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O KONSTRUKCJI

| PRACY AMORTYZATOROW

OLEJO-POWIETRZNYCH*)

Inz. KAZIMIERZ KORSAK

Artykut niniejszy ma na celu rozpoczecie dy-
skusji na temat amortyzatoréw olejo-powietrznych,
ktorych dziatanie, pomimo powszechnego zastoso-
wania, nie jest dostatecznie wyjasnione.

Taki stan rzeczy uniemozliwia celowy dobér
zespotdéw amortyzujacych, co przy dzisiejszych da-
zeniach w kierunku maksymalnego wykorzystania
wszystkich elementéw konstrukcyjnych samolotu
staje sie sprawg coraz wiekszej wagi.

Przy opracowywaniu teorii pracy amortyzato-
row niektoére dane zaczerpnglem 2z podrecznika
,Dinamika samolota“ Wietczinkina, oraz z kalen-
darza technicznego Hiitte tom |I.

Czes¢ Il teorii z uwzglednieniem lepkosci
i wpltywu pneumatyka kota na prace amortyzatora
opracowat inz. Piotr Bielkowicz — zostanie ona

opublikowana w nastepnym numerze czasopisma.

1. Wstep

T. zw. amortyzatory maja w lotnictwie zastoso-
wanie do pochtaniania energii lgdujgacych samolo-
téw. W chwili zetkniecia sie z ziemig samolot po-
siada jeszcze pewng szybkos$¢ wzgledem powietrza.
Szybkos¢ ta nie jest juz wystarczajgca do tego,
zeby utrzyma¢ samolot w locie poziomym, nie
mniej jednak daje pewna site nosng, zalezng od
wiasciwosci aerodynamicznych ptatowca, a hamu-
jacg swobodny spadek samolotu pod wplywem
swego ciezaru.

Sktadowa pozioma szybkosci nie odgrywa bez-
posredniej roli przy uderzeniu o ziemig, warunku-
jac jedynie dalsze poruszanie sie samolotu, czyli
t. zw. dobieg.

*)  Pierwsza cze$¢ odczytu wygtoszonego na zebraniu
Zwiazku Polskich Inzynieréw Lotniczych dn. 11,XIl1. 1936 r.
Druga cze$¢ napisana przez inz. Bielkowicza zostanie
umieszczona w numerze nastepnym wraz z dyskusja.

Kinematyczng energie uderzenia daje sktado-
wa pionowa szybkosci. Unergia ta zostaje zazwy-
czaj pochionieta czesciowo przez pneumatyki kot
czesciowo za$ za pomocg amortyzatorow, wbudo-
wanych w konstrukcje podwozia, wzgl. ptozy ogo-
nowej. Energia pochtonieta za pomocg ukiladow
sprezystych, jak pneumatyk kota, amortyzacja gu-
mowa, sprezynowa i t. p. zostaje w nastepnej
chwili oddana z powrotem w postaci odrzutu, co
daje nieprzyjemne dla konstrukcji wtérne uderze-
nia w elementach ograniczajacych skok amor-
tyzacji.

Dla uniknigcia tych uderzeh zaczeto stosowac
tarciowe urzadzenia, hamujace odrzut, w ktérych
energia uderzenia zamienia sie¢ na ciepto.

Wytwarzanie tarcia mechanicznie, przez pocie-
ranie o siebie czesci amortyzatora, okazato sie nie-
praktyczne, cho¢ istniejg i takie rozwigzania, na-
tomiast powszechne zastosowanie znalazty amor-
tyzatory olejowe, ktérych dziatanie oparte jest na
przeptywie oleju przez mate otworki.

Opér powstajgcy w amortyzatorze takim jest
zalezny od szybkosci jego uginania sie, gdyz z nig
zwigzana jest bezposrednio szybko$¢ przeptywu
cieczy przez otworki. Szybko$¢ opadajacej masy
samolotu w miare pochtaniania energii przez
amortyzator maleje (pomijajac przyrost energii
spowodowanej spadkiem, co nie ma wptywu de-
cydujacego), a wraz z nig maleje opér amortyza-
tora olejowego. Widzimy wiec, ze amortyzator ole-
jowy nie pracowatby korzystnie, obcigzajac kon-
strukcje duzymi sitami w pierwszej chwili uderze-
nia o ziemie.

Poza tym olej po przeptynieciu przez otworki
nie ma daznosci do powrotu, i amortyzator raz
ugiety pozostatby juz w takim stanie, nie bedac
przygotowanym na przyjecie nowych porcyj
energii.



Dlatego w konstrukcjach amortyzatoréw olejo-
wych tgczg prace oleju z pracg sprezystg, najeze
Sciej powietrza, rzadziej gumy lub sprezyn.

Amortyzatory sprezyste majg te wiasciwosé,
ze opor ich powieksza sie w miare uginania sie,
a w potaczeniu z olejem moga da¢ opor staty, lub
prawie staty wzdtuz catej drogi pochtaniania ener-
gii, co daje najlepsze wyzyskanie skoku amorty-
zacji, ograniczonego skadingd wymiarami kon-
strukcji.

Odrzut jest w tych amortyzatorach rowniez
hamowany za pomocg oleju tak, ze energia odrzu-
tu zredukowana jest do minimum.

Jako najbardziej rozpowszechnionymi, zajmie-
my sie amortyzatorami olejo-powietrznymi z tym,
ze czytelnik bedzie mogt bez trudu rozwazania te
odnies¢ do amortyzatorow olejo-gumowych, wzglL
olejo-sprezynowych.

2. Opis konstrukcyjny

Rozwigzan konstrukcyjnych jest bardzo wiele
i trudno bytoby je wszystkie opisywac.

Rozpatrzymy tu dwa przykiady najbardziej
typowe.

a. Przykiad 1 (rys. 1)

Tiok |B] porusza sie w cylindrze [A], w kto6-
rego  wnetrzu znajduje sie nurnik [C]. Tilok
uszczelniony jest specjalng patentowang uszczel-
ka [D]. Do napetniania oliwg stuzy zawor iglicz-
ny [G], a powietrzem — podobny zawér \F].
Podczas pracy amortyzatora nurnik wyttacza
oliwe z tloka przez otwér pierscieniowy |H].
Nurnik posiada zmienng S$rednice wzdluz swej
dtugosci, dzieki czemu pole przekroju otworu
pierscieniowego zmienia sie¢ przy zanurzaniu sie
ttoka w cylindrze tak, ze opor przeptywu jest sta-
ty, cho¢ szybko$¢ maleje w miare pochtaniania
zewnetrznej energii.

Oliwa przedostaje sie do gornej czesci cylindra,
spreza zawarte tam powietrze, a podnoszac za-
worki TE], wypetnia przestrzen miedzy tlokiem
a cylindrem nad uszczelka.

Przy ruchu powrotnym powietrze rozprezajgc
sie wypycha w dét oliwe wraz z ttokiem. Odrzut
jest tu hamowany dodatkowo przez zawoj-ki, ktére
sg zamkniete i oliwa zmuszona jest przedostawac
sie przez bardzo mate otworki w tych zaworkach.

b. Przykiad Il (rys. 2)

Amortyzator ten odznacza sie prostotg i pew-
noscig dziatania. Tiok [T] porusza sie w cylin-
drze CC]. Wnetrze ttoka fG] stanowi szczelng ko-
more powietrzng, zamknietg u dotu za pomocg oli-
wy, wypetniajacej cate wnetrze cylindra [D]
i czes¢ komory [G] az do dolnego wylotu rur-
ki [R], Napetnianie olejem i powietrzem odbywa
sie przez ten sam zawor igliczny [K],

W denku tloka wbudowany jest zawoér odsta-
niajacy wiekszy otworek przy przechodzeniu oliwy
w goére, a hamujacy powrdt przez pozostawienie
jedynie matego otworka w grzybku zaworu.

Zasada pracy jest w obu przyktadach taka sa-
ma, tylko tutaj nie mamy moznosci regulacji opo-

Rys. 1

ru przeptywu, gdyz otworek jest staty dla wszyst-
kich pofozen ttoka.

3. Analiza pracy amortyzatora
Z pominieciem pracy pneumatyka
(metoda przyblizona)

Przy amortyzacji ztozonej z elementéw spre
zystych jak naprz. pneumatyki két + krazki gu-
mowe, czesci te wspoipracujg ze sobg nie wywie-
rajac jednak wzajemnie wptywu na charakter pra-
cy. Inaczej jest przy potgczeniu amortyzacji spre-
zystej z olejo-powietrzng, jak to ma miejsce w nor-
malnych podwoziach, gdzie pneumatyki két wspot-
pracujg z amortyzatorami olejo-powietrznymi
W takim wypadku naprz. zamiana k&t niskiego
ci$nienia (t. zw. balonéw) na kota wysokiego ci$-
nienia zmieni juz charakter pracy nie tylko z po-
wodu innej pracy samych pneumatykow, lecz i od-
miennej w nowych warunkach pracy amortyzato-
row olejo-powietrznych.

Dzieje sie na skutek tego, ze pneumatyki, po-
chtaniajac cze$¢ energii, zmniejszajg szybkos$¢ ugi-
nania sie amortyzatoréw, co z kolei zmniejsza opor,
a tym samym — prace przez nie pochtaniana.



Rys. 2.

Sprawg tg zajmiemy sie szczegétowo nizej, rozpa-

trujgc na razie prace amortyzatorow z pominie-

ciem pneumatykow; takie warunki pracy spotyka-

my czesto w konstrukcjach pt6z ogonowych.
Napiszmy ogélne réwnanie ruchu:

M, d[v2

2 dx @
gdzie
Mt — masa przypadajaca na jeden amortyzator
v — szybkos$¢ tej masy
X — droga tloka liczac od potozenia rozprezo-
nego

£ P1— suma wszystkich sit dziatajacych na po-
ruszajacg sie mase.

0 ile amortyzator jest wbudowany bezposred-
nio nad kotem podwozia, to masg Mt bedzie cat-
kowita masa samolotu podzielona przez ilos¢
amortyzatoréw podwoziowych.

Inaczej bedzie, gdy amortyzator pracuje za po-
Srednictwem pewnej przektadni (zazwyczaj dzwig-
niowej). Wéwczas nalezy oblicza¢ t. zw. mase zre-
dukowang MNTd wg wzoru:

«Afred ~ Mt (2)

>2

gdzie — przekfadnia ruchu miedzy amorty-

zatorem a kotem.

Poniewaz przektadnia ruchu moze sie zmieniac
podczas uginania sie podwozia — masa zreduko-
wana zalezy ogélnie od ugiecia, czyli

Afed = (at) 3)

o czym w pewnych wypadkach nalezy pamietac.

Rozpatrzymy teraz kolejno sity dziatajagce na
poruszajgcg sie mase samolotu. Obchodzg nas tu-
taj tylko ich skladowe pionowe, gdyz réwnanie
ruchu (1) odnosi sie do kierunku pionowego. Sity
te odniesmy do jednego amortyzatora. Z sit we-
wnetrznych dziata ciezar Q. Z tego na jeden amor-
tyzator przypada Qu a w w'ypadku istnienia prze-
kfadni ruchu

Ored — Qi 4 @)
/1
W wypadku ogdlnym bedzie réwniez
Qed=— (" ..... G

Niech w chwili zderzenia sie z ziemig szybkos¢
pozioma samolotu jest u.

Przyjmujac, ze samolot znaiduje sie na kacie
natarcia, odpowiadajacym w dalszym ciggu CrnPX
otrzymamy przyblizong wartos¢ sity aerodyna-
micznej

w2
R -0 (6)
<d
gdzie uiad jest szybkoscig ladowania.

Odpowiednia sita przypadajgca na jeden amor-
tyzator bedzie

»l= " -0 1 7
e @
wzglednie
2
~red ll"ll ' Cred (8)
legl

Sita wypadkowa od ciezaru i no$nosci samolotu
bedzie zatem

- = X-Qt ©)
' %Ht./

wzglednie

Oed  “yed =40red (1 ~* Ored (10

Mae

jesli dla uproszczenia wprowadzimy oznaczenie

u*
e o~ S 11
1 y|2ad (11)

Wartos¢ wspotczynnika X wg. doswiadczen
uczonego japonskiego Taitiro Ogawa, przeprowa-
dzonych na 6 typach samolotow waha sie od
X= 0 do X= 0,42.

Sity wewnetrzne w amortyzatorze podzielimy
na 2 grupy:



1) zalezne od ugiecia amortyzatora (t. zw, sta-
tyczne),

2) zalezne od ugiecia i szybkosci uginania sie
amortyzatora (t. zw. dynamiczne).

Do grupy pierwszej zaliczymy site sprezystg
powietrza. Sprezanie odbywa sie wg. politropy ze
zmiennym naogot wykitadnikiem m:

PoVo =p* -V
gdzie

p0 — cidnienie wstepne powietrza (przy amor-
tyzatorze catkowicie rozprezonym),

V0 — objeto$¢ wstepna powietrza,

px — ciSnienie powietrza przy ugieciu X,

VX — objeto$¢ powietrza przy ugieciu X.

Cisnienie wstepne uwarunkowane jest sztywno-
scig amortyzatoréw w stanie rozprezonym lub lek-
ko ugietym (t. zw. wstepne ugiecie) pod obcigze-
niem statycznym, czyli podczas postoju samolotu
na ziemi.

Uciecie wstepne jest przyjemne przy rolowaniu
po ziemi, gdyz amortyzacja wtedy jest ,,mieksza",
jednak w tym Kkierunku nie nalezy przesadzad,
gdyz odbija sie to niekorzystnie na pracy amorty-
zacji, zwitaszcza w podwoziach, gdzie wstepne ugie-
cia maig iuz pneumatyki kot

Jesli sita w amortyzatorze podczas postoju sa-
molotu jest S, to cisnienie wstepne bedzie

*JL1-M-
Poo F cm?2 (13)
gdzie F powierzchnia przekroju ttoka.
S Qred

Objeto$¢ powietrza przy ugieciu X wyrazi sie
wzorem

IIx= v0- Fex . . . . (14
taczac rownanie (12) i (14) napiszemy

Px = Po .o (15)

-r.
Sita oporu powietrza bedzie

pr=proF-  PPF Oy (16)

Do sit grupy pierwszej zaliczymy tez tarcie T
tloka w uszczelkach i o gtadZz cylindra. Wielkos¢
tarcia zalezy od dokrecenia diawic i, jak wynika
z doswiadczen, moze by¢é uwazana za statg wzdtuz
drogi ttoka. Sita ta nie powinna by¢ zbyt duzg, gdyz
moze powodowac zbyt szybkie niszczenie sie uszcze
lek.

