12% ) kąt 41 winien być w granicach 110° 120°.
W iększość profili z tabl. 1 na skutek powiększenia kąta 
'j' m oże dać lepszy skutek pracy płata.

Na zasadzie tego wszystkiego możemy zrobić jeden 
ważny wniosek z punktu widzenia konstrukcji:

S loty nakładane, z cienkich blach, na krawędzi natar
cia płata m ogą dać lepsze wyniki niż sloty wycinane z 
profilu  płata np. profil HP ( A l )  tabl. 1, pom imo malej 
cięciw y slotu równej 8,37%  daje A Cy  max =  28% .

3. W pływ  szczelin  m iędzy krawędzią natarcia i spływu  
slotu, a profilem  zasadniczym.

W ybór najbardziej dogodnego położenia slotu w stanie 
otwartym.

W p ływ  toru slotu podczas jego  otwierania.

Średnie slcty  sterowane należy dociskać w stanie zamk
niętym, aby usunąć wszelkie szczeliny, gdyż wówczas 
obniżają się własności aerodynam iczne płata. Końcowe 
sloty tak winny być utworzone, aby na wirażach były  
zamknięte, a otwierały się przy tych prędkościach, przy 
których  sam olot idzie do lądowania.
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Średnie sterowane sloty, pow inny się otwierać po cał- 
kowitem otwiarciu się końcow ych autom atycznych s lo
tów, gdyż w przeciwnym  razie dostajem y duże siły na 
dźwigni sterowej slotów  oraz zm niejszamy stateczność 
poprzeczną.

Zamykanie slotów  odbyw ać się pow inno w  tej samej 
kole jności t. j. pierwsze powinny się zamknąć sloty koń
cowe, do czego powinniśmy zw iększyć szybkość, a p óź 
niej zam ykamy średnie, sterowane. W  tym w ypadku sta
teczność nie pogarsza się, gdyż przy zam kniętych końco- 
w ych  slotach szybkość jest już większa, a w ięc jest p o 
lepszenie aerodynamiczne, końców  płata i powiększenie 
skuteczności lotek.

Przy urządzaniu autom atycznych slotów  w zdłuż całej 
rozpiętości kolejność otwierania winna być taka sama 
jak poprzednio opisana.

N aogół można pow iedzieć, że zagadnienie określenia 
szybkości samolotu, przy których sloty powinny się otw ie
rać i zam ykać, oraz być zupełnie otwartymi, jest najbar
dziej ważnem pytaniem, na które należy sobie odp ow ie
dzieć przy ich stosowaniu.

Na rys. 15 podane są wektory sił dzia ła jących  na sloty, 
przy różnych kątach natarcia

I dla slotu całk. przylegającego
II dla slotu z szczeliną na krawędzi spływu

III dla slotu z szczeliną na krawędzi natarcia.

d - r

wypadku I z racji ciśnienia na dolną powierzchnię slotu, 
czy li w  szczelinie będzie ciśnienie bliskie ciśnieniu na 
dolną powierzchnię płata.

W  praktyce często zachodzi potrzeba opóźniać otw ar
cie się slotu, t. j. robić szczelinę na krawędzi spływu, 
(rys. 15 —  II, rys. 16 II), której w ielkość dochodzi od  0,5 
do 0,7°/o cięciw y płata.
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Z wykresów widać, że z porównania wypadku I-go  z 
wypadkiem  II, slot będzie się otwierał mniej energicz
nie i na m niejszych szybkościach. W  wypadku III —  bar
dziej energicznie i na szybkościach dużych.

Przyczyna, podobnego działania szczeliny, będzie ja 
sną po rozpatrzeniu wykresów  rozkładu ciśnień dla tych 
w ypadków  (rys. 16); są one podane dla kąta natarcia 
i =  12°. Część ciśnienia przypadająca na slot jest za- 
kreskowana. W  wypadku II w idać że podciśnienie (na 
slocie) będzie równe podciśnieniu na krawędzi spływu 
slotu, czyli slot będzie mniej odciągany. W  wypadku III 
siła działająca na slot zwiększa się, w porównaniu do

o h c <a.ien<ci n<>
KM z a l c i n o s u  o d  p o  To f e n  ta

S z c z e l i n y

Wpływ', opisanych szczelin, na własności aerodynam icz
ne płata dają wykresy rys. 17, z których widać, że w y 
padek II daje 100"/o powiększenie Cx  oraz obniża C,.j 
w wypadku III pogorszenie ogólne jest mniejsze.

N ależy dodać że rys. 17 jest podany dla slotów  w zdłuż 
całej rozpiętości, jeżeli więc zastosujem y podobną re
gulację tylko do końcow ych slotów , które stanowią 
30 -h 40"/o rozpiętości, te pogorszenia będą mniejsze.

W obec faktu że często należy stosować takie szcze li
ny, więc aby nie pogarszać zbytnio efektu aerodynam icz
nego, należy stosować szczelinę w/g rys. 18. Tutaj kra
w ędź spływu slotu nie w ychodzi poza profil całkow ity i 
nie narusza opływ u. Z góry określić w ielkości tych  szcze
lin jest rzeczą niemożliwą, a więc albo należy przew i
dzieć m ożliw ość regulacji, albo przedm uchać m odel w
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W  labor. C A G I b y ły  przeprow adzono dośw iadczenia 
z profilem  P— II— b, na rys. 20 podane są rezultaty d o 
boru w spółrzędnej ,,c" ze w zględu na Cy przy dow olnie 
obranych w ielkościach  „a “  i „b “ . Z tego wykresu w idać

naturalnej w ielkości i tą drogą określić kąty natarcia 
odpow iadające otw arciu i zamknięciu się slotów.

P ołożenie slotu w stanie otwartym, warunkuje się z

że w pływ  w ielkości „ c "  jest b. duży na Cy max płata; i 
dla określenia m axim alnego efektu potrzeba eonajmniej 
ok o ło  5 dośw iadczeń, oraz wykreślenia odpow iednich
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iednej strony, otrzymaniem m ożliw ie największego skut
ku, z drugiej —  osiągnięciem tego położenia, przy pom o
cy najbardziej prostej i lekkiej konstrukcji. Na zasadzie 
bardzo obfitego materjału dośw iadczalnego, stwierdzono, 
że przy ruchu slotu ku przodow i, należy również go opu-

ftys.JO . W  o  b o y  n Q j  ł e j a z c j  l j u  y / o  s c i  ur s p o f r s f c f a e j  cteuro/n<<
ią/i fórrjftfrty  .ci * • ,6'

ścić, w stosunku do położenia zam kniętego; przyczem  
dla każdej pary przesunięć, poziom ego i pionowego, ma- 
xim alny efekt slotu odpow iada jednemu, określonemu 
stosunkowi szerokości szpary na krawędzi natarcia i sp ły 
wu. Na rys. 19 A  podane są w spółrzędne slotu w stanie 
otwartym, przyjęte w labor. C A G I, —  a na rys. 19 B —  
w spółrzędne spotykane w angielskich publikacjach.

krzyw ych Cy — i (i), przyczem  zachodzi potrzeba znaj
dow ać krzyw ą Cy max dla dwuch bardziej stałych w iel
kości „b'\  bardziej zm iennych w ielkości „a "  i najbar
dziej w ygodnej w ielkości ,,c“ dla każdego wypadku.

Na rys. 21 krzyw e Cy =  f (i) podane są dla dwuch 
w ielkości b, a m ianowicie b =  —  4,5 mm (3"/o cięciwy 
płatu) i b —  — 8 mm (5,33%  cięciw y płatu). Z przebie
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gu tych krzyw ych widać, że krzywe Cy  max — f (a) przy 
b — — 4,5 i 6 =  — 8 posiadają  maximum dla a =  15 
ąim {1 0 % ).

Dla określenia najlepszej w ielkości w spółrzędnej „b  
na rys. 21 podana krzywa Cy  max — f (b) dla najlepszej 
w ielkości a —  15 mm (10°/o). Ztąd najlepsze wym iary 
slotu otrzym aliśm y następująco a -- 15 mm (10°/o) b — 6,5 
mm (4,33°/o); najlepszą w ielkość „ c “ , określa się w y- 
kreślnie drogą doboru, analogicznie do wykreślenia krzy
wej na rys. 20.

