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ODPOWIEDZ NA PRACE O ,,ANALIZIE WYKRESU
WYTRZYMALOSCIOWEGO"

* Prot. Dr.

OD REDAKCJI

Po wydrukowaniu w ostatnim numerze arty-
kutu inz. Wolskiego, udzielamy z kolei rzeczy
gtosu prof. Welterowi, polemizujacemu z wyni-
kami rozwazan inz. Wolskiego, dotyczacych je-
go prac. Drukujac artykut inz. Wolskiego jak
rowniez ponizsza pracg, przestrzegaliSmy S$ci-
Sle obowigzujgcej w naszym pismie zasady o0so-
bistej odpowiedzialnosci autoréow za wyrazone
przez nich poglady. W zastosowaniu do poniz-
szego artykutu zasada ta rozszerzyliSmy, odda-
jac jego autorowi petng odpowiedzialno$é nie-
tylko za jego poglady ale i za forma artykutu.
UczyniliSmy to w intencji zachowania tej formy
zewnatrznej, ktérg autor niewatpliwie uwaza za
najlepsza dla obrony swoich tez przed zarzuta-
mi inz. Wolskiego. Ponadto musimy zaznaczy¢,
ze nie podzielamy pogladéw autora ponizszego
artykutu, uwazajgcego polemika w czasopismach
za ,,nieproduktywng stratg czasu*. Konsekwen-
cja naszego stanowiska w tej sprawie jest od-
danie gtosu zaréwno prof. Welterowi jak i inz.
Wolskiemu (w nastgpnym numerze Techn. Now.
Lotn.).

Polemikal) na temat prac eksperymental-
nych nad granica ptynnosci i maksymalnym ob-
cigzeniem, opublikowanych przeze mnie w
. Przegladzie Mechanicznym*“2) oraz w Wiado-

J K. Wolski. Techniczne Nowosci Lotnicze, Rok IV.
Nr. 10, str. 209.

W) G. Welter, Przeglad Mechaniczny, Nr. 24, str.
827, Rok 1935, i Nr. 7, str. 203, Rok 1936.

GEORGES WELTER

mosciach Instytutu Metalurgii i Metaloznawst-
wa"), sktada sie z czesci, ktéra teoretycznie ana-
lizuje i przedstawia bieg wykresu rozciggania na
maszynie, oraz z czesci, ktéra zajmuje stanowi-
sko co do moich prac eksperymentalnych. Na
podstawie teoretycznych i obliczeniowych roz-
wazan omoéwiono w ten sposob dziatanie ma-
szyn przy wykres$laniu diagramu i to z jednej
strony przy zwyklej maszynie na rozcigganie,
z drugiej za$ przy obcigzeniu bezposrednim.
Polemika ta jest w zasadzie oparta na rachun-
kowych rozwazaniach nad dziataniem maszyny
na rozcigganie i w kazdym razie nie odpowiada
tym zasadniczym warunkom, jakie wystepujg w
prébach na rozcigganie przy réznych typach ob-
cigzenia.

Przedstawione wywody, o ile tyczg sie one
opublikowanych przeze mnie préb, sa od pod-
staw mylne i poczatek swodj biorg z zupeinie
btednych zatozen. Jedna préba poréwnawcza na
maszynie na rozcigganie wystarczytaby do oba-
lenia obliczen, ktére stuzyly za podstawe do
wyrazonych pogladéw i wyciggnietych z nich
btednie wnioskéw, o ile tyczyty sie one moich
prac.

Nie powinno przedstawia¢ zadnych watpli-
wosci,ze przy bezposrednim obcigzeniu ciezara-
mi, podczas nagtej zmiany dtugosci prébki przy
spadajacym obcigzeniu, wykres odpowiada tu
przedstawionemu rysunkowi Fig. 1. Odcinek
,a—b*“ przebiega réwnolegle do osi wydtuzen
i czas okres$lania trwa bardzo krétko ( < 0,1 sek)

3) G. Welter. Wiad. Inst. Met.,, Rok 3. Nr. 2. str. 102.



gdyz sitomierz wskutek stosunkowo duzej ma-
sy, normalnie nie moze nadazy¢ za spadkiem
obcigzenia. Chodzi tu o pewne naturalne zja-
wisko, ktérego wyjasnienie nie wymaga zad-
nych szczegdélnych i daleko idacych rozwazan
liczbowych. Caly wywoéd autora oparty jest na
tym pogladzie, ktory mimo ze jest stuszny, nie
ma jednak zadnego zwigzku z omawianymi pro-

Fig. 1 Fig. 2

bami nad ksztattowaniem sie granicy ptynnosci
miekkiej stali. Autor ma zupetnie btedne mnie-
manie przypuszczajac, jak to z jego obliczen
wynika, ze w prébach opublikowanych przeze
mnie zachodzg zjawiska wytacznie i jednoznacz-
nie dynamiczne. To btedne pojecie zaznacza sie
réwniez w licznie stosowanych zwrotach w tej
pracy, jak: ,,bezwitadnos¢, wielkos$¢ zarzutu, du-
za masa i duza szybkos¢, kat zarzucenia waha-
dia, sita raptownie spada, energie Kinetyczne,
momenty bezwiadnosci czesci maszyny, przy*
spieszenia katowe” i t d. Niezrozumiatym jest,
w jaki spos6b autor doszedt do tych pogladéw,
ktoére przeciez zupetnie nie odpowiadaja fak-
tycznemu przebiegowi préby na maszynie. W
moich pracach byto dostatecznie podkreslone,
ze nie majg tu miejsca zjawiska dynamiczne,
lecz zachodzi zupeinie spokojny i staty bieg ob-
cigzenia na granicy ptynnosci.

Z rozwazan moich oraz z wykresu szybko-
Sci rozciggania (rys. 2. w porownaniu do rys.
11)), wynika jasno, ze chodzi tu o zjawisko, kto-
re wykazuje prawie czysto statyczny przebieg.
Szybkosci deformacji na granicy ptynnosci w
zadnym razie nie wystepuja nagle; odwrotnie,
sg one tak mate, ze zjawiska na granicy ptyn-
nosci w zupeinosci przypominajg typowy prze-
bieg petzania materiatu. W przeciwienstwie do
przypuszczen autora polemiki, zadne przyspie-
szenia mas lub nagte zmiany szybkosci w tym
przypadku nie zachodza. Dla uwypuklenia tego,
przedstawiono przebieg granicy ptynnosci przy
bezposrednim obcigzeniu ciezarami w poszcze-
golnych fazach. W poblizu granicy ptynnosci,
prosta a — 6 na zalgczonej Fig. 2., w przeci-
wienstwie do Fig. 1., odchyla sie bardzo powoli.
Wykres$lenie tuku a — 6, przy catkowitym cza-
sie préby wynoszacym 15 do 30 minut, trwa Kil-
kadziesigt sekund. Po tym dopiero powstaje po-

Przeglad Mechaniczny, Nr. 7, rok 1936, str. 203

i 204.

woli odcinek b — c, ktéry w zaleznosci od szyb-
kosci obcigzenia wymaga czasu, ktory trwa row-
niez okoto Kkilkadziesigt sekund. Od punktu C
zaczagwszy, krzywa wznosi sie w ciggu krotkie-
go czasu stromo w gore.

Doktadniejsze badania tego zakresu wyka-
zaty wg Fig. 2a, ze tuk ,,a—b*“ do utworzenia
sie wymaga okoto 10— 40 sekund, podczas gdy
droga ,a — ¢* wymaga

60 — 70 sekund

przy catkowitym trwaniu préby okoto 5— 10 mi-
nut, przy maszynie z obcigzeniem sprezystym.

Fig. 2a.

Autor tezy przeciwnej wyliczyt natomiast,
ze czas potrzebny do przejscia granicy ptynno-
sci wynosi

64 tysigczne sekundy
(t = 0,064 sek. strona 212, prawa kolumna
srodek). Na podstawie laboratoryjnych doswiad-
czen wykazano jednak wg. Fig. 2a, ze czas ten
jest tysigckrotnie wiekszy niz wynikly z kalku-
lacji matematycznej. Wobec tego nalezy przy-
pusci¢, ze autor przy teoretycznie matematycz-
nych rozwazaniach musiat popetni¢ zasadniczy
btad w swoich zatozeniach, na ktérych zbudo-
wat cate dalsze rozumowanie dochodzac do
btednego wyniku. Juz z powyzszych liczb, sto-
jacych do siebie co do zakresu trwania granicy
ptynnosci
1000

(t. zn. wartosci obliczone przez autora polemi-
ki — 1, a rezultaty eksperymentalne osiggniete
przeze mnie = 1000), niedwuznacznie wynika,
ze zjawiska zachodzace na granicy ptynnosci
mozna uwaza¢ za prawie zupeinie statyczne i
ze nie moze by¢ mowy o jakim kolwiek pomi-
nieciu czynnikéw ruchu (kinetycznych), w prze-
prowadzonych przeze mnie badaniach; czynni-
ki takie przy elastycznym lub tez bezposrednim
obcigzeniu istniejg jedynie na papierze i nie ma
ja zadnego zwigzku z faktami zachodzacymi w
rzeczywistosci.

To, co powyzej powiedziano w ogodlnych za-
rysach, zasadniczo mogtoby juz w zupeinosci
wystarczy¢ do zamkniecia dalszej dyskusji na
ten temat. Celem jednak dokiadniejszego wy-

w stosunku 1 :



jasnienia dodaje jeszcze, jak to byto w mojej
pracy uwzglednione, ze odcinek b—c, (Fig. 2 i
Fig. 2a), ktoéry sie powoli wyksztatcit, dla stali
miekkiej nie przebiega réwnolegle do osi wy-
dtuzenia lecz (jak to réwniez z przytoczonych
wykresow wynika) stale tworzy zaznaczajacy
sie kat ,,alfa“ z osig odcietych. Przebieg krzy-
wej na granicy ptynnosci jest wiec wg. Fig. 2
i 2a zasadniczo odmienny od podstawowych za-
tozen przyjetych w polemice na podstawie Fig.
1. Zresztag w pracy mojej wyraznie to podkres-
litem, piszgc na stronie 209: ,,Jesliby jednak w
danym przypadku masy sitomierza nie mogty
w tak krotkim czasie nadgzy¢ za spadkiem ob-
cigzenia, to powinien wystgpi¢ na granicy ptyn-
noséci poziomy, nigdy jednak stale wznoszacy
sie odcinek krzywej (sita — droga), jak to mia-
to miejsce dla stali miekkiej“.

Fig. 3. Fig. 4.

Dla unikniecia ewentualnych dalszych wat-
pliwosci w tym wzgledzie nalezy wskaza¢ na
probe, wykonang na materiale (Duralumin
sSwiezo hartowany), ktory rzeczywiscie przy
spadku obcigzenia i zwykltym obcigzeniu wyka-
zuje nagte zmiany diugosci (Fig. 3, a—b, diagr.
Nr. 1). Jak to byto do przewidzenia, spadek ob-
cigzenia przy bezposrednim obcigzeniu, lub przy
obcigzeniu przy pomocy sprezyn nie wystepuje,
lecz zaznacza sie jako odcinek krzywej roéwno-
legty do osi wydtuzenia. Przebieg ten zachodzi
nagle i w czasie moze by¢ ledwo uchwycony
~ 0,1 sek. Fig. 3, a— 0, diagr. Nr. 2). W tym
przypadku sitomierz nie moze podazy¢ za na-
gtymi zmianami obcigzenia, tak ze (stosownie
do Fig. 1) otrzymuje sie dla duraluminium za-
sadniczo inny wykres, niz to ma miejsce w Fig.
2. dla stali miekkiejl).

Aby mozliwie wyczerpujagco uzupeini¢ ma-
terial dotyczacy rzekomego dzialtania mas, prze-
prowadzono jeszcze réwnolegle prébe na ma-
szynie na rozcigganie bez sitomierza wahadto
wego z duzg masg, wskazujgcej obcigzenie przy
pomocy spiralnych sprezyn?).

Rowniez i tutaj przy wigczeniu sprezyny
miedzy gtowice uchwytowg i rame maszyny (co
w polemice uwazane jest za znacznie szkodliw-
sze niz masy przy bezposrednim obcigzeniu cie-
zarami), wykres Fig. 4, diagr. Nr. 2, odpowiada
Fig. 2, t zn. stale wznoszgcej sie krzywej z za-

1) Wiad.
-j Wiad.

Inst. Met., str.
Inst. Met., sir.

102, Rok 3, Nr. 2.
103, Rok 3, Nr. 2.

znaczonym katem wzniesienia przy granicy ptyn
nosci. | w tej prébie nie ma wiec zadnych oznak
dynamicznego przebiegu zjawiska, jak to autor
polemiki wyliczyt.

Warto zaznaczy¢, ze maszyna bez sprezyn
wykazuje prawie zupeinie inny przebieg granicy
ptynnosci (a—b, Rys. 1, Fig. 4) niz normalna
maszyna; roéznica miedzy tymi dwoma maszy-
nami polega przewaznie na przektadni dynamo-
metrycznej.

Charakterystycznym jest dla polemiki, ze
autor jej wybrat tylko mate czesci z moich prac
eksperymentalnych i odpowiednio dostosowat
je do swej przedtozonej teorii. Jest miedzy in-
nym zupetnie niezrozumiatym dlaczego autor
polemiki uzyt z zestawienia Rys. 103), reprodu-

Fig. 5.

kowany na Fig. 5, ktéry przedstawia wyniki ca-
tego szeregu réznych préb ze sztucznie odtwo-
rzong granicg ptynnosci, akurat diagr. 6 (Fig.
5), jako rozstrzygajacy i to w sensie, ze diagram
ten sam jako taki ma wyjasni¢ i wykazac¢ stusz-
no$¢ wysunietych w odpowiedzi zatozen. Jak
mato zrozumienia wykazuje ogtoszona polemika
dla przebiegu préby na rozcigganie, wida¢ z
wyciggnietych z tej czesSci mojej pracy zupet-
nie nieuzasadnionych wnioskéw. Proba ze sztu-
cznie odtworzong granicg ptynnosci wykazuje
tylko, ze przy bezposrednim obcigzeniu cieza-
rami przy granicy ptynnosci, nie tylko nie otrzy-
muje sie poziomego odcinka jak na Fig. 1, lecz
ze nawet, w przeciwienstwie do obliczen autora,
sitomierz z dzwignia i masami obcigzajgcymi
tak jeszcze reaguje, ze kierunek odcinka a—b
wykazuje lekko spadkowg tendencje. Przy bez-
posrednim obcigzeniu i nagle spadajacym ob-
cigzeniu, mozliwy jest nie tylko poziomy bieg
krzywej na wykresie, ale sitomierz moze nawet
wykaza¢ w tym przypadku gérng i dolng grani-
ce ptynnosci, podobnie do wykresu Nr. 3, Fig. 5
(Rys. 109 i diagr. Nr. 1, Fig. 4, (Rys. 114),
ktére otrzymano na matej maszynie Amsler‘a
przy normalnym obcigzeniu mechanicznym. Tym
samym gorna i dolna granica ptynnosci nie sa
w zadnym razie ,wyeliminowane®, jak sie wy-
raza autor polemiki, lecz sg mniejwiecej tak za-
znaczone jak na wykresie matej normalnej ma-
szyny Amsler‘a. W jaki sposob jednak autor do-
chodzi do koncowych wnioskéw, ze wyniki tego
eksperymentu sg zaprzeczeniem moich pogla-
doéw — jest dla mnie zupetng tajemnica.

P Przeglad Mechaniczny, 1936, Nr. 7, str. 203.
4) Wiad. Inst. Met.,, rok. 3, Nr. 2, str. 103, 1936 r.



Jak wyzej wspomniano, w polemice potrak-
towano tylko bardzo nieznaczna czes¢ opubli-
kowanych przeze mnie prac eksperymentalnych.
Dla otrzymania dyskusji owocnej niedopusz-
czalnym jednak jest przemilczenie catego sze-
regu miarodajnych eksperymentéw a korzysta-
nie tylko z tych ktére wydaja sie wygodne, i to
ttomaczac je w sposob fatszywy.

Autor przeoczyt miedzy innymi, ze:

1) na normalnej maszynie na rozcigganie
Amsler‘a o sile 300 kg (0,3 Z 44) w przeciwien-
stwie do zwyktej 5-cio tonnowej maszyny, otrzy-
mano wykres, ktéry réwniez nie wykazuje zad-
nego spadku przy granicy ptynnoscil).

2) istniejg wykresy?2), w ktérych przedsta-
wiono szybkos¢ ptyniecia przy granicy ptynno-
Sci, sporzadzone na podstawie wyczerpujacych
préb, zaréwno dla zwyktej maszyny jak row-
niez dla maszyny o bezposrednim obcigzeniu
ciezarami.

Poza tym przeoczyt:

3) wziecie pod uwage stosunkoéw przektad-
niowych réznych maszyn na rozcigganie, ktére
wyczerpujaco potraktowano w przedtozonych
pracach; wyniki te majg podstawowe znaczenie
dla ksztattu diagramu réznych maszyn na roz-
cigganie3d).

4) blizsze wnikniecie w 3 zasadnicze rodza-
je obciazenia, a mianowicie: sztywno zwigzane,
elastycznie zwigzane i bezposrednie obcigzenie
i ich wptyw na ksztatt diagramud).