Z posrod drugiej grupy sit, tak zwanych dyna-
micznych, gtéwne znaczenie ma opér przeptywu
cieczy przez otworki P/\

Przyrost elementarny energii przeptywu

T oF «dx
dE = .
o7 (c2-0 2

N (X))

L. (i2)

gdzie
T — ciezar wk oleju,
g — przyspieszenie ziemskKie,
¢ — szybkos$¢ przeptywu oleju przez otworki.

Praca elementarna sity oporu przeptywu
dL — P " edx S (18)

Uwzgledniajgc strate energii na tarcie przez
wprowadzenie wspoétczynnika k napiszemy

dL = k -dE (19)
Skad

k eF- (c2-%;2 20
29 (c ) (20)

Z warunku ciggtosci strugi

F
c=v (21)
f
gdzie / — pole przekroju otworkéw
Podstawiajac to w réwnanie (20) otrzymamy

PX'= k u2 (22)

.Zg

Opér pochodzacy od lepkosci cieczy zalezny
jest od szybkosci liniowo:

P,'" = a % (23)

Ogdlne rownanie ruchu (1) przybierze postac
M d(v2
dx

a po podstawieniu wartosci z réwnan (16), (20)
i (23)

Mdy) _ ., PoF
2 dx mot
I —x
K
T—/c-F u2—au (25)
29 1 U
Po uporzagdkowaniu otrzymamy
dé‘)’(z) Amuw2+ 6 =u+ CU)= 0 (26)
gdzie
A——F — 27
A 70K (f -uj
D RO 2
B (28)
2 pnF
= -r—Xe 2
v r—X-Q (29)

Jesli mamy amortyzator o statych otworkach
(por. przyktad 2, rys. 2), to wspotczynniki réwna-
nia (26) A i B nie sg zalezne od x, a funkcjg x jest
jedynie wyraz C(x). W takim wypadku, jesli po-



miniemy lepko$¢ (B = 0), mozemy poda¢ ogdlne
rozwigzanie réwnania rozniczkowego
i —AX 0 chx
¥ =8 Po2— e ECU) = (30)
1 o
Uwzgledniajgc rownanie (22) i (27) znajdziemy
stad opo6r przeptywu

M,

AX
Px T vi - jje "C(x)dx m (31)

Sity wypadkowe w amortyzatorze otrzymamy
uwzgledniajac rownania (31), (16) i tarcie T, czyli

* AX
» Agp® C{x) dx -
(@)

P\=y a

PoF L7 (32)

Jesli mamy amortyzator o zmiennym przekroju
otworkow, przepuszczajacych olej (por. przykitad
1, rvs. 1)-, a zmienno$¢ ta jest tak dobrana, ze przy
pochtanianiu pracy sita przez caty czas jest stata,
to sprawa staje sie o tyle uproszczona, ze znamy
odrazu zmiennos¢ szybkosci, gdyz ruch jest wtedy
jednostajnie opdzniony.

Oznaczajac przez s catkowity skok amortyza-
tora, po przebyciu ktérego masa zostaje zatrzyma-
na, bedziemy mieli

T

v= v0(l - — (33)
skad
2
v2= y@(1 (34)
d (v 2 5. -
Cix 2 51{ S (35)

Podstawiajgc ostatnie wartosci do réwnania
(26) otrzymamy

(36)
Jesli pominiemy lepkos¢ (B = 0), to z réwna-
nia tego wyznaczymy
2 CcCWwW
A= - 2 - . @)

a z rébwnania (27)

= F (38)
v ' W

4. Analiza rozprezania sie amortyzatora
olejo-powietrznego

Podczas pochtaniania energii czes¢ jej, odpo-
wiadajaca sile dynamicznej (por. rownania 20 i 23),
zostaje odrazu rozproszona, reszta za$ skupia sie
pod oostacig ciSnienia w komorze powietrznej.

Z chwilg pochioniecia catej energii opadania
samolotu zaczynaja przewazac¢ sity wewnetrzne
i amortyzator zaczyna sie rozpreza¢, unoszgc mase
samolotu wgoére. Ogolne réwnanie ruchu analogicz-
nie do roéwnania (25) przybierze postac¢

M d(v2 Po F
\
2 dx Q
*
F\2
-1 vu 'a-ev 39
24 a (39
gdzie
X — droga ttoka liczagc od potozenia ugietego
catkowicie,
m — wykladnik politropy rozprezania,
T — tarcie w drodze powrotnej ttoka,
f — pole otworkéw, odstonietych podczas roz-

prezania sie amortyzatora,
a — wspodiczynnik zalezny od lepkosci cieczy
i ksztattu otworkéw,
reszta oznaczen, jak poprzednio.
Po uporzadkowaniu otrzymamy

d'v2

dx A ev2+ B ev—C[x)= 0 . (40)

gdzie
(41)
B= -~ ma (42)
cu) = ~ PoF e TQ (43

Po zcatkowaniu podobnie do réwnania (30)
otrzymamy (B = 0)

m=; X ¢ W . * | . . @4

Opor przeptywu bedzie

X
yVif Ax  f* Ax

p» eAecejemCkx)u . (45



a sita wypadkowa w amortyzatorze

Pi For .-

Ax /XOAX
— < <0 je* C(at) dx (46)

<

Po catkowitym rozprezeniu sie amortyzatora
ttok natrafia na ograniczenie ruchu.

Szybkos¢ tego uderzenia bedzie (ze wzoru 44)

S

—As AX
G & le C(x)dx - - (47
o
—5s
a po wciggnieciu wyrazenia e pod. znak catki
—As-X)
= le * C[x) dx e < (48)

Przy dostatecznie matych otworkach wyrazenie
A (por. wzér 41) jest bardzo duze, wobec czego
wyrazenie podcatkowe szybko maleje w miare od-
dalania sie wartosci x od s. Jesli zatozymy, ze
w granicach na x, dla ktérych to wyrazenie wotféle
ma wptyw na warto$¢ catki, C(x) jest state i réw-
ne wartosci koncowej C(s), to wzoér (48) bedzie-
my mogli zcatkowac

s
—A(s-Xx)

p2=C (s)J,e dx

—As

= C[s) 1; ¢ (49)

Rys. 3.

Czyli dla A duzych

CE

Rozwazania te wykazuja, ze poniewaz przy ma-
tych otworkach juz mate szybkosci rozprezania sie
amortyzatora dajg dostateczne sity przeciwdziata-
jace ruchowi pod wplywem wewnetrznego cisnie-
nia, wiec wptyw sit masowych jest bardzo maty.

Rzeczywiscie, jesli zatozymy, ze amortyzator
sam sie rozpreza, nie hamowany masg samolotu,
to otrzymamy z roéwnania (39)

k— F 1 u2=
' m -
_ . F
= XQ— . F~\+T m m (1)
h (s — A)
Ko
skad
XQ — PoF
1— — a
(s )\,b
VvV =
N -
kng fVv-1
a szybkos¢ koncowa (x = s)
P W — Po
y (52)

k l-2~g mF [(?)_.]1

Jak tatwo sprawdzi¢, wstawiajac do wzoru (50)
wartosci ze wzoréw (41) i (43) otrzymamy wyraze-
nie identyczne ze wzorem (52).

W wypadku, gdy otworki w drodze powrotnej
ttoka sg tego samego rzedu, co i oodczas uginania
sie amortyzatora, obliczamy, catkujac wz6r (48).

Rys. 4,



5. Przyktad obliczenia amortyzatora
(rys. 2) metodq przyblizony (wg. teorii

z rozdziatu 3 i 4)
Niech mamy amortyzator zbudowany dla na-

stepujacych danych, wzietych z konstrukcji pta-
towca (oznaczenia patrz, wyzej):

= 4,44
cm
Qred = 1800 kg
El = 270 kgm
Pmax = 8260 kg
5 = 42 cm.

Dane tego amortyzatora niech beda:

Po= 457 2
cm

m= 13
k= 13
T —+ 200 kg
T=o08811L
cm3
F = 38,5 cm2
/ = 0,265 cm2
F6= 222 cm3

Obliczajac wg. wzoréw podanych wyzej znaj-
dziemy

A=0,219 1
cm
1490
C(eg= 0452 (1-0,173 eaw13
+200 X<1800 °m
beK2

Na rys. 3 krzywa ,,a“ podaje wartosci sit od
sprezonego powietrza. Krzywe ,,6“ i ,,c" otrzymu-
jemy po uwzglednieniu tarcia.

Wypadkowe sity w amortyzatorze podane sa
narys. 4dla X= o inarys. s dla a =1. Po-
szczegOlne krzywe: ,a“ ,6“ ,c“ ,c? i otrzy-
mano zaktadajgc rézne skoki amortyzatora; odpo-
wiadaja one ré6znym energiom uderzenia.

Krzywe te konhczg sie wszystkie na krzywej ,,gh\
bedacej kopig krzywej ,b“ z rys. 3.

Eys. 5.

Rysunki 5 i 7 podajg zalezno$¢ skoku amorty-
zatora od wielkosci energii uderzenia. Rysunek 5
wykonano przy zatozeniu a = 0, a rys. 7 — dla
a =1; krzywa ,a“ daje tu wykres energii po-
chtanianej przez amortyzator, a prosta ,b*“ —
przyrost energii spowodowany opuszczaniem sie
masy samolotu w czasie amortyzowania energii
uderzenia.

Na rys. 8 podane sg wykresy maksymalnej pra-
cy amortyzatora przy zatozeniu X = 0 (krzywa
,»a“) oraz dla poréwnania — przy X = 1 (krzywa
»b*). Wszystkie te wykresy obliczono przy zato-
zeniu, ze otworek, przepuszczajacy oliwe, ma sred-
nice 58 mm (/ = 0,265 cm2) . Dla przekonania sig,
jak wielki wptyw na prace amortyzatora wywiera
ten otworek — obliczono, podobnie jak na rys. 8,
sity dla otworka o $rednicy 55 mm (rys. 9).

Obliczajac krzywa powrotng pod zatozeniem,
ze niema zaworka z (rys. 2), a zatem otwOr prze-
puszczajacy oliwe jest o $rednicy 58 mm otrzy-
mano wykresy ,,¢‘ rys. 8 i 9; natomiast przyjmu-
jac, ze zaworek zamyka otwor i dla przeptywu
oleju pozostaje tylko matly otworek o S$rednicy
2,2 mm w tym zaworku otrzymano krzywe ,/z" rys.
4 i 6. Wykresy sit mato sie réznig miedzy soba,
ale szybkos$¢ poruszania sie ttoka w drugim wy-

Rys. 6.

EKim

Rys. 7;



Rys. 8.

padku jest znacznie mniejsza. Zaktadajagc X = 0
otrzymano w pierwszym wypadku przy koncu ruchu
_ cm
us = 52 ek
a w drugim
cm
vs= 24 sek

W chwili, gdy amortyzator rozprezy sie catko-

OSWIETLENIE

Rys. 9.

wicie, ttok natrafia na ograniczenie ruchu w cylin-
drze, wskutek czego szybko$¢ Vs udzieli¢ sie musi
masie kota. Jest rzecza jasng, ze im szybko$¢ ta
bedzie mniejsza, tern stabsze bedzie uderzenie
w miejscu ograniczenia ruchu i to jest powodem
stosowania zaworka zwrotnego.

LOTNICZE

Dr. Ini. JOZEF PAWLIKOWSKI

W zwigzku z rozwojem lotéw nocnych w lot-
nictwie wojskowym i cywilnym postepuje réwniez
rozwo0j oswietlenia lotniczego. Przed paru laty
pod wpltywem postepow w dziedzinie radia i przy-
rzgdéw pokiadowych, ktdére teoretycznie catko-
wicie rozstrzygaty sprawe lotéw bez widocznosci
zewnetrznej, zaczynaty sie rozlega¢ zdania, iz
oswietlenie lotnicze stracito swoje znaczenie i je-
zeli sie jeszcze w lotnictwie utrzyma, to tylko
w os$wietleniu lotnisk i samolotow, podczas gdy
na szlakach lotniczych bedzie tylko przezytkiem
moze nie szkodliwym, ale zbytecznym i nie
zwiekszajagcym w zadnym stosunku bezpieczen-
stwa lotdw. Stwierdzono réwniez, ze oswietlenie
szlak6éw lotniczych moze mie¢ tylko znaczenie
dla lotnictwa cywilnego — lotnictwo wojskowe
w tym wzgledzie nie ma nic do powiedzenia, gdyz
loty wojskowe nie odbywajg sie wedtug zgory
zatozonych szlakéw i wobec tego wogdle ,,przy-
gotowanie“ szlakéw, obejmujace i sporne wo-
wczas o$wietlenie w lotnictwie wojskowym, oczy-
wiscie nie nadaje sie do dyskusji.

Przekonano sie jednak bardzo predko, iz
oswietlenie lotnicze nietylko samolotowe i lotni-

skowe ale i szlakowe stanowi niezbedny czynnik
w organizacji lotdbw nocnych i to nie tylko w lot-
nictwie cywilnym ale takze i w lotnictwie woj-
skowym.