W idzim y, że do określenia najbardziej skutecznego p o 
łożenia slotu, zaszła potrzeba określenia najlepszej w iel
kości „ c “  dla 11 par w ielkości „a “  i „b “ . Ogólnie daje to 
55 różnych położeń  slotu.

Z rys. 21 widać, przy najlepszej w ielkości ,,c zm ia
na dwuch drugich —  w szczególności ,,a“  i ,,b . Ogólnie 
daje to 55 różnych położeń  slotu.

Z rys. 21 w idać, przy najlepszej w ielkości „ c "  zm ia
na dwuch drugich —  w szczególności ,,b“ , bardzo mało 
w pływ a na powiększenie C y  max, o doborze w ielkości „a "  
by ło  już m ówione w § 4.

W śród dużej ilości badań, w laboratorjach zagranicz
nych, dotyczących  wyboru najbardziej odpow iedniego p o 
łożenia slotu w stanie otwartym, należy wym ienić bada
nia przeprow adzone w locie z samolotem Bristol-Fighter, 
ze skrzydłem  o profilu  R A F  34 —  12,64%.

Sloty, z cięciw ą równą 14,5% cięciw y płata 
i z kątem czołow ym  ty =  105°, były  zrobione w zdłuż 
całej rozpiętości górnego i dolnego płata, z wyjątkiem  
części kadłuba w płacie dolnym . Krawędź natarcia slotu 
można b y ło  ustawić nieruchomo w jednem  z 4 położeń, 
wskazanych na rys. 22; w każdem z tych położeń  slot

można było obracać zm ieniając kąt p pom iędzy cięciw a
mi slotu i płata.

Dla różnych położeń  nieruchomo um ocowanych slotów , 
Cy  płatów  określało się, podczas lotu z zatrzymanym sil
nikiem.

Na rys. 23 podane jest Cy  =  f ( i )  dla położenia slotu 
w punkcie A , w zależności od kąta P.

It J? ot* jo 

~ jIAa T. bioto- j R.  ̂ J, Jr liii J

Na rys. 24 podana zmiana Cy max w zależności od  ką 
ta p.

. Ztąd w idać;
1” . Dla dwuch, najbardziej wysuniętych do przodu p o 

łożeń C i D  Cy  max otrzym ujem y nieco większe, niż dla 
położeń  tylnych A  i B.

Położenie Cynax °/<

c 0,855 34,5 13,6
D 0,850 36,5 13,3
B 0,840 38,0 10,3
A 0,835 37,0 10,6

2". Jeśli odsuwam y slot dalej do przodu, celem  otrzy
mania większych wartości C y  max, należy zm niejszać kąt
o
łJ *

3". O dchylenia kąta p odpow iadającego Cy  max w
granicach + 3 °  daje zm niejszenie Cyzt  4% .

4°. Przy odpow iednim  doborze zmiany pozostałych

C, ,tA .  .** -rov,v t̂ii w yJL/LM«^A.

, 4 /  ^  f ń k l  3

dwuch w ielkości x  (a) i z (6) praktycznie nie zmienia 
skuteczności slotu w dość dużych granicach, a m ianowi
cie:

x  (o j ~  od 10,3 do 13,6% cięciw y płata 
z (b) od  2,28 do 4,25%  cięciw y płata 

Dośw iadczenie z pow yżej wspomnianym płatow cem  
pokazały że przy położeniu slotu w punkcie C i przy 
P =  35,7° Cy  mai w zrosło z 0.56 na 0,855 t. j. A Cy  ma* =  
=  0,295 czyli 52,5% .

Doświadczenia z tym samym płatow cem  tylko z profi-
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lem BF 2e —  5,910/q, na którym  by ły  stosowane sloty róż 
nych form i cięciw  (rys. 25) dały następujące rezultaty.

(R-tJK,

slot z c ięciw ą  18,2%  Cy raax —  0,85
8 ,77%  „ —  0,74

Piat bez slotu —  0,54

Z porównania dośw iadczeń w locie dla profili R A F  34 
i RF2 otrzym ane b y ły  następujące rezultaty.

RAF 34 bn =  14.5°/,, e =  12,64%  A Cyma* =
=  0,855 —  0,56 =  0,295 (52.5% )

B F  2 bn —  18,2%  e =  5 ,91%  A Cy max =  0,85 —  0,54 =  
0,31 czy li 57 ,5%

B F 2  b „ =  8 ,77%  e =  5 .91%  ACymax =  0,74 —  0,54 =  
=  0,20 czy li 37%

Na zasadzie tych dośw iadczeń widzim y, że dla p ła 
ta z profilem  bardziej grubym efekt stosowania slotów  
jest w iększy niż dla profili cienkich.

P ołożenie slotu w stanie otwartym, ma w pływ  na inne 
własności aerodynam iczne. Na rys. 26 podane są krzy-

na dużych kątach natarcia, w ędruje ku tyłow i, w dru
gim wypadku (c =  33,3°/oa) środek parcia, naodwrót, 
w ędru je ku przodow i, w porównaniu z profilem  zasadni
czym.

w e biegunowe profilu  856 M  12a przy w ielkościach 
a =  10°/0 6 =  5 ,3 3 %  c  =  4.67, Na rys, 27 dla tegoż sa 
m ego profilu  lecz  przy a =  10% ; 6 =  5,33% ; c =  3 ,33%  
(w %  %  cię c iw y  płata)

A  więc, różnica w położeniu  slotów  polega na tern, że 
w pierwszym  wypadku slot jest bardziej pochylony przy- 
czem  „ c "  =  33,8°/o w ielkości ,,a".

W  pierwszym  wypadku (c= :4 6 ,7  a) środek parcia płata,

• -

Cij W (?Jt lsvojp^ł>

oiHO*/*, W .3 3 * /* ,  c '

Z tychże samych krzyw ych widać, że dla c —  46,7 a C 
jest większa niż dla c  33,3°/oa.

Dla profilu  C A G I 856, 855, 854 i 853 przerobionych 
z profilu  M 12 można nawet ustalić prawo wędrowania 
środków  parcia w  zależności od stosunku w ielkości c/a 
a m ianowicie: c >  33,3°/o w ielkości a, środek parcia p ła 
ta w ędruje ku tyłow i w porównaniu z profilem  zasadni
czym, a przy c <  33,3 —■ ku przodow i.

Należy, jednakże, pow iedzieć, że przy innych profilach 
praw idło to n ie 1 zostało potw ierdzone, t. zn. że prze
działy  stosunków a/c dla różnych profilów  są różne.

Zrealizowanie w praktyce, teoretycznie najbardziej sku
tecznego slotu, jest m ożliwem jedynie wówczas jeżeli bę
dą one sterowane. Przy projektow aniu mechanizmów s lo 
tów  autom atycznych, dla otrzym ania najbardziej sku
tecznego położenia  slotu w stanie otwartym, a także p ręd 
kości lub kąta natarcia przy którym sloty powinny się 
otw ierać lub zam ykać, należy uwzględnić kierunek sił 
działających , przy różnych położenia slotu, jak i rów 
nież krzywą, po której porusza się slot podczas ca łkow i
tego ruchu.

Dla określenia cynematyki autom atycznych slotów  po- 
trzebnem jest określenie w ielkości i kierunku sił aerody
nam icznych dzia ła jących  na slot, przy różnych kątach 
natarcia, oraz pośrednich i końcow ych położeniach  s lo
tu. Praca ta zabiera dużo czasu, pom im o tego nigdy nie 
bywa dokładną, gdyż dokładne określenie zgóry cię 
żaru slotów  i tarcia w ich mechanizmach jest rzeczą 
trudną. Ostateczną formą sprawdzenia, zaprojektow anych 
slotów  są dmuchania płata w naturalnej wielkości.

Jerzeli potrzebnych dmuchań nie można przeprow adzić 
—  to podczas projektow ania, należy przew idzieć m ożli
w ość zmiany drogi slotu, i jego orjentacji względem  niej, 
pom imo szczelin, o których już była  mowa. Jako wada 
m oże w ystąpić to, że sloty nie dochodzą do położenia 
teoretycznie obranego, oraz konieczność przeróbek inter-
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ceptora, który przy niezupełnych otwarciach slotu, albo 
wcale nie pracuje lub jest mało skuteczny.