5) zajecie stanowiska co do wykresu odpo-
wiadajgcego $wiezo zahartowanemu duralumi-
nium, a ktére w duzym stopniu mogtoby sie
przyczyni¢ do wyjasnienia sprawy w poréwna-
niu z miekka stalah).

6) blizsze rozpatrzenie i uznanie tego, ze na
maszynie, ktéra odpowiada warunkom oblicze-
niowym autora, t j. bez duzych mas dziataja-
cych dynamicznie wg. Fig. 4, Rys. 2, i zmian
szybkosci, wykres otrzymany przy wiaczeniu
sprezyny jest zupeinie identyczny z powstaja-
cym przy bezposrednim obcigzeniu cigezarami6).

Z tego wiec wynika, ze w polemice oméwiono
tylko krotko utamek opublikowanych przeze
mnie prac eksperymentalnych, by skolei wycigg-
na¢ z nich daleko idace negatywne wnioski. Dla
wyjasnienia zagadnienia goérnej i dolnej granicy
ptynnosci, tego rodzaju dyskusje nie moga byc¢
w zadnym razie pozgdane. Gdyby ten problem,
ktéory juz od 50-ciu lat czeka na wyjasnienie,

A PrzegladMechaniczny, Nr. 24, str. 829,1935 r,

rys. 8 Nr. 3, i Nr. 24, str. 830, 1935 r, rys. 9, Nr. 3.
2) PrzegladMechaniczny, Nr. 7, str. 204,1936 r.
rys. i i 2
3) PrzegladMechaniczny, Nr. 7, str. 206,1936 r.,
Rys. 4.

1) Przeglad Mechaniczny, Nr. 7 ,str. 205— 207, 1936 r.
5) Wiad. Inst. Met., rok 3, Nr. 2, str. 102, Ryr. 9 i 10.
“jWiad. Inst. Met.,, rok 3, Nr. 2, str. 103, Rys. 11.

dat sie rozwigza¢ na papierze, to wyjasnienie
nastgpitoby juz dawno. Owocng i twoércza dys-
kusje mozna przeprowadzi¢ tylko na podstawie
prac eksperymentalnych rozporzadzajgcych row-
nowartosciowym, obszernym i pouczajacym ma-
teriatem, chociaz przeciwstawnym, jednak opar-
tym réwniez na doswiadczeniach laboratoryj-
nych.

Zakonczenie polemiki, w ktoérej tylko w jed-
nym zdaniu wspomniane jest o spadku obcigze-
nia przy rozerwaniu probki i w ktérej zupeinie
pomieszany jest fakt ten z podobnym zjawis-
kiem przy granicy ptynnosci — wskazuje na
nierzeczowo$¢ catego podejscia i analizy tego
problemu. Niemozliwym jest, jak autor utrzy-
muje, prowadzenie tu takiej samej dyskusji jak
dla granicy ptynnosci, a ktéraby miata by¢ pod-
stawg do wytlumaczenia spadku, obcigzenia
przed rozerwaniem sie probki. Przebieg zjawisk
przy obcigzeniu rozrywajacym jest zupeinie
réozny od tegoz przy granicy ptynnosci. Nie wy-
stepuje tutaj wyraznie zaznaczony nagly spa-
dek obcigzenia jak przy granicy ptynnosci lecz
zjawisko to odbywa tu w sposob zupetnie powol-
ny i stopniowy. Cze$¢ wykresu od maksymal-
nego obcigzenia do chwili na krétko przed zer-
waniem probki nalezy uzna¢ réwniez za pra-
wie statyczng; dopiero przy samym koncu
proby bezposrednio przed zerwaniem, statycz-
ny przebieg rozciggania przechodzi w dynamicz-
ny. Réwniez tutaj zachodza zupelnie odmienne
stosunki od wystepujacych w przebiegu napre-
zenie — wydtuzenie przy granicy ptynnosci.

Reasumujac nalezy stwierdzi¢, ze podniesio-
na polemika zostata oparta na odtamkach prac
doswiadczalnych i wychodzi z catkowicie fat-
szywych i niewytrzymujacych krytyki zatozen,
a autor jej dochodzi, tym samvm, do nieuzasad-
nionych wnioskéw, przeczacych zupeinie ekspe-
rymentalnie uzyskanym liczbowym wynikom.

Ogodlnie trzeba jeszcze powiedzieé, ze zagad-
nienie gornej i dolnej granicy ptynnosci w zad-
nym razie nie dojrzato jeszcze do szerszej dys-
kusji w czasopismach, a najwyzej moze by¢
uprzednio rozpatrzone w ramach specjalnej sek-
cji powotanej do tego celu, na wzoér zagranicz-
ny (n. p. w U. S. A. i w Niemczech, gdzie ist-
nieje podkomisja dla badania granicy ptynnosci
zelaza i stali, sktadajgca sie z przodujacych
specjalistow w tej dziedzinie).

Polemiki w czasopismach nie moga doprowa-
dzi¢ do pozytywnego rozwigzania; sa one tylko
nieproduktywng stratg czasu. Z tego powodu
przeciwstawiam sie prowadzeniu dalszych dys-
kusyj na ten temat na tamach czasopism, a pra-
cujgc dalej nad tym zagadnieniem bede bez po-
lemiki ogtaszat wyniki prac doswiadczalnych w
miare ich przeprowadzania. Te forme samo-
dzielnych prac moge tez poleci¢ wszystkim tym,
ktorzy sie rzeczowo tym zagadnieniem intere-
suja.
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InZ.

W artykule p. t powyzszym w N-rze 10
»Techn. Now. Lotn.“ wzér (8) moze wzbudzi¢
zastrzezenie czytelnika 2z powodu pominiecia
w nim sity 0 — ciezaru wahadta. Uprzedzajac
zawczasu zarzut ten, chce pokazaé¢, ze wobec
matej zmiany kata @ w zakresie wydtuzenia bc
(rys. 4) podany wzér (8), jako pierwsze przy-
blizenie, jest wystarczajacy.

Na ukiad maszyny dziataja (na koncowe
ogniwa) sity: 0 i >F. Site 0 dziatajaca na wa-

hadto mozna zastgpi¢ przez site Q g"tg @ przy-
r

tozong do uchwytu goérnego i skierowanag piono-
wo do goéry.Dokitadny wzér odpowiadajacy
wzorowi (8) bedzie wiec:

f ->m) m(pf«'cos ? + i’) W'l
Przed spadkiem aF t. j. az do zakresu (ab)
(rys. 4) bedzie:

al
sfc= 0, O fj*tg —&F (0)
Na poczatku zakresu (ab) bedzie:
N brtg(f ~ 3/« » e e (P
oraz
j,b=AaF_L 2 (8
). N COS @ b-f ©)

KAZIMIERZ WOLSKI

Na konca zakresu (ab), biorac pod uwage (£),
bedzie:

oraz

Ab=RIF —Qf; cokidy
/ Qe8 4-®i\ |
\ b~ rgcos29 — sin29 Ag@” b2J

Jako drugie przyblizenie \b otrzymamy wy-
nik wstawiajgc do wzoru (8“) A @ przeliczone
z pierwszego przyblizenia. Bioragc znane warun-
ki (na str. 212) oraz przyjmujgc v = 0,1 mm/sek.

Adb = — rcos PA Q— 0,0642—
a
— 0,1 0.64 = — 0,0015 mm)
skad
Acp — 0.00035
Z wzoru (a) mamy, przy aF = 500 i @=
30°, 0 = 6 kg
Przeliczajac tyb podiug wzoréw (8) i (8%)

przekonamy sig, ze roéznica wynosi przy zada-
nych warunkach zaledwie o 0,9%, mianowicie
wzoér (8“) dajedfe o 0,9% wieksze niz wzor (8).

Otrzymane wiec poprzednio wyniki majg
doktadnos¢ wystarczajgca.

KILKA UWAG O MOZLIWOSCIACH SAMOLOTOW

F. S. BARNWELL

Z oryginatu p. t

»,Some Notes on Aircraft Possibi-

lities", Journal of the Royal Aeronautical Society, March
1936, przettomaczyt por. inz. M. Kaczanowski.

Praca niniejsza jest préba sprawdzenia te-
go, co moze by¢ dokonane w dziedzinie osiggow
samolotow, przy uzyciu istniejgcych materiatow
i obecnym stanie wiedzy konstrukcyjno-lotni-
czej. Ani dane uzyte do obliczen ani same spo-
soby obliczen nie sg nowoscig. W obliczeniach
zastosowano jedynie wzory og6lnie uzywane
przez konstruktordéw, nie nalezy wiec spodzie-
wac sie absolutnej Scistosci otrzymanych wyni-
kéw. Mimo to sg one dostatecznie Sciste, aby
mozna ich byto uzy¢ do celéw poréwnawczych

Szczeg6towo opracowane sposoby obliczen
podano na koricu pracy w zatgcznikach. Zrobio-
no to w celu catkowitego wyjasnienia drogi, ja-

ka autor doszedt do poszczegélnych wynikow.
Umozliwi to zainteresowanym przeliczenie in-
nych przyktadéw lub zmodyfikowanie samych
sposobow obliczen.

Ze wzgledu na niezupetng scistos¢ wynikow
obliczen moze sie wydawac¢ niepotrzebne poda-
wanie ich z tak duzg iloscig znakéw dziesiet-
nych, jak to robi autor. Zrobiono to jednak dla
zapewnienia dostatecznej $cistosci wynikoéw po-
rownywania wielkosci o bardzo matej wartosci
bezwzglednej.

Praca niniejsza ogranicza sie tylko do roz-
patrzenia samolotow, poniewaz ten typ aerodyn
zawsze pozostanie typem najszybszym, a zda-



niem autora wyzszo$¢ samolotow w poréwnaniu
do innych $Srodkéw transportowych polega wita-
Snie na ich szybkosci.

Zasadnicza cecha samolotu sa ptaszczyzny
nosne (skrzydta). Poniewaz praca niniejsza zaj-
muje sie przede wszystkim zagadnieniem szyb-
kosci samolotu, wiec ograniczymy sie przy ana-
lizie tylko do rozpatrzenia samolotu o skrzy-
dtach wolnonosnych (z pokryciem pracujgcym).
Nie nalezy jednak z tego wnioskowac¢, ze jedno-
ptat jest uwazany za typ lepszy niz dwuptat.
Kazdy z tych typow posiada swoje specjalne
cechy dodatnie. W wypadkach, gdy wymagane
sg sterownos$¢, zwrotnos¢ i mate wymiary zew-
netrzne, dwuptat jest lepszy od jednoptata.
Przy tej samej szybkosci minimalnej ciezar kon-
strukcji dwuptata jest mniejszy niz jednoptata,
stad jego ciezar uzyteczny jest wiekszy. Gdy
jednak wymagana jest duza szybkos$¢ i wzbijal-
nos$¢, wtedy jednoptat posiada zdecydowang
wyzszo$¢ nad dwuptatem.

Rys. 1

Na rys. 1 pokazany jest ptat nosny o obry-
sie eliptycznym, wydtuzeniu réwnym 7 i naj-
wiekszej grubosci profilu — 15%. Eliptyczny
obrys ptata przyjeto ze wzgledu na to, ze jest
to obrys idealny pod wzgledem aerodynamicz-
nym; wydtuzenie za$ réwne 7 i najwieksza gru-
bos¢ profilu 15% — ze wzgledu na to, iz po-
zwalajg na najlepszy kompromis pomiedzy do-
skonatoscig aerodynamiczng i ciezarem kon-
strukcyjnym. Powiekszenie wydtuzenia polep-
sza doskonato$¢ aerodynamiczng skrzydta, ale
powieksza ciezar konstrukcyjny przy tej samej
powierzchni i wytrzymatosci, zmniejszenie za$
grubosci profilu powieksza ciezar konstrukcyj-
ny przy tej samej wytrzymatosci. W kazdym
wypadku przyjecie innego wydtuzenia lub gru-
bosci profilu, niz podane wyzej, datoby stosun-
kowo maty zysk pod wzgledem aerodyna-
micznym.

Przy zdecydowanym wyzej ksztaicie po-

wierzchnia nosna ptata A jest réwna 2gdzie S
jest rozpietoscig ptata. Nalezy wyjasni¢, ze
okreslenie ,powierzchnia nosna ptata“ jest uzy-
te tu (i w dalszym ciggu pracy) w jego ogdlnie
przyjetym znaczeniu, t. j. powierzchni otrzyma-
nej przez zrzutowanie obrysu ptata na ptasz-
czyzne. Powierzchnia zewnetrznego pokrycia
ptata jest naturalnie wieksza niz podwojona
~powierzchnia nos$na ptata“, ale dla celéw ni-
niejszej pracy bedzie dostatecznie S$ciste przy-

jecie powierzchni pokrycia ptata jako rowflb
jego podwojonej powierzchni nosnej. o
Rozpatrzmy teraz zagadnienie szybkosci L
wypadku lotu samego skrzydta. ldealnym zgi
potem napedowym bytby taki zespot, ktéory rti
stawiatby oporu i miatby sprawnos¢ 100/-
(sprawnos$¢ pociggowa — propulsive efficiency*
Sita ciggu dawana przez taki idealny zespot
pedowy bedzie 4

T = 550 b.h.p.lv

gdzie T jest ciggiem wyrazonym w funta$
b.h.p. — moca rozwijana przez zespét naped*™
wy, VvV — szybkoscig powietrza w stopach na $
kunde. Muszg by¢ zrobione réwniez dalsze Ne
tozenia, mianowicie, ze $rodek ciezkosci ptal
zbiega sie ze Srodkiem parcia powietrza i lett
na linii ciggu.

Dla umozliwienia trwatego lotu poziomej
przy powyzszych zatozeniach sita nosna ptata i
musi by¢ réwna jego ciezarowi W i opér D
si by¢ réwny ciagowi T. Nalezy takze uwzgRa
ni¢ trzy parametry:

a) obcigzenie jednostkowe powierzchni pta.
WI!IA w funtach na stope2; m

b) obcigzenie mocy WIb.h.p. w funtach na K_
nia mechanicznego;

c) gestos¢ powietrza [ w funtach masy na
pe3d ktoérej wartos¢ maleje ze wzrostem V)
sokosci. «P

Opér ptata jest zwykle rozpatrywany ja
suma onoru indukowanego Dt i oporu pro®
lu Dp. Opér indukowany Di réwna sie

2 1 r

°'=4 (S P U

gdzie L jest sitg nosng w funtach S — rozpij
toscig ptata w stopach, p — gestoscig powietf].
w funtach masy na stope3 i v — szybkoscig

wietrzg w stopach na sekunde. Dla szczegSy
nego wypadku rozpatrywanego ptata, gdzie v
ta nosna réwna sie ciezarowi ptata, a wydtub
nie réwna sie 7 wzdér powyzszy przyjmie poste

I u2 N
D, = Yy
1 A PV

Poniewaz sa to réwnania podstawowe, wiec
niniejszej pracy nie jest podane ich wypros"
dzenie. Nalezy jednak przypomnieé¢, ze opl'
indukowany jest oporem, ktorego istnienie
konieczne do wytworzenia sity nosnej, lub &y
Slej oporem, ktéry jest konieczny do wytwor?}
nia sity prostopadtej do kierunku lotu.

Opoér profilu moze by¢ rozpatrywany jak
sktadajacy sie z dwu czesci: oporu tarcia P
wierzchniowego i oporu ksztattu. Opér taf™
powierzchniowego jest nieunikniony, ponie$
musi zawsze istnie¢ tarcie pomiedzy kazdag P-
wierzchnig (najbardziej nawet gtadka) a pf®
ptywajacym nad nig powietrzem. Opor ksztajj*
(spowodowany przez zty lub niecigglty kszta*~



mogtby by¢ catkowicie usuniety przy doskonale
uksztattowanym ptacie na katach natarcia nie
wiekszych niz, powiedzmy, 6° ponad potozenie
odpowiadajgce zerowej sile nosnej. Najmniej-
sza zmierzona wartos¢ oporu tarcia powierz-
chniowego wynosi 0,0015 pv2 funtébw na stope2
(0,0073 pv2kg/m2) i odpowiada powierzchni po-
lerowanego szkta. W pracy niniejszej przyjeto
te wiasnie wartos¢ oporu tarcia powierzchnio-
wego jako najmniejsza mozliwa. Wartosc¢
0,0015 pv2 funtéw na stope2, bedzie uwazana na-
dal za optimum oporu tarcia powierzchniowego
(patrz zatgcznik Nr. 1).

Uwazajac, ze dla doskonatego ptata nie ma
oporu ksztattu, dochodzimy do wniosku, ze opo6r
profilu Dt dla tego ptata skiada sie jedynie
z oporu tarcia powierzchniowego, odpowiada-
jacego wartosci optimum. Opdr catkowity tego
ptata bedzie wiec réwny jego oporowi induko-
wanemu Di plus 0,003 A p v2

Roéwnanie szybkosci w wypadku rozpatry-
wanego ptata przyjmie wiec postac

I w2

1
. A -p_il§+0,003A pv2= 550 b.h.R.Iv.

Rys. 2.