Swiatta na trasach lotniczych stanowia przede
wszystkim rezerwe urzadzen radiokierunkowych
w czasie uszkodzen tych urzadzen, badz tez
w razie wypadkow, gdy urzadzenia te nie dziata-
ja na skutek przyczyn od nich niezaleznych (np.
burze magnetyczne). Nastepnie $wiatta stanowiag
sprawdzian wskazan urzadzen radiokierunkowych
oraz przyrzadow pokitadowych. Wskazania po-
wstate na skutek niesprawnego dziatania tych
urzadzen (odksztatcenie kierunkowe fal elektro-
magnetycznych, precesja przyrzadow zyroskopo-
wych i t. p) moga dochodzi¢ do + 10° i wiecej
nawet przy najbardziej sprzyjajacych warunkach
lotu, bez brania pod uwage mozliwych omyitek
aeronawigacyjnych. Wfeszcie, co jest wiasciwie
najwazniejsze, Swiatlta stanowia niezastgpiony
czynnik psychologiczny, podnoszacy pewnos$é pi-
lota co do zachowania kierunku lotu, i tym sa-
mym niepomiernie podnosza bezpieczeristwo Kko-
munikacji lotniczej. W wielu wypadkach, gdy lot



na wysokosci jest niemozliwy z powodu obmar-
zania samolotu i pilotowi pozostaje tylko lot
przyziemny, woéwczas jedynym ratunkiem pozo-
stajg dla niego witasnie latarnie lotnicze. Nalezy
pamieta¢ o tym, iz loty na szlakach komunikacyj-
nych, aczkolwiek czesto wymagajg wprost nad-
ludzkiego bohaterstwa od ludzi je prowadzacych,
zasadniczo nie moga leze¢ w dziedzinie ,wyczy-
now*“ lotniczych! Nalezy oczywiscie zgodzi¢ sie
z tym, ze w wielu wypadkach np. przy normal-
nym locie nad chmurami pilot nie korzysta zu-
petnie z sygnatéw Swietlnych, ale nie mozna za-
pomina¢ o tym, ze w Swiadomosci pilota, prowa-
dzgcego w trudnych warunkach samolot, gteboko
tkwi pewnos¢, ze w chwili, gdy mu zawiedzie ra-
dio, lub gdy nie bedzie on pewny wskazan swo-
ich przyrzagdéw poktadowych, ma zawsze uciecz-
ke do bezposrednio dziatajagcych na zmysty Swia-
tet lotniczych i dzieki nim moze badz znalez¢
droge do lotniska docelowego, badz tez wylgdo-
waé¢ na jednym z lgdowisk pomocniczych. Ta
pewno$¢ daje mu spokdj nerwowy, poza tym
przy dobrych warunkach atmosferycznych latar-
nie lotniskowe zwalniajg pilota catkowicie od
wyczerpujacego Sledzenia za wskazaniami czesto
draznigco wibrujacych wskazoéwek poszczegol-
nych przyrzadéw kierunkowych; daje to pilotowi
pozadany odpoczynek, zachowujgc tego pilota
dtuzej dla potrzeb linii lotniczych i pozwalajac
rzuci¢ jego catg energie na szale, gdy zajdzie
rzeczywiste niebezpieczenistwo dla prowadzone-

go przez niego samolotu i powierzonych jego
opiece pasazerow,
Z oswietlenia linii korzysta réwniez i lotni-

ctwo wojskowe. Oczywiscie nie ma tu mowy
0 wspotpracy z cywilng komunikacjg przy co-
dziennych przelotach. OsSwietlenie dla lotnictwa
wojskowego ma zupetnie inne znaczenie: oswiet-
lone i przygotowane do lotéw nocnych szlaki lot-
nicze to laboratoria szkolne dla pilotéw wojsko-
wych, uczacych sie przelotow przy pomocy sygna-
tow radiowych i przyrzadéw. Bez nich szkolenie
pilotbw jest prawie nie do pomyslenia, i z tego
wzgledu poszczegolne panstwa, stawiajgce na
pierwszym planie u siebie lotnictwo wojskowe,
zwracajg baczng uwage wiasnie na rozwoj oswie-
tlonych cywilnych linii lotniczych. Prézno szukaé
wyttumaczenia budowy wielu nocnych szlakéw
lotniczych w ekonomicznych kalkulacjach; przy-
czyny ich rozwoju bytyby catkowicie niezrozumia-
te, gdyby nie istniato tak proste skadingd wyttu-
maczenie, wyrazajgce sie w strategiczno-wyszko-
leniowych cechach.

Nic tez dziwnego, ze pomimo gitosow krytycz-
nych, o ktérych zaznaczono na wstepie, osSwietle-
nie lotnicze nie zatrzymato sie w swoim rozwoju
1 moze stale szczyci¢ sie nowymi zdobyczami
w udoskonaleniu bgdz zrédet Swiatta, badz syste-
moéw optycznych, badz tez samych sposobow wy-
korzystania sygnalizacji Swietlnej dla celéw lot-
niczych. >' b

Ogodlne kierownictwo w dziedzinie o$wietlenia
lotniczego na gruncie miedzynarodowym mniej
wiecej od os$miu lat objela Miedzynarodowa
Komisja OS$wietleniowa, ktéra utworzyta dla
rozstrzygania wszystkich zagadniern zwigzanych

z odwietleniem lotniczym dwa Sekretariaty — je-
den poswiecony oswietleniu przyziemi i drugi po-
Swiecony os$wietleniu samolotu. Wyniki prac tych
Sekretariatbw przedstawiane sg na okresowych
zjazdach miedzynarodowych, z ktérych ostatni
odbyt sie w Berlinie i Karlsruhe w 1935 roku, na-
stepny za$ odbedzie sie w Amsterdamie w 1938
roku. Zjazdy te gromadza zwykle najwybitniej-
szych znawcow i specjalistow nie tylko z dziedzi-
ny oswietlenia lotniczego ale i lotnictwa wogdle,
a zwilaszcza z dziedziny organizacji urzadzen
przy ziemi. Dzieki temu prace tych zjazdéw sg
zwykle bardzo owocne: w ten sposéb stworzono
np. w formie zalecenn normy dla oswietlenia lot-
nisk i szlakbw oraz podstawy projektowania
wszelkiego rodzaju urzadzeh oswietleniowych
przy ziemi i na samolocie. Normy te ttumaczone
obecnie przez Polski Komitet Os$wietleniowy wy-
korzystywane sg w szerokiej mierze przez polskie
wiladze lotnicze, interesujgce sie w bardzo znacz-
nym stopniu pracami Miedzynarodowej Komisji
Oswietleniowej.

Obecnie mozna juz wskaza¢ caty szereg lot-
nisk, ktore stanowig jakby doswiadczalne wrcie-
lenia zalecen Miedzynarodowej Komisji OSwietle-
niowej. Jednym z takich lotnisk jest lotnisko ho-
lenderskie w Eindhoven, ktérego Kkierownikiem
jest wybitny dziatacz tej Komisji p. R. J. Casten-
dijk. Na lotnisku tym po raz pierwszy znalazty
zastosowanie Swiatlta sodowe, spetniajace role
Swiatet granicznych, t. . Swiatet stuzacych dla
znakowania granic lotniska.

Jak wiadomo, dla $Swiatet granicznych ustalo-
ny zostat kolor tak zwany lotniczo-zotty (dominu-
jaca fala s$wietlna w granicach 0.584 mikr. —
0.594 mikr. przy wspoétczynniku nasycenia min.
0,97 ®. Swiatlo sodowe lezy wiasnie w tych gra-
nicach (0.589 — 0,5896 mikr.) i jak stwierdzity
bardzo sumiennie prowadzone badania prof. Dr.
L. S. Ornsteina® i prof. dr, G. B. v. d W. Werf-
horsta 2 nigdy nie moze by¢ zmieszane z barwg
biata, zielong lub tez czerwong, co moze miec
miejsce przy uzyciu innych rodzaji Swiatta barw-
nego np. zwyczajnych zaréwek z odpowiednimi
filtrami. Na rys. 1 podany jest zakres koloru lot-
niczo-zéttego na skali diugosci fal swietlnych (za-
kres ten oznaczony jest litera N), nastepnie po-
dane sg diugosci fal Swietlnych, odpowiadajgce
kolorowi S$wiatta sodowego (litera S). — Litery
Z i Cz wskazuja odpowiednio zakresy koloréw
zielonego i czerwonego, otrzymane z doswiad-
czen wyzej wspomnianych uczonych.

Swiatto sodowe na lotnisku w Eindhoven zo-
stato uzyte w formie lampy sodowej Philipsa,
t. zw. 50 watowej Philora—Sodium lampy typ
SO.70. Lampa ta daje strumien Swietlny wielko-
§ci 2500 lumenéw przy jaskrawos$ci dochodzacej
do 300 Swiec/cm2 Dzieki tym zaletom lampa ta,
pobierajgc moc (razem ze sprzezonym z nig trans-
formatorem) réwng mocy normalnie uzywanej

*) eProceedings d. Konig. Ak. d. Wiss. in Amsterdam
Bd. XXXVII — 385 — 1934.

2) Ref. Kom. Szkiet sygn. MKO$w — Berlin — 1935.

*) W zleceniach MKO$w barwa Swiatta z6tto-lotni-
czego podana jest we wspoétrzednych ukiadu tréjchroma-
tycznego.



W/g druku reklamowego Philipsa

Zakres koloru lotniczio-zéttego na skali dtugosci
fal Swietlnych

Rys. 1.

w tym celu 75 watowej zarowki daje przeszio
dziesieciokrotnie wiekszy efekt Swietlny. Zapew-
nia to znaczny zasieg widocznosci. Jak stwierdza-
ja meldunki lotnikédw nocnej linii pocztowej Am-
sterdam — Kolonia, ktéra to linia przebiega
w bezposredniej bliskosci Eindhoven, w czasie
dobrej pogody lotnisko Eindhoven widoczne jest
o blisko 30 km; zauwazono tez pewne osobliwe
zjawisko: lotnik lecacy nad chmurami widzi bar-
dzo czesto zarys lotniska, utworzony przez lampy
sodowe nad goérng powierzchnig chmur.

Nalezy do tego dodaé¢, ze pomimo tak wielkiej
jaskrawosci lampy sodowe, posiadajace $wiatto
monochromatyczne, nie dajg zupetnie efektu
olénienia, tak niebezpiecznego dla lotnikéw w wy-
padku uzycia zbyt silnych Swiatet na lotniskach.
W tym ostatnim wzgledzie bardzo ciekawe sg
prace Dr. Faillie oraz Dr. M. Mouton ® zagranicg
oraz mjr. dr. Pola 2 w Polsce.

Na rys. 2 pokazane jest Swiatlo graniczne
z lampg sodowg. Na rysunku tym litera L ozna-
cza samag lampe, T — jej transformator, P —
podstawe, M — mufe rozgatezng, K — Kkabel
okrezny, do ktoérego dotaczajg sie wszystkie Swia-
tla graniczne na lotnisku. Nalezy doda¢, iz przy
Swiattach sodowych kable lotniskowe moga by¢
projektowane daleko oszczedniej niz przy uzyciu
zarOwek, gdyz Swiatta sodowe sg daleko mniej
czute na wahanie i spadki napie¢. Podczas gdy
5% spadek napiecia powoduje blisko 15% spadek
wielkos$ci strumienia w zaréwkach, w lampach
sodowych przy spadku napiecia dochodzacym do
10% spadek strumienia nie przekracza 6%.

Druga nowoscig na lotnisku w Eindhoven sg
reflektory lotniskowe z lampami rteciowymi wy-
sokiego cisnienia. Lampy te, jak wiadomo, posia-
dajg jaskrawos$¢ 120.000 swiec/cm2 t. j. jaskrawosé
bliskg do jaskrawosci storica w czasie potudnia.
Niestety lampy te nie posiadajg jeszcze odpo-

*)  Flugolatzumranduimgsfeuer — Philips — 12a/38D.
str. 15 — 1936.

2) Dr. Pol Wt Wyb6r kolorowego S$wiatta — War-
szawa 1933,

W/g druku reklamowego Philipsa
Rys. 2. Swiatlo graniczne z lampa sodowg

wiednich systeméw optycznych i umieszczone sa
narazie w ognisku zwyktych cylindryczno-para-
bolicznych metalowych zwierciadet. Specjalny
system optyczny dla tych lamp jest obecnie do-
piero opracowywany przez francuskg firme Bar-
bier, Benard i Turenne. Reflektor z tym nowym
systemem, skiladajgcym sie ze szkiet dioptrycz-
nych jest zamoéwiony w tej firmie przez Lotnicze
Witadze Holenderskie dla lotniska Schiphol w Am-
sterdamie.

Na wiekszosci lotnisk zagranicznych reflekto-
ry lotniskowe sg state. Wymaga to zwykle wiek-
szej ilosci reflektoréw, uwzgledniajacych wszyst-
kie mozliwe Kkierunki ladowania, ma jednak te
wielkg zalete, ze nie zmusza do kazdorazowego
ustawiania i co wazniejsze kazdorazowej regula-
cji reflektorotyczacej skierowania jego strumie-
nia w plaszczyznie pionowej. We Francji sprawe
statych reflektoréw rozstrzygnieto w wielu wy-
padkach przy pomocy jednego reflektora, zainsta-
lowanego na $rodku lotniska i chowanego w po-
rze dziennej pod poziomem ziemi.

Nalezy zwr6ci¢ uwage, iz Niemcy, ktére dtu-
gi czas byty przeciwne wprowadzeniu reflekto-
row, obecnie posiadajg je na prawie wszystkich
lotniskach.

Jako bardzo ciekawe urzadzenie na lotnisku
w Eindhoven mozna wskazaé samag wieze obser-
wacyjng, w ktorej pracuje Kkierownictwo ruchu.
Wieza ta zbudowana na dachu budynku dworca
lotniczego pokazana jest na rys. 3. Miesci sie tu
tablica rozdzielcza wszystkich $wiatet lotnisko-
wych, model lotniska z jego wszystkimi urzadze-
niami Swietlnymi, reflektory sygnalizacyjne, uzy-
wane réwniez do sygnalizacji dziennej, stacja ra-
dio i t. p. Wieza jest ze wszystkich stron oszklo-
na i co jest charakterystyczne ma S$ciany, jak to
widaé wyraznie na rysunku, zlekka pochylone na
zewnatrz, dzieki czemu os$wietlenie wewnetrzne
wiezy nie staje sie powodem ol$nienia lotnika.

Wracajac teraz do oswietlenia szlakéw, jako
przykitad najbardziej nowoczesnych szlakéw moz-
na poda¢ ostatnio uruchomiony w Szwecji szlak
Malmé — Sztokholm (wiosna 1936 r.) oraz Ber-
lin — Wroctaw — Gliwice (listopad 1936 r.).

Schemat tego ostatniego szlaku podany jest na
rys. 4.

Oba te szlaki, jak zresztg caty szereg innych
szlakéw powstatych ostatnio w Europie zachdd-
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Rys. 3. Wieza obserwacyjna na lotnisku w Eindhoven

niej, Ameryce, a nawet Afryce, Azji i dalekiej
Australii, odpowiadajg catkowicie zaleceniom Mie-
dzynarodowej Komisji Os$wietlenia Lotniczego.

Zalecenia te w stosunku do szlakéw brzmig jak
nastepuje:

Rys. 4.

I.  Wszystkie latarnie na danym szlaku lotni-
czym powinny posiada¢ jeden i ten sam charakter
Swiecenia. Nie dotyczy to oczywiscie Swiatet po-
mocniczych, stuzacych dla znakowania lgdowisk.
Sprawie tej poswieca sie obecnie coraz wiecej uwa-
gi. Wyjatek co do jednolitosci charakteru Swiece-
nia robi sie tylko wtedy, o ile na danym szlaku nie
istnieje mozliwos$¢ przelotu zawsze w tym samym
kierunku niezaleznie od warunkéw atmosferycz-
nych. Wypadki takie majg miejsce na falistych te-
renach potudniowej Francji.

Il. Wszystkie latarnie powinny by¢ ustawione
Scisle wzdtuz linii lotu, t. j. zasadniczo na linii pro-
stej, o ile z powodu warunkéw lokalnych nie za-
chodzi konieczno$¢ utrzymywania lotéw po linii
tamanej. Wiasnie taka okoliczno$¢ zachodzi na oba
wymienionych wyzej szlakach.