Przedw czesne otwarcie slotu, choćby tylko częściowe 
pow oduje  zm niejszenie się szybkości wznoszenia, oraz 
pow iększa czas wirażów. Jeżeli sloty otw ierają się nie- 
odrazu, a pow oli i przytem  mają tendencję do wahań, 
to jest to zjaw isko bardzo nieprzyjem ne w czasie lotu 
(rzucanie) oraz w pływ a ujemnie na stateczność pop rzecz
ną. Często z ły  wybór układu cynem atycznego slotu p o 
w odu je  to, że płatow iec ze slotami jest nie tylko że gor
szy, ale w ięcej -— nie nadający się do lotów.

Do wstępnego w yboru układu cynem atycznego slotu 
można dać następujące wskazówki.

ryj 2£ Ki«run«b siT aćrotjynanoi cznw cb 
qzi ą Ta ją tijc b  iła slot ojla ró zu ijcb kq-

tóio loa + a rn a

Jeżeli znane są kierunki i w ielkości sił aerodynam icz
nych, działa jących  na slot, w stanie zamkniętym i otw ar
tym (rys. 28), a cięciw y slotu w obydw uch wypadkach są 
do siebie rów noległe, to można zastosować mechanizm p o 
zw alający na ruch slotu po linji prostej. Oś rury winna 
być prostopadła do kierunku siły odpow iadającej m o
mentowi początku otwarcia slotu. (rys. 28) Początek za
mykania slotu, jak i również siła przy której slot będzie 
się utrzym ywał w stanie otwartym, przy różnych kątach 
natarcia, można z przybliżeniem  określić z rys. 28— B.

Jeżeli cięciwa slotu w stanie otwartym tworzy z cięci
wą płata kąt większy, niż w stanie zamkniętym, to dro
ga slotu jest bardziej skomplikowaną. W  tym wypadku 
można mechanizm otwierania slotów  również skonstruo
wać w postaci rury ślizgającej się po rolkach z tern ty l
ko, że rura musi być  wygięta po luku koła.

Przy stosowaniu w yżej wspomnianych konstrukcji za
chodzi potrzeba robienia otw orów  w przednich dźw iga
rach, oraz miejsca zam ocowania dźwigni muszą być umie

szczone w m iejscach rozporek m iędzy-dźw igarow ych. Najr 
w ięcej dogodnym  mechanizmem przy użyciu slotów  ma
łej rozpiętości jest układ dźwigniowy um ieszczony m ię
dzy krawędzią natarcia, a przednim dźwigarem.

Na rys. 29 podane są w ykresy dźwigniowych m echa
nizmów, oraz momenty, sil dzia ła jących  na sloty, w zglę
dem osi obrotu tylnej dźwigni, przy kącie natarcia p ła 
ta i —  +  10°.

P ołożenie slotów  w stanie otwartym i zamkniętym jest 
jednakow e dla obydw uch w ypadków  I i II.

Różnica w cynem atyce polega na tem, że dla wypadku 
I-go, ruch początkow y slotu jest wyraźnie zaznaczony, 
podniesieniem się krawędzi spływu do góry co pow oduje  
że w położeniu pośrednim  (punktowanie) szczelina roz
szerza się z dołu  do góry.

Z wykresu 29 w idać że w wypad. I slot przez cały czas 
ma tendencję do zamykania się, a w w ypadku II na 70"/o 
drogi, stara się otw orzyć, a dalej na 30°/o drogi, aby się 
otw orzył do końca musimy przyłączyć moment, przezw y
ciężający siły starające się go zamknąć.

Jeżeli, w ięc chcemy, aby slot otwierał się przy kącie 
i —  +  10°, obydw a podane rozwiązania nie nadają się, 
gdyż w pierwszym w ypadku slot w ogóle się nie otworzy, 
a w drugim otw orzy się tylko na 70"/o całkowitej drogi; 
w tem położeniu nie będzie stateczny i wystarczy nie
wielka zmiana kąta natarcia, aby w yw ołać jego wahania.

A by osiągnąć stateczność slotu przy dźwigniowych m e
chanizmach, zachodzi potrzeba powiększenia długości
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dźwigni i osie ich obrotu umieszczać poza obrysem  pro
filu na specjalnych  wspornikach, co  pow oduje zw iększe
nie oporu czołow ego samolotu.

Badania, nad doborem  stosunków dźwigni oraz um iesz
czeniem ich osi obrotów , bardzo szczegółow o zostały 
przeprow adzone w A n g lji na sam olocie „A tla s ” specja l
nie do tego celu zbudowanego (RM  Nr. 1165, 1260) w 
dwuch egzemplarzach.

Mćżenut Tsżfik slocie

( — ^

\ y ^ f  ! 3 i Z ~ K

-b * n v . l * r

izam al
ni

o z n a i z e n i a .  fł<ą.Ło<oJJI /= «6b'J

2. Przez w ydłużenie przedniej dźwigni, lin jow a w iel
kość otwarcia slotu pow iększa się.

3. Przez zm niejszenie długości tylnej dźwigni slot 
otwiera się bardziej energicznie.

4. A b y  slot otwierał się na dużych kątach natarcia 
potrzeba aby ©2 >  0 j ,

W pływ , w ielkości otwarcia slotów, na Cy  by ło  zbadane 
na m odelu o wym iarach 48" X 8" ze slotem w zdłuż ca 
łej rozpiętości płata; długość przedniej dźwigni w ynio
sła Z.t =  9,6°/u b i O, =  25° natomiast L 2 i 0 2 były  zm ie
niane Z,2 =  7,5; 8,8; 9,6°/0 cięciw y  płata; <4* =  10° : 15° : 20" 
i 30°.

Z dośw iadczeń w ynikło, że częściowe otwarcie slotów  
dla kątów  i —  od  5° do 10° pow odow ało  zm niejszenie 
się Cy W  wyniku tego rozpatrywane w ielkości dźwigni 
p r z y 0 2 —  25 ~i- 30° nie nadają się do slotów  autom atycz
nych, gdyż dostajem y wówczas, na skutek wahań kąta 
natarcia w m ałych granicach, niestateczność samolotu. 
A by  uniknąć straty C y  przy niezupełnym otwarciu się 
slotu zastosowano tylną dźwignię większą od  poprzedniej 
i przy 0 2 — 10, 15 i 20° straty Cy  me otrzymano.

Doświadczenia nad w pływem  kształtu szczeliny, mię
dzy slotem  i płatem, na zm niejszenie się C,, dały: że 
przy kącie natarcia i =  10° i L, =  9,6°/0 i 0 j =  25° oraz 
c = 0 .5 3 2 a ; c =  0.624a; c =  0.612a; i c =  0,68a gdzie a 
odp ow iedn io  w ynosiło  a =  0.62; 1.25; 1,88; 2 ,5%  cięciw y 
płata, zm niejszenia Cy nie otrzym ano.

Przy jednakow ej szerokości szczeliny zarówno z brze
gu natarcia jak —  spływu, siła nośna spadała, w porów -

I?yj. 3o S T ó to ije  uiymia-ry yórneao piało 
samolotu „Atlas’ te 1 W 5 J

W  obydwu wypadkach profil płata był jednakow y 
R A F  28: cięciwa slotu w yniosła 12%  (rys. 30). S lot d łu go
ści cięciw y płata, był um ieszczony na samym końcu 
skrzydła. Szkic, stosunki ramion, oraz położenie slotu 
w stanie otwartym podane na rys. 31. Na zasadzie tych 
dośw iadczeń wysnuto następujące wnioski:

(fil J2 M i m a  slotu fn il loci« .10 t v “  nutara.a u z t łn n ń t j
q i u i i j » ' i  I «  e ,  f i p u  V t l » M  ( * - , . «  * - f j ~  p U  ę , .  o . o j , , .  ?  r i J

uif.4 jJ 6,-ZS' |

naniu do płata bez slotów, w miarę zwiększania się szcze
liny w następujący sposób.

a =  c  =  0,62 c ięciw y  płata 
1.25 

,, 1.88
.. 2,5 „ „

A C„ ■ 8% 
18%  
15%  
18%

1, Dla powiększenia kąta otwarcia 0  przy kącie na
tarcia ~  10° jest koniecznem, aby kąt 0 2, pom iędzy p ro 
stopadłą do cięciw y płata i tylną dźwignią, był m niejszy 
od kąta 0 , ,  utworzonego przez prostopadłą do cięciw y 
i dźwignię przednią t. jT*2 < 0 j .