Na rys. 2 (linia ciggta) podany jest wykres
szybkosci rozpatrywanego ptata doskonatego na
poziomie ziemi w funkcji obcigzenia jednostko-
wego ptata przy zatozeniu statlego obcigzenia
mocy 12 funtéw na b.h.p. (5,44 kg/KM). W tym
wypadku réwnanie szybkosci przyjmuje postac
ostateczna.

W 2/0,0021725 u + 0,00008532 u* = 550 W

gdzie W jest w tym wypadku obcigzeniem jed-
nostkowym ptata w funtach na stope kwadrato-
wa i v szybkoscig w stopach na sekunde (patrz
zatgcznik Nr. 2). Szybkos$¢ rosnie od 341 mil na
godzine (547 km/godz.) przy obcigzeniu ptata 20
funtéw na stope2 (97,65 kg/m2) do 568 mil na
godzine (914 km/godz ), przy 100 funtach na
stope2 (488,24 kg/m2).

Na rys. 3 (linia ciggta) podany jest wykres
szybkosci na poziomie ziemi w funkcji obcigze-
nia mocy przy zatozeniu statego obcigzenia jed-

Rys. 3.

nostkowego ptata 30 funtéw na stope2 (146,z
kg/m2. W tym wypadku réwnanie szybko$
przybiera posta¢ (patrz zatgcznik Nr. 3).

34.500/y + (0,0711/104) u3 = 16.500 (WIb.h.p

Szybko$¢ spada z 526 mil na godzir
(845 km/godz), przy obciazeniu mocy 5 funté

na b.h.p. (2,27 kg/KM) do 358 mil na godzir
(576 km/godz) przy 15 funtach na b.h.
(6,8 kg/KM).

Na rys. 4 (linia ciagta) podany jest wykn
szybkosci w funkcji wysokosci przy zatozeni
statego obcigzenia mocy 12 funtéw na bh\
(5,44 kg/KM) i statego obcigzenia jednostkowi
go ptata 30 funtéw na stope2 (146,47 kg/m2
W tym wypadku réwnanie szybkosci przybiei

posta¢ (patrz zatgacznik Nr. 4)
81,82/ pv + 0,003 pu* = 1,375

Szybkos¢ rosnie od 389 mil na godzine (62
km/godz.) na poziomie morza do 696 mil na o<

Rys. 4.



dzine (1120 km/godz.) na wysokosci 50.000 stop
(15250 m).

Linie przerywane na rys. rys. 2, 3 i 4 podajg
wartosci indukowanego oporu wyrazonego w
procentach oporu catkowitego. Na rys. 2 opor
indukowany rosnie od 3,3% PrzY obcigzeniu
ptata 20 funtéw na stope2 (97,65 kg/m2) do oko-
to 10,1% przy 100 funtach na stope2 (488,24
kg/m2). Na rys. 3 opor indukowany rosnie od
okoto 1,35% przy obcigzeniu mocy 5 funtéw na
b.h.p. (2,27 kg/KM) do okoto 6% przy 15 fun-
tach na b.h.p. (6,8 kg/KM). Na rys. 4 opor indu-
kowany rosnie od 4,4% (na poziomie ziemi) do
16% (na wysokosci 50.000 stép) (15250 m).

Krzywe rys. 2, 3 i 4 wykazujg korzysci du-
zego obcigzenia jednostkowego ptata, matego
obcigzenia mocy i duzych wysokosci ze wzgledu
na osiggniecie duzych szybkosci. Jako reductio
ad absurdum mogtby kto$ powiedzieé, ze roz-
patrywany przez nas ptat doskonaty ze swoim
idealnym zespotem napedowym przy obcigzeniu
jednostkowym ptata 100 funtow na stope2
(488.24 kg/m2) i obcigzeniu 5 funtéw na b.h.p.
(2,27 kg/KM) moégtby osiagna¢ na wysokosci
50.000 (15250 m) stép szybkos$¢ 1.420 mil na go-
dzine (2280 km/godz.). Jednak zabudowanie ze-
spotu napedowego dajgcego 1.140 b.h.p., odpo-
wiadajgcego ptatowi o rozpietosci 20 stop (6.1
m), a stad diugosci cieciwy 44 cali (1,12 m) i
grubosci profilu 6,5 cali (0,286 m), nasuwa-
to by bardzo duze trudnosci. Z drugiej strony
szybkos¢ 1.420 mil na godzine przewyzsza wie-
cej niz dwukrotnie szybko$¢ dzwieku w powie-
trzu; juz dla szybkosci ponad 500 mil na go-
dzine (804 km/godz.), Scisliwos¢ powietrza po-
woduje wzrost oporu i spadek sity nosnej tak,
ze otrzymana wartos$¢ szybkosci 1.420 mil (2280
km/godz.) na godzine staje sie zupeinie nie-
Scista.

Ptat o duzej wartosci doskonatosci aerody-
namicznej jest sam przez sie niestateczny. Dla
nadania mu statecznosci muszg by¢ w dosta-
tecznej odlegtosci za ptatem umieszczone pita-
szczyzny ogonowe (statecznik kierunku i sta-
tecznik wysokosci) o pewnej okreslonej po-
wierzchni. Na rys. 5 pokazany jest ptat usta-
teczniony przez dodanie statecznikéw wysoko-
sci i kierunku. Wymiary statecznikéw i ich po-
tozenie podane na rys. 5 sa dobrane tak, by za-
pewni¢ poprawng stateczno$¢ w locie z duza
szybkoscig przy zaltozeniu potozenia S$rodka
ciezkosci w odlegtosci 0,3 sSredniej cieciwy pta-
ta od krawedzi natarcia. Kadtub pokazany na
rys. 5 zostat dobrany tak, by zapewnit dostate-
czna wytrzymatosé i sztywnos$¢ przy najmniej-
szych mozliwych wymiarach przekroju poprze-
cznego. Ma on za zadanie jedynie przymocowa-
nie statecznikéw do ptata.

Powierzchnia statecznikdbw wynosi 16% po-
wierzchni nosnej ptata dla statecznika wysoko-
8ci i 7% dla statecznika kierunku. Powierzchnia
zewnetrzna kadtuba (powierzchnia pokrycia)
wynosi okoto 46% powierzchni nosnej ptata.

Rys. 5.

Catkowita powierzchnia pokrycia ptata ustate-
cznionego wraz z powierzchnig kadtuba i sta-
tecznikéw bedzie wiec réwna 2,92-krotnej po-
wierzchni nosnej ptata lub inaczej moéwigc jest
0 46% wieksza od powierzchni pokrycia same-
go ptata.

W locie z duzg szybkoscig statecznik wyso-
kosci jest obcigzony od dotu, poniewaz Srodek
parcia powietrza lezy w tyle za Srodkiem ciez-
kosci. Przy duzej szybkosci lotu mozna z duzag
doktadnoscig zatozy¢ potozenie $rodka parcia
w odlegtosci 0,5 Sredniej cieciwy ptata od kra-
wedzi natarcia. Gdy S$rodek ciezkosci znajduje
sie w odlegtosci 0,3 $redniej cieciwy ptata od
krawedzi natarcia, a $rodek parcia statecznika
wysokosci w odlegtosci 2,7-krotnej cieciwy $red-
niej za srodkiem ciezkosci, to ze wzgledu na wy-
wazenie (ustatecznienie) konieczne jest obcig-
zenie tego statecznika ku dotowi wynoszace

(05 — 03) (27 — 02) W = 0,08 W

a wiec sita nosna ptata musi na skutek tego by¢
zwiekszona o wartos¢ 0,08W, t. j. powiekszy sie
ona 1,08-krotnie.

Z podanego wyzej rownania oporu induko-
wanego wynika, ze gdy sita nosna wzrosnie do
wartosci 1,08 W, to opér indukowany ptata mu-
si wzrosngé¢ 1,08“ — 1,166-krotnie, t. j. musi
wzrosng¢ o 16,6%. Z réwnania tego wynika tak-
ze, ze gdy sita nosna statecznika wysokosci wy-
nosi 0,08 W i jego rozpietos¢ réwna sie 0,3 roz-
pietosci ptata, to opor indukowany musi by¢
rowny (0,08/0,3)2 = 0,071 lub 7,1% oporu in-
dukowanego samego ptata.

Stad opdér indukowany piata ustatecznione*
go jest o 23,7% wiekszy od oporu indukowane-



go samego ptata, zas opor tarcia powierzchnio-
wego wiekszy o0 46%. Zaktadamy w dalszym cig-
gu brak oporu ksztattu, optymalnag wartos¢ oporu
tarcia powierzchniowego oraz brak oporu, spo-
wodowanego wzajemnym oddziatywaniem cze-
Sci (the interference drag).

Wzajemne oddziatywanie czesci jest czyn-
nikiem, ktéry moze by¢ usuniety catkowicie lub
w duzej czesci przez staranne zaprojektowanie
ksztattu zewnetrznego. T. zw. kadtub optywo-
wy wywotuje tylko op6ér tarcia powierzchnio-
wego, poniewaz powietrze moze przeptywac bez
zaburzen. Jesli jednak dwa ciata o doskonatym
ksztatcie aerodynamicznym zostang potgczone
razem lub umieszczone blisko siebie w sposéb
niekorzystny, to strugi powietrza przeptywajace
nad jednym ciatlem beda oddziatywaty na dru-
gie ciato, co wywota zaburzenia, powodujace
wzrost oporu.

Rys. 6.

Na rys. 6 podana jest krzywa szybkosci pta-
ta ustatecznionego w poblizu ziemi przy statym
obcigzeniu mocy 12 funtéw na b.h.p. (5,44
kg KM). W tym wypadku rownanie szybkosci
przyjmie posta¢ (patrz zatgcznik Nr. 2)

W20,001756 u + 0,0001246 v3 = 550 W

Szybkos$¢ rosnie od 298 mil na godzine (479
km/godz.) przy obcigzeniu powierzchni ptata 20
funtéw na stope2 (97,65 km/m2) do 424 mil na
godzine (681 km/godz.) przy obcigzeniu 60 fun-
tow na stope2 (292,95 kg/m2).

Na rys. 7 podana jest krzywa szybkosci pta-
ta ustatecznionego przy staltym obcigzeniu po-
wierzchni ptata 30 funtéw na stope2 (146,47
kg/m2) i statym obcigzeniu mocy 12 funtéw na
b h.p. (544 kg KM). W tym wypadku réwnanie

szybkosci przyjmie posta¢ (patrz zalgcznik
Nr. 4)

101,2/pv + 0,00438 pv3 = 1,375
Szybkos$¢ rosnie od 340 mil na godzine (547

km/godz.) w poblizu ziemi do 462 (743 km/godz.)

Rys. 7.

mil na godzine na wysokosci 30.000 stép (9150
m).
)Piat ustateczniony jest wiec okoto 12,5%
wolniejszy od samego ptata, inaczej moéwiac do-
danie do ptata statecznikéw spowodowato obni-
zenie jego szybkosci o okoto 12,5%.

Ten bardzo wyrazny spadek szybkosci mogt-
by by¢ argumentem dla zwolennikéw budowy
samoskrzydtowcéw (samolotéw bezogonowych).
Jednak samoskrzydtowiec musi mie¢ ptat o du-
zej t. zw. strzale i znacznym zagieciu krawedzi
sptywu ku goérze oraz dodatkowe powierzchnie
sterowe na koncach ptata. Fakt ten powoduje
to, iz przy réwnej statecznosci i sterownosci sa-
moskrzydtowiec nie moze posiada¢ mniejszego
oporu indukowanego, niz normalnie ustatecznio-
ny ptat. Takze powierzchnia pokrycia samo-
skrzydtowca przy podobnych zatozeniach nie
jest mniejsza od powierzchni pokrycia ptata
normalnie ustatecznionego.

Krzywe szybkosci ptata ustatecznionego pod-
kreslajg ponownie wartos¢ wielkich wysokosci
i duzych obcigzen powierzchni ptata dla osiag-
niecia duzych szybkosci.

Duze obcigzenie powierzchni ptata jest ko-
rzystne nie tylko ze wzgledu na osiggniecie du-
zych szybkosci, ale pociaga za sobg zmniejsze-
nie ciezaru konstrukcji. Jasniej wptyw dodatni
duzego obcigzenia powierzchni ptata moze byc
przedstawiony nastepujgco. Niech powierzchnia
nos$na samolotu o pewnym statym ciezarze stop-
niowo powieksza sie. Wtedy obcigzenie powierz-
chni ptata bedzie stopniowo malato, jednak cie-
zar konstrukcji ptata bedzie wzrastat, a szyb-
ko$¢ bedzie malata. Stosowanie bardzo duzych
obcigzen powierzchni ptata jest ograniczone ze
wzgledu na start i lagdowanie.



Mate obcigzenie mocy powoduje takze
wzrost szybkosci. Jednak im wieksza jest moc
przypadajgca na jednostke ciezaru samolotu,
tym wiekszy musi by¢ ciezar zespotu napedo-
wego, a wiec tym mniejszy ciezar uzyteczny.

Wielka wysokos$¢ lotu jest oczywiscie korzy'
stna ze wzgledu na mozno$¢ osiggniecia duzych
szybkosci lotu, poniewaz przy zmniejszeniu ge-
stosci powietrza maleje opo6r szkodliwy. Przez
opor szkodliwy rozumie sie w tym wypadku cat-
kowity opo6r za wyjatkiem oporu indukowane-
go; opor indukowany ros$nie, gdy gestos¢ powie-
trza maleje, ale poniewaz opoér ten jest maty w
porownaniu do szkodliwego, wiec wynikiem
zmniejszenia gestosci jest wzrost szybkosci.
Jednak wysoko$¢ lotu jest ograniczona ze
wzgledu na wygode pasazerdow; im wieksza jest
wysokos$é, tym trudniejsze i kosztowniejsze (ze
wzgledu na ciezar) jest zapewnienie pasazerom
wygody. Trudno$¢ zahamowania spadku mocy
zespotu napedowego takze ogranicza wysokos$c¢
lotu.

Autor sadzi, ze obecnie obcigzenie powierz-
chni ptata, wynoszace 30 funtéw na stope2
(146,47 kg/m2), przedstawia granice, do ktorej
moze by¢ jeszcze zapewnione dobre lagdowanie
przy zastosowaniu najlepszych klap i hamulcow.
Poza tym takie obcigzenie powierzchni ptata tg-
cznie z obcigzeniem mocy do 12 funtéw na b.h.p.
(5,44 kg KM) moze zapewni¢ dobry start przy
zastosowaniu najlepszych klap i $migiet o na-
stawnym skoku. Wysoko$¢ 10.000 stop (3050 m),
zdaniem autora, przedstawia przyblizona grani-
ce, zapewniajaca pasazerom wygode bez ucie-
kania sie do specjalnego wyposazenia.

Przy zatozeniach ustalonych wyzej, a mia-
nowicie 30 funtach na stope2 obcigzenia po-
wierzchni ptata, 12 funtach na b.h.p. obcigzenia
mocy i maksymalnej wysokosci lotu 10.000 stop,
szybkos¢ samego ptata rowna sie 389 mil na
godzine (625 km/godz.) w poblizu ziemi i 428
mil na godzine (689 km/godz.) na wysokosci
10.000 stop, podczas gdy szybkos$¢ ptata usta-
tecznionego — 340 mil na godzine (547 km/godz)
przy ziemi i 374 mil na godzine (601 km/godz.)
na wysokosci 10.000 stop.

Samolot w ksztatcie ustatecznionego ptata
przedstawiony na rys. 5 posiada kadtub o prze-
kroju zbyt matym, aby mogt by¢ wykorzystany
dla celéw transportowych. Mozliwe by to byto
tylko w wypadku bardzo duzego samolotu
Roéwniez uksztattowanie kadiuba przedstawione
na tym rysunku jest niekorzystne. Ze wzgledu
na prawidtowe umieszczenie $rodka ciezkosci
konieczne jest wysuniecie kadituba do przodu
o pewng odlegto$s¢ od krawedzi natarcia ptata.

Na rys. 8 pokazany jest ptat ustateczniony
z kadtubem, ktérego wymiary, w poréwnaniu
do wymiaréw ptata, sa zblizone do rzeczywi-
stosci. Powierzchnia pokrycia takiego kadtuba
jest 1,02 razy wieksza od powierzchni pokrycia
ptata. Stad catkowita powierzchnia pokrycia

Rys. 8.

wyniesie obecnie 3,48 powierzchni pokrycia pta-
ta, bedzie wiec o 74% wigksza od tej ostatniej.
Dla umozliwienia sterowania podczas lotu sa-
molot musi posiada¢ powierzchnie sterowe jako
powierzchnie dodatkowe Ilub jako czesci po-
wierzchni ptata i statecznikow. Piat musi miec
wydzielone lotki, statecznik wysokosci — ster
wysokosci i statecznik kierunku — ster kierun-
ku. Wydzielenie to musi naturalnie zwiekszyc¢
opor tych powierzchni.