Na szlaku Berlin — Wroctaw f-ma Pintsch za-
projektowata bardzo ciekawe urzadzenie, stuza-
ce dla znakowania miejsca zatamania szlaku
(w Schénfelde). Sa to dwie obok siebie stojace la-
tarnie  blyskowe catkowicie zsynchronizowane
w swoich obrotach, dzigki czemu pilot widzi zawsze
rownoczesnie dwa btyski. Podobny system sygna-
lizacji znalazt juz dawniej zastosowanie do znako-
wania przeszkdd lotniczych w Dostaci stojgcych
obok siebie wiez radiowych. Przyktadem takiej sy-
gnalizacji demonstrowanej w salonie aeronautycz-
nym w Mediolanie w roku 1935 moga stuzy¢ wie-
ze radiostacji lotniskowej w Norymberdze.

I1l.  Odstepy pomiedzy latarniami powinny
by¢ na catym szlaku mozliwie jednakowe, przy
czym wielko$¢ odstepu powinna by¢ uwarunkowa-
na nastepujacym prawem: pilot lecacy od jednej
latarni do drugiej i popetniajgcy biad Kkierunkowy

Schemat oswietlenia szlaku lotniczego Berlin — Wroctaw — Gliwice



dochodzacy do 5° powinien przelecie¢ zawsze
w sferze latarni, do ktérej leci przy najgorszych
warunkach atmosferycznych, przy ktérych mozli-
wy jest jeszcze lot zwigzany z sygnatami przy
ziemi.

Wedtug przyjetej obecnie praktyki odstepy po-
miedzy poszczeg6lnymi latarniami wahaja sie po-
miedzy 20 i 30 km, przy czym ostatnio istnieje ten-
dencja do zmniejszenia tej wielkosci. Swiatta po-
$rednie o matym zasiegu nie sg juz zupeinie uzy-
wane. Rzad wielkosci $wiattosci latarn szlakowych
wynosi obecnie 2 miliony $wiec. Daje to zasieg
przy dobrej pogodzie okoto 60 — 80 km, za$ przy

Rys. 5 Pozadany wykres S$wiattosci Swiatet pozycyjnych
samolotu (wedtug sprawozdania Miedzynarodowej Komisji
Os$wietleniowej).

ztych warunkach atmosferycznych (98% absorpcji)
okoto 3 km, co jednak catkowicie zabezpiecza spet-
nienie trzeciego warunku Zalecen Miedzynarodo-
wej Komisji Os$wietleniowej, dotyczacego mozno-
$ci zauwazenia latarni przy zboczeniu z drogi o 5°
od chwili miniecia ostatniej latarni.

Jednolito$¢ sSwiecenia wszystkich latarni usu-
wa komplikacje réznorodnosci sygnatdow poszcze-
g6lnych latarni, niepotrzebnie rozpraszajacych
uwage pilota, gdyz rzeczywistg orientacje o poto-
zeniu otrzymuje on droga radiowg, za$ z rozno-
rodnych sygnatéw poszczegdlnych latarni mégiby
on korzysta¢ wiasciwie tylko przy pomocy trzy-
manego stale pod reka kodu. Nalezy dodaé, ze po-
mimo zalecern Komisji, dotyczacych jednolitosci
Swiecenia dla szlaku Malmé — Sztokholm prébo-
wano poczatkowo stworzy¢é dodatkowe sygnaty dla

poszczeg6lnych odcinkéw trasy, bardzo predko
jednak stwierdzono ich zbednos$¢ i obecnie znaku-
je sie tylko latarnie dla oznaczenia potozenia lagdo-
wisk pomocniczych, o czym mowa byta juz po-
wyzej.

Warunek utrzymania latarni wzdtuz linii lotu
(z odchyleniami nie przekraczajgcymi 1 km od te-
oretycznej linii lotu) jest oczywistg podstawg
wspotpracy oswietlenia szlaku z urzadzeniami ra-
diokierunkowymi i przyrzgdami pokfadowymi.

Prawo o odstepach podkresla role oswietlenia
jako sprawdzianu danych otrzymanych przez pi-
lota droga radiowag wzglednie na mocy wskazanh
przyrzadéw pokitadowych. Warunek ten podnosi
znaczenie os$wietlenia szlakéw wiasnie na czas naj-
gorszych warunkéw atmosferycznych. Zachowanie
za$ jednakowej odlegtosci miedzylatarniowej daje
pilotowi orientacje co do réwnomiernosci lotu
i szybkosci samolotu wzgledem ziemi.

W dziedzinie o$wietlenia samolotow Miedzyna-
rodowa Komisja Os$wietleniowa ustalita przede
wszystkim normy dla reflektorow samolotowych,
ktore brzmig jak nastepuje:

Na wszystkich samolotach pasazerskich powi-
nien by¢ przynajmniej jeden reflektor do lgdowa-
nia, oddalony minimum o 3 m. od pilota i znajdu-
jacy sie poza obrebem Smigta. Reflektor ten powi-
nien by¢é wiaczony do obwodu niezaleznego od ob-
wodéw zasilajacych inne odbiorniki lezgce blizej
niz 3 m. od pilota. Pozadane jest, by reflektor do
ladowania byt potozony na skrzydle mozliwie da-
lej od pilota.

Catkowity strumien Swietlny reflektora do Ig-
dowania nie moze by¢ mniejszy od 2000 lumenéw
dla wszystkich samolotéw pasazerskich i 1000 lu-
mendw dla wszystkich innych samolotéw, lataja-
cych w nocy.

Nastepnie Komisja data pewne wytyczne doty-
czace Swiatet pozycyjnyh, dajac najbardziej po-
zagdany wykres S$wiattosci tych Swiatet (rys. 5),
oraz minimum ich mocy (20 watow dla kazdego ze
Swiatet przednich oraz 5 watéw dla swiatta tylne-
go). Niestety dzieki temu, iz sprawa przepiséw
miedzynarodowych dla tych Swiatet lezy w rekach
CINA, zalecenia te nie zyskaly jeszcze mocy obo-
wiazujacej i nalezy przypuszczaé, ze sprawa Swia-
tet pozycyjnych jeszcze diugi czas bedzie przed-
miotem dyskusji na roéznych zjazdach miedzyna-
rodowych.

Bardzo wielkg uwage Komisja zwrdcita na
o$wietlenie przyrzadéw, zalecajac wszystkim Ko-
mitetom OsSwietleniowym badanie uzycia nadfiole-
towego Swiatta do pobudzania $wiecenia mas fluo-
ryzujacych; instalacje wykorzystujgce Swiatto
nadfioletowe pokazane byly na ostatnim Salonie
Aeronautycznym w Paryzu (lampy f-my Labinal).

Sprawa os$wietlenia lotniczego nie moze by¢
oczywiscie wyczerpana w jednym artykule. Stata
sie ona juz dzi$ rozlegtg gatezig techniki, wyma-
gajacej specjalizacji i posiadajgcg obszerng facho-
wa literature. Artykut niniejszy miat tylko na celu
przypomnienie o jej istnieniu i zwré6cenie uwagi na
caty szereg problematow, ktoére czesto nie sg do-
statecznie doceniane pomimo niezaprzeczonej wa-
gi dla catego lotnictwa.



KILKA UWAG O MOZLIWOSCIACH SAMOLOTOW

F S BARNWELL

(Dalszy cigg)*)

Idealny zespo6t napedowy w praktyce jest nie-
wykonalny: $migto nie moze przetworzy¢ 100%
dostarczonej mocy na site ciagu, a silnik nie moze
posiada¢ 100% sprawnosci cieplnej. Réwniez obe-
cnos$é silnika wzglednie silnikbw pocigga za sobg
konieczno$¢ powiekszenia wymiaréw i zmiany
ksztattu kadtuba celem dostosowania go do silnika
wzglednie dodania gondol silnikowych w samolo-
tach z silnikami skrzydtowymi.

Na samolotach szybkich zaopatrzonych jednak
w Smigta o ilosSci obrotow zapewniajgcej dopusz-
czalng szybkos$¢ korca topatki [mniejsza, powiedz-
my, od 900 stép na sekunde = 275 m/sek) mozliwe
jest osiggniecie sprawnosci Smigla rownej 90% ;
w tym wypadku sita ciggu bedzie réwna
T = 495 b.h.p.lv funtéw, gdzie v jest szybkoscia
w stopach na sekunde.

Na rys. 9 przedstawiony jest samolot, ktérego
kadtub pozwala na praktyczne jego wykorzystanie
do celéw transportowych. Rys. 9A, wykreslony li-
nig cigglta przedstawia normalne rozwigzanie sa-
molotu o dwu $miglach ciggnacych, napedzanych
przez dwa silniki skrzydtowe. Takie umieszczenie
silnikéw, jak bylo méwione wyzei, pocigga za sobg
konieczno$¢ dodania gondol silnikowych. Rys. 9B,
wykreslony linig przerywang przedstawia rozwia-
zanie z dwoma S$migtami pchajacymi. W tym wy-
padku zespoty $migto-silnikowe, zdaniem autora,
wymagaja dodania jedynie wydtuzonych watéw
silnikéw z ostonami i owiewkdw.

Dla tego samolotu podano Sciste wymiary (roz-
pietos¢ 59° 2 = 18,52 m), okreSlono wiec réw-
niez powierzchnie ptata (500 stop2 = 46,45 m2),
ciezar catkowity (15000 funtéw = 6804 kg) i moc
silnikéw (1250 b.h.p.) pozostawiajac jednak bez
zmiany obcigzenie ptata (30 funtéw na stope2 =
146,47 kg/m2) i obcigzenie mocy (12 funtéw na
b.h.p. = 5,44 kg/KM). W tych warunkach osiagi
samolotu nie zmienig sie réwniez o ile w dalszym
ciggu zatozymy sprawnos¢ S$migta rowng 100%
i brak dodatkowych oporéw czotowych.

Rozpatrzmy najpierw samolot o normalnie
umieszczonych silnikach (z gondolami silnikowy-
mi) jak to przedstawia rys. 9A, Opor indukowany
zdaniem autora pozostanie niezmieniony, poniewaz
nie ma nan wpltywu ani strumien zasmigtowy ani
obecnos$¢ gondol silnikowych. A wiec (patrz za-
tacznik Nr. 7) obecnie

Di = 50 6000/p v2 funtow

Opér profilowy jest rowny (jak przedtem, patrz
zatagcznik Nr. 6) 0.00568 Apv2 funtéw plus opor
dodatkowy gondol, ktéry przyjmuiemy jako rowny
tylko optymalnemu oporowi tarcia powierzchnio-

*)  Poczatek drukowany w Nr. 12 1936 r. str. 237 243.

Z oryginatu p. t. ,,Some Notes on Aircraft Possibi-
lities", Journal of the Royal Aeronautical Society, March
1936, przettomaczyt por. inz. M. Kaczanowski.

wego. Dodatkowe powierzchnie pokrycia obu gon-
dol wynoszg okoto 160 stop2 (14,86 m2), a wiec po-
chodzacy od nich op6r wyniesie 160 .0,0015 p V1
funtéw, catkowity za$ opor profilowy samolotu be-
dzie réwny

Dp= 284pv2 0,24 pv2= 3,08 pv2 funtéw.

Pewne czesci samolotu znajduja sie w strumie-
niu zasmigtowym. Sg to: gondole, stery i stateczni-

Rys. 9.

ki oraz wycinki skrzydet o dtugosci réwnej Sred-
nicy $migiet. Opo6r tych czesci wyniesie 1,158 p
funtéw (patrz zalgcznik Nr. 7). Ale szybkos¢
w strumieniu zasmigtowym vs jest wieksza niz
szybkos$¢ samolotu v, wiec opdr czesci znajduja-
cych sie w tym strumieniu wzrosnie o wartosé
1,158 p (v@— u2) funtéw. Wzrost ten pochodzacy
od strumienia zasmigtowego moze by¢ wyrazony
nastepujgco (patrz zatgcznik Nr. 8)

ds = 0,0148 T funtow
gdzie T jest ciggiem $migta.
Przy zatozeniu sprawnosci $migta rownej 90%
i mocy silnikéw 1250 b.h.p. cigg $migta réwna sie
T = 618 750/u funtéw
skad
d. = 9 160 v funtéw

Réwnanie szybkosci dla tego samolotu przyj-
mie nastepujgca postac

50 600/pzr -f 3,08p v2m+ 9 16QT = 618 750lv



skad otrzymujemy szybko$¢ w poblizu ziemi
290 mil na godzine (466,71 km/godz) i szybko$¢ na
wysokosci 10000 stép (3050 m) — 318 mil na go-
dzine (511 km/godz).

Dla zapewnienia chtodzenia silnika powietrze
musi wejs¢ pod jego ostony, przepityna¢ dokota
silnika i wyj$¢ na zewnatrz oston. W ten sposob
musi przeptyna¢ scisle okreslona ilos¢ powietrza
w ciggu sekundy, aby chtodzenie silnika byto do-
bre. Przedstawione na rys. 9A dobre wspoéiczesne
rozwigzanie oston silnika (gondoli) powoduje opor
ze wzgledu na zapewnienie chtodzenia lub opor
chtodzenia oochtaniajgcy 6% mocy silnikéw (patrz
zatgcznik Nr. 9).

W rozpatrywanym wypadku moc silnikéw row-
na sie 1250 b.h.p.. a wiec na chtodzenie obu silni-
kéw bedzie zuzywane 75 b.h.p. Opor chtodzenia
wyniesie wiec 75.550lv funtow przy szybkosci
Vv stop na sekunde.

Poniewaz w rozpatrywanym przez nas wypad-
ku $migiet ciagnacych silnik i jego ostony lezg
w strumieniu zasmigtowym wiec op6r chiodzenia
musi powiekszy¢ sie jak opor wszystkich czesci
znajdujacych sie w strumieniu zasmigtowym. Opor
ten wyrazi sie nastepujaco (patrz zatgcznik Nr. 10)

770,0148 + 526/pu?d)

Rownanie szybkosci przyjmie obecnie postac
nastepujaca

50600/pv2 + 3,08 W2 + 41250/u =
(618750/u) . Tl — (0,0148 + 526/pu3)]

skad wynika, ze szvbko$¢ w poblizu ziemi réwna
sie 282 mil na godzine (453 km/godz), a szybkosé
na wysokosci 10000 stop (3050 m) — 309 mil na
godzine (496 km/godz). Nalezv zwr6ci¢ uwage na
to. iz opér chtodzenia, pochtaniajacy 6% mocv sil-
nikéw. powoduje spadek szybkosci o okoto 2,8%
gdy silnik lezy w strumieniu zasmigtowym.