W idzim y że dla i —  +  10° stosunek wielkości c w pro
centach od a powinien w ynosić c =  67%  a, dla m niejszych 
jeszcze kątów  natarcia szczelina powinna być jeszcze bar
dziej zw ężająca się.

Doświadczenia w locie dały następujące rezultaty:
1. W ielkość mechanizmu slotu były  następujące:

0,U  =  9 ,6%
L.ł —  '8,6%

: 25° 
0 ,  =  27,5°
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Otwarcie slotów  odbyw ało się jednocześnie przy i — 
=  11,5°/o przez co odpow iadało szybk. 104 km /godz. czyli 
przy szybkości mniejszej o 8 km /godz. od  najlepszej szyb
kości wznoszenia. Przy tej szybkości w locie poziom ym  
samolot robił ślizg na jedno lub drugie skrzydło.

2. Po zm niejszeniu kąta 0 2 = : 25° dla tych samych w y
miarów dźwigni sloty otw ierały się przy z =  9° i szyb
kości 121,5 km/godz. Dążność do ślizgów zm niejszyła się 
nieco, ale przy szybk. 104 km /godz. zjaw iła się w tym sa
mym stopniu.

3. Następnie 0 2 zm niejszono do ©2 =  22,5 i sloty za
czynały się otwierać przy szybkości V  =  137 km /godz. i 
były  nowpółotwarte, przy optimalnej szybkości w znosze
nia t. j. 112 km /godz. tendencja do ślizgu znikła,

4. W obec tego że skuteczność slotu w ostatnim w y
padku była nie dostateczna tylną dźwignię zwiększono do 
I ,  =  10,5%.

Podczas pierwszego lotu po tej zmianie, lewy slot otw ie
rał się przy szybkości 150 km/godz. a prawy przy szybko
ści 118 km/godz. i ślizgi na prawe skrzydło pojaw iły  się 
przy V — 104 km /godz. Po przeglądzie okazało się, że pra
wy slot tw orzył u krawędzi spływu, szczelinę szerokości 
3,2 mm i po jej usunięciu sloty otw ierały się jed n o
cześnie przy V —  150 km/godz. oraz tendencja do ślizgów 
znikła.

Lotki okazały się zupełnie niedostateczne przy slotach 
otwartych. Przy całkowitem  wychyleniu knypla samolot

M a k s y m
W  lipcu 34 r. wykonano w Z.S.R.R. ,,największy w św ię

cie" lądow y samolot t. zw. ,,agitacyjny", który nazwano 
,,M aksym G orkij"  ku upamiętnieniu 40-letniego jubileu
szu znanego rosyjskiego pisarza Gorkiego. Prasa sow iec
ka przynosi nam szereg konkretnych wiadom ości o tym 
olbrzymie, których 'zestawienie podajem y niżej.

Opis samolotu. Jest to jednopłat wolnonośny o jed - 
napłatowem osterzeniu. M aterjał zasadniczy budowy — 
duraluminjum. Cechy samolotu są następujące: 

rozpiętość skrzydeł —  63 m, 
długość samolotu —  32,5 m, 
wysokość —  10,5 m, 
ciężar całkow ity w locie —  42 tonny, 
ilość silników —  8,
ogólna moc silników około —  7.000 M.K., 
projektowana szybkość maksymalna —  260 km/godz., 
projektowana szybkość podróżna —  220 km/godz., 
projektow any zasięg —  1,000 km, 
załoga —  23 ludzi, 
pasażerowie —  43 ludzi.
Powierzchnia nośna składa się z 2-ch płatów i ba l

dachimu. K ażdy płat przym ocow uje się do baldachimu 
zapom ocą 6-ciu bolców  ze stali chrom oniklow ej. Od 
m iejsca zam ocowania skrzydła wznoszą się do góry 
(6 °4 0 ) celem nadania sam olotowi większej stateczności 
poprzecznej.

Szkielet powierzchni nośnej składa się z trzech dźw i
garów, żeber i rozporek. Dźwigary i żebra wykonane są 
w kształcie krat, przypom inających  konstrukcje mostowe.

pozostawał w niezmienionej pozycji. Usiłowanie w prow a
dzenia płatow ca w korkociąg były  bezskuteczne, samolot 
przechodził w stromą spiralę, z której pow oli w ychodził. 
Przy lądowaniu z szybkością co  99 —  105 km /godz. zaw 
sze zjaw iało się „zw isanie" płatow ca na prawe skrzydło 
tak że potrzeba by ło  knypeł kłaść aż na lewą burtę.

Przy projektowaniu slotów, zagadnienia, były  w yjaśnia
ne przy pom ocy dmuchań w tunelach o m ałych średni
cach i prędkościach.

W iększość dmuchań początkow ych ze slotami było zro 
bione w tunelu o średnicy D =  1,2 mtr. szybkości V 13 
mtr./sek. M aterjał otrzymany z tych doświadczeń jest b. 
cennym, jednakże przy korzystaniu z niego należy w pro
wadzać dość duże poprawki w kierunku obniżenia skutecz
ności slotów. W  późniejszym  czasie przeprow adzono d o 
świadczenia nad identycznym i modelami u Handey Page 
i R A F  —  różnice były  następujące:

I H. P. Cy  max =  0,985
II RAF, Cy  max =  0,865

W pływ  szybkości powietrza w tunelu dał wyniki:
V  =  90 m /sek Cy  max =  0,827

V =  24 m /sek Cv max =  0,882

Różnice te w ynikają na skutek oddziaływ ania ścianek 
tunelu.

G o r k i j
Pokrycie skrzydła —  blacha falista duralowa.

Rys. 1. Schemat ogólny samolotu „M aksym  G orkij".
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Rys. 2. Szczegół baldachimu w m iejscu u m ocow an ia  
skrzydła.

Cała konstrukcj a kom ory nośnej duraluminjowa z w y 
jątkiem niektórych w ęzłów  i innych ważnych okuć, w y
konanych ze stali chrom om olibdenow ej.

Dla ułatwienia transportu na ziemi (kole j) skrzydło 
rozkłada się na 19 części, licząc w tern drobne części.

Jako znaęzny postęp techniczny podkreśla prasa, du
że jak na samolot o tej wadze, wydłużenie skrzydła, nie 
podaje  go jednak w liczbach.

Kadłub  duralum injowy o prostokątnym  przekroju . 
Jego szkielet stanowią 4 rury dźwigarowe, umieszczone 
w kątach przekroju  i połączone rozporkam i ramowemi. 
Pokrycia  kadłuba —  blacha falista duralowa.

Kadłub składa się z 2-ch odrębnych części: przedniej 
i tylnej, część środkow ą stanowi baldachim. Obie części 
kadłuba przym ocow ane są do baldachimu, każda zapom o
cą 4 śrub ze stali chrom oniklowej.

P odw ozie  składa się z dwóch stalowych piramid 
(kozłów ), opartych podstawam i na dźwigarach ba l
dachimu. W ierzchołek  każdej piram idy oparty jest na 2 
dwum etrowych kołach.

G olenie podw ozia mają kształt w ideł; m iędzy ich 
zębami znajdują się koła. A m ortyzacja  podw ozia oliw no- 
powietrzna zawarta jest w  przednich goleniach. Górna 
część goleni („trzonek w ideł") jest cylindrem , w ypełn io
nym olejem  i sprężonem  powietrzem  i stanowi całość 
z dolną częścią goleni („zębam i w id e ł"). W  cylindrze 
znajduje się tłok przym ocow any na stałe do dźwigara 
baldachimu.

K oła są zaopatrzone w hamulce, uruchomiane przez 
pilota zapom ocą sprężonego powietrza. Hamować można 
zarówno oba koła jednocześnie, jak i każdą parę zosob- 
na, co znacznie zm niejsza długość wybiegu i ułatwia m a
newrowanie sam olotem na ziemi. K oła  są zmontowane 
na łożyskach kulkowych. Rozstawienie kół —  10,646 m.
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Ryś. 3. Lewa goleń podw ozia 
U góry widać oieo-pow ietrzny amortyzator.

Podw ozie jest wykonane całkow icie z materjałów 
krajowych.

Ogonowe urządzenie do lądowania składa się z koła 
i oliw no-pow ietrznego amortyzatora. Urządzenie am or
tyzacyjne jest podobne do konstrukcji podw ozia ; tłok 
amortyzatora, przym ocow any do kadłuba, jest nieru
chomy, cylinder ześ z widłami obraca się dookoła  
tłoka. Dla ułatwienia obracania się koła ogonowego, oś 
jego jest odsunięta w tył w stosunku do osi pionow ej 
amortyzatora o 300 mm.