Doswiadczenia wykazuja, ze opor ptata
z dobrze okrytymi odcigzonymi lotkami wzra-
sta o okoto 0,00045 v2 funtéw na stope2 (0,00214
p v2 kg./m2) pow. ptata. Stad jesli opdér czesci
ptata zaopatrzonej w lotki wzrasta o 15% opty-
malnego oporu tarcia i jesli lotki znajduja sie
na Vs rozpietosci ptata, to wyniki z tego, ze wy-
dzielanie lotek powieksza opor ptata o 5% opty-
malnego oporu tarcia. Doswiadczenia wykazujg
takze, ze opoOr statecznikdéw ze sterami powiek-
sza sie o okoto 0,0006 pir funtéw na stope2
(0,0029 p v2 kg/m2) z powodu luki pomiedzy
statecznikiem i sterem. Stad wynika, ze luki po-

wiekszajg opor tych powierzchni o 20% opty-
malnego oporu tarcia.
Préocz tego nalezy zaznaczyé, ze przednia

cze$¢ kadluba musi posiada¢ oszklong kabineg
umozliwiajgcg pilotowi prowadzenie samolotu.
Takie zatamanie obrysu kadtuba powoduje
wzrost oporu o okoto 11% jego optymalnego
oporu tarcia.

Opdér indukowany ustatecznionego i stero-
walnego ptata z kaditubem nadajgcym sie do
praktycznego wykorzystania i idealnym zespo-
tem napedowym, jak na rys. 8, pozostanie rowny



D, = (1,237 11) ( (l/p tr)
Opor profilu ptata rowna sie teraz

(1,05 . 0,0015 .2 A) pv2= 0,00315 Apy2

opoér profilowy kadtuba

(1,11 . 0,0015 . 2 A) pir = 0,0017 A pu2

za$ opor profilowy usterzen

(1,2 . 023 .0,0015 . 2A) pv2 = 0,00083 A ptr

Nalezy zaznaczy¢, ze termin ,opor profilo-
wy“ zostat uzyty obecnie w znaczeniu oporéw
szkodliwych ptata, kadiuba i usterzen, ponie-
waz wzrost oporu spowodowany przez luki mo-
ze by¢ uwazany jako nalezgcy do oporu zabu-
rzen, a nie do oporu tarcia powierzchniowego.

Gdy obcigzenie powierzchni ptata wynosi
30 funtéw na stope2 (146,47 kg/m2) obcigzenie
mocy 12 funtéw na b.h.p. (5,44 kg/KM) i spraw-
no$¢ zespotu napedowego réwna sie 100%, to

KONTROLA SKLADU MIESZANKI

rownanie szybkosci przyjmie posta¢ (patrz za-
tacznik Nr. 6)

101,2/pv + 0,00568 pva= 1,375

Z rownania tego otrzymujemy, ze szybkos¢ wy-
nosi 312 mil na godzine (501 km/godz.) przy
ziemi i 342 mil na godzine (550 km/godz.) na
wysokosci 10.000 stép (3050 m).
Poréwnywujac te liczby z poprzednio otrzy-
manymi, widzimy, iz ustateczniony i sterowalny
ptat jest o okoto 8,5% wolniejszy od ptata usta-
tecznionego i o okoto 20% od ptata bez state-
cznikéw i steréw. Précz tego nalezy stwierdzié,
ze gdy sprawno$¢ zespotu napedowego wynosi
tylko 90%  (zamiast przyjetych poprzednio
100%), to szybkos$¢ ustatecznionego i sterowal-
nego ptata zmaleje do 299 mil na godzine (479
km/godz.) w poblizu ziemi i 328,7 mil na godzi-
ne (528 km/godz.) na wysokosci 10.000 stép
(3050 m), t j. zmniejszenie szybkosci wyniesie
okoto 9%. (D. c. n)

PALIWO-POWIETRZE

PRZY POMOCY ANALIZATOROW SPALIN

G. D. BOERLAGE i L. A. PELETIER

Ttomaczcme z oryginatu p. t ,Mixture Strength in
Petrol Engines Continuously Controlled by Electric Gas
Analysers”, Journal of the Royal Aeronautical Society,
November 1936, sir. 799— 814, przez inz. J. Tuszynskiego.

W przeciggu ostatnich paru lat wprowadzo-
no stosowanie elektrycznych analizatorow skta-
du spalin, postugujac sie nimi celem kontrolo-
wania skitadu mieszanki paliwa z powietrzem,
Wprowadzanej przez gaznik do silnika. Przyrza-
dy te zostaly juz opisane w dawniejszej pracy
TI]*), jednak wzrost zainteresowania, z jakim
sie spotykaja, zwitaszcza w lotnictwie, wskazuje
na celowos¢ dalszych badan nad ich zaletami
i wadami. W zwigzku z tym przeprowadzono
préby przy uzyciu analizatora lotniczego (Cam-
bridge Aero Mixture Indicator, pochodzenia
amerykanskiego) i samochodowego (Lantz-
Phelps Motor Fuel Combustion Tester).

. Podstawy teoretyczne

Zasada dziatania badanych przyrzadow jest
Oparta na réznych przewodnosciach cieplnych
sktadnikéw gazéw, wydechowych. Odpowiednie
dane zawiera tablica |, oparta na danych Lan-
dolt'a i Bornstein‘a.

Jak wynika z powyzszej tablicy, przewod-
no$¢ cieplna N2 02i CO jest praktycznie jed-
nakowa. Przewodnos$¢ cieplna CO02 jest nizsza,

*) Cyfry w nawiasach kwadratowych odpowiadaja
spisowi literatury, podanemu przy koncu artykutu.

Tablica /.

Przewodnos$¢ cieplna
w stosunku do

K kal/mh°C. powietrza — 100

Dwutlenek wegla, C02 0,013 62
Tlenek wegla, CO. 0,091 91
Azot, N2 s 0,021 100
Tlen, 02 . 0,021 100
Powietrze —

Metan, CH* 0,026 124
Wodér, H2 0,150 715

podczas gdy H2 ma znacznie wyzszg przewod-
nos¢ cieplng. Z tego wynika, ze badane analiza-
tory skiadu spalin nie mierzag zawartosci CO,
a sg wrazliwe przede wszystkim na zawartosc¢
w gazach wydechowych C02i H2 Ot6z dobrze
wiadomo, ze sktad gazéw wydechowych ulega
bardzo duzym zmianom zaleznie od stosunku
paliwa do powietrza w mieszance wchodzacej
do cylindra.

Dla stosunku paliwa do powietrza, réwnego
naprzyktad 1 11 (0,09), ktéremu odpowiada
w praktyce bardzo bogata regulacja gaznika,

wptyw stosunkowo niewielkiej zawartosci H2 o
wysokiej przewodnosci cieplnej jest wiekszy,
anizeli dziatajagcy w przeciwnym Kkierunku

wptyw wiekszej ilosci C02 o niskiej przewodno-



Sci cieplnej. Wskutek tego przewodno$¢ cieplna
gazéw wydechowych jest wieksza od przewod-
nosci powietrza.

Dla stosunku paliwa do powietrza, réwnego
naprzyktad 1 13 (0,077), ktéoremu odpowiada
w praktyce normalna regulacja gaznika, zawar-
tos¢ H2 w gazach wydechowych bedzie nizsza,
za$ zawartos¢ C02 wyzsza, anizeli w poprzed-
nim wypadku. W otrzymanych gazach wyde-
chowych przeciwny wptyw tych gazéw bedzie
sie rownowazyt, wskutek czego przewodnoscé
cieplna gazéw bedzie réwna przewodnosci po-
wietrza.

Dla stosunku paliwa do powietrza, réwnego
naprzyktad 1:14,8 (0,068), teoretycznie potrzeb-
nego do spalenia przecietnej benzyny (uboga
regulacja gaznika), gazy wydechowe nie beda
zawieraty H2 zawartos¢ C 02 natomiast bedzie
nizsza niz w poprzednim przyktadzie. Wynika
z tego, ze przewodnos$¢ cieplna gazéw, otrzyma-
nych przy spalaniu bardzo ubogich mieszanek,
nie umozliwia oceny stosunku paliwa do po-
wietrza w mieszance. Na szczescie, podobnie
niskie stosunki paliwa do powietrza wychodzg
poza zakres wystepujacych w praktyce.

Powstaje zagadnienie, czy i w jakim stopniu
zalezno$¢ miedzy przewodnoscig cieplng i sto-
sunkiem paliwa do powietrza zalezy od chemicz-
nego skitadu paliwa i od warunkéw pracy silni-
ka. Gtéwnymi skiadnikami gazow wydechowych
sg N2 CO0ZX CO, H20, H2 02 i CH4 lub ciezsze
weglowodory. Znajomos$¢ zawartosci czterech z
nich dla paliwa o znanym stosunku H C pozwa-
la na obliczenie pozostatych jak réwniez spot-
czynnika doboru powietrza (to znaczy rzeczy-
wistego stosunku paliwa do powietrza podzielo-
nego przez ten sam stosunek dla mieszanki teo-
retycznej). Literatura podaje szereg wynikéw
analiz gazéw wydechowych. Cenne dane znaj-
dujg sie zwitaszcza w pracach ostatnio ogtoszo-
nych [2, 3 i 4]. Z prac tych wynika, ze gazy te
zawieraja zawsze niewielkg zawartos¢ tlenu, na-
wet przy bogatych mieszankach. Dla spoéiczyn-
nikow doboru powietrza, przekraczajgcych 1,0,
zawartos¢ ta moze byc¢ przyjeta jako 0.3%. Jest
rzecza zrozumiaty, ze dla spoétczynnikéw dobo-
ru powietrza mniejszych od jednosci (mieszan-
ki ubogie) zawartos¢ tlenu przekracza 0,3%.

Zawarto$¢ CH4 jest rowniez bardzo niewiel-
ka, wahajac sie od 0,2 do 0,3% zaleznie od skita-
du mieszanki. Z dostateczng doktadnoscia za-
warto$¢ ta moze by¢ ustalona na 0,25%.

Przyjecie powyzszych zatozen, dotyczacych
zawartosci 02 i CH4, zmniejsza ilos¢ danych, po-
trzebnych dla okreslenia pozostatych zmiennych
i spotczynnika doboru powietrza, do dwdch.
Praktyka wskazuje na wystarczalno$¢ jednej
zmiennej ze wzgledu na stwierdzong zaleznos$¢
miedzy procentowymi zawartosciami CO, CO02
i H2 w gazach wydechowych silnika spalinowego.

D'Alleva i Lovell (General Motors) \]
przypisujg te statg zalezno$¢ istnieniu réwno-
wagi w reakcji zwrotnej:

C02 + H2 CO + HX

Twierdza oni, ze osiggniety stan réwnowagi jest
okreslony réwnaniem:

(CO X H20) / (C02 X H2 = K (stata).

Stata rownowagi zalezy przede wszystkim
od temperatury. Okres$lona  doswiadczalnie
Srednia warto$¢ K dla gazéw wydechowych wy-
nosi 3,77. Odchylenia od tej wartosci byty dos¢
znaczne (Sredni biad 10%), zwazywszy jednak,
ze warto$¢ K jest wyznaczana przez 4 zmienne,
z posrod ktorych w szczegdlnosci procentowa
zawartos¢ H2 bywa zazwyczaj oznaczana ze sto-
sunkowo duzym btedem, mozna przyjaé, ze istot-
na warto$¢ K ulega zmianom, nie przekraczaja-
cym wyzej podanej wielkosci.

II. Wptyw stosunku H/C na wskazania
przyrzqdu

Wrazliwos¢ przyrzadu na zawartos¢ CO.,,
i H2 wskazuje na zalezno$¢ jego wskazan od sto-
sunku H C w paliwie. Wynika z tego, ze przy-
rzad moze by¢ wycechowany tylko dla pewnego
okreslonego stosunku tych skitadnikéw. Z tego
wynika potrzeba ustalenia stosunkéw H C dla
réznych paliw i okreslenia wptywu tego stosun-
ku na wskazania przyrzadu.

Stosunek H/C dla zwigazkéw parafinowych
i naftenowych, wchodzacych w skiad normal-
nych benzyn nie wykazuje duzych réznic. Wiek-
sze odchylenia wykazujg jedynie pod tym
wzgledem weglowodory aromatyczne (benzen,
toluen, ksylen), o stosunku H/C nizszym, i alko-
hole (etylowy i metylowy), o stosunku H/C wyz-
szym, anizeli wymienione grupy zwigzkow.

Rys. 1 Zalezno$¢ miedzy stosunkiem wodoru do wegla
a zawartoscia weglowodoréw aromatycznych dla szere-
gu benzyn o réznych sktadach.

Rys. 1 podaje stosunek H/C dla réznych sa-
mochodowych i lotniczych benzyn, nie zawiera-
jacych alkoholu. Jak nalezato oczekiwacé, stosu-
nek ten zalezy do$¢ wyraznie od weglowodorow
aromatycznych, znajomos$¢ zawartosci ktérych
pozwala na wyznaczenie stosunku H/C w pali-
wie z doktadnoscia + 0,01.

Wobec tego, ze skala analizatora Cambridge
zostata wycechowana dla paliwa o $rednim sto-



sunku H/C, paliwo, dla ktérego stosunek ten jest
nizszy, da na przyrzadzie wskazania zbyt ubo-
gie, co oznacza, ze rzeczywisty stosunek paliwa
do powietrza jest wyzszy od wskazanego. Z dru-
giej strony, skiad mieszanki powietrza z pali-
wem o wysokim stosunku H/C, na przykiad
metanem, wypadnie zbyt bogaty. W dziale Ve
przytoczono dane, podajace ilosciowa zalezno$¢
miedzy stosunkiem H/C w paliwie a odczytem
przyrzadu. Ponadto zostanie wykazane, ze wy-
cechowanie przyrzadu w wartosciach spoéiczyn-
nika doboru powietrza znacznie zmniejszytoby
wptyw stosunku H/C na wskazania przyrzadu.
Bytoby to zaleta, gdyz idealny przyrzad do kon-
troli spalania nie powinien wskazywaé¢ stosunku
paliwa do powietrza a spo6tczynnik doboru po-
wietrza, bedacy rzeczywistym kryterium dobro-
ci spalania.

Ciekawy jest wypadek alkoholu. Aczkolwiek
stosunek H/C w alkoholu jest réwny temuz sto-
sunkowi dla metanu, to przyrzad wykazuje
wbrew oczekiwaniom stosunki paliwa do powie-
trza mniejsze od istniejacych w rzeczywistosci.
Wyttomaczenie tego kryje sie w tym, ze alkohol
zawiera w stosunku do jednego Kkilograma mniej
wegla 1 wodoru, anizeli benzyna, co wigze sie
z obecnoscig tlenu w tym paliwie. Réwniez w
tym wypadku wskazania przyrzadu wyrazone
w spoétczynniku doboru powietrza bytyby $cis-
lejsze, anizeli wskazania stosunku paliwa do po-
wietrza.

IIl.  Budowa przyrzqddw

W badanych przyrzadach przewodnosc¢ ciepl-
na gazu spalinowego jest poréwnywana z prze-
wodnoscig gazu wzorcowego (np. powietrze na-
sycone parg wodng) na drodze pordéwnania elek-
trycznych oporéw drutéw, wykonanych z meta-
lu, ktérego przewodnos¢ elektryczna jest bardzo
wrazliwa na temperature, i otoczonych gazem
wydechowym i wzorcowym. Zmniejszenie prze-
wodnosci cieplnej gazéw wydechowych (spowo-
dowane zwiekszong zawartoscia C 02 pocigga
za sobag podwyzszenie temperatury drutéw i po-
wiekszenie w ten sposéb stawianego przez nie
oporu elektrycznego. Oba druty (jeden otoczony
gazem wydechowym, drugi wzorcowym) tworza
mostek Wheatstone‘a, wobec czego podwyzsze-
nie oporu jednego z nich psuje réwnowage mo-
stka. Stopien zaburzenia réwnowagi jest reje-
strowany przy pomocy galwanometru, ktérego
skala jest wycechowana w stosunku paliwa do
powietrza (analizator Cambridge).

Temperatura drutéw zalezy od:

1) przewodnosci cieplnej gazu, otaczajgacego
drut,

2) temperatury tegoz gazu,

3) szybkosci przeptywu gazu i

4) temperatury $cianki.

Wptyw trzech ostatnich zmiennych jest wy-
eliminowany dzieki wbudowaniu komoér, zawie-

rajacych gaz spalinowy oraz wzorcowy, w ten
sam blok aluminium lub mosiadzu, tak, ze tem-
peratura gazéw wydechowego oraz wzorcowego
pozostaje stale jednakowa. Statg i niska szyb-
kos$¢ przeptywu gazu wydechowego uzyskuje sie
w analizatorze Lantz-Phelps dzieki pobieraniu
drobnej tylko czesci gazu wydechowego przy
cisnieniu atmosferycznym, w analizatorze Cam-
bridge za$ ustalono roéznice miedzy cisnieniami
gazu wydechowego u wlotu i wylotu analiza-
tora.

IV. Cechowanie analizatorow spalin
poza silnikiem

Na rys. 2 podano zalezno$¢ pomiedzy wska-
zaniami analizatoréw Cambridge i Lantz-Phelps
a zawartoscig C 02 w powietrzu i zawartoscig H.,,
w N2 (N2 wybrano celem usuniecia niebezpie-
czenstwa wybuchu). Widac¢ wyraznie, ze, jak na-
lezato oczekiwaé, przyrzady sa znacznie wraz-

Rys. 2. analizatoréw

i Lantz-Phelps.