W wypadku rozwigzania przedstawionego ua
rys. 9B silniki sg catkowicie schowane w skrzydle
(lub w kadtubie) i nie powodujg zmiany jego
ksztattu i dodatkowych oporoéw. Rozwigzanie takie
bytloby ideatem, wymaga ono jednak silnikow
skrzydtowych specjalnie ptaskich z wydtuzonymi
prostymi watami napedowymi lub silnikow, umie-
szczanych w kadtubie i posiadajgcych waty nape-
dowe z przekiadniami stozkowymi. Jasne, ze oba
te typy silnikbw musza by¢ ciezsze od silnikéw
normalnych i muszg nastrecza¢ duzo wieksze trud-
nosci konstrukcyjne niz silniki normalne. Analiza
wartos$ci silnikdéw tych typéw wykracza poza ramy
niniejszej pracy.

Zaktadamy poczgtkowo brak oporu chtodzenia;
przy tym zatoze-niu réznice pomiedzy rozpatrywa-
nym obecnie samolotem a samolotem przedstawio-
nym na rys. 8 bedg nastepujace:

1. sprawno$¢ smigta 90% zamiast 100% ;

2. dodatkowe powierzchnie pokrycia oston wa-
téw napedowych i owiewkéw piast Smigiet
pchajacych (okoto 10 stop?);

3. usterzenie poziome i pionowe lezg w stru-
mieniu zasmigtowym.

Opor indukowany wyrazi sie tak jak poprzednio

Di = 50600/p v2 funtéw

opor zas profilbwy réwniez jak poprzednio,
plus dodatkowy opér tarcia powierzchniowego
10.0,0015/pv2t. j.

Pp = 284 pv2+ 0,015 pv2= 2,855 pir
Ciag Smigta pozostanie bez zmiany
T = 618750Iv funtéw.

Opor czesci znajdujacych sie w strumieniu za-
Smiglowym, mianowicie, usterzenn poziomego i pio-
nowego bedzie réwny 1,2.80.2.0,0015 rv2= 0,288 pu2
dla obu $migiet, a wiec (patrz zatgcznik Nr. 8)

ds = 0,00367 T funtow
lub
ds = 2270/u funtéw

Réwnanie szybkosci przyjmie obecnie postaé
50600/p v2 + 2,85* pir + 2270/u = 618750/u

skad szybkos¢ w poblizu ziemi wyniesie 298 mil na
godzine (479 km/godz). oraz na wysokosci 10000
stop (3050 m) — 327,6 mil na godzine (523
km/godz.).

Nalezy zauwazyé, ze taki idealny samolot
o Smigtach pchajacych (rys. 9B) posiada tylko
o okoto 0,33 mniejszg szybkos$é¢, niz samolot przed-
stawiony na rys. 8, jesli ten ostatni posiada spraw-
nos¢ Smigta rowniez 90% ; moglibySmy sie tego
spodziewa¢ poniewaz dodaliSmy tylko opor 10
stop2 powierzchni pokrycia i opor dodatkowy wy-
wotany strumieniem zasmigtowym.

Nalezy takze zaznaczy¢, ze samolot normalny
ze $migtami ciggngcymi (rys. 9A) posiadatby szyb-
ko$¢ o okoto 2,9% mniejszg, niz samolot idealny,
gdybysmy réwniez odrzucili opor chtodzenia. Ré6z-
nica ta pochodzi jednak, jak zobaczymy dalej,
gtéwnie z réznicy powierzchni pokrycia w obu
wypadkach, a nie z potozenia $migiet.

Dodamy obecnie opér chiodzenia pochtaniajacy
6% mocy silnikbw do oporéw idealnego samolotu
o Smigtach pchajacych. Poniewaz silniki tego samo-
lotu nie lezg w strumieniu zasmigtowym wiec opér
chtodzenia bedzie réwny tylko 41250/u funtow,
a rownanie szybkosci przyjmie posta¢ nastepujacg

506000/p v2 + 2,855 pu2 + 43520/u = 618750 v

a szybkosci wyniosg: 291 mil na godzine (468
km/godz.) w poblizu ziemi i 319 mil na godzine
(513 km/godz) na wysokosci 10000 stop (3050 m).

Nalezy zauwazy¢, ze dodanie oporu chtodzenia
powoduje spadek szybkosci o okoto 2,5%, gdy'
silniki lezg poza strumieniem zasmigtowym. Row-
niez nalezy stwierdzié, ze przy uwzglednieniu opo-
ru chtodzenia, szybko$¢ samolotu normalnego
o $miglach ciagnacych jest o okoto 3,1% mniejsza
od samolotu idealnego z $migtami pchajacymi. Po-
rownanie to jednak nie jest zupelnie Sciste, ponie-
waz w obu wypadkach przyjeliSmy te same pro-
centowe zuzycie mocy na prawidtowe chtodzenie.
Nalezy jednak spodziewaé sie gorszego chtodzenia
w wypadku $migiet pchajacych, gdy powietrze
optywa silnik z szybkoscig réwna szybkosci samo-
lotu, niz w wypadku smigiet ciggnacych, gdy szyb-
kos$¢ powietrza jest wieksza, poniewaz silnik znaj-
duje sie w strumieniu zasmigtowym.



Poréwnamy obecnie w jednakowych warunkach
wplyw potozenia $migiet na szybkos$¢ samolotu.
Przypus¢my, ze w idealnym samolocie o Smigtach
pchajacych (rys. 9B) Smigta te zostaty zastgpione
przez $migta ciggnace i silniki zostaty odwro6cone
tak, iz obecnie Smigta znajduja sie przed krawedzig
natarcia skrzydet. Takie zatozenie da nam samolot
idealny o $migtach ciggnacych, dajacy sie dokiad-
nie poréwna¢ z samolotem o $migtach pchajacych
(rys. 9B).

Dla tak pomyslanego samolotu réwnanie szyb-
kosci bedzie miato posta¢ nastepujaca:

506000/pv2 + 2,855 pu2 + 7350/u = 618750/u

gdy niema oporu chtodzenia (patrz zatgcznik Nr.
13). Z réwnania tego mozemy obliczy¢ szybkos$¢
np. na 10000 stop (3050 m). Wyniesie ona 326 mil
na godzine (524 km/godz).

Widzimy wiec, ze poréwnujac w jednakowych
warunkach samoloty o $migtach pchajacych i cigg-
nacych, stwierdzimy przewage szybkosci samolotu
o Smigtach pchajacych, wynoszaca zaledwie 0,3%.

Dotychczas przyjmowalismy, ze wszystkie ze-
wnetrzne powierzchnie samolotu posiadajg opty-
malny wspotczynnik oporu tarcia powierzchniowe-
go réwny 0,0015 pv2 funtébw na stope" (0,0073
kg/m2). W tabl. 1 podane sg przyblizone wartosci
wspotczynnikéw oporu tarcia powierzchniowego K
Widzimy, ze polerowane szkio posiada najmniej-
szy wspotczynnik, jednak handlowa blacha alkla-
dowa ma wspotczynnik zaledwie o 7% wiekszy, za$
drzewo i ptétno z najlepszym mozliwym lakiero-
waniem sg gorsze pod tym wzgledem tylko o 13%.

Tabl. 1
Wspétczynniki oporu tarcia powierzchniowego Fi

Ptyta szklana 0,0015 (0,0030)
Blacha alkladowa 0,0016 (0,0032)
Pt6tno celonowane i lakierowane 0,0017 (0,0034)
Drzewo polerowane i lakiero-

wane 0,0017 (0,0034)
Pt6tno szesciokrotnie celonowane 0,0019 (0,0038)
Pt6tno dwukrotnie celonowane 0,0027 (0,0054)

(W nawiasach podano warto$¢ wspoétczynnikéw odpowia-
dajagce wspotczynnikom przyjetym w polskiej literaturze).

Polerowana blacha metalowa, polerowane drze-
wo i ptétno pozostang prawdopodobnie nadal jako
materiaty pokryciowe i okaze sie, ze przy zastoso-
waniu kazdego z tych materiatdbw bez specjalnie
gtadkiego wykornczenia powierzchni wystgpig jedy-
nie ledwo dostrzegalne straty.

Materiat pokryciowy musi by¢ w pewien sposob
przymocowany do szkieletu samolotu. W wypadku
zastosowania drzewa mozna to tatwo wykonaé¢ bez
zepsucia gtadkosci powierzchni pokrycia. Ptotno
musi by¢ przyszyte; jakgkolwiek metode szycia za-
stosujemy, zawsze powstang dodatkowe opory. Do
przymocowywania pokrycia z blach prawdopodob-
nie juz w najblizszej przysztosci bedzie zastosowa-
ne spawanie punktowe, jednak obecnie jedynym
pewnym sposobem przymocowywania Kiach jest ni-
towanie. Wchodzgce w uzycie stosowanie nitow
o tbach krytych znacznie utrudnia produkcje i kom-
plikuje czynnosci warsztatowe. Az do chwili obec-
nej najszersze zastosowanie majg nity o tbach pot-
okragtych (soczewkowych) ze wzgledu na prosto-

Rys. 10.

te nitowania i pewnos$¢ dobrego wykonania nitowa-
nia. Ksztatt takich tbéw powoduje tylko niewielki
wzrost oporu.

Na rys. 10 pokazany jest szereg nitéw o tbach
potokragtych; szereg ten jest ustawiony prostopa-
dle do kierunku szybkosci. Podziatka tego szeregu
réwna sie 0,01 Sredniej cieciwy, Srednica tbéw 30%
podziatki, za$ wysokos¢ thow — 4% podziakki.
U dotu rys. 10 podana jest krzywa przyrostu
wspotczynnika oporu tarcia powierzchniowego
w zaleznosci od odlegtosci szeregu nitéw réwnole-
gtego do rozpietosci skrzydta od krawedzi natarcia.

Pojedynczy szereg nitbw na gornym pokryciu
skrzydta powieksza wspotczynnik oporu tarcia po-
wierzchniowego Ki o 0,00042 t. j. o 28% optymal-
nego wspoétczynnika K{ , gdy ten szereg lezy w od-
legtosci 0,07 cieciwy od krawedzi natarcia skrzy-
dia. Pojedynczy szereg nitdbw na dolnym pokryciu
skrzydta powoduje wzrost wspoétczynnika K tylko
0 40% wzrostu spowodowanego przez analogiczny
szereg nitdw na gérnym pokryciu. Dziewie¢ szere-
géw nitéw na obu pokryciach skrzydta (gérnym
1 dolnym), potozonych w odlegtosciach 0,05; 0,1;
0,2; 0,3; 0,4; 0,5; 0,6; 0,7; 0,8 cieciwy skrzydta od
krawedzi natarcia, powodujg wzrost wspoétczynnika
Af 00,0008 t. j. 0 53% optymalnego wspétczynnika
Ki .

Powyzsze dane sa oparte na rezultatach do-
Swiadczen w tunelu N.A.C.A. i na doswiadcze-
niach wykonywanych w tunelu Bristol Aeroplane
Company. Krzywe podane na rys. 10 sg mniej wie-
cej Srednie pomiedzy N.A.C.A.
i Bristol. Nie sg to naturalnie
krzywe zuDetnie Sciste, jednak
sg one dos$¢ znacznie zblizone
do rzeczywistosci.

Przy wykonywaniu pokry-
cia z blach moze by¢ zastoso-
wana metoda #gczenia blach
»na zaktadke*“. Na rys. 11 po-
kazane jest takie potaczenie,

Rys. 11. na ktérym  przeprowadzono
doswiadczenia w tunelu Bri-

stol Aeroplane Company. Doswiadczenia te wyka-
zaty, ze stopien (uskok) wystepujacy przy tego ro-
dzaju taczeniu powoduje wzrost wspotczynnika
oporu tarcia powierzchniowego o 0,0002 t. j. 0 13%
optymalnego wspoétczynnika K\, gdy grubos$¢ t3-
czonych blach wynosi 0,001 cieciwy skrzydta. Jest
to wynik oderwanego doswiadczenia, ktory nie

NINLNI



moze by¢ uwazany za zupetnie Scisty, lecz jedynie
jako wskazéwka, ze stopien (uskok) pokrycia row-
nolegty do rozpietosci skrzydia powoduje pewien
dajacy sie odczué¢ wzrost oporu tarcia powierz-
chniowego.

Jesli przypuscimy, ze do wykonania pokrycia
uzyto blachy alkladowej i przymocowano jg nitami
0 tbach pdétokragtych, to opdr tarcia powierzchnio-
wego bedzie miat wartos¢ (0,0016 -j- 0,0008) p v
= 0,0024 p v2 zamiast przyjetej poprzednio war-
tosci optymalnej 0,0015 pu2; warto$¢ ta jest zu-
petnie realna dla wspotczesnych samolotéw.

Rozpatrzmy wptyw wzrostu wspoétczynnika
oporu tarcia powierzchniowego z 0,0015 do 0,0024
tylko w jednym wypadku lotu na wysokosci 10000
stop (3050 m) przy obcigzeniu ptata 30 funtéw na
stope2 (146,47 kg/m2) i obcigzeniu mocy 12 funtéw
na b.h.p. (5,44 kg/KM) jako wypadek dostatecznie
ilustrujacy ten wpltyw (patrz zatgcznik Nr. 11).

W wypadku lotu samego skrzydia rdéwnanie
szybkosci przyjmie postaé¢ nastepujaca:

81,82/0,001756z; — (0,0048.0,001756)v3 = 1375

skad otrzymamy szybkos$¢ 364 mil na godz. (585
km/godz) i spadek szybkosci 15%.

Analogicznie dla skrzydia ustatecznionego
101,2/0,001756 u + (0,00701 .0,001756)u8 = 1375
skad szybkos$¢ 318 mil na godzine (511 km/godz)
1 spadek 15%.

Analogicznie dla skrzydta ustatecznionego i ste-
rowalnego (rys. 8)

101,2/0,001756”~ + (0,00881.0,0017564 = 1375

skad szybkos¢ 294 mil na godzine (473 km/godz)
i spadek 14%.

Dla samolotu przedstawionego na rys. 9A
(z kadtubem nadajagcym sie do wykorzystania w
celach transportowych i dwoma gondolami silni-
kowymi), ktérego opér chtodzenia pochtania 6%
mocy silnikéw, réwnanie szybkosci przyjmie po-
sta¢ nastepujaca (patrz dodatek Nr. 12)

50600/p v2+ 4,79 pv2+ 41250/u =
= 618750/u (1- (0.0232 4 526/0 v3)}

skad otrzymamy szybko$¢ 263 mil na godzine (423
km/godz) i spadek szybkosci okoto 14,7%.