Usterzenie  poziom e składa się z ruchom ego statecz
nika i sterów w ysokości, konstrukcji jednopłatow ej, m ie
ści się na ogonowej części kadłuba i um ocow uje się do 
niego i do statecznika pionow ego zapom ocą ścięgien p o- 
filowych. Kąt ruchu statecznika poziom ego wynosi 9".

Stery wysokości (prawy i lewy) zawieszone są na 
stateczniku poziomym zapom ocą 5 zawiasów każdy. O d
ciążenie w locie normalnym w ykonują automatyczne 
,,ServDstery“ , w warunkach zaś cięższych (wzlot, lą d o 
wanie) —  statecznik poziom y. Dla odciążenia własnego 
ciężaru sterów w ysokości, są przewidziane przeciwwagi 
wewnątrz kadłuba.

Usterzenie pionow e składa się ze steru kierunkowego 
i statecznika pionow ego typu jednopłatow ego o znacznej 
wysokości 5,67 m). Ster kierunkowy zawieszony jest za 
pom ocą 3 zawiasów na słupku ogonowym , który jest 
zakończeniem statecznika pionowego, sztywno z nim

związanym. Statecznik pionowy przym ocow any jest 
do kadłuba i statecznika poziom ego zapom ocą ścięgien 
profilow ych.

Dla odciążenia pilotów , ster kierunkowy ma sam o
czynny ,,Servoster-kom pensator".

Lotki idą przez całą prawie rozpiętość skrzydeł i sta
nowią ich krawędź odpływ ow ą, zawieszone są na 9 za- 
.wiasach każda. Lotki mają odciążenie tylko osiow.e

Sterowanie podw ójne, t. j. obliczone jest na 2-ch p i
lotów. Mechanizm kierowania (w kabinie pilotów ) ste
rami w ysokości, sterem kierunkowym i lotkami jest og ó l
nie przy jęty  dla samolotów ciężkich „C A G I". Nowe jest 
tyłko całkow icie sztywne przeniesienie dla sterów w yso
kości i kierunkowego. Dźwignie sterów w ysokości i k ie
runkowego wykonane są z rur duralum injowych i są umie
szczone pom iędzy rolkam i (rozm ieszczonem i dokoła 
dźwigni), które zkolei obracają się na łożyskach ku lko
wych. W skutek tego tarcie w sterowaniu jest minimalne.

Przeniesienie sterowania lotkami, zw ykłe dla cięż
kich sam olotów „C A G I" —  półsztyw ne; od  drążków ste
rowych pilotów  do baldachimu idą linki, dalej wzdłuż 
skrzydeł dźwignie sztywne z rur duraluminj owych, zm on
towanych na zawiasach. Całe przeniesienie i same lotki 
obracają się na łożyskach kulkowych.

Normalne kierowanie statecznikiem poziom ym  jest 
elektryczne zapom ocą specjalnego motoru elektrycznego, 
um ieszczonego obok mechanizmu podnoszącego statecznik 
i połączonego z nim przekładnią trybową. Uruchomienie 
motorka w ykonuje się z kabiny pilotów  zw ykłym  naciś
nięciem kontaktu, w łącza jącego m otorek do centralnej 
stacji elektrycznej lub akumulatorów. Na wypadek uszko
dzenia tej sieci istnieje zw ykłe kierowanie linkowe zap o
mocą drążków  sterowych w kabinie pilotów . D ośw iad
czenia w ykazały, że przy obciążeniu statecznika ciężarem 
800 kg m ożliwe jest jeszcze kierowanie ręczne.

Przy pierwszych już lotach okazało się, że wszystkie 
stery i stateczniki działały dobrze, nie m ęcząc pilota, 
z dostatecznym  zapasem m ożności ruchu w tę czy  inną 
stronę. Sam olot jest dobrze zrów now ażony i pozw ala na 
porzucanie sterów w locie. Ustawia się, czy też ma być 
ustawiony na sam olocie automatyczny pilot, co bardziej 
jeszcze ułatwi prowadzenie maszyny.

Grupa śm iglo-silnikowa  składa się z 8 silników 
M 34 (konstrukcji sow ieckiej) z reduktorami o m ocy 
850 M.K. każdy. Stopień redukcji —  0,59. Istnienie re
duktorów pozw oliło  na zastosowanie na sam olocie śmi
gieł o dużej średnicy, co mimo grubego profilu  skrzydeł 
znacznie zw iększyło spółczynnik w ydajności śmigieł. 
Narazie na sam olocie są ustawione śmigła drewniane o 
średnicy 4,5 m z wyjątkiem  górnego tylnego śmigła, które 
ma średnicę 4,3 m.

Silniki pracują na mieszance 80"/o zw ykłej benzyny 
bakińskiej i 20°/o benzolu oraz olejach  mineralnych mar
ki ,,A A C “ . Do zastrzykiwania benzyny dla zapuszczania 
silników używa się benzyny groźnieńskiej.

6 silników wm ontowano w przednią krawędź skrzy
deł po 3 na każdem skrzydle (ścisłej po 2 na skrzyd
łach i po 1 w baldachimie) oraz 2 silniki na górze, w osi 
samolotu, na baldachimie) na specjalnej podstaw ie ze
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stali chrom om olibdenow ej, opartej na dźwigarach bal
dachimu. Silniki górne są ustawione w tandem. Silniki 
skrzydłow e są ustawione na wysuniętych naprzód chro- 
m om clibdenow ych łożach  silnikowych opartych na przed
nich dźwigarach skrzydeł.

Dzięki znacznej grubości skrzydeł osiągnięto dobry 
dostęp w locie  ze skrzydła do osprzętu silników (pom py, 
gaźniki, iskrowniki, ch łodn ice wodne i smarów, zasłony 
i t. p.). W praw dzie większej części świec w locie  nie da 
się zmienić. A by nie zwiększać oporu czołow ego sam o
lotu, nie przewidziano dostępu do górnych silników. Sil
niki mają osobne rury w ydechowe, bardziej pewne niż 
zbiorowe. Urządzenia przeciw pożarow e są zw ykłego typu.

Schemat doprowadzania benzyny, ze względu na w iel
ką ilość silników i różnorodne ich rozm ieszczenie oraz 
wielką ilość zbiorników jest dość skom plikowany.

Zasilanie silników górnych w ykonuje specjalna pom 
pa elektryczna, która pędzi benzynę ze zbiorników skrzy
dłow ych  do górnych zbiorników, z nich zaś do silników. 
Na w ypadek uszkodzenia pom p elektrycznych są przew i
dziane ręczne. Zasilanie silników skrzydłow ych  może być 
wykonane trzema sposobami: specjalnem i pom pami elek- 
trycznemi, pompam i ręcznemi lub częściow o opadow o 
(własnym ciężarem).

Na w ypadek uszkodzenia pom py któregokolw iek sil
nika przewidziane jest zasilanie go benzyną zapom ocą 
pom py silnika sąsiedniego.

O leje  własnym ciężarem ściekają do pom py silniko
wej, która tłoczy  je do silnika i w ypom pow uje, żeby skie
rować do ch łodnicy i dalej do zbiornika. Chładnice o le 
jów  um ieszczone są bezpośrednio za silnikami (u silni
ków skrzydłow ych) i są łatwo dostępne dla obsługi.

Silniki są ch łodzone wodą. Chłodnice dla w ody są 
um ieszczone pionow o pod silnikami (pod dolną pow ierz
chnią skrzydeł).

Stopień chłodzenia w ody regulują specjalne osłony 
żaluzjowe, uruchamiane elektrycznie lub ręcznie. Dla 
zupeinego otwarcia lub zamknięcia osłon ślimak przenie
sienia musi w ykonać ponad 100 obrotów.

Chłodnice górnych silników są sprzężone, osłony są 
zw ykłego typu. Pojem ność systemu w odnego każdego 
silnika skrzydłow ego wynosi 120 1, każdego zaś górne
go— 90 1.