Cechowanie spalin Cambridge

liwsze na zawartos¢ H2 anizeli C02 Ponadto
wida¢, ze w analizatorze, wycechowanym we-
dtug powietrza, N> powoduje przesuniecie wska-
z6wki w Kkierunku ubogim, co dowodzi, ze prze-
wodnos¢ cieplna N2 jest nieco nizsza od prze-
wodnosci powietrza. Obliczenie daje dla N2 war-
tos¢ 99,3 w pordéwnaniu do 100 dla powietrza.
Wbrew temu Landolt i Bérnstein podaja jedna-
kowe wartosci przewodnosci cieplnej tych gazow.



V. Préby na silniku

aj Okres$lenie wrazliwosci na zmiany cisnie-
nia w komorze i szybkosci wskazan przyrzadu.

Przeprowadzone badania wykazaty, ze wska-
zania analizatora Cambridge sga niemal catkowi-
cie niezalezne od zmian cisnienia gazu w komo-
rze analizatora w zakresie 6 do 90 mm stupa
wody. Podwyzszenie ci$nienia gazu pocigga za
sobg przesuniecie wskazéwki analizatora w stro-
ne bogatg, potem jednak wskazowka wraca do
pierwotnego potozenia. Ponadto przekonano sie,
ze zmiany stosunku paliwa do powietrza w mie-
szance sg wykazywane z opo6znieniem, nieprze-
kraczajgcym jednej minuty.

b) Wptyw krétkiego zwarcia Swiecy.

Wptyw zwarcia jednej ze Swiec silnika na
wskazania przyrzadu zalezy od skiadu mieszan-
ki paliwa z powietrzem. Zwarcie Swiecy silnika,
pracujacego przy normalnej regulacji, nie wpty-
wa na wskazanie analizatora, podczas gdy to
samo zwarcie przy pracy na mieszance bogatej
przesuwa wskazowke analizatora w strone mie-
szanek ubogich. Ttomaczy sie to tym, ze prze-
wodnos¢ cieplna powietrza réwna sie przewod-
nosci gazéw wydechowych, pochodzgacych z mie-
szanki normalnej, jest natomiast nizsza od prze-
wodnosci cieplnej ,,bogatych“ gazéw wydecho-
wych.

c) Wplyw detonacji.

Wptyw detonacji na wskazania analizatora

Cambridge zostat zbadany na silniku Ricardo
E. 35. Otrzymano nastepujgce wyniki:

Tablica II.
Intensywnos$é "— Wskazania Cambridge‘a Kat
detonacji obr/min KM Nr. 1%) Nr. 2 zaptonu
gérna wsk. dolna wsk.
Brak 1500 24,2 0,0802 0.0802 29°
Lekka deton. 1490 23.6 00815 0,0815 50°
Brak 1510 24.5 0 0802 0,0802 29°

*) Badaniom
samolotu dwusilnikowego.
wspoélny korpus.

podlegaty dwa analizatory, przeznaczone dla
Oba galwanometry bylty wbudowane wc

Detonacje wywotywano przez przyspiesze-
nie zaptonu. Jak wynika z powyzszych danych,
detonacja powodowata nieznaczne przesuniecie
wskazowek w kierunku bogatym, ktérego wiel-
kos¢ 0.0013 odpowiada liczbie, podanej przez
firme Wright Aeronautical Corp. w instrukcji,
dotyczacej analizatora Cambridge. Préba przy

silnej detonacji nie wykazata wigkszych od-
chylen.
Uzyskane wyniki dowodzg, ze odchylenie

spowodowane detonacjg jest zbyt mate na to,
aby miato jakiekolwiek znaczenie praktyczne.
Mimo to analizator moze by¢ pozyteczny dla
unikniecia detonacji, wskazuje bowiem, Kiedy
mieszanka staje sie zbyt uboga dla danego pa-
liwa i danej mocy. Zbyt ubogie mieszanki sprzy-
jaja detonacji.

d) Wptyw skiadu
4-cylindrowym silniku Ford.

paliwa, mierzony

Na 4-cylindrowym silniku Ford, Model A,
zostaty przeprowadzone wstepne proby celem
stwierdzenia wptywu chemicznego skiadu pali-
wa na odczyt analizatora Lantz-Phelps. W tym
celu zmieniano zuzycie paliwa przy statym

Rys. 3. Zalezno$¢ miedzy  wskazaniami analizatora
Lantz-Phelps a zuzyciem paliwa dla réznych paliw.

Paliwa:
Silnik:

a) benzol, b) benzyna samochodowa.
Ford, model A.

Ilo$¢ obrotéw: 1700 na minute,

Przepustnica: state otwarcie podczas catej proby,
Sktad mieszanki: zmienny.

otwarciu przepustnicy. Rys. 3 podaje zaleznos$¢
odczytéw przyrzadu od catkowitego zuzycia pa-
liwa na godzine, proporcjonalnego do stosunku
paliwo: powietrze, gdyz ilos¢ obrotéw silnika
i otwarcie przepustnicy (wyznaczajace ilos¢ po-
wietrza zasysanego przez silnik) nie zmieniaty
sie podczas proéby. Krzywa dla benzolu lezy ni-
zej, anizeli dla normalnego paliwa, co nalezy
przypisa¢ temu, ze przy tych samych stosun-
kach paliwa do powietrza spalanie benzolu daje
wiecej COLi mniej H2 anizeli spalanie benzy-
ny. Ponadto z wykresu wynika, ze przy ubogiej
regulacji krzywe zaczynaja przebiega¢ pozio-
mo. Przyczyne tego podano w dziale I.

ej Wptyw skitadu paliwa, mierzony na sil-
niku Ford V 8.

Wykonano proéby na silniku Ford, pracuja-
cym przy roéznych skitadach mieszanki, dokony-
wujac nastepujacych pomiaréw:

a) wskazanie analizatora Cambridge,

b) wskazanie analizatora Lantz-Phelps,

c) zuzycie paliwa,

d) zuzycie powietrza (przy pomocy kryzy
pomiarowej wycechowanei przez laboratorium
aerodynamiczne Politechniki w Delft),

€) moc,

f) temperatura gazéw wydechowych.

Ponadto dla jednego z badanych paliw zmie-
rzono zawarto$¢ w spalinach CCL, CO i O, przy
pomocy analizatora Orsata.

na



Proby elektrycznych analizatoréw

Cambridge i Lantz-Phelps:

70% objetosciowo benzyny lotniczej ,,B‘\
30% objetosciowo benzolu,
Ford V8, model 48,

1los¢ obrotéw: 2000 obr/min,
Sktad mieszanki: zmienny,
Otwarcie przepustnicy i przedzwrotno$é zaptonu: state.

Ywayouly absor
bowny 08% /2S04
benzyna foinfcza A 32/4
8 2,9
70% abkfascowobenz/on 8 \
30z " benzo/ 1 *26
benzynaloln/cza C 390

spalin typu

Préby przeprowadzono na nastepujacych
paliwach:

benzyna lotnicza ,,A“,

benzyna lotnicza ,,B“,

70/30% objetosciowo 1fB“/benzol,

benzyna lotnicza ,fC‘\

Rys. 4 podaje wyniki, uzyskane w jednej
z proéb, za$ rys. 5 — potgaczone wyniki wszyst-
kich préb. Z ostatniego rysunku widaé¢, ze dla
paliwa ,,BM zostata uzyskana zadawalajaca
zgodno$¢ miedzy bezposrednimi i posrednimi
oznaczeniami skiadu mieszanki paliwo: powie-
trze, podczas gdy dla pozostatych paliw odczyt
analizatora wypadat zbyt niski, co sie ttomaczy
wyzszg zawartoscig weglowodoréw aromatycz-
nych. Przez dodanie 30% benzolu do paliwa
,,B*\ zawierajgcego 13% aromatycznych, uzy-
skuje sie paliwo o zawartosci 42% aromatycz-
nych, dla ktérego odczyty analizatora Cam-
bridge wypadaja o 0,0025 do 0,007 zbyt niskie
(o 35 do 8%). Wynika z tego, ze rzeczywisty
stosunek paliwa do powietrza jest bogatszy od
wskazywanego przez analizator. Dla tego sa-
mego spoétczynnika doboru powietrza mieszan-
ka benzolowa wymaga bogatszej regulacji gaz-
nika, anizeli benzyna czysta. Okolicznoscig tg
da sie wyttomaczy¢ zmniejszenie rozbieznosci
(do 2 — 5%) miedzy wskazaniami dla benzyny
lotniczej ,,B“ z jednej strony i dla mieszanki
benzolowej z drugiej w wypadku, gdyby wska-
zania analizatora bylty wyrazone w spétczynni-
ku doboru powietrza (patrz rys. 6). Nalezy to
uwaza¢ za zalete, gdyz idealny analizator nie
powinien wskazywac¢ stosunku paliwa do po-
wietrza, a spo6tczynnik doboru powietrza, be-
dacy bezposrednim kryterium dobroci spalania.

VI. Obliczenie stosunku paliwa do
powietrza na podstawie skiadu spalin,
okreslonego Orsatem

Celem sprawdzenia wynikéw, otrzymanych
na podstawie bezposredniego pomiaru paliwa
i powietrza (cechowana kryza) poddano anali-
zie gazy wydechowe przy roznych skiadach
mieszanki przy pomocy aparatu Orsata, dla
benzyny lotniczej ,,C". Wyniki zestawiono w ta-
blicy I11.

Tablica UI.

Objetosciowy sktad gazéw wydechowych  Stosunek  Obliczony spétcz.
doboru powietrza

co2 Cco H2 02 H2:CO

13,0 2,5 1,1 0,3 0,440 1,09
11,4 55 2,5 0,4 0,455 1.18
10,5 7,3 3,3 0,3 0,452 1,26

83 105 4,9 0,1 0,466 1,40
Paliwo: benzyna lotnicza ,C"
Stosunek H/C — 0,158.
Spoétczynnik doboru powietrza zostat obli-
czony na podstawie liczb, wyrazajacych za-

Rys. 5 (nalewo). Poréwnanie zmierzonego stosunku pa-

liwa do powietrza z odczytami analizatora Cambridge

dla paliw o réznej zawartosci weglowodoréw aromatycz-
nych.
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Rys. 6. Zalezno$¢ pomiedzy wskazaniami analizatora
Cambridge a spoéiczynnikiem doboru powietrza dla paliw
o réznych sktadach chemicznych.

Sktad mieszanki teoretycznej:
X dla paliwa B = 0,068,
A dla 70/30% objet. B/benzol = 0,070.

warto$¢ C02 CO, H2i 02 Obliczone na tej pod-
stawie stosunki paliwa do powietrza zgadzaja
sie do$¢ dobrze z pomiarami bezposrednimi.

FTNLNr/60 1

\3pdiczpno/A doboru powelr.za

Rys. 7, Zalezno$¢ skiadu spalin od spoétczynnika doboru
powietrza.

Paliwo: benzyna lotnicza ,,C“,
Silnik: Ford,

1lc§é obrotéw: 2000 obr/min,
Sktad mieszanki: zmienny,

Otwarcie przepustnicy i przedzwrotno$¢ zaptonu: state.

Rys. 7 podaje zawarto$¢ poszczegdélnych
sktadnikéw w gazach wydechowych zaleznie od
spotczynnika doboru powietrza. Wzrostowi te-
go spoéiczynnika towarzyszy stopniowy wzrost

zawartosci CO i H2 Nawigzujac do réwnania
réownowagi podanego w dziale p. t ,,Podstawy
teoretyczne“ nalezy zwr6ci¢ uwage, ze miedzy
zawartosciami CO i H2 istnieje liniowa zalez-
nos$¢. Dla rozpatrywanego paliwa réwnanie ma
posta¢ H2 = 0,46 CO (patrz tablica IIl). Réw-
nanie to jest niemal catkowicie zgodne z réw-
naniem H2= 0,50 CO, podanym przez Gerrish‘a
i TessmamTa \2) jako wynik S$redni z szeregu
oznaczen.

VI. Zakonczenie
Opisane préby wskazuja na uzytecznosé
elektrycznych analizatoréw spalin jako przy-

rzadow, pozwalajacych pilotom na zdanie sobie
sprawy ze skiadu mieszanki. Zbadane analiza-
tory, lotniczy Cambridge (N. Y.) i samochodowy
Lantz-Phelps, mierza przewodno$¢ cieplng ga-
z6w wydechowych. Ze wzgledu na to, ze nad-
wyzka przewodnosci cieplnej H2 nad powie-
trzem jest znacznie wieksza, anizeli nadwyzka
przewodnosci cieplnej powietrza nad przewod-
noscig C 02 analizatory reaguja najsilniej na za-
wartos¢ w gazach wydechowych H2 nastepnie
za$ na C02

Wskazania analizatoréw zalezag od skiadu
chemicznego paliwa. Dodanie do pewnej ben-
zyny 30% aromatycznych pocigga za sobag obni-
zenie odczytu analizatora o 0,0025 do 0,007
(3,5 do 8%) w pordownaniu do wartosci rzeczy-
wistej. Dowodzi to, ze rzeczywisty stosunek pa-
liwa do powietrza jest wyzszy od wskazanego
przez analizator. Dla uzyskania tego samego
spotczynnika doboru powietrza mieszanka ben-
zolowa wymaga bogatszej regulacji gaznika.
anizeli zwykta benzyna. Tym ttomaczy sie, ze
réznica miedzy odczytami dla benzyny i dla
mieszanki benzolowej jest mniejsza (od 2 do
5%) woéwczas, gdy odczyty te sa wyrazone pod
postacig spotczynnika doboru powietrza, anizeli
pod postacig skiadu mieszanki paliwo po-
wietrze.
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OSZCZEDNOSC NA PALIWIE Z PUNKTU WIDZENIA
UZYTKOWNIKA

EDMUND T. ALLEN

Ttomaczone z oryginalu p. t
Operator Viewpoint",

OD REDAKCJI

Ostatnio podawane informacje o mozliwosci
znacznego obnizenia jednostkowego zuzycia pa-
liwa przez silniki lotnicze przy pomocy specjal-
nych urzadzen (analizatory spalin, samoczynna
regulacja), oraz przy uzyciu paliwa o wysokiej
liczbie oktanowej wychodzity z pod piéra spe-
cjalistow silnikowych, wymagaja zatem uzupet-
nienia opinig uzytkownikéw sprzetu lotniczego.
Ponizej podajemy opinie w tej sprawie znanego
doradcy amerykanskich linii lotniczych, stano-
wigcag przeciwwage dla zbyt moze optymistycz-
nych wnioskéw, nasuwajacych sie po przeczyta-
niu prac, tlomaczonych ostatnio w naszym pis-
mie.l) Artykut niniejszy wymaga w naszych wa-
runkach pewnej korekty: jego $cisle kalkulacyj-
ne nastawienie nie jest catkowicie aktualne dla
lotnictwa wojskowego, zwtaszcza o ile chodzi o
powiekszenie zasiegu, za ktore wojsko gotowe
jest zaptaci¢ znacznie wiecej, anizeli lotnictwo
komunikacyjne. Ponadto, poréwnywujac lotnic-
twa komunikacyjne obu krajow, nalezy pamie-
ta¢, ze kalkulacja w Polsce bedzie sie znacznie
réznita od amerykanskiej ze wzgledu na znacz-
nie wyzszy koszt paliwa. Kto wie, czy w na-
szych warunkach nie optacitoby sie tata¢ na
nizszym jednostkowym zuzyciu paliwa, Swiado-
mie skracajgc czas miedzy remontami silnikow;
moze zyski na paliwie przekroczytyby w pew-
nych warunkach zwiekszone wydatki na prze-
glady i remonty silnikéw?

Dagzenie do obnizenia zuzycia paliwa napo-
tykato w przesztosci na brak zaufania ze stro-
ny uzytkownikéw sprzetu lotniczego w przed-
siebiorstwach komunikacyjnych, obawiajacych
sie, ze ,,0szczednos$c¢” pociggnie za sobg wielkie

koszty. Wiekszos¢ tego rodzaju usitowan,
pizedsiebranych z silnikami chtodzonymi po-
wietrzem, stosowanymi w liniach lotniczych

w 1927, pociggneta za soba obnizenie niezawod-
nosci i podwyzszenie kosztéw eksploatacji.

W czasach, gdy nie zajmowano si¢ ustala-
niem najwitasciwszej mocy przelotowej, oszcze-
dzanie na paliwie wyrazato sie w zubozaniu
mieszanki na czucie, bez wiasciwych wytycz-
nych. W nastepstwie wystepowaty dos$¢ regu-
larnie uszkodzenia silnikéw, zazwyczaj na nie-

sktadu mie
Teohn

130—
Techn

) -Nowioczesne
szanki podczas lotu",
Now. Lotn., maj (str.
134), 1936 r. ,,Paliwo
Now. Lotn., wrzesien

metody regulacji
Raymond W. Young,
103 — 107) i czerwiec (str.
o liczbie oktanowej 100",
1936 r., str. 194 — 202.