Widzimy jak duzy spadek szybkosci wywotuje
nieznaczne nawet pogorszenie powierzchni pokry-
cia.

Zat6ézmy, ze na samolocie, przedstawionym na
rys. 9A z oporem chtodzenia pochtaniajacym 6%
mocy silnikéw, zdtawiono silniki do 60% ich pet-
nej mocy. Moc silnikow bedzie wtedy wynosi¢ 750
b.h.p. zamiast 1250 b.h.p. ROwnanie szybkosci
zmieni sie nastepujaco:

50600/p vi 4 3,08 pv24 24750/u =
= (371250/u) ={1 -(0,0148 4 315/py3d)

skad otrzymamy szybkos$¢ na wysokosci 10000 stop
(3050 m) 248 mil na godzine (399 km/godz).
Poréwnujac to z szybkosScig osiggana przy pet-
nej mocy silnikéw, widzimy, ze zmniejszenie mo-
cy do 60% powoduje spadek szybkosci do okoto
80% szybkosci przy petnej mocy. .

Dla udogodnienia poréwnania szybkosci w roz-
nych rozpatrywanych wypadkach zestawiono tabl.
2 (patrz zalgczniki) przy zatozeniu wysokosci lotu
rownej 10000 stop (3050 m).

Przejdziemy obecnie do rozpatrzenia kwestii
ciezaréw, poniewaz ciezar konstrukcji i zespotow
napedowych (ciezar wiasny samolotu) jest szcze-
golnie wazny przy rozpatrywaniu uzytecznosci sa-
molotu. Oczywiscie, im wiekszy jest ciezar wiasny
samolotu w stosunku do jego ciezaru catkowitego,
tern mniejszy bedzie ciezar uzyteczny.

Tabl. 3 (patrz zalgczniki) podaje szereg row-
nan dotyczacych ciezaru konstrukcji lotniczych.
SzczegOlnie ciekawe jest pierwsze rOownanie doty-
czace ciezaru skrzydta w funtach na stope2 po-
wierzchni nosnej. Réwnanie to jest oparte na pra-
wie stwierdzajacym, iz stosunek ciezar6w skrzydet
geometrycznie podobnych i wykonanych z tych sa-
mych materiatdw jest rowny stosunkowi szescia-
now ich wymiaréw liniowych (np. rozpietosci) zas
stosunek obcigzen jakie te skrzydta moga przeniesc
— stosunkowi kwadratow tych samych wymiarow.

Prawo to jest stuszne w wypadku konstrukcji
lotniczych, poniewaz:

1. wieksze konstrukcje moga by¢ dokladniej
opracowane w szczegOtach, niz konstrukcje
mate;

2. poszczegblne elementy konstrukcji silnie ob-
cigzonych moga by¢ wykonywane ekonomicz-
niej pod wzgledem ksztattu, niz elementy
konstrukcji stabo obcigzonych;

3. wspétczynniki obcigzenia dopuszczalnego dla
ciezszych samolotdw sg mniejsze, niz dla
Izejszych.

Pierwszy czton tego rownania (1 — A/8000)
uwzglednia lepsze wykorzystanie elementéw przy
zwiekszaniu wymiaréw konstrukcji; ten czton osig-
ga swoja najwieksza wartosé¢ 0,75 dla powierzchni
nosnej réwnej 2000 stop2 i pozostaje staty dla
wiekszych powierzchni. Drugi czton réwnania
11— (/mo ~ 50)/1000) uwzglednia lepsze dobranie
ksztattu elementéw ze wzrostem obcigzenia; 0sig-
ga on najwiekszg warto$¢ gdy iloczyn F @ = 300
i pozostaje staty dla wiekszych wartosci tego ilo-
czynu. Obecnos$¢ statego cziona 0,08 funtéw na
stope2 jest wyttomaczona tern. ze skrzydto musi
mie¢ pewien ciezar nawet wtedy, gdyby nie prze-
nosito zadnych obcigzen.

W tabl. 4 i 5 (patrz zalgczniki) podane sg cie-
zary elementéw konstrukcji samolotu otrzmane na
podstawie rownan tabl. 3. W obu tych tablicach
ciezary sg wyrazone w procentach ciezaru catkowi-
tego samolotu. Tabl. 4 wskazuje jak przy statym
ciezarze catkowitym samolotu, maleje ciezar kon-
strukcji, gdy obcigzenie skrzydta wzrasta. Tabl. 5
wskazuje natomiast wpltyw zmiany wymiarow sa-
molotu.

Z tabl. 4 wynika, ze wzrost obcigzenia skrzydta
z 20 funtéw na stope2 (97,65 kg/m2) na 40 funtéw
na stope2 (195,3 kg/m2 powoduje zmniejszenie cie-
zaru konstrukcji o okoto 8,3% ciezaru catkowitego
lub 30% ciezaru samej konstrukcji. Tabl. 5 wyka-
zuje wzrost ciezaru konstrukcji z mniej, niz 23%*
przy ciezarze catkowitym 6000 funtéw (2722 kg)
do okoto 49% przy ciezarze catkowitym 210000
funtéw (95250 kg).



Na tabl. 6 podane sg ciezary zespotéw napedo-
wych w funtach na b.h.p. (1,99 funtéw na b.h.p.—
0,9 kg/KM). Przytoczone cyfry odpowiadajg
wspoétczesnym silnikom. Podano takze ciezary pa-
liwa, oleju i zbiornikéw w funtach na b.h.p. i go-
dzine (0,578 funtéw na b.h.p. i godzine = 0,266
kg/KM) godz. plus 22 funty = 10 kg (na silnik)
oleju zapasowego wraz z dodatkowym ciezarem
zbiornikéw). Nie sg to naturalnie zupetnie Sciste
cyfry.

Na tablicy 7 podane sg r6zne mozliwe kombina-
cje tadunkéw pewnego hipotetycznego samolotu.
Wybrano typ samolotu pokazany na rys. 9A i po-
dany w tabl. 2 jako typ E t. j. wolnonos$ny jedno-
ptat z dwoma silnikami o $migtach ciggnacych;
powierzchnia nosna tego samolotu réwna sie 500
stép2 (46,45 m2), moc silnikbw — 1250 b.h.p.:
szybkos$¢ tego samolotu na wysokosci 10000 stop
(3050 m) wynosi 309 mil na godzine (496 km/godz)
przy petnej mocy silnikdw i 248 mil na godzine
(399 km/godz) przy 60% mocy (750 b.h.p.). Typ
ten wybrano z pos$rdéd innych rozpatrywanych wy-
zej jako typ reprezentujgcy najlepsze obecnie roz-
wigzanie.

Rozpatrzymy dwa warianty tego samolotu:

1 jednomiejscowy samolot do wielkich prze-
lotéw, wyposazony jedynie w przyrzady pi-
lotazowe i instalacje elektryczng; reszta cie-
zaru uzytecznego (8150 funtéw = 3700 kg)
przeznaczona na paliwo (964 galiony =
4360 1.), olej (36 galionéw = 136 1) i zbior-

ERRATA

W pierwszej czesci tego artykutu, drukowanej w nume-
rze grudniowym ub. r. nalezy poprawi¢ nastepujace omyiki
druku:

niki (520 funtow= 236 kg); lecac z najwiek-
sza szybkoscia 309 mil na godzine (496
km/godz) przy petnej mocy silnikéw (1250
b.h.p.) samolot ten utrzyma sie w powietrzu
przez 11 godz. 13* i bedzie miatl zasieg
3470 mil (5560 km).

2. komunikacyjny samolot z zatogg, sktadajacg
sie z dwuch ludzi, i 14 pasazerami wraz z ba-
gazem, wyposazony w przyrzady pilotazowe
i nawigacyjne, urzadzenia stuzace dla za-
pewnienia wygody pasazerom oraz zbiorniki
mieszczace 462 galiony (2100 1) paliwa i 19
galionéw (86,5 1) oleju; przy najwiekszej
szybkosci i petnej mocy silnikéw (jak wy-
zej) samolot ten na wysokosci 10000 stop
3050 m) utrzyma sie rw powietrzu przez
5 godz. 23* i bedzie miat zasieg 1660 mil
(2660 km); przy zdtawieniu silnikow do
60% petnej mocy samolot utrzyma sie w po-
wietrzu przez 8 godz. 58‘ i bedzie miat za-
sieg 2220 mil (3570 km); przez zmniejszenie
tak wielkiego zasiegu mozna uzyskaé¢ korzy-
stniejszg kombinacje tadunku ptatnego, za-
bierajac wiekszg ilos¢ pasazerow i mniejszy
zapas paliwa i oleju; oczywiscie w granicach
tadunku 8150 funtéw (3700 kg) mozna za-
leznie od potrzeby zmienia¢ ilos¢ pasazerow
i zapas paliwa.

Na tym konczy autor artykutu rozpatrywanie
danych szczeg6towych, sposob6éw obliczeri i przy-
ktadow przechodzagc do wyciggania wnioskéw
0golnych. (D. n)

Str. 239, prawa szpalta, 3 wiersz od dotu: zamiast 1,375
powinno by¢ 1375. Ten sam biad wystepuje réwniez na
str. 241 (lewa szpalta, 3 wiersz od dotu) i na str. 243 (pra-
wa szpalta, 3 wiersz od gory).

Str. 240, prawa szpalta, 8 wiersz od go6ry: zamiast ,,o0d
dotu“ powinno by¢ ,ku dotowi".

LOTNICZE DIESLE JUNKERS A%

Dr, Ing. GASTERSTADT

Z tlumaczenia angielskiego p. t. ,Junkers Diesel Engines
for Aircraft", Shell! Aviation News, November 1936 r., str.

Jednocze$nie z ogloszeniem przez Junkersa
na zebraniu Wissenchaftliche Gesellschaffc fur
Luftfahrt wynikéw jego prac nad przystosowa-
niem silnika Diesla do lotnictwa odbyty sie
w 1929 r. pierwsze loty przy uzyciu tego rodzaju
silnika. W ten sposéb rozpoczat sie nowy okres
rozwojowy w kierunku, cieszacym sie juz przed
tym zainteresowaniem ko6t lotniczych. Kierunek
ten spotkat sie zwiaszcza z duzym uznaniem lot-
nictwa cywilnego, interesujagcego sie silnikiem
ekonomicznym o niskim zuzyciu paliwa, zmniej-
szajacym niebezpieczenstwo pozaru, i widzacego
duzg przysztos¢ przed silnikami typu Diesla.
Wprowadzenie w 1932 r. do regularnego uzytku

*) Odczyt wygtoszony na dorocznym zebraniu Lilien-

thal. G'esellschaft fur Luftfahrt w Berlinie dn. 13 pazdzier-
nika 1936 r, —

14— 19 przettumaczyt inz. Jan Tuszynski.

pierwszego Diesla Junkersa, Jurno 204, byto wy-
nikiem poparcia i wspotpracy, udzielonych przez
Deutsche Lufthansa. Pomimo chwilowych niepo-
wodzenn nowe silniki byly doskonalone z roku na
rok do dnia dzisiejszego, kiedy to silniki Diesla
pracujg przeszto 2000 godzin miesiecznie. Pomi-
mo ogromu dokonanej pracy pionierskiej, zagad-
nienie Diesli lotniczych nie jest dotychczas cat-
kowicie rozwigzane. Szereg obiecujgcych kon-
strukcji, miedzy innymi amerykanski Packard,
zostaly zaniechane. W ostatnich latach rosta ilos¢
biegtych, nie wierzacych w przysztos$¢ Diesli dla
lotnictwa. Przekonanie to jest oparte na szybkim
rozwoju silnika benzynowego pod wzgledem jed-
nostkowego ciezaru i jednostkowego zuzycia pa-
liwa, umozliwionym przez paliwa o wysokiej licz-
bie oktanowej. Zuzycie paliwa przez silniki, do-
stosowane do paliwa o.bardzo .wysokiej;liczbie



oktanowej, zblizyto sie bardzo znacznie do zuzy¢
silnikdw Diesla. Mimo braku zaufania do silnikéw
Diesla, okazywanego przez lotnictwo innych kra-
jow, Niemcy prowadzg w tym Kkierunku od
dituzszego czasu Sciste i intensywne badania.
Pierwsze wysitki byty zwigzane z kierunkiem, dla
ktérego Diesle dajg najwieksze korzysci, to zna-
czy z lotnictwem cywilnym, zwilaszcza z lotami
dtugodystansowymi. Autor wierzy, ze Diesel zdo-
bedzie silng pozycje w powietrzu, podobnie, jak
to sie statlo we wszystkich gateziach wspétczes-
nego transportu. Przyszty rozwdj Diesla lotnicze-
go nie ogranicza sie oczywiscie do szesciocylin-
drowego silnika szeregowego w obecnym rozwig-
zaniu Junkersa. W przeciwienstwie do tego bie-
rze sie pod uwage nowe ukiady, ktére doprowa-

Rys. 1 Kolejnos$¢ przebiegbw zachodzacych podczas pracy
Diesla Junkersa o ttokach przeciwbieznych. Kierunek prze-
ptywu powietrza i ruchu ttokéw oznaczono strzatkami.

dzg do silnikéw lzejszych i sprawniejszych. Dal-
sze uwagi majg na celu przedstawienie wielkiego
postepu, w kierunku wytworzenia lekkiego silni-
ka Diesla, jaki zostat dokonany w ostatnim pie-
cioleciu przez firme Junkersa. W tym okresie
czasu zbudowane zostaty dwa dalsze silniki
0 uktadzie zblizonym do silnika oryginalnego Ju-
rno 204 o 28 litrach pojemnosci skokowej. Sg to:

1. Dobrze znany obecnie silnik Jurno 205
pojemnosci 17 litrow.

2. Jurno 206, bedacy obecnie w stadium roz-
wojowym, o pojemnosci cylindrow 25 litrow; sil-
nik ten bedzie znacznie mniejszy anizeli Jumo
204, zwitaszcza pod wzgledem szerokosci, i lzejszy
przy znacznie wiekszej sprawnosci. Silnik ten
bedzie wprowadzony w miejsce Jumo 204.