Kierowanie silnikami jest zdecentralizowane. K ie
rowanie silnikami i kontrola ich pacy w ykonuje się z 3-ch 
punktów przez 3-ch mechaników pokładow ych  (2-ch 
skrzydłow ych i 1 —  baldachim ow y). 6 skrzydłow ych  sil
ników stanowią 2 grupy, kierowane każda przez swego 
mechanika, znajdującego się w odpow iedniem  skrzydle. 
Górne 2 silniki stanowią trzecią grupę, kierowaną przez 
trzeciego mechanika, znajdującego się w baldachim ie. 
Każdy pilot ze swego siedzenia m oże również kierować 
wszystkiemi 8-ma silnikami zapom ocą 8 dźwigami.

Cała kontrola silników każdej grupy (temperatura 
w ody i o lejów , ciśnienie oleju, dop ływ  benzyny, obroty 
w ałów) jak również urządzenia rozruchow e i zatrzym u
jące  są skupione w rękach mechaników pokładow ych.

8 elektrycznych liczników obrotów  um ieszczonych w 
kabinie pilotów  przeznaczone są raczej do orjentowania 
pilotów  co do lotu, niż dla kontroli pracy silników.

W  razie potrzeby obaj p iloci m ają specjalne w y łą cz
niki dla natychmiastowego zatrzymywania wszystkich 
silników.

Łączność pom iędzy pilotami a mechanikami ze sobą 
utrzym uje się zapom ocą „autom atycznej stacji te le fo 
n icznej".

Rozruch silników  w ykonują mechanicy pokładow i ze 
swych m iejsc zapom ocą sprzężonego powietrza, które się 
pod a je  z ziemi przez dwie magistrale i rozdzielacze p o 
wietrza do odpow iednich silników. W  ten sposób jedno- 
cześnia można zapuszczać 2 silniki, po jednym  na każ- 
dem skrzydle. Rozruch silników górnych w ykonuje się 
po kolei, po lub przed rozruchem silników skrzydłow ych, 
zapom ocą jednej z dw óch magistrali.

W  locie, lub w innych wypadkach, w razie potrzeby, 
rozruch silników można w ykonać za pom ocą sprzężonego 
powietrza z 'butli, znajdujących  się na pokładzie sam olo
tu. W  przyszłości na sam olocie ma być ustawiona sprę
żarka powietrza, odpadnie więc konieczność korzystania 
z butli na ziemi.

Napełnianie zbiorników  benzyną uskutecznia się 
przez 6 specjalnych  otw orów  (po 3 w każdem skrzydle), 
przez które benzyna dostaje się do głównej magistrali 
benzynowej i dalej do zbiorników. W  ten sposób napeł
nianie zbiorników w ykonuje się od dołu, nie zaś zgóry. 
K ażdy zbiornik benzyny ma swój osadnik, ponadto gru
py  zbiorników zaopatrzone są we wspólne główne filtry—  
osadniki. System benzynowy przy odpow iedniej m echa
nizacji napełniania, pozwala na dostatecznie szybkie w y 
konanie tej czynności.

Zaopatrywanie samolotu w wodę i olej odbywa się 
sposobem  zw ykłym  i każdy zbiornik oleju  i system w od 
ny silnika w ypełnia się od góry.

Do normalnego opróżniania zbiorników benzynowych 
istnieje kilka rur odp ływ ow ych  w dolnej części skrzydeł.

Załadowanie ciężarów  do przewożenia uskutecznia się 
za pom ocą w ygodnych, szerokich schodów, które jed n o
cześnie (podniesione) stanowią część dolnej powierzchni 
kadłuba, oraz przez dw oje drzwi w ejściow ych w kadłubie.

Do obserw acji silników  na ziemi i w powietrzu wszys
cy mechanicy pokładow i mają nad swemi miejscami ,,la-

Rys. 4. „Latarnia" kabiny pilotów . W idok  z przodu 
i z góry.
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tarnie", wznoszące się nieco ponad górną powierzchnię 
skrzydeł i baldachimu.

Kabina pilotów  również jest osłonięta „latarnią", co 
ciaje im pewną w ygodę w locie i polepsza aerodynam icz
ne własności samolotu.

Kabiny mieszkalne i kuchnia są urządzone kom for
towo.

Poza tern ciekawe jest wew nętrzne urządzenie sam o
lotu dla celów  agitacji.

Instalacje radjow e skupione są w 2-ch centrach: na- 
dawczem i odbiorczem  oraz w kabinach „szturmana" (na
wigatora) i m ikrofonow ej. Stacja nadawcza zajm uje o b 
szerne pom ieszczenie i składa się z silnego aparatu d łu 
gofalow ego o zasięgu 2.000 km i krótkofalow ego oraz 
wzmacniacza. Na skrzydłach um ieszczono megafony. 
Dźwięk będzie słyszany w promieniu około  3 km pod  sa
molotem przy w ysokości lotu 1.000 m.

Stacja odbiorcza znajduje się w tyle kadłuba. Dla 
komunikatów m eteorologicznych istnieje specjalny o d 
biornik. Odbiór zapisuje się na zasadzie alfabetu M or- 
se‘ego.

Na sam olocie jest laboratorjum fotograficzne. 
W  ciągu kilku godzin zd jęcia  są przygotow ane do druku 
w gazecie wydawanej również na sam olocie. Do sprzętu 
agitacyjnego należy również aparat kinematografu dźw ię
kowego tak do zd jęć jak i do wyświetlania obrazów.

Zupełną nowością jest „latająca drukarnia" o wadza.

Rys. 6. Przejście ze skrzydła do silnika. Z prawej strony 
w idoczne jest urządzenie do napełniania zbiorników ben

zyną.

Rys. 5. Silniki górne, li  dołu  w idoczna „latarnia" ka
biny mechanika baldachim owego; wspólny kolektor w y 
dechowy obecnie zamieniono na oddzielne rury w yde

chowe.

Dla wyjścia m echaników  na skrzydła są dwa 
otwory, zam ykające się od  wewnątrz. Również istnieją 
otw ory „aw aryjne" do wyskakiwania ze spodachronem.

Do pracy przy silnikach  na ziemi są przewidziane 
odrzucane schodki (na 1— 2 ludzi), które jednocześnie 
stanowią boczne osłony silników. Dostęp do silników gór
nych jest m ożliwy tylko zapom ocą drabinki.

Ośw ietlenie  wnętrza skrzydła osiąga się: w dzień — 
przez szereg małych okienek w górnej jego powierzchni, 
w nocy —  zapom ocą lamp elektrycznych. Dla w entylacji 
w górnej powierzchni skrzydeł są um ieszczone otwory 
(działanie ssące).

hlek iry fikacja  samolotu  jest zakrojona na dużą ska
lę: elektryczne kierowanie statecznikiem poziomym , za 
słony żaluzjowe, chłodnie, pom py elektryczne, ośw ietle
nie wnętrza i oświetlenie zewnętrzne (silne reflektory i 
świała aeronaw igacyjne), potrzeby życiow e i t. p. Silna 
„centralna stacja elektryczna" składa się z 2-ch silników 
benzynowych i 2-ch dynamomaszyn, które dają prąd 
zmienny i tały. Prąd zmienny osiąga nieznane dotych 
czas na sam olocie napięcie 120 V. D ługość przew odników  
wynosi ck o ło  12 km. Do regulowania tego skom plikowa
nego systemu jest przewidziany w baldachimie posteru
nek elektrotechnika.

Dla łączności załogi ze sobą i z dow ódcą  (może w y 
dawać rozkazy wszystkim członkom  załogi jednocześnie) 
ustawiono automatyczną centralę telefoniczną na 16 abo
nentów. Próby na ziemi i w locie  dały dobre wyniki mimo 
hałasu 8 silników.

W yposażenie aeronawigacyjne pozwala na prow adze
nie samolotu w nocy i w złych  warunkach atm osferycz
nych.
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(z silnikiem) ponad 250 kg. W  ciągu 1 14 godz. m oże ona 
w ypuścić 8.000 egz. ulotek (dwustronnych) o wymiarach 
30 X 42 cm.

D aty. 25 września 1932 r. (jubileusz  M. G orkiego) 
pow staje w kołach literackich myśl budow y samolotu 
olbrzym a dla celów  agitacji. Tw orzy się W szechzw iąz- 
kow y Kom itet budow y samolotu. W  styczniu 1933 r. rada 
techniczna zakończyła opracowanie projektu  budow y.

W  marcu 1933 r. Centralny A ero-hydraulicznv Insty
tut (C A G J) przystępuje do prac konstrukcyjnych i przy 
gotowania się do budowy.