,Fuel Economy — The
S. A. E. Journal, May 1936, str.
189— 190, przez inz, J. Tuszynskiego.

wielkich wysokosciach, gdy moc byta duza.
Wytworca silnika i uzytkownik nie mogli dojsé
pod tym wzgledem do porozumienia, zaden bo-
wiem nie chciat przyznaé¢, ze uszkodzenie za-
szto z jego winy. Proby na stoisku przy mo-
cach przelotowych wykazywaty nieobecnos¢
jakichkolwiek zaburzen, za$ zuzycie i zakleja-
nie pierscieni wystepowato podczas nich w tak
niewielkim stopniu, ze wytwoérca dochodzit do
wniosku, iz wtasciwe obchodzenie sie uzytkow-
nika z silnikami powinno doprowadzi¢ do
znacznych oszczednos$ci na remontach i zuzy-
ciu paliwa, zwtaszcza o ile chodzi o ostatnie.
Jakaz wiec przyczyna nie pozwalata na bez-
pieczne osiggniecie tych oszczednosci przez
uzytkownika?

Podstawowa roéznica miedzy praca silnika
na hamowni i w locie lezy w szerokosci zakre-
su, w jakim zmieniajg sie warunki, wystepuja-
ce w locie. Podczas lotu warunki pracy silnika
ulegaja ciggtym zmianom, zas$ silnik musi byc¢
niemal z koniecznosci odsuniety na drugi plan
wobec innych wazniejszych czynnosci, obcig-
zajacych pilota i pomocnika. Na stoisku silnik
pracuje na statej wysokosci oraz przy statych
temperaturach oleju i powietrza i jest dozoro-
wany przez obstuge, ktoérej uwaga moze byc
wytgcznie poswiecona obserwowaniu witasciwe-
go skitadu mieszanki, co polega w istocie rzeczy
na sprawdzaniu odczytéw licznikdbw obrotow,
obnizonych o 10 do 20 obr/min w stosunku do
obrotow, uzyskiwanych przy regulacji najlepszej
(,,best power* mixture, oznacza te najubozsza
regulacje, ktéra nie daje jeszcze spadku
mocy). W przeciwienstwie do tego pilot jest
zmuszony do stu innych zabiegébw poza daze-
niem do pracy przy niskim zuzyciu paliwa. Je-
go wskaznik najodpowiedniejszego skiadu mie-
szanki (licznik obrotow) wedruje po catej skali
dla przyczyn, nie majacych nic wspdlnego z zu-
zyciem paliwa, za$ dbato$¢ o zycie zmusza go
do zwracania uwagi na szereg innych zmien-
nych, wymagajacych zajecia sie nimi przed
zwrdceniem uwagi na poprawke wysokosciowa.
W rezultacie uzyskuje sie zmiennos$¢ jednostko-
wego zuzycia paliwa wedtug krzywej biegnacej
zaréwno nad jak i pod zamierzonym stosunkiem
paliwa do powietrza. Niedoktadnosci w usta-
wieniu poprawki nie moga leze¢ wytgcznie po
stronie bogatej, wobec czego przewidziany sto-
sunek paliwa do powietrza musi by¢ na tyle
bogaty, aby najubozsze odchylenie od tej nor-
my pozostawato jeszcze w obszarze bezpie-
czenstwa.



Nawet woéwczas, gdy cata uwaga zatogi
moze byc¢ poswiecona regulacji sktadu mieszan-
ki, zagadnienie to rzadko moze by¢ rozwigzane
w sposOb zadawalajgcy przy wytacznym opar-
ciu sie o licznik i temperatury cylindrow. Sil-
niki nie dajg catkowitej pewnosci pracy przy
ustawieniu poprawki, dajacym minimum zuzy-
cia paliwa, lub tez w jego bliskosci. Gdyby by-
ty dostosowane do tych warunkoéw, woéwczas
wyrazny spadek ilosci obrotéw, wystepujacy
w bliskosci najekonomiczniejszego ustawienia,
bytby zadowalajagcym dowodem witasciwego
ustawienia poprawki. Niezadowalajgcy rozdziat
mieszanki dopuszcza zazwyczaj prace jednego
lub dwoch cylindréw silnika w warunkach zna-
cznie gorszych, anizeli przecietne. Nawet do-
skonaty rozdziat mieszanki nie zapewnia silni-
kowi odpowiedniej niezawodowosci i kosztéw
eksploatacji w warunkach przelotu przy wyso-
kiej mocy i najekonomiczniejszej regulacji.

Zazwyczaj dazy sie do regulacji najlepszej
z wyjatkiem przelotbw na duzych odlegtos-
ciach, przy ktérych niewielka oszczednos$¢ na
paliwie jest réwnoznaczna z zapewnieniem do-
statecznego zasiegu i obcigzenia uzytecznego.
Regulacja najlepsza moze wahaé¢ sie w szero-
kim zakresie stosunkéw paliwa do powietrza
bez wywierania widocznego wptywu na licznik
obrotéw. Pomiedzy zuzyciami paliwa 225 i 270
gi/KMgodz brak jest wskazéwek, po ktérych
pilot mogtby sie zorientowa¢ w regulacji mie-
szanki. Préby przeprowadzone na samolotach
komunikacyjnych przy uzyciu analizatora ga-
z6w spalinowych wykazaty, ze pilot nie ma mo-
znosci ustawienia najubozszego skiadu mie-
szanki, dajacego jeszcze niezmniejszong moc,
przy oparciu sie o wskazania licznika obrotéw.

Wobec napotykania na wymienione trud-
nosci oraz na rozbieznos¢ pomiedzy wynikami,
uzyskanymi na hamowni i w locie, uzytkowni-
cy zaczeli zwracacé¢ specjalng uwage na paliwo
i olej. Nowe samoloty, wymagajace duzej mocy
startowej, zmusity do stosowania przy starcie
paliwa o liczbie oktanowej 87. Kilopoty z czte-
roetylkiem otowiu zmusity wielu uzytkowni-
kéw do powrécenia podczas przelotéw do pali-
wa o liczbie oktanowej 80. Dokonano szeregu
postepéw w konstrukcji zaworow i tlokow
oraz w chtodzeniu cylindréw. Niektérzy roz-
patrujag obecnie mozliwos¢ dalszego podwyz-
szenia liczby oktanowej paliwa, uzywanego
podczas startu, przy zatrzymaniu tanszego pali-
wa do przelotéow. Nalezy sie liczy¢ z mozliwo-
Scia wprowadzenia nowych paliw o bardzo wy-
sokiej liczbie oktanowej rowniez w warunkach
przelotowych w wypadku, gdyby zostata po-
twierdzona mozliwos¢ uzyskania w locie bar-
dzo niskich zuzy¢ paliwa, doréwnywujacych
wynikom, uzyskanym przy uzyciu nowych pa-
liw na hamowni.

Liczgc sie z rzeczywistymi warunkami eks-
ploatacji silnikéw w lotnictwie komunikacyj-
nym, wiekszos$¢ uzytkownikéw Kieruje sie obec-

nie przekonaniem, ze oszczedzanie powinni
poéjs¢ w innych kierunkach. Autor niniejszej
opracowat w 1933 r. dla Pan American Aiv
ways technike najoszczedniejszej eksploatac*
samolotéw w zwigzku z wprowadzeniem w ty€
towarzystwie pierwszych jednosilnikowych s>
molotow Northrop Delta. Technika ta zosta*
oparta na nastepujgcych zasadach: 1) metoo’
doktadnego kontrolowania mocy przez pilot
2) ustalanie najkorzystniejszej wysokosci przi
lotu, dajgcej maksymum oszczednosci dla pev
nej zatozonej szybkosci przelotowej i 3) techrt,
ka pracy przy minimum mocy dla jakiegoko-
wiek przelotu i dowolnego wiatru przy zach(-
waniu zadanego rozkiadu lotéw. Ta metod
eksploatacji zostata w nastepstwie przystosa
wana do samolotéw Douglas Transport i jey
obecnie przyjeta przez wiekszos$¢ linii lotn
czych. Oparto jg na zatozeniu, ze silniki bedo
pedzone przy regulacji optymalnej mieszankil
ze oszczedzanie na paliwie ograniczy sie eh
pracy przy minimalnej mocy, pozwalajacej ib
uzyskanie zadanej szybkosci na pewnym o<
cinku. Stosowanie tej metody zwieksza niez®
wodnos$¢ pracy silnikéw, bedaca funkcje wie
kosci obciazenia silnika w czasie. W oparci®
o te zasady ekonomiczna eksploatacja linii lo
niczych poszta w kierunku zwiekszenia okn
sO6w miedzy remontami silnikéw, zmniejszen
zuzycia czesci i jaknajrzadszej ich wymian

Obecnie wydawatoby sie, ze przedstawio*”
teoria niezawodnosci i ekonomii pracy, beda)
cych funkcjami wielkosci obcigzen silnika i*
czasie, wymaga rewizji w Swietle doswiadczei
uzyskanych nad samolotami Douglas. Krytyc;
na analiza ostatnich uszkodzen silnikéw ora
wypadkéw nadmiernego zuzycia, erozji, prze
palenia, zatarcia lub utlenienia prowadzi d
wniosku, ze najwazniejszym powodem tych zf
burzen jest brak réwnomiernosci w pracy st
nikéw. Podstawowymi przyczynami wysokie
kosztow eksploatacji moga by¢: stosowanie
pewnych wypadkach nadmiernych cisnien h
dowania podczas startu, omytkowe przekracz”®
nie najubozszej mieszanki, dopuszczalnej i
wzgledu na pewnos$¢ pracy silnika, nadmierfl
temperatury cylindréw uzyskiwane niekied
przy pracy silnikow na ziemi.

Zbyt daleko posuniete oszczedzanie na p”
liwie byto niejednokrotnie podstawowag przy-
czyna trudnosci. Zebrane doswiadczenie wskPr
zato, ze zuzycia 250 do 270 gr/KMgodz. pozw”t
taja na ekonomiczng prace silnikéw przi-
400-godzinnych okresach miedzy remontair"-
Istniejg pewne dane na to, ze obnizanie jedn®
stkowego zuzycia paliwa ponizej 225 gr KMgo&o
zdecydowanie skraca okresy miedzy remonta-
mi silnikéw. Dotychczas brak jest doswiada
czen nad praca przy jednostkowych zuzycia#*
paliwa 180 gr KMgodz, mozna jednak prze-
puszczaé, ze wynikiem pracy w tych waru#
kach bytby bardzo krotki okres miedzy remojfu
tami i problematyczna niezawodno$¢ pracy sit)



nikéw. Uzytkownik chetnie powita wspoipra-
ce z wytwodrca w dziedzinie okreslenia zespotu
warunkéw, ktoéreby zapewnity na dalszg mete
najwieksza oszczednos¢. Nalezy wszakze pa-
mietaé, ze ostatecznag probag pozostanie zawsze
préba praktyczna. Oszczednos$¢ na paliwie jest
tylko czescig tych oszczednosci, ktére moga
by¢ przeprowadzone przez uzytkownikéw
sprzetu lotniczego.

Obnizenie zuzycia paliwa pocigga za sobg
dwa bezposrednie skutki, wptywajgce na Kko-
szty eksploatacji: w pierwszym rzedzie bezpo-
Srednia oszczednos$¢, wynikajagca z obnizenia
kosztow zuzytego paliwa, ponadto za$ podwyz-
szenie obcigzenia uzytecznego, umozliwione
dzieki zapewnieniu tego samego zasiegu i re-
zerwy zasiegu przy mniejszej ilosci paliwa.
Bezposrednia oszczedno$¢ zalezy od ceny pa-
liwa, ktére pozwala na obnizenie jednostkowe-
go zuzycia. Obnizenie $redniego zuzycia pali-
wa przy obecnych paliwach jest mozliwe przy
zastosowaniu wskaznika sktadu mieszanki, jak
analizator skitadu spalin, lub tez samoczynnej
poprawki wysokosciowej. Nalezy pamietaé, ze
zadna z samoczynnie dziatajgcych poprawek
wysokosciowych dzisiejszego typu nie zapew-
nia najkorzystniejszego skitadu mieszanki dla
wszystkich mozliwych warunkéw lotu. Koszt
zatozenia i utrzymania tych urzgdzen musi byc¢
odjety od umozliwionych dzieki nim oszczed-
nosci na paliwie celem uzyskania ostatecznych
oszczednos$ci. Znacznie mniejsze zuzycia pali-
wa stang sie mozliwe jedynie w wyniku zasto-
sowania nowych paliw o bardzo wysokiej licz-
bie oktanowej, podwyzszenia stopni sprezania,
wraz z towarzyszacym temu wzrostem kosz*
tow, spowodowanym nie tylko wskutek wyz-
szej ceny paliwa i czesci silnikow ale i, jak na-
lezy przypuszcza¢ na zasadzie posiadanych
doswiadczen, wskutek wyzszych kosztow
obstugi, remontéw i — o0 czem nie nalezy za-
pomina¢ — posrednich kosztéw, spowodowa-
nych zmniejszong niezawodnoscia.

Druga konsekwencja obnizenia zuzycia pa-
liwa a mianowicie podwyzszenie ciezaru uzy-
tecznego, stanowi tak zachecajaca perspekty-
we, ze tatwo mozna przeoczy¢ niebezpieczen-
stwa, towarzyszgce temu stanowi rzeczy. Pod-
stawowa korzyscig jest zwiekszenie obcigzenia
uzytecznego samolotu proporcjonalnie do odle-
gtosci lotu, wynoszace w przyblizeniu okoto
2% ciezaru zuzytego paliwa na kazde
5 gr/KMgodz obnizenia jednostkowego zuzycia.
Dla typowego lotu diugodystansowego, naprzy-
ktad na odlegtosci 4000 km, samolot lecacy 17
gudzin przy mocy przelotowej, wynoszacej
60% w stosunku do mocy nominalnej, réwnej
3200 KM, bedzie mial obcigzenie uzyteczne
podwyzszone o 163 kg na kazde 5 gr/KMgodz
obnizenia jednostkowego zuzycia paliwa. ta-
twe dziatania arytmetyczne, oparte na danych
uzyskanych w wyniku niektérych préb, prze-
prowadzonych na hamowni, moga wzbudzi¢'

entuzjazm do niskich zuzy¢ paliwa, zastuguje
cy Jjednak na ochtodzenie 2z nastepujacyc
wzgledow:

1) Zwiekszenie obcigzenia uzytecznego mc
ze by¢ roéwnoznaczne ze zwiekszeniem w tyi
samym stopniu rentownosci linii, jedynie po
warunkiem istnienia wielkich zapaséw towar
lub pasazerdow, oczekujacych na zabranie ic
przez samoloty, co naogét nie wystepuje.

2) Dotychczas nie ma samolotéw, ktéreb
pracowaty na ladowych liniach amerykanskie
przy jednostkowym zuzyciu paliwa, mniejszyi
anizeli 233 gr/IKMgodz; analogiczna granica di
potaczen, przebiegajacych nad morzem, prz
ktérych zuzycie paliwa jest pod specjalng kor
trola mechanika, wynosi 210 gr/KMgodz. Obn
zenie tych zuzy¢, nawet dokonane w oparci
o wyniki, uzyskane na hamowni, musi by¢ p<
parte doswiadczeniami w locie, ktéreby wsk<
zaty na osiggalnos¢ tych wynikéw przy wszys
kich mozliwych warunkach lotu, i ktoéreby ok
wiodty catkowitej niezawodnosci prac> w tyc

warunkach, nieustepujacej wynikom” obecni
uzyskiwanym.
3) Przelot, na ktérym oparto powyzs?2

przyktad, nalezy do najdtuzszych, z jakimi m
lezy sie liczy¢ w lotnictwie komunikacyjny!
nawet przy lotach dokota s$wiata. Oszczedno:
na paliwie przy krotszych przelotach bedzie o
powiednioi nizsza.

4) Zwiekszone koszty eksploatacji w
wych warunkach moga pochtona¢ znaczr
cze$¢ uzyskanych oszczednosci. Moze powste
potrzeba odstgpienia od przyjetej w Amery<
metody remontéw i przejscia na metode <
stych remontéw czesciowych.

Komunikacja na krotszych odcinkach mo;
by¢ rozwazana w podobny sposéb. Biorac d
przyktadu przygotowanie samolotu do przeh
tu na dystansie 1000 km, nalezy go zaopatrzy
w zapas paliwa, ktoéry okaze sie stosunkom
duzy wowczas, gdy zajdzie potrzeba stawien
czota wiatrom o szybkosci 50 km/godz. Czg;
zabranego zapasu paliwa bedzie wynikiem z
rzadzenia wiadz, w mys$l ktérego lotnictwo k
munikacyjne amerykanskie jest zmuszone c¢
zabierania rezerwy paliwa, wynoszacej 35%
stosunku do ilosci, obliczonej przy uwzgledni«
niu wszystkich mozliwych czynnikéw opézni,
jacych. Tak znaczny zapas paliwa ogranie;
obcigzenie uzyteczne wspotczesnych samol«
téw, uniemozliwia bowiem jednoczesne zabr,
nie maksymalnego zapasu paliwa i maksyma
nego obcigzenia uzytecznego. Ograniczenie
zmusza w wielu wypadkach do pozostawian
pos$piesznych tadunkoéw, poczty lub pasazeréw
Bardzo nieznaczne obnizenie jednostkowej
zuzycia paliwa, mozliwe do uzyskania naw
na obecnych samolotach przy uzyciu regulat«
row skitadu mieszanki, pozwolitoby na zmnie
szenie zuzycia paliwa by¢ moze o 10% w px
rownaniu do obecnych wartosci i na odpowie«
nie podwyzszenie obcigzenia uzytecznego.