Przed omoéwieniem roznic w pracy i spraw-
nosci tych silnikéw zostanie podana-wspolna dla
wszystkich zasada pracy i konstrukcji. Rys. 1
przedstawia zasade pracy; silnik pracuje na za-
sadzie dwusuwu, przy czym dwa przeciwlegte tto-
ki sterujg doptyw powietrza przeptukujgcego
1 wydech spalin, odbywajace sie przez specjalne
szczeliny w Sciankach tulei cylindra. Powietrze
wchodzgce do cylindréw nabywa szybkiego ru-
chu wirowego dzieki uko$nemu ustawieniu szcze-
lin i otworéw wlotowych. Ten ruch wirowy trwa
w miare zblizania sie do siebie ttokéw i dopro-
wadza do doskonatego zmieszania powietrza z pa-
liwem po wtry$nieciu tego ostatniego przy kon-
Cu sprezania przez cztery symetrycznie roz-
mieszczone wtryskiwacze. Uktad ten, pozbawio-
ny wszelkiego rodzaju zaworéw i suwakoéw, daje

wielkie mozliwosci dla pracy przy wysokich obro-
tach i jest rzeczg pewng, ze obecne ilosci obro-
tow pomiedzy 1500 i 2500 mogg by¢ podniesione
do 3000 — 4000.

Silnik Jumo charakteryzuje sie nastepujgcymi
cechami konstrukcji:

a) wysoki, bardzo sztywny, ale i ciezki karter;

b) bardzo lekkie sprezyste stalowe tuleje cy-
lindrowe, w ktdérych pracujg dtugie przeciwbiez-
ne ttoki;

€) umieszczona z przodu przektadnia zebata,
konieczna ze wzgledu na zastosowanie dwoch wa-
tow wykorbionych;

d) thumik drgan, bedacy czesciga skiladowa
sprezystego napedu $migia;

e) sprezarka, dostarczajgca powietrza przeptu-
kujacego, dajgca pewien stopien dotadowania;

f) pompki wtryskowe po obu stronach kazde-
go cylindra z przodu przestrzeni dawkowej.

Z chwilg zdecydowania sie na silnik szesScio-
cylindrowy szeregowy o ttokach przeciwbieznych
zostata stworzona bardzo korzystna jednostka,
dla ktérej ciezar w stosunku do litra pojemnosci
skokowej zostat ustalony w stosunkowo waskich
granicach. Poréwnanie wymienionych typow wska-
zuje, ze mimo znacznych réznic w podstawowych
wymiarach i stopniowego rozwoju wszystkich
czesci ciezar w stosunku do litra pojemnosci sko-
kowej pozostat prawie niezmieniony. Z drugiej
strony, ciezar na jednostke mocy zostat znacznie
obnizony, to znaczy z 0,95 kg/KM w wypadku
silnika Jumo 204 do 0,63 kg KM dla Jumo 206, co
oznacza zmniejszenie o okoto 35%. To obnizenie
ciezaru jednostkowego zostato uzyskane przede
wszystkim dzieki podwyzszeniu mocy uzyskiwa-
nej z litra objetosci skokowej. 28 KM na litr dla
silnika Jumo 204 zostato podwyzszone do 42 KM
na litr dla silnikéw Jumo 205 i 206, zas$ wyniki,
uzyskane niedawno na prébnych silnikach jedno-
cylindrowych wskazujg na mozliwos¢ dojscia do
wartosci pomiedzy 45 i 50 KM z litra. Najwazniej-
szg zmiang, ktérej nalezy przypisa¢ te poprawe,
jest zmniejszenie stosunku skoku do $rednicy, co
pozwolito na podwyzszenie ilosci obrotow bez
zmiany szybkosci ttoka. Kolejne zmiany w tym
kierunku sa przedstawione na ponizszym zesta-
wieniu:

stosunek skoku do $rednicy

Jumo 204 . L 35:1
Jumo 205 . . 30:1
Jumo 206 . .. 25:1

Jednoczesnie z powiekszeniem ilosci obrotéw,
umozliwionym przez zmniejszanie powyzszego
stosunku, podwyzszano moc z jednostki objetosci
skokowej przez powiekszanie $redniego cisnienia
efektywnego. Postep w obu kierunkach byt uwa-
runkowany starannym ulepszeniem konstrukcji
silnika i wyczerpujagcym opanowaniem procesu
spalania. Kilka przyktadéw wykaze drogi poste-
powania oraz sposéb, w jaki trudnos$ci usunieto.
Pokrotce bedzie omoéwione zagadnienie wplywu,
jaki pociggato za sobg powiekszenie cisnienn w prze-
strzeni dawkowej na ogolne obcigzenie silnika. Wy-
kresy indykatorowe na rys. 2 dajg pojecie o bez-
wzglednym ci$nieniu gazéw w dwusuwowym sil-
niku Diesla, przy czym dane te sa poréwnane



Rys. 2, Wykresy indykatora dla silnikéw
Diesla i' benzynowego.
Srednie ci$nienie  Cisnienie przeptukujace
indykowane lubtadowania

Silnik Dieata 10,3 kg/cm2 290 mm Hg

Silnik benzynowy 15,0 . 250 ,,

z wynikami uzyskanymi dla nowoczesnego silnika
benzynowego o tej samej mocy jednostkowej
(w przyblizeniu 40 KM z litra). Rzuca sie w oczy
catkowicie inny przebieg sprezania w silniku
Diesla. Szybszy i okoto 50% wyzej siegajacy
wzrost cisnienia w silniku Diesla wymaga znacz-
nie silniejszej, a co za tym idzie, ciezszej kon-
strukcji w poroéwnaniu do silnika benzynowego.
Mimo to powiekszenie wymiaréw cylindrow po-
zwolito na utrzymanie niezmienionego ci$nienia
maksymalnego przy jednoczesnym podwyzszeniu
$redniego cidnienia efektywnego, dzieki czemu
uniknieto konieczno$ci dalszego podwyzszania
ciezaru silnika. tatwo zda¢ sobie sprawe z tego,
ze wysokie cisnienia potgczone z szybszym wzro-
stem tych cisnien w cylindrze zwiekszaja skton-
nos¢ silnika do drgan. Obecnie drgania te zostaty
opanowane w catym zakresie uzywanych obro-
tow silnika. Najbardziej niebezpieczne drgania
zostaty usuniete przez zastosowanie bardzo spre
zystego watlu Smigla, za$ pozostate drgania wyeli
minowano dzieki uzyciu thumikéw.

Jesli chodzi o proces przeptukiwania i tado
wania, nalezy zaznaczy¢, ze najwazniejszym wa-|
runkiem dla uzyskama doktadnego spalenia w cy-
lindrze jest wprowadzenie donn dawki czvsfego po-
wietrza o najwiekszej mozliwie gestosci, to zna-
czy przy niskiej temperaturze i wysokim cisnie-
niu. Przejscie na mniejszy stosunek skoku do $red-
nicy podziatato zrazu ujemnie na dziatanie prze-
ptukujace, naktadajagc na powietrze przeptukuja-
ce znacznie wiekszg ilos¢ pracy. Usuniecie tej
trudnosci nastgpito po wielkiej ilosci prac badaw-
czych, jednak pomogto tutaj zdanie sobie sprawy
z tego, ze intensywne wirowanie, konieczne dla
doktadnego zmieszania paliwa z powietrzem, jest
sprzeczne z wymaganiem zupetnego”™ usumecia
spalin z cylindréw. Wynikiem silnego wirowania
jest skupienie na obwodzie cylindra powietrza
zimniejszego i pozostawienie w bliskosci osi rdze-
nia z goracych gazéw wydechowych. Zjawisko to
daje sie zwilaszcza wyraznie zauwazyC¢ przy

krotszych  skokach i wiekszych Srednicach.
W zwigzku z tym zmieniono kierunek poszcze-
goélnych szczelin przeptukujacych w ten sposéb,
ze szczeliny otwierajace sie w koncowej czesci
skoku ttoka wprowadzajg powietrze w kierunku
promieniowym ku osi cylindra, usuwajac w ten
sposob pozostate spaliny. Otrzymano wyniki wy-
ja kowo pomyslne. Po pewnej ilosci préb uduto
sie znacznie zmniejszy¢ ilos¢ powietrza, koniecz-
nego dla wydajnego spalania. Podczas gdy silniki
Jurno 204 i Jurno 205 wymaga;a objetosci powie-
trza przeptukujgcego w przyblizeniu 1,6-krotnie
wiekszej od poiemnosci cylindréw, +o ilos¢ tegoz
pow:etrza w silniku Jurno 206 zostata ograniczo-
na do wielkosci réwnej 1,3-krotnej objetosci cy-
lindrow.

W zwiazku z tym udato sie oodwyzszy¢ Sred-
nie cisnienie efektywne z 7 do 8 kg/cm2 bez pod-
wyzszania jednostkowego zuzycia paliwa. Do-
Swiadczalny silnik jednocylindrowy wykazat nie-
dawno mozliwos¢ zwiekszenia mocy jednostko-
wej 0 20%. Wartosci te odpowiadajg dla silnika
czt.erosuwowego $rednim cisnieniom efektywnym,
zawartym pomiedzy 16 a 19 kg/cm2 Roéwnie sku-
teczne byly prace nad podwyzszeniem sprawno-
éci sprezarki. W dalszym ciagu nastapi blizsze
omoéwienie sprezarki w zwiazku z lotami wyso-
kosciowymi, tutaj za$ zostanie jedynie zwrdocona
uwaga na wielki wptyw sprawnosci sorezarki na
moc silnika, wynikaigcy z rys. 3. Zw*ekszenie
sprawnosci sprezarki podwala moc silnika; do
pierwsze ze wzgledu na zmniejszenie mocy, ko-
niecznej dla napedu sprezarki, powtore za$ ze
wzgledu na obnizenie temperatury powielrza,
wchodzacego do silnika. Podwyzszenie sprawno-
sci sprezarki jest rownoznaczne z mniejszym
ogrzewaniem powietrza, wprowadzanego do cy-
lindrow, co pozwala na uzyskanie wiekszej ge-
stosci dawki i na podwyzszenie mocy, dawanej

Rys. 3. Zalezno$¢ mocy i jednostkowego zuzycia paliwa

dla silnika Jurno 205-C od sprawnosci sprezarki. Goérna

krzywa nizszego wykresu przedstawia moc maksymalna,

uzyskang dzieki zyskom na mocy, ktérych znaczenie wy-
jasniono na .rysunku.



Rys. 4. Zalezno$¢ cisnien wystepujacych podczas pracy

silnika od ilosci obrotow. Gérne Kkrzywe przedstawiajg

przebieg cisnien maksymalnych dla pelnego obcigzenia
(moc petna) i dla obcigzenia $migtem (moc diawiona).

przez te samg ilos¢ paliwa. Cisnienie powietrza
wprowadzanego do cylindréow, jak rOwniez jego
temperatura wptywajg decvdujaco na ciezar daw-
ki, a zatym na moc, uzyskiwang z silnika. Do-
Swiadczenia wykazujg, ze staranny dobdér punk-
tow charakterystycznych rozrzgdu pozwala, na-
wet w wypadku silnikéw szvbkobieznych, na do-
prowadzenie cisnienia w cylindrze do wielkosci,
rownej niemal ciSnieniu powietrza przeptukujgce-
go. Rys. 4 pokazuje zalezno$¢ miedzy ci$nieniem
przy koricu sprezania, a ciSnieniem przeptukuja-
cym dla réznych ilosci obrotéw. Pomiar cisnienia
przy koncu sprezania zostaje umozliwiony przez
chwilowe odciecie wtrysku paliwa do jednego
z cylindréw. Jak wida¢ z krzywej maksymalnego
ciSnienia spalania dla petnej dawki paliwa, wzro-
stowi obcigzenia towarzyszy przy wysokich ilo-
Sciach obrotow bardzo niewielkie podwyzszenie
cisSnienia przy koncu sprezania; stanowi +o oko-
licznos¢, bardzo utatwiajacg dobér cisnienia spa-
lania dla wysokich ilosci obrotow. Przy pomocy
indykatora kwarcowego zmierzono przebieg cis-
nienia podczas wfrysku i spalania. Otrzvmanv wy-
kres (rys. 5) daje pojecie o zaleznosci pomiedzy
wtryskiem i spalaniem. Ten sam wykres odzwier-
ciadla przebleg cisniern w przewodach paliwowych
przed wtryskiwaczem i w cylindrze, pozwalajac
na stwierdzenie niezwykle czystego odciecia do-
ptywu paliwa i catkowicie niemal wolng od drgan
prace pomki paliwowej. Okoto 10° obrotu watu
korbowego po rozpoczeciu wtrysku nastepuje
wzrost cisnienia w cylindrze, spowodowany spa-

Rys. 5. Przebieg cisnien w cylindrze i pompce wtryskowej.

Krzywe zdjeto indykatorem przy nastepujacych warunkach

pracy silnika: moc 655 KM przy 2400 obr/min, $rednie cis-
nienie efektywne 7,31 kg/cm2

Uwaga: Maksymalne cisnienie wtrysku wvnrsi 585 at nie za$
58,5 at jak podano omytkowo.

laniem. Opdznienie to, zwane przewleczeniem za-
ptonu, zajmuje w przyblizeniu dwie trzecie czasu
trwania wtrysku przy petnym obciazeniu, co wy-
nika z wykresu. Nainowsze doswiadczenia firmy
wykazatly, ze opoOznienie zaptonu jest pozadane,
gdyz poczatkowy czas wtrysku jest potrzebny dla
zmieszania paliwa z wirujagcym powietrzem. Z te-
go wiasnie wzgledu nie uzyskano specjalnie do-
brych wynikéw przy uzyciu paliw specjalnych
0 duzej sktonnosci do spalania, to znaczy o wy-
sokiej liczbie cetenowej, podczas gdy handlowe
ole;e gazowe tyou uzywanego przez Deu”ehe
Lufthansa, o liczbach cetenowych 50 do 70 dajag
dobre wyniki.

Rys. 6 przedstawia ponroke wtryskowag Jun-
kersa, (0o ktérej byla juz mowa) wtryskujaca ca-
tos¢ potrzebnej dawki oaliwa do cylindra przy
ci$nieniu 550 kg™cm* w czasie krotszym, niz L1000
sekundy, bezposrednio przed goérnym punktem
zwrotnym. Budujac te pomke, usitowano nadaé
wszystkim jej czesciom jaknajwiekszg wytrzyma-
tos¢, konieczng ze wzgledu na wysokie ci$nienia
wtrysku, zmniejszajac jednoczesnie jej wymiary,
naped i urzadzenia nomocnicze, a to ze wzgledu
na potozenie pompki bezposrednio przed prze-
strzenig dawkowag. Obecnie pompki nie wymaga-

Rys. 6. Pompka wtryskowa, stosowana na silniku
Junkersa.

ja podczas pracy silnika jakiegokolwiek dozoru,
za$ nie rzadko czas pracy silnika miedzy remon-
tami trwa 600 do 800 godzin; wynik ten nalezy
przypisa¢ nie tylko konstrukcji pomki. ale i stale
rosngcej dokladnosci jej wykonania. Pompka ta
data zadawalajgce wyniki przy ilosciach obro-
tow, przekraczajagcych o 50% obecnie stosowane
obroty nominalne.