30 marca 1934 r. zakończono budowę samolotu. 17 
kwietnia tegoż roku zm ontowano samolot na Centralnem 
lotnisku w M oskwie i 9 czerwca „ M aksym G ork ij" lata 
podczas moskiewskich uroczystości z okazji przyjazdu 
,,Czeluskinow ców ".

Koszta budow y samolotu pokryto ze składek sawiec- 
kiego społeczeństwa.

Źródła. W iestnik W ozdusznego Flota, Nr. 8. 1934.
Krasnaja Zwiezda, Nr. 143. 1934 r.

Zestawił —  S. A.

Inż. WITOLD BRZOZOWSKI.

Śmigło o zmiennym skoku
Bogaty obraz najnow szych konstrukcji w tej dziedzi

nie, dał M iędzynarodow y Salon Lotniczy w Paryżu.
W idzieliśm y tam amerykańską produkcję firmy Ha

milton, dobrze znaną zresztą w Polsce. Przem ysł w ło 
ski reprezentowany był przez dwie firmy „A lfa -R om eo", 
oraz „P iaggio". W reszcie przem ysł francuski, najbogat
szy w najrozm aitsze koncepcje w tej dziedzinie, repre
zentowany był przez firmy „R atier", Pierre Levasseur, 
Chauviere, Gnomę, Rhóne, Bleriot, Charlestop, Bendix 
oraz Hispano-Suiza. O czywiście w tak w ielkiej liczbie 
najrozm aitszych konstrukcji spotkać można jedne roz
wiązanie celow e i dobrze przemyślane, inne stare w swej 
koncepcji.

Postaramy się om ów ić chociaż w ogólnych  zarysach 
kilka konstrukcji, które mają za sobą pewne dośw iad
czenia, lub oryginalne, są ze względu na ciekawe rozw ią
zanie konstrukcyjne. Jeżeli chodzi o amerykańską firmę 
Hamilton, to śmigła tego omawiać nie będziem y, gdyż 
było  ono podawane w naszych pismach technicznych. 
Zaznaczę tylko, iż jest to konstrukcja oryginalna o du
żej pewności działania. W adam i tego śmigła są: stosun
kowo duża waga, oraz potrzeba specjalnie konstruowa
nego silnika, względnie konieczność gruntownej jego prze
róbki. M ianowicie, stosować trzeba specjalny wał w y 
korbiony i dostosow ać nos karteru, nie m ówiąc już o 
drobnych zmianach w silniku.

P rzechodząc do omówienia Śmigiel francuskich zacz
niemy od popularnej firmy Ratier w Paryżu. Niewielka 
ta fabryka w ypuściła pierwsze swe śmigło w 1910 r. W  
okresie wojennym  produkcja  jej osiągnęła 12300 śmigieł. 
W  roku 1928 w ypuściła pierwsze śm igło metalowe, a w 
rok później w ykonała pierwsze śm igło o zmiennym sko
ku. Specja lizu jąc się w budowie tych śmigieł, dziś p o 
szczycić się może poważnem i sukcesami, jak pięć re 
kordów  światowych, Coupe Deutsch 1934, Coupe Esders, 
Coupe Zenith i ostatnio wyścig Londyn —  Melburn.

Firma Ratier wykonała kilka typów śmigieł o zm ien
nym skoku. W spólną cechą wszystkich rozważań jest 
śrubowe łożysko kulkowe, um ocow ujące łopatkę. Pia
sty są wykonywane ze stali i azotowane, łopatki z du- 
ralu. Nasada łopatek ujęta jest w stalowe tu leje rów 
nież gwintowane i azotowane. Gwint ten, o profilu  spe
cjalnym , pozw ala na wprowadzenie do wytworzonej 
przestrzeni gwintowej, m iędzy tuleją, a piastą, kulek o

średnicy 4 mm w ilości od 400 do 1200 -— zależnie od 
m ocy silnika (200 do 800 K M .). Sens um ocowania ło 
patki na gwintowanym łożysku kulkowym jest ten, by 
stw orzyć dodatkow y mement od siły odśrodkow ej, rów 
noważący inny moment, istniejący w każdym śmigle, p o
wstały również od sił odśrodkow ych, a skręcający łopat
kę w censie zmniejszenia skoku.

Jeden z typów  dw upołożeniow ych, automatycznych 
śmigieł Ratier, jest śmigło z pęcherzem  gumowym (rys. 1). 
Przy napompowaniu pęcherza V do pewnego ciśnienia, 
skok łopatek jest m niejszy. G dy samolot nabiera szyb
kości, powietrze naciska na płytkę ”  znajdującą się 
przed śmigłem, a gdy nacisk ten staje się dostatecznie 
wielki, płytka się cofa, otw ierając zawór pęcherza V i 
pow ietrze znajdujące się w nim uchodzi. W y w ołu je  to 
przesunięcie się tłoka z suwakiem P  znajdującego się 
poza pęcherzem, oraz przekręcenie łopatek w sensie p o 
większenia skoku. Śmigła Ratier, opisanego wyżej typu, 
są dosyć lekkie od 10 do 15!l/<> zaledwie cięższe od śmi
gieł nastawnych na ziemi. Posiadają jednak duże w a
dy. N ajważniejszą jest brak m ożności przejścia w p o 
wietrzu z dużego skoku na mały, gdyż jak wspom nia
łem, wymaga to napompowania pęcherza, a co zatem 
idzie zatrzymanie silnika. Drugą wadą jest brak mo-



Nr. 2 W IADOM OŚCI TECHNICZNE LOTNICTW A 87

żliwości ścisłego określenia szybkości przy jakiej ma się łopatki, oraz powolna zmiana skoku. Na pełnym  gazie
pow iększyć skok. D okładność ta ocenia się +  20 -f- 30 czas zmiany 20" wynosi ok oło  27 sek. co przy m ożności
km /godz. Zależy ona przedewszystkiem  od dokładnej odwracania skoku, przy lądowaniu, staje się nawet nie-
znajom ości ciśnienia w pęcherzu, od szczelności zaworu, bezpieczne,
od drgań silnika i od tarcia w prowadzeniu zaworowym .

Poniżej dodaję  tabelkę z danemi charakteryzującem i 
śmigła Ratier opisanego w yżej typu.

U W A G A : Skok m ierzony jest w odległości 0,60 m. od
osi.

Rys. 2.

Inną odmianą Śmigla o zmiennym skoku, wypuszczoną 
przez fabrykę Ratier, jest śmigło przeznaczone dla sa
m olotów  wielom otorych (rys. 2). Jest to śmigło w ielo- 
położeniow e, nastawiane elektrycznie, z m ożliw ością usta
wienia profilu  łopatek w kierunku prostopadłym  do p ła 
szczyzny obrotu. Na zam ówienie firma Ratier dostarcza 
śmigła tegoż typu o odwracalnym  skoku (hamowanie 
przy wybiegu). Omawiany typ śmigła jest przeszło 20"/u 
cięższy od śmigła nastawianego na ziemi. Np. dla m oto
ru H ispano-Suiza 650 KM., śmigło o średnicy 4,30 waży 
157 kg. W adam i tej konstrukcji są: stosunkowo duży 
ciężar, konieczność posiadania źródła prądu, potrzeba 
zainstalowania zegara w skazującego pilotow i położenia

Rys, 3.

Ostatnią nowością, którą szczyci się firma Ratier, jest 
ieszcze niewypróbowane śm igło automatyczne (rys. 3), 
odznaczające się lekkością (25 kg. na silnik ok oło  200 
K M .). Śmigło to zmienia swój skok automatycznie w 
zależności od  obrotów . Założenie to zdaje się jednak być 
błędem , gdyż szybkość płatow ca nie jest stale funkcją 
obrotów , w obec czego nadzieje pokładane przez firmę 
w ydają  się wątpliwemi.