W wypadku samolotéw, odbywajacych bar-
dzo kroétkie przeloty, obnizenie zuzycia paliwa
nie daje zazwyczaj moznosci podwyzszenia
obcigzenia uzytecznego; ten stan rzeczy zmie-
nia sie z chwilg osiaggniecia takich odlegtosci
lotu, przy ktérych maksymalne dopuszczalne
obcigzenie uzyteczne samolotu wchodzi w ko-
lizje z minimalng ilosciag paliwa, konieczng dla
danego przelotu. Dla typowego samolotu o cie-
zarze catkowitym 4540 kg ta graniczna odle-
gtos¢ lotu wyniostaby w przyblizeniu 480 km,
za$ przy 640 km obnizenie jednostkowego zu-
zycia paliwa o 10% pozwolitoby w przyblize-
niu na podwyzszenie obcigzenia uzytecznego
0 45 Kkg.

WsSréd uzytkownikéw odczuwa sie brak jed-
nomys$lnosci w formutowaniu potrzeb. Zagad-
nienia ulegaja znacznym zmianom a wraz z ni-
mi wahajg sie indywidualne potrzeby. Wszyscy
domagaja sie oszczedniejszych silnikéw. Niekto-
rzy decyduja sie na podwyzszenie ciezaru sil-
nikow, akcesorii i przyrzadow. W kazdym razie
na uwage zastuguje przede wszystkim ogdlna
ekonomia w eksploatacji, w poréwnaniu do kté6-
rej sama oszczednos$¢ na paliwie posiada mniej-
sze znaczenie. Pierwsze zyczenie byloby praw-
dopodobnie sprecyzowane ze strony wiekszosci
uzytkownikéw w nastepujgcy sposob: niezawod-
no$¢ przy nizszym jednostkowym zuzyciu pali-
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wa. Skilaniaja sie oni w ogdélnosci do obnizenia
mocy przelotowej, przy ktérej wystepuje to mi-
nimalne zuzycie paliwa. Wygodniej by im byto,
gdyby minimalne jednostkowe zuzycie paliwa
wystepowato przy nizszych obrotach silnika.
Odczuwaja brak utatwien w sterowaniu silnika.

W braku przyrzadu, wskazujacego bezpo-
Srednio jednostkowe zuzycie paliwa, pozadane
bytoby posiadanie instrumentu, ktéryby wskazy-
wat moc, rozwijang przez silnik, bez potrzeby
ustalania jej w bardziej ztozony sposob. Uzyt-
kownicy wymagajg przyrzadu, mierzacego szyb-
kos¢ doptywu paliwa do silnika z tg doktadno-
Scig, z jaka stosowane dzi$ Xactometer'y poda-
ja cala ilos¢ paliwa zuzytego. Potrzebujg przy-
rzadoéw rejestrujgcych wszystkie warunki pracy
silnika celem przekonania sie, ktére z nieréwno-
miernosci w warunkach pracy silnika wptywaja
na niezawodnos¢ i koszty eksploatacji. Brak jest
licznikobw obrotéw, pozwalajgcych na sScislejsze
odczyty. Zachodzi potrzeba wskaznikéw tempe-
ratur cylindréw, odczytujacych bezposrednio
maksymalna wartos$¢ z posréd temperatur czter-
nastu termopar. Odczuwa sie brak samoczynnej
regulacji podgrzewania powietrza przed gazni-
kiem. Na zakonczenie wreszcie uzytkownicy wy-
magaja wspoipracy ze strony wytwoércow silni-
kow celem osiggniecia maksymum ekonomii w
eksploatacji silnikow.

I K A

ZWIAZKU POLSKICH INZYNIEROW LOTNICZYCH

STYPENDIUM IMIENIA
INZ. ST. NOWKUNSKIEGO

Ponizej podajemy f.rzecig liste ofiarodawcéw na za-

inicjonowane przez Z. P. I. L. stypendium im. inz. St
Nowkunskiego:
inz. E. Kosko 5— zh
» J. Tuszynski 10— ,,
, R. Bartel 15— ,,
prof. dr. M. Huber 25— ,, (powtdrnie)
inz. Z. Arnd 20—
» S. Olszewski 10— ,,
» T. Mrozowski 10— ,,
» M. Wodzianski 10— ,
» S. Witkowski 5—
por. » B. kuzniak . 5— .,
» W. Stepniewski - 10—
» J. Teisseyre 4.—
,» Z. Jaworski . 5— ff
» W. Fisz Don 5—
kpt. s J. Gray 5—
» R. Romicki 6— ,
Razem 150.— =zt
Z listy Il-ej (Nr. 10 T. N. L)  1.299.60 zt
Ogoétem 1.449.60 zt

Dalsze wptaty na powyzszy cel mozna wnosi¢ na
konto czekowe Zwigzku w P. K. O. Nr. 25.545.

. OGOLNOPOLSKI ZJAZD
INZYNIEROW W R. 1937

Podajemy ponizej odezwe Komitetu Organizacyjne-
go l-go Ogdélnopolskiego Zjazdu Inzynieréw w 1937 r.

,Komitet Organizacyjny l-go Ogo6lnopolskiego Zjaz*
du Inzynieré6w ma zaszczyt zawiadomi¢, ze I-szy Ogoél-
nopolski Zjazd Inzynierow w 1937 r. odbedzie sie we
Lwowie w czasie Targow Wschodnich, prawdopodobnie
we wrzesniu.

Wobec tego Komitet apeluje do wszystkich Organi-
zacyj wchodzacych w skiad N. O. I, aby ewentualne
wilasne zjazdy, przypadajace na rok 1937 wyznaczytly
w terminach nie kolidujacych ze Zjazdem Ogélnopol-
skim.

Roéwnoczesnie Komitet apeluje do wszystkich orga-
nizacyj inzynierskich o jaknajszersze propagowanie Zjaz-
du i jaknajzywszy udzial w pracach przygotowawczych."

WYCIECZKA NA SALON PARYSKI

W okresie pomiedzy 15 a 25 listopada b. r. odbyta
sie zorganizowana przez Z. P. I. L. wycieczka na Salon
Lotniczy w Paryzu. W wycieczce wzieto udziat 26 os6b.

Poza Salonem uczestnicy wycieczki zwiedzili naste*
pujace wytwoérnie: Renault, Caudron, Gnome et Rhoéne,
Hispano-Suiza, Salmson, Zenith. Projektowane zwiedze-
nie innych wytworni jak: Amiot, Bloch, Breguet nie do-
szto do skutku z przyczyn niezaleznych od organizato-
row wycieczki.



ZEBRANIA ODCZYTOWE

Balonem do Rosji Sowieckiej wygtosit dnia 30 paz-
dziernika 1936 r. inz. Franciszek Janik.

Odczyt swoéj podzielit prelegent na dwie czesci.
W pierwszej podat krotka teorie lotu balonem, w dru-
giej zas§ mowit o swoim udziale w tegorocznych zawo-
dach Gordon-Bennetta.

Teoretyczny wstep do odczytu miat na celu zazna-
jomienie stuchaczy z prawami fizycznymi, rzadzacymi
lotem balonu, oraz z podstawowymi wzorami i pojecia-
mi z tej dziedziny. Ponadto prelegent zaznajomit stu-
chaczy z zasadami nawigacji balonem, dowodzac, ze lot
balonem nie jest bynajmniej zdaniem sie na los szcze-
écia i pomyslnego wiatru, a jest wyczynem, wymagaja-
cym obok pewnego zasobu wiadomosci teoretycznych
duzej praktyki i rutyny. Nie mniejsze znaczenie odgry-
wa tu znajomos$¢ meteorologii.

Po tym wstepie prelegent przystapit do witasciwe-

go tematu, rozpoczynajac od opisu przygotowan do te-
gorocznych zawodéw Gordon-Bennetta. Miedzy innymi
wskazat na zbyt malg ilo$¢ lotéw treningowych, odby-
tych z kpt. Hynkiem, koniecznych dla nalezytego zgra-
nia sie zalogi. Ze szczegblnego opisu lotu, dokonane-
go na podstawie dziennika lotu, szczeg6lng uwage
zwrocity dwa momenty, ktére zadecydowaty o wyniku
Pcdczas pierwszej nocy po wystartowaniu (z 30 na 31
sierpnia), w czasie snu kpt. Hynka, prelegent zaczat
rczwaza¢ mozliwos¢ zwigkszenia wysokosci lotu, liczac
na pomyslniejszy wiatr, jednak nie wzigt na siebie samo-
dzielnej decyzji w tej sprawie, za$s kpt. Hynka nie
chciat budzi¢. Jak sie potem okazato, urzeczywistnie-
nie tego zamiaru pchnetoby balon ,,Warszawa 11" w sfe-
re dziatania wiatréow o bardziej wschodnim kierunku
i znacznie poprawitoby uzyskany wynik. Drugim mo-
mentem, tym razem niezaleznym od zalogi, bylo dosta-
nie sie balonu w obreb burzy i strata w bardzo krétkim
czasie znacznej czesci balastu. To zadecydowato o przy-
$pieszeniu ladowania, ktére odbylo sie 1 wrzesnia o go-
dzinie 2.50 rano.
Opis przezy¢ w Rosji Sowieckiej sktadat sie z szeregu
emocjonujacych epizodéw, jak poszukiwanie ludzi po
wyladowaniu, oraz droga do Leningradu, na ktérej pilo-
ci korzystali z réznorodnych $rodkéw transportu, od
furmanki przez kolej do samolotu wiacznie. Szereg
spostrzezen, dotyczacych zycia w Rosji Sowieckiej, do-
petnit bardzo ciekawej catosci.

Odczyt wypowiedziany z wieka swada, humorem
i bezposrednioscia w oddawaniu wrazen, wzbudzit duze
zainteresowanie stuchaczy. Liczni goscie z poza Zwigz-
ku, przyciagnieci atrakcyjnym tematem odczytu, nie do-
znali zawodu.

Proby seryjnych silnikéw lotniczych wygtosit dnia
13 listopada 1936 r. inz. Kazimierz Kamienobrodzki’

Prelegent naswietlit sposéb przeprowadzania prob
odbiorczych silnikéw, poréwnywujac metody stosowane
w Bristolu, u Rolls-Royce‘a, Gnome-Rhone‘a i Hispano-
Suizy.

Rownorzedne stosowanie do hamowania $migiet i dy-
namometréw hydraulicznych wskazuje na to, ze nie na-
lezy zbytnio faworyzowa¢ dynamometréw Froude'a, kto6-
rych koszt ruchu jest znacznie wyzszy od kosztéw ha-
mowni $migtowej; tysigce préb odbiorczych przeprowa-
dzanych w Europie i Ameryce na $migtach cechowanych,
jest dowodem, ze 3$migta hamowniane daja wystarcza-
jaca doktadnos$¢ pomiaréw.

Rodaz silnika przed préba nalezy uwazaé¢ za zabieg
taki sam, jak np. obrébka mechaniczna poszczegélnych
czeéci, i z tego powodu kwestie rodazowania silnika
i spos6b rodazowania zostawia sie do uznania wytwoércy
silnika.

Majac na uwadze bardzo wielkie koszty przeprowa-
dzania prob zwitaszcza silnikbw o duzej mocy nalezy
Jara¢ sie o zmniejszenie kosztéw préby przy zachowa-
niu tej samej wartosci sprawdzajgcej proby; mozna to
uzyska¢ przez zwiekszenie obcigzenia silnika i skroécenie
czasu trwania prob; bardzo skutecznym okazuje sie prze-
prowadzanie prob na mieszance ultraubogiej, wskutek
czego koszt proby zmniejsza sie o kilkanascie procent,
a réwnoczes$nie i warunki préby sg zaostrzone.

Przechodzac do préb, majacych na celu sprawdze-
nie charakterystyki silnika seryjnego, prelegent podkre-
Slit niepotrzebng jego zdaniem duza dokitadnos¢ pomia-
réw zuzycia smaru oraz kwestie sposobu regulowania
gaznika. Metody regulacji gaznikéw dawniej stosowane
w Anglji, bez odpowiedniego uwzglednienia wpltywow
atmosferycznych, daja zte wyniki w warunkach konty-
nentalnych, poniewaz w takim klimacie zmiany atmosfe-
ryczne sa bardzo duze, podczas gdy w Anglii kilkakrot-
nie mniejsze. Z tego powodu powinno sie uwzgledniaé
przy regulacji wptyw zmian warunkéw atmosferycznych
albo przez stosowanie odpowiednich wzoréw redukcyj-
nych, albo przez stosowanie statych wymiaréw dysz w
gaznikach i w ten spos6éb unikna¢ réznic zuzycia paliwa,
dochodzacych do kilkunastu procent.

Na przyktadach wykazat prelegent, ze do sprawdze-
nia charakterystyki mocy silnika wystarczy kilka pomia-
réw mocy.

Niedoskonatos¢ stosowanych wzoréw
powoduje duze réznice okreslanych mocy.

Na zakonczenie podkreslit prelegent bardzo silne
zaostrzenia zawarte w niektérych przepisach proéb, doty-
czace czasu trwania prob, przerw miedzy prébami, oraz
zatrzymywania silnika w czasie proéb.

W dyskusji zabierali gtos kol. kol.: Senkowski, Dzie-
wonski, Olszewski i inni.

redukcyjnych

WIADOMOSCI
ZRZESZENIA POLSKICH PRZEMYStOWCOW LOTNICZYCH

I. Dnia 2.XI. 1936 r. zostat zatwierdzony przez Mi-
nisterstwo Przemystu i Handlu nowy statut Zrzeszenia,
ktéry zostanie rozestany cztonkom po wydrukowaniu.

Il. Belgia urzadza w dniach od 18 do 30 czerwca
1937 roku Miedzynarodowa Wystawe Lotniczg w Bruk-
seli pod protektoratem belgijskiego ministra Transpor
tow i Aeroklubu Belgii. Sekretarz Generalny wystawy
zwrocit sie do Zrzeszenia P. P. L. z propozycja zorgani-
zowania udziatu polskiego przemystu lotniczego w tej
wystawie.

Zorganizowanie przez Zrzeszenie ogollnopolskiego
stoiska na tej wystawie nie jest przewidywane. Zain-
teresowane firmy polskie moga przyja¢ udziat samodziel-

nie. Informacji szczegétowych udziela Sekretariat Zrze-
szenia.

1. Szwajcaria organizuje w Zurychu w dniach od

23 lipca do 1 sierpnia 1936 r. IV Miedzynarodowy zlot

samolotowy. Na program skiadaja sie nastepujace za-

wody:
1) Zlot gwiazdzisty dla samolotéw sportowych i tu-
rystycznych,

2) Miedzynarodowy konkurs dla samolotéw sporto-
wych i turystycznych,

3) Miedzynarodowy konkurs szybkosci,

4) Miedzynarodowy konkurs wysokosci,



5) Miedzynarodowy konkurs szybkosci w obwodzie
zamknietym,

6) Miedzynarodowy konkurs akrobaciji,

7) Alpejski lot okrezny dla samolotéw wojskowych,

8) Miedzynarodowy konkurs dla eskadr samolotéw,

9) Miedzynarodowy konkurs dla wiroptatowcow.

Zainteresowanym w udziale w tych zawodach Se-
kretariat Zrzeszenia P. P. L. moze udzieli¢ informacyj
szczego6towych.

* Wiadomosci Urzedu Patentowego.

w YD

AERODYNAMIC THEORY, A General Re-
view of Progress. Vol. VI, str. XIV + 286, 8°,
ze 127 rysunkami i 2 tabl. Berlin 1936 (Springer).

Prof. W. E. Durand doprowadzit do korica swe wiel-
kie encyklopedyczne wydawnictwo, ktérego celem byto
przedstawienie catego dorobku aerodynamiki w jej dzi-
siejszym stanie w postaci serii monografij opracowanych
przez najwybitniejszych przedstawicieli nauki. Juz w dwa
lata po pierwszym tomie ukazal sie ostaitni 6-y, co Swiad-
czy o niezwykle pomysinym opanowaniu przez redaktora
niematych trudnosci zwiazanych ze wspétpraca 23-ch
autoréw z 7-u roznych krajow.

Szczegdblne trudnosci daly sie odczué¢ wiasnie przy
wydaniu tego ostatniego tomu, poniewaz przewidziana
w nim wediug planu na pierwszym miejscu praca prof.

Nn O w €

M. Panetti z Turynu ,Samolot jako <catos¢ —
wzajemne oddziatywania czesci skta-
dowych'* nie zostala na czas dostarczona. Aby nie

opo6znia¢ druku pozostatych dziatéw, prof. Durand sam
posépiesznie napisat spory artykut pod tym samym tytu-
tem, ktéry ma zapetnia¢ luke w planie. Praca ta nosi
charakter zaledwie sumiennej kompilacji, ustepuje zna-
cznie poziomem innym dziatom i nie moze zaciekawic¢
ani zadowoli¢ czytelnika. Autor traktuje samolot jako
kombinacje czterech elementéw skitadowych: uktadu
nosnego, nienosnego, napedowego i sterowego i w nie-
zbyt zajmujacy sposob referuje kolejno kazde z 4 X 3 =
12 oddziatywan.

Z kolei znajdujemy krotki lecz nadzwyczaj intere-
sujacy dziat p. t ,Aerodynamika ster owca",
opracowany przez M. Munk*a, autora ,Mechaniki pty-

néw" z tomu |. Rozpatrywana dziedzina aerodynamiki
jest jeszcze stosunkowo bardzo mato rozwinieta ze
wzgledu na dominujacy wptyw lepkosci, ktérego nie uda-
to sie dotad teoretycznie opanowac¢. Munk podaje upro-
szczone wyniki teorii klasycznej z uwzglednieniem prak-
tycznych spoétczynnikéw korygujacych. Podstawg roz-
wazan jest pojecie mas pozornych, w zwiaziku z ktérym
przeprowadzona zostata analiza statecznosci (obliczenie
niezbednej powierzchni statecznikéw) oraz sit poprzecz-
nych w locie prosto-i krzywoliniowym.

Nastepny dziat obejmuje ,,Osiagi sterowcow"
o ujeciu K. Arnsteina i W. Klemnerera, inzynieréw
z Goodyear Zeppelin Co. (Akron). Dziat ten jest nader
uzyteczny i interesujacy wobec stosunkowo ubogiej li-
teratury przedmiotu. Material ugrupowany jest w naste-
pujacych rozdziatach:

1) Zagadnienia wypornosci i osiaggéw aerostatvcz-
nych (putap, statecznos$¢ aeroslatyczna).

2) Zagadnienia oporu i napedu w
,.osiowym" (predkos$¢, zasieg).

3) Wyzyskanie aerodynamicznej sity nosnej
jej na osiagi.

locie zwyktym

i wptyw

4) Lot krzywoliniowy, stateczno$¢ dynamiczna, ste-
rowno$¢, lot w burzliwej atmosferze.

5) Zagadnienia biwakowania i kotwiczenia ste-
rowcow.

V. Urzad Patentowy R. P. udzielit patentéow")
nastepujace wynalazki w zakresie lotnictwa:

Nr. 23933 — Jacques Gerin. Boulogne sur Seine
Francja. Samolot o zmiennej powierzchni nos$nej.

Nr. 23844 — Oskar von Asboth. Berlin, Niemcy.
Urzadzenie stabilizacyjne do samolotow z wirujacymi
skrzydtami.

Nr. 23888 — The Bristol Aeroplane Company Li-

Smiglo do statkéw po-
ze stosunkowo miekkie-

mited Bristol, Wielka Brytania.
wietrznych, posiadajace $migi
go materiatu.

Nr. 23936 — Wi.itold Brzozowski Warszawa, Polska.
Smigto o skoku dajagcym sie zmieni¢ podczas lotu.

AWNICTWA

6) Krotkie
dynamiki sterowcowej.

Specjalnie wodnoptatowcéw dotyczy nastepny dziat
,Hydrodynamika +todzi i ptywakow", kto-
rego autorem jest E. G. Barillon, dyrektor basenu do-
Swiadczalnego marynarki francuskiej. W obszernej i piek-
nej tej pracy znajdujemy dane historyczne, szczegétowe
studium startu z wody, hydroplanowania i wodowania,
dalej badanie poréwnawcze samolotéow lgdowych i wod-
noptatowcéw z punktu widzenia wilasnosci w locie
i ksztattéw wiasciwych obu typom, obliczenia wyporno-

Sci, badanie statecznosci, zagadnienia techniki po-
miarowej.

W zupetnie odrebnag dziedzinge prowadzi czytelnika
H. L. Dryden, kierownik sekcji aerodynamicznej Bureau

of Standards (Washington) w ostatnim dziale ksigzki
~Aerodynamika chtodzenia". Znajdujemy tu
podstawy teoretyczne jednej z najmitodszych gatezi aero-
dynamiki, stojacej na pograniczu nauki o cieple. Przed-
miot traktowany jest z punktu widzenia fizyka (nie in-
zyniera). Autorowi chodzi gtéwnie o wytlumaczenie pod-
stawowych zjawisk oraz soopularyzowanie mato dotad
znanych metod i wynikéw. Praca jest bardzo pouczajaca,
nie nalezy w niej jednak szuka¢ obszernych danych do-
Swiadczalnych, a tym mniej konkretnych materiatéw dla
konstruktora.

Cato$¢ wydawnictwa — pomimo pewnych nieunik-
nionych usterek i do$¢ nieréwnego poziomu — zawiera
bardzo wiele rzeczy istotnie cennych i moze by¢ pole-
cona szczegd6lniej do bibliotek wiekszych instytucyj lot-
niczych. S. N.

FLUGTECHNISCHES HANDBUCH, BAND IIl. Trieb-
werk und Sondergebiete des Flugwesens, Str. VI + 206,

8°, z 148 rysunkami. Berlin — Lipsk, 1936, Walter de
Gruyter & Co.
Trzeci i przedostatni tom pozytecznego wydawni-

ctwa encyklopedycznego, wydawanego pod redakcja Dr.
inz. R. Eisenlohra (pierwszy omoéwiliSmy w Nr. 6, dru-
gi zas w Nr. 10 b. r. Techn. Now. Lotn.), jest poswieco-
ny zespotowi napedowemu (cze$¢ 1) oraz wyposazeniu
(przyrzady, radio, foto) i niektérym dziedzinom, doty-
czacym lotnictwa, (czes¢ ).

Cze$¢ 1 mozna uzna¢ za krotki podrecznik o silni-
kach lotniczych. O rozwoju silnikbw w ogoélnosci pisze
F. Wittekind, o zabudowaniu Dr. Ing. H. Zbllner,
o silnikach wysokosciowych Dipl. Ing. J. Henrici,
o gaznikach — Ing. H. Hillmer, o osprzecie — Dipl. Ing.
W Dietrich, o paliwach i smarach — Dipl. Ing. W. Bo-
gner, Ponadto cze$¢ ta jest uzupetniona rozdziatem
o $migtach pioéra Dr. Ing. H. Mullera.

W rozdziale pierwszym znajdujemy krotkie opisy
fotografie i tablice, pozwalajace czytelnikowi na dobre
zorientowanie sie w uzywanych dzi§ typach silnikéw
lotniczych.

Nastepne dwa dzialy (zabudowanie, silniki wysoko-
sciowe) nawigzujg do warunkéw pracy silnika w locie,

na

informacje o innych zagadnieniach aero-



umozliwiajac zrozumienie pewnych dazen konstrukcyj-
nych, nie do$¢ jasno zaznaczonych w rozdziale pierw-
szym, Bardzo przejrzyste schematy pozwalaja na za-
znajomienie sie z nowoczesnymi rozwiazaniami chtodze-
nia silnikéw chtodzonych ciecza i powietrzem (okapo-
towania pierscieniowe). Rozdzial o silnikach wysoko-
Sciowych zyskatby na wartosci, gdyby byt uzupeinio-
ny przyktadem wprowadzonych przez amerykan wy-
kreséw siatkowych, stanowiacych najwierriejszy spo-
s6b oddania charakterystyk silnikébw wysokos$ciowych.

Rozdziaty o gaznikach i osprzecie sa poswiecone
ogotowi urzadzen, koniecznych dla prawidtowego dziata-
nia silnikéw lotniczych, jak gaznik, uktady paliwowe
i olejowe, pompki paliwowe, rozruszniki, uktady zapto-
nowe i przyrzady silnikowe. Przeglad bytby zupeiny
pod warunkiem uwzglednienia nowoczesnych urzadzen
do samoczynnego sterowania silnika, jak automaty ci$-
nienia tadowania i regulacji skitadu mieszanki (krotka
wzmianke, poswiecona tym urzadzeniom, pozbawiona
wszakze rysunkéw, umieszczono w dziale o silnikach
wysokosciowych).

Dziat o paliwach i smarach lotniczych podkres$la ro-
le tych produktéw dla rozwoju silnikéw lotniczych, je-
dnak w sposéb zbyt jakosSciowy, bez podania wartosci
liczbowych, wymaganych od nowoczesnych paliw i sma-
réow lotniczych.

Wada wspo6lna niektérym dziatlom jest pominiecie
szeroko stosowanego sprzetu zagranicznego. Do ,,po-
krzywdzonych* naleza silniki firmy Bristol, gazniki Hob-

son, pompki paliwowe typu paletkowego (np. Romec),
rozruszniki Viet.

Ostatni rozdziat czesci I, poswiecony $migtom, prze-
nosi nas na dos$¢ wysoki poziom matematyczny, mato
spotykany w omawianym wydawnictwie, mniej nato-

miast zajmuje sie konstrukcja $migiet. Uderza brak no-
woczesnych rozwigzan konstrukcyjnych smigiet o zmien-
nym skoku.

M:mo wymienionych usterek, zebrane informacje
0 silnikach daja szereg cennych wiadomosci z tej dzie-
dziny, najzupetniej dostatecznych dla technika lotnicze-
go, pragnacego ..podciagna¢ sie“ w dziedzinie silnikow.

J. T.

W rozpoczynajacym cze$¢ Il dziale poswieconym
przyrzadom pokiadowym Dr. Koppe daje na wstepie
swoje oryginalne ujecie znaczenia przyrzadéw poktado-
wych na samolocie: stanowia one wediug niego uzupet-
nienie zmystéw lotnika i tworza, jak gdyby, nerwy ta-
czace mozg tego lotnika z poszczegdélnymi czesciami ma-
szyny.

Przy dos¢ ogodlnikowych opisach samych przyrzadéw
1 zasad ich dziatania duza role odgrywaja bardzo staran-
nie dobrane i przejrzyste rysunki. Przykiadem takich
rysunkéw moze stuzy¢ rysunek ujmujacy poréwnawcze
zestawienie trzech busol odlegtosciowych: fotoelektrycz-
nej, pneumatycznej i elektrycznej, lub tez dziatania réz-
nego rodzaju rurek aerodynamicznych.

W opisach uwzglednione sa tylko przyrzady nie-
mieckie, w ten spos6b z wysokos$cicmierzy dzwieko-
wych podany jest tylko Echolot, pomimo istnienia znacz-
nie bardziej ulepszonych wysokos$ciomierzy tego rodzaju
we Francji.

Dziat przyrzadéw poktadowych zakancza opis nie-
mieckiego pilota automatycznego Siemensa (pidra inz.
Thaussa). Opis jest do$¢ obszerny i daje catkowite po-
jecie o tym urzadzeniu. Opis innych pilotéw automa-
tycznych (Pollock Brown i Sperry) uwzgledniony jest
tylko w krétkim odnosniku przy omawianiu podstawo-

PRZEDPLATA w kraju (z przesytka):
sytka zt. 24.00 rocznie.
iub pocztowemi

przekazami rozrachunkowemi
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Piekarniaka,

wych czynnikéw utrzymujacych réwnowage samolotu
w pilocie Siemensa (wahadto, rurka Pitot oraz busola
odlegtosciowa). Pilot automatyczny Smith jest pominie-
ty zuneinie, aczkolwiek byto to pierwsze urzadzenie te-
go rodzaju i dotychczas nie stracito swego znaczenia.

Dziat radio-lotniczy (Ing. R. Briiger) poswiecony
jest opisowi aparatéw radiowych Telefunkena i Loren-
za, uzywanych w komunikacyjnym lotnictwie niemiec-
kim, oraz podkresleniu znaczenia radia dla lotnictwa.
Bardzo dobrze wyjasnione sa tu zasady radiogoniome-
trii, Slepego ladowania przy pomocy systemu ZZ oraz
przy pomocy najnowszych stacji krétkofalowych, unie-
zalezniajacych catkowicie samoloty od warunkéw atmo-
sferycznych.

Dziat nawigacji, opracowany przez kapitana Nie-
manna (zginat on $miercia lotnika w trzy godziny po od-
daniu do druku swego artykutu) wyjasnia deklinacje ma-
gnetyczng, dewiacje i kompensacje busol, tréjkat szyb-
kosci, oraz bardzo ogo6lnie podstawy nawigacji radio-
wej, meteorologicznej i astronomiczne;j.

Dziat fotolotniczy rozpoczyna sie bardzo obszernym
zestawieniem wszystkich zadan fotografii w lotnictwie
w czasie wojny i w czasie pokoju. Nastepnie podane
sa opisy recznych i samoczynnych aparatéw fotograficz-
nych. Duzo miejsca pos$wiecone jest urzadzeniom stu-
zacym do wykorzystania zdje¢ fotograficznych dla celéw
pomiaréw geodezyjnych i kartografii, jak np. Radial-
triangulator Zeissa, Aeroprojektor Multiplex i tym po-
dobnym przyrzadom tejze firmy, stanowigcym dume nie-
mieckiej techniki w tej dziedzinie. Przy koncu dziatu
podana jest organizacja niemieckiej stuzby fotolotniczej.
Dziatl ten opracowany zostat przez inz. E. Ewalda.

Na zakonczenie czesci Il podano dziaty, poswieco-
ne medycynie lotniczej (H. v. Diringshofen), oraz prawu

lotniczemu i przepisom, dotyczacym wykonywania lo-
tow (Dr. H. Doéring).
J. P.
WIADOMOSCI INSTYTUTU METALURGII | ME-

TALOZNAWSTWA, rok 3, Nr. 3, strony 113 do 169 +
plansze od XVII do XXVII. Warszawa, 1936.

Ponizej podajemy spis prac zamieszczonych w ostat-
nim zeszycie ,Wiadomosci“, bedacych oficjalnym wy-
dawnictwem Instytutu Metalurgii i Metaloznawstwa oraz
Zaktadu Metalurgii i Metaloznawstwa Politechniki War-
szawskiej,

J. Czochralski i
zacji antymonu.

. Czochralski i C. Niewiadomski: Wptyw trzeciego
sktadnika na strukture stopéw cynku z zelazem, niklem
lub kobaltem.

S. Pilarski i L. Szenderowski:
szarego zeliwa celem otrzymania optymalnych wiasno-
sci wytrzymatosciowych.

G. Welter i G. Mojmir: Wiasnosci

E. Przyjemski: Wykres rekrystali-

mechaniczne jed-

no- i kilkokrystalicznych prébek aluminium.

G. Welter i J. Kucharski: Badania mikro-odksztat-
cen przy zginaniu udarnym w wyzszych temperatu-
rach. I,

G. Welter i A. Bukalski: Wptyw grubosci proébki na
wyniki pomiaréw twardosci.

G. Welter: Préba na zmeczenie gietno-obrotowe i
ciagajaco-sciskajace. |I.

T. Biernacki i L. Bukowiecki: Witasnosci wytrzyma-
tosciowe oraz obrébka cieplna stali konstrukcyjnych
chromowo-niklowych o odwréconym stosunku Cr : Ni.

Ze wzgledu na brak miejsca omowienie ciekaw-
szych prac ((trzeciej, szOstej i Osmej) zostaje odlozone
do nastepnego numeru.

rocznie zt 18,00. Zagranica z prze-

283), wolnemi od optat pocztowych.
i ADMINISTRACJA: Czerwonego Krzyza 21/23 m. 6.
tel. 2.05.67, czynne codziennie od godz. 17 do 18.

Warszawa. Ordynacka 3. tel. 644-59

Termiczna obrébka

roz-



TOWARZYSTWO SOSNOWIECKICH
FABRYK RUR | ZELAZA SP. AKC.

Zarzqd: Warszawe, Moniuszki 10. Telefon 6-67-35

Biuro Sprzedazy: Sosnowiec, Nowopogonska 1. Telefon 6-21-51

wyrabia dla przemystu lotniczego:

Rury, prety, blachy, odlewy —

ze stali z pieca elektrycznego: weglistej, niklowej,
chromowej, chromo-niklowej, molibdenowej, chromo-

molibdenowej, manganowej.

Tuleje na cylindry do silnikéw samolotowych

B ut |l e do gazéw pod wysokim cisnieniem

SCINTILLA

ISKROWNIKI LOTNICZE
OSLONIETE RADIOWO DLA SILNIKOW
OD 4 - 18 CYL.

ISKROWNIKI ROZRUCHOWE
Z OSLONA RADIOWA

PRZELACZNIKI ISKROWNIKOW
1-2-3 KROTNE Z OStONA RADIOWA

WARSZAWA - KROLEWSKA 16 - TEL. 2-86-77

WARSZAWSKA FABRYKA USZCZELNIEN
wtk JAN CZYZ i F. STELMOWSKI - SPOLKA JAWNA JAN C Z Y Z
Warszawa, Skierniewicka 5 Tel. 212-88

USZCZELKI DO SAMOCHODOW, SAMOLOTOW i DO WSZYSTKICH SILNIKOW SPALINOWYCH miedziano-
azbestowe, aluminjowe, otowiane, fibrowe, skérzane, korkowe, vellumoidowe i inne

T moniere maanes 6. PSOMINIZSIJIM 1K
Dostarczamy wg. warunkéw I B. T. L Sp. 2 ogr. odp.
CH. GR U N i SYNOWIE Warszawa-Praga, Konopacka 19. Tel. 10.02-82

Warszawa, Zamenhofa 5. Tel. 12-17-341 12-17.64 Artykuty chemiczne dla przem. lotniczego