Bardzo ciękawą i oryginalną konstrukcją odznacza się 
dw upołożeniow e śmigło fabryki Levasseur (rys. 4). N a j
ciekawszym  szczegółem  jest umocowanie łopatek, które 
nie są osadzone na łożyskach kulkowych, czy rolkow ych, 
jak czynią to prawie wszystkie firmy, lecz poprostu 
nakręcone są na gwintowany czop piasty, która p rzy j
m uje wszystkie momenty, a gwint zastępuje jednocześnie 
powierzchnię łożyska oporowego. Działanie tego śmigła 
jest następujące. Przez przekręcenie kranu, ciśnienie o li
wy dostaje się do małych cylindrów, które w ypychają 
rolki F,, te skolei naciskają na tarczę M., przesuw ając 
ją do przodu. Tarcza M., znajdując się w położeniu 
pierwotnem, była unieruchomiona w ten sposób, że k o ł
ki e w chodzą w jej otworki o. Przy wspomnianem prze
sunięciu tarczy do przodu kołki e w ychodzą z je j otw or
ków, (jak na rysunku) osw abadzając tarczę w ten spo
sób, że może ona przekręcać się na piaście. Skok gwintu, 
na którym  nakręcona jest łopatka jest tak dobrany, by na 
dużym gazie, siła odśrodkow a przekręcając łopatki w 
sensie ich wykręcenia, pokonać mogła opory tarcia oraz 
napięcia am ortyzatora S. M oże to jednak nastąpić z chw i
lą wspom nianego przesunięcia tarczy do przodu. Powrót 
do pierwotnego położenia (mały skok) wymaga zreduko
wania gazu. W  konsekw encji zm niejszenia obrotów  gu
mowe am ortyzatory S przekręcają łopatkę, tarcza zo-
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staje odepchnięta w tył przez osadzone na sprężynach 
kołeczki d. K ołki e w chodzą spowrotem  w otworki o 
i tarcza M  zostaje ponow nie unieruchomiona. N ajw ięk
szą zaletą tego śmigła jest nadzw yczajna jego lekkość. 
Typ t. zw. Coupe Deutsch do silnika 340 KM . w aży za 
ledw ie 24 kg. z łopatkami. Pozatem odznacza się prosto
tą konstrukcji i regulacji w locie. Do wad należy za li
czyć stosunkowo prędkie wyrabianie gwintu na łopatce,

wskutek czego dostaje ona niebezpieczne luzy. Również 
w ydaje się niepewną praca tego śmigła przy silniejszych 
mrozach. Mimo wspom nianych słabszych stron konstruk
cji, śmigła typu Levasseur przedstawia bardzo oryginal
ną i ciekawą konstrukcję.

O m awiając francuskie konstrukcje, należy wspom nieć 
jeszcze o 'Hispano-Suizie, która robi dokładnie wg. li 
cencji amerykańskiej firmy Hamilton, następnie o firmie 
Chauviere, która stosuje drewniane łopatki do śmigieł 
o zmiennym skcku, jednak narazie, sam mechanizm 
zmiany skoku, nie jest jeszcze dostatecznie przemyślany, 
wreszcie o Gnomę Rhonie. Śmigło typu Gnom ę R hont 
by ło  hom ologowane z dodatniemi wynikami. H om ologa
cja  francuska trwa 50 godzin. Jest to śmigło o mecha
nicznym napędzie zmiany skoku. Zaletą tego śmigła jest 
m ożność obrotu łopatki o 360 stopni.

M echanizm jest uruchomiany za pom ocą sprzęgła. 
Przekładnia wynosi 1 : 24000. W adam i tej konstrukcji 
są: pow olna zmiana skoku 1° ok oło  2 sek. (na pełnym  
gazie), stosunkowo duży ciężar przeszło 130 kg. na sil
nik G nom e-Rhone K-14, oraz konieczność stosowania 
zegara w skazującego pilotow i położenie łopatek.

Przechodząc z kolei do śmigieł fabrykacji w łoskiej, 
zauważym y na pierwszym planie dwie firmy: Piaggio w 
Genui i A lfa -R om eo w M edjolanie. Pierwsza skonstru
ow ała śmigło do silnika 800 KM. o napędzie zmiany ca ł
kow icie mechanicznym, nie wnosząc zresztą do konstruk
cji oryginalnej ciekawej myśli.

Firma A lfa -R om eo fabrykuje śmigła o elektrycznym  
napędzie zmiany skoku. Jest to koncepcja  stara, je d 
nak zw rócić należy uwagę na w yjątkow ą lekkość tego 
Śmigla. M ianowicie ca łe śmigło do silnika 800 KM . w a
ży 87 kg. podczas gdy śmigło o skoku nastawianvm na- 
ziemi tejże firmy waży 80 kg. Lekkość tę uzyskała fa
bryka przez stosowanie łopatek pustych w środku. Są 
to łopatki również fabrykacji A lfa -R om eo. Osadzenie 
łopatek na piaście zewnętrznie przypom ina francuską 
konstrukcję Levasseur. Jest to jedną z przyczyn ogrom 
nej lekkości śmigła. Fabryka daje dość dużą gwaran
cję  na sw oje śmigło, mianowicie 1000 godzin, przytem 
gwarancja ta jest ważna wciągu dwuch lat.

Należy zaznaczyć, iż śmigła o zmiennym skoku w lo 
cie, przedstawiają już dziś duży m aterjał do badań i stu- 
djów . Niestety ramy niniejszego artykułu nie pozw alają 
na szersze opracowanie tego zagadnienia. Omówiono 
więc, w ogólnych  tylko zarysach najciekawsze konstruk
cje.
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*  S p r o s t o w a n i e .
W artykule p. Zygmunta Fąbierkiewicza „Dobór głównych wymiarów płata ze 

„Slotami" w Wiadomościach Technicznych Lotnictwa rok III Nr. 22, na str. 68 

bł ędni e  zamieszczono 2 tablice bez danych cyfrowych. 

Tablice te należy zastąpić niżej zamieszczonemu 

R E D A K C J A

T A B L I C A  1. W pływ  zasadniczego profilu  na wzrost Cy max przy zastosowaniu slotu w zdłuż całej rozp iętości.

Profile 
(patrz rys. A) %% grubość W ym iary

m odelu
Szybkość V  

w m/sek.

C ięciw a slotu 
% % cięciw y  

skrzydła
 ̂Cy max

„C zo łow y  
kąt **) + 
w p rzy 
bliżeniu

937 C A G I , . . . 12 150X750 31— 33 13 0 ,9 8 0 -0 ,5 95 = 0 ,3 8 5  
64,8 o/„

140

938 ............................. 12 150X750 31— 33 13 0 ,9 2 0 -0 .4 9 0 = 0 ,4 3  
87,8 %

140

939 ............................. 12 150X750 31— 33 13 1,030— 0,675=0,355 
52,5 %

140

856 ............................ 12 150X750 33—34 12 0,770— 0,550=0,220
40 °/o

116,5

R A F 3 1 ............................ 12,7 254X1524 18,3 13,6 0.908— 0,552=0,356 
64,4 o/0

90

P -II-b  CAGI. . . . 14.0 150X750 32 15,31 1,065— 0,727=0,338 
46,5 o/o

85

HP ( A l ) ....................... 7,48 152,5X915 13,4 8,34 0.806— 0,51 = 0 ,296
58 o/o

—

R A F 2 8 ............................ 9.78 152,5X915 13,4 12,5 0,87 — 0.475=0,395 
83 %

97

**) „Kąt czo ło w y '1 jest utw orzony przez styczne do profilu  pod slotem  patrz rys. 13.

T A B L I C A  2. W p ływ  cię ciw y  slotu na Cy max płata.

O
O
O
o
o

P rofile 
(patrz rys. A)

W ym iary
konstrukcyjne

W spółrzędne slotu odpow iadające 
Cy max

Dane z dmuchań

U
w

a
g

i

C ięciw a
slotu
W o/o

Kąt 4 ° a % b ° /0 c ° / o
c 100 

a

X
<0
S

> •
U

X
CO

a
> >

u
<i

X
CO

a - s  
°

u  s

o
o
o
o M -12 852 . . — — — — — — 0,550 — —
o

( 8 3,67 3,33 41,7 1
<v M-12a 856 . . 12 116.5 { 10 5,33 4,00 40,0 } 0,770 0,220 40
0 l 13,33 5,33 5,33 40,0 I
t> M-12b 853') . 12 90 8 3,67 3,33 41,7 0,720 0,170 30,9
0 M -1 2 c  854 , . 16 90 13,33 5,33 4,67 35,0 0,770 0,220 40
0
00

M-12d 855 , . 20 90 13,33 5,33 4,0 30,0 0,860 0,310 56,4

’ ) Przy stosowaniu slotu Nr, 856 otrzym ano te same w yniki.