W dalszym ciggu bedzie mowa o kontrolowa-
niu zmian temperatur przestrzeni dawkowej,
zwiaszcza za$ ttokéw. Zagadnienie odprowadza-
nia ciepta zostato rozwigzane dopiero po obmy-
$leniu sposobu, catkowicie zapobiegajgcego ucho-
dzeniu gazdéw z przestrzeni dawkowej przez nie-
szczelnosci  ttokéw pomimo  wysokich  cisnien



Rys. 7. Przekr6j tloka Junkersa, przedstawiajacy kon-
strukcje odejmowanego dna i pierscienia uszczelniajacego
(ogniowego — Feuerring).

spalania w dwusuwowym silniku Diesla. Zwykte
pierscienie ttokowe okazaty sie catkowicie bez-
uzyteczne, za$ po wielu nieudanych prébach zna-
leziono rozwigzanie, polegajgce na zastosowaniu
cienkosciennego zamknietego na obwodzie piers-
cienia, zatozonego z luzem pomiedzy korpusem
ttloka a odejmowanym dnem, wystawionym na
dziatanie wysokich temperatur. Pod ci$nieniem
gazéw pierscien zos+aje przycisniety ciasno do
korpusu ttoka i do Scianek cylindra, tworzac dz'e-
ki temu bardzo skuteczne uszczelnienie (rys. 7).

Moznaby zadac¢ pytanie, w jaki sposéb pier-
écien, tak ciasno pasowany w cylindrze, pra-
widtowo wspétdz:ata z pracujacym przy wysokich
temperaturach ttokiem bez zatarcia. OdpowiedzZ
na to musi by¢ ograniczona do stwierdzenia, ze
bardzo mata grubos¢ promieniowa pierscienia jest
czynnikiem, ktéry decyduje o zachowaniu przez
pierscien pewnych okreslonych wymiaréw, i ze
znane sg obecnie fizyczne i metalurgiczne wias-
nosci ma+eriatu pierscienia. Na skuteczno$¢ dzia-
tania pierscienia wptywaja ujemnie duze lub nie-
regularne zmiany S$rednicy cylindra, zachodzace
podczas pracy silnika. Rzeczywiste temperatury

Rys. 8. Rozkiad temperatur wzdtuz cylindra dlar6znych

warunkoéw chtodzenia,

Scianki cylindra zostalty zmierzone przy pomo-
cy termopar, za$ rys. 8 pokazuje temperatury,
stwierdzone podczas pracy przy petnej mocy. Na-
lezy zwroci¢ uwage, ze pomimo pozornie staran-
nego chtodzenia cylindra temperatura Scianki cy-
lindra w poblizu przestrzeni dawkowej znacznie
przekracza 200°, podczas gdy temperatura cieczy
chtodzacej jest znacznie nizsza. Rozszerzenie cy-
lindra, spowodowane tym silnym miejscowym roz-
grzaniem zmuszato do znacznego rozprezenia
pierécienia w poblizu gérnego martwego potoze-
nia ttlokow, konsekwencjg czego byto powstawa-
nie znacznych naprezen w materiale pierScienia.
Przeprowadzenie cieczy chiodzacej kanatami,
przebiegajgcymi w bezposredniej bliskosci $cia-
nek cylindra, umozliwito obnizenie niebezpiecz-
nych temperatur w okolicy przestrzeni dawkowej
0 okoto 100°. Obnizenie sztywnosci cylindra, spo-
wodowane wykonamem w nim kanatéw, zos+tato
skompensowane przez zatozenie nahn wzmacnia-
jacej tulei, okalaigcej cylinder w sgsiedzlwie
przestrzeni dawkowej. Opisane ulepszenia w kon-
strukcji ttoka i przestrzeni dawkowej cylindra
pozwolity nie tylko na podwyzszenie mocy, ale
1 na dalsze udoskonalenie, polegajgce na zastoso-
waniu et.ylglikolu jako cieczy chtodzgcej. Dla zo-
brazowania postepéw, dokonanych dzieki tym
udoskonaleniom, nalezy przytoczyé, ze moc sil-
nika Jurno 205 wzrosta z 600 na 700 KM. Po
wstepnych doswiadczeniach, potgczonych z opa-
nowywaniem zwyktych dziecinnych choréb, uda-
to sie obecnie przeprowadzi¢ proby z silnikiem
Jurno 205 chiodzonym etylglikolem, dopuszcza-
jac to rozwigzanie do uzytku w loc;e nrzv mocy
600 KM: pierwsze silniki o tego ~odzaut chi~"c-
niu sg obecnie przygotowywane do préb w lome.
Najwyzsza dopuszczalna temperatura cieczy chto-
dzacej wynosi 130°, za$ zuzycie paliwa nie rozni
sie od otrzymywanego na silniku chtodzonym wo-
da. Przyjecie glikolu pozwala na stosowanie mniej-
szej chtodnicy, co obniza jei ciezar i stawiany
przez nig opér w locie. To udoskonalenie aerody-
namiczne zwieksza widoki zastosowania silnika
Diesla w samolotach o wielkiej szybkosci.

Na zakonczenie nalezy poswieci¢ stow pare za-
gadnieniu, ktéoremu firma poswiecita duze wysitki,
osiadajac w ostatnich czasach bardzo pomysine
wyniki. Chodzi tu o zastopowanie silnikow Diesla
do lotow wysokosciowych. Liczne usitowania zwra-
cano juz w kierunku wyzyskania do tetfo celu ga-
zO6w wydechowych przez zastosowanie ich do na-
pedu turbiny, potgczonej ze sprezarkg. Zastosowa-
nie takiej turbiny na silniku benzynowym zagraza
bezpieczenstwu ze wzgledu na wysokie temperatu-
ry spalin (800 — 1000°). Temperatury te pociagaig
rowniez za soba trudnosci w doborze materiatu do
przewoddéw i wirnika turbiny.

W wypadku dwusuwéw Diesla temperatury
spalin nie przekraczaja 500 — 550°, stwarzajgc
w ten sposdb mozliwo$¢ zbudowania turbiny bez
specjalnych trudnosci. Wykonano dwie koleine
précby nad dwoma zasadniczo réznymi ukite”™mi
potaczenia turbiny, sprezarki i samego silnika.
Prébom podlegata sprezarka iednostppniowa, ma-
jaca za zederiia zachowanie niezmienionej mocy do
wvsokosci 4000 do 5000 m. Przy ziemi sprezarka
byta stosowana jako przeptukujgca, otrzymujac



Rys. 9. Silnik wysokosciowy z jednostopniowg sprezarka,
napedzana gazami wydechowymi. Zwr6ci¢ uwage na prze-
ktadnie (Przekt), poruszajaca sprezarke na matych wyso-
kos$ciach przed wiaczeniem napedu turbinowego, na turbine
(Turb.), napedzanag spalinami i na sprezarke (Sprez.).

naped jedynie od silnika. Pomiedzy silnikiem
i sprezarka znajduje sie naped rdznicowy, urzg-
dzony w ten sposob, ze sprezarka moze by¢ nape-
dzana przez turbing na gazy wydechowe z chwilg
osiggniecia pewnej wysokosci. Jak wida¢, zada-
niem turbiny jest w tym wypadku dostarczenie po-
trzebnej mocy dodatkowej dla lotdw wysokoscio-
wych, zuzywanej na zwiekszenie ilosci obrotow
sprezarki. Dalszym krokiem byto zaprojektowanie
sprezarki dwustopniowej. W tym wypadku turbina
wydechowa i pierwszy stopienn sprezarki stanowig
uktad, niezalezny od silnika.

Silnik Jurno 205, zaopatrzony w jednostopnio-
wg sprezarke, napedzang gazami wydechowymi,
odbyt pierwsze loty prébne podczas ostatniego la-
ta, wliczajac w to szereg lotéw probnych do wyso-
kosci 6000 m. Rys. 9 przedstawia omawiany silnik
z turbing napedzang gazami wydechowymi, ze
sprezarkg wysokocisnieniowg i z réznicowg prze-
ktadnig o zebach czotowych. Osiggi tego silnika
w locie wypadty zadawalajgco, aczkolwiek pierw-
szy doswiadczalny silnik nie zapewniat statosci
mocy do wysokosci, ktéra usprawiedliwiataby do-
datkowy ciezar instalacji. Podczas tych lotow zdo-
byto szereg warto$ciowych danych przy uzyciu no-
weco przyrzadu do pomiaru momentu obrotowego
silnika konstrukcji D. V. L. Analizowanie warun-
kéw lotbw wysokosciowych byto dawniej bardzo
(rudne ze wzgledu na niemozliwos¢ dokladnego

Rys. 10. Wirniki sprezarek: przeptukujacej (z lewej)

i wysokoci$nieniowej (z prawej).

ustalenia mocy silnika w locie. Nowy przyrzad po-
miarowy D. V. L. pozwala na dokladne przepro-
wadzenie tego rodzaju pomiaru. Wymaga on bar-
dzo sprezystego watu Smigta, typu zastosowanego
na silniku Jurno, ktéry by podlegat odksztatceniom
katowym pod wptywem zmian momentu.

Niezaleznie od lotow wysokosciowych udosko-
nalanie turbiny wydechowej i dwustopniowej spre-
zarki byto prowadzone z zadawalajacym wynikiem
rowniez na stoisku, W probach jest obecnie turbi-
na wydechowa wazgca 30 kg i rozwijajaca 160 KM
na wysokosci 6000 m.

Rys. 10 pokazuje najwazniejsze etapy rozwojo-
we sprezarki. W miejsce wirnika otwartego wpro-
wadza sie wirnik z zamknietych kanatéw z wiru-
jacym uktadem deflektoréw i prowadnic. Wytrzy-
matos$¢ tego wirnika pozwala na uzyskanie stopni
sprezania 2,2:1. Tak dobrze opracowany wirnik
pozwala na zachowanie niezmienionej mocy silni-
ka przy statym zuzyciu paliwa az do wysokosci,
na ktérej panuie odpowiednie ci$nienie. Na wyso-
kosciacch pomiedzy 4000 i 6000 m uzyskano zu-
zycia paliwa 160 gr/KM godz.

Na zakonczenie autor wspomniat o os+a+nich
nrzelotach, ktoére potwierdzity wartos¢ silnikow
Diesla dla lotnictwa: lot samolotu Ju.86 do
Bathurst i z powrotem oraz dwukierunkowe prze-
loty nad po6inocnym Atlantykiem, dokonane przez
samoloty Dornier DO-18, zaopatrzone w silniki Ju-

Rys. 11. Silnik Diesla z czterema watamiwykorbionymi
0 mocy 2000 KM i poréwnanie jego wymiaréw z wymiarami
silnika Jurno 204 o mocy 750 KM.

mo 205. Takie wyniki sg bardziej przekonywujace
od jakichkolwiek przepowiedni; kazdy konstruktor
powinien stale mie¢ na mys$li przyszto$¢ i nowe
mozliwosci, za$ rozwdj silnikéw Diesla konstrukcji
Junkersa idzie w kierunku zwigkszenia mocy i ma-
lejacych ciezaréw jednostkowych. Obecnie bierze
sie pod uwage moc w granicach 1500 do 2000 KM
przy cigezarze jednostkowym ponizej 0,5 kg/KM.

Ostatni rys. 11 ma za zadanie przedstawienie
mozliwosci, lezacych przed nowymi pomystami.
Najwazniejsza cechg jest tu zarzucenie ukiadu
szesciocylindrowego na rzecz silnika o czterech
watach korbowych. Poza poprawieniem o0siggéw
1 obnizeniem ciezaru nowy uktad daje znaczna
oszczedno$¢ na miejscu w poréwnaniu do pierw-
szego silnika Jurno 204. Aczkolwiek ma sie tu do
czynienia tylko ze wstepnymi szkicami konstruk-
cyjnymi, to stanowig one podstawe do projektowa-
nia wysokowyczynowych Diesli przysztosci. .



ROZWOJ LOTNICTWA W NAJBLIZSZYM PIECIOLECIU

Z oryginalu p. t , Th2 Next Five Years in Aviation“,

Journal of the Aeronautical Sciences, December T936, str.
74 — 78, przettumaczyt inz. J. Tuszynski.

Z okazji nadania Dr. George W. Lewis‘owi
medalu, ufundowanego przez Daniela Guggenheima,
zostat wydany dnia 4 grudnia ub. r. przez Institute
of Aeronautical Sciences bankiet na jego czes¢, za$
tego samego dnia popotudniu odbyto sie posiedze-
nie techniczne, podczas ktdrego zostata przepro-
wadzona dyskusja na temat przewidywanego roz-
woju lotnictwa w najblizszym piecioleciu.

Streszczenie tej dyskusji podajemy ponizej.

Paliwa

Gtéwny prelegent, Graham Edgar (Ethyl Ga-
soline Corporation), przypomniat wypowiedziane
przed dwoma laty ,,proroctwo®, w ktérym przewi-
dywat majacg wkroétce rozpoczag¢ sie produkcje
paliw o odpornosci na detonacje znacznie przekra-
czajacej odpornos$¢ paliw, uzywanych w owym
czasie. Paliwa te bylyby uzyskane przez domie-
szanie pewnych produktéw syntetycznych, wytwo-
rzonych z gazéw rafineryjnych. Rzeczywistos¢ po-
twierdzita, w czesci przynajmniej, te przepowied-
niep gdyz w przeciggu biezgcego roku zuzyto Kil-
kadziesigt milionéw litrow paliwa lotniczego o licz-
bie oktanowej 100; jest ono produkowane obecnie
przynajmniej przez trzy rafinerie.

Rozwazajgc Kierunki rozwojowe na przeciag
najblizszych pieciu lat, prelegent nie widzi powo-
du, dla ktérego omawiane dazenie miatoby by¢ za-
niechane, w zwigzku z czym precyzuje nastepujg-
ce przewidywania:

1) przed uptywem najblizszych pieciu lat pa-
liwa o liczbie oktanowej 100 znajdg rozpowszech-
nienie, doréwnywujac pod tym wzgledem stoso-
wanemu dzi$ paliwu o liczbie oktanowej 87; po-
nadto wprowadzone zostang paliwa o liczbie okta-
nowej przekraczajgcej 100 do celéw, dla ktérych
bedzie to usprawiedliwione przez specjalne wa-
runki.

2) Omawiane paliwa beda ztozone z benzyny,
-zwigzkow przeciwstukowych i produktow synte-
tycznych, otrzymanych z gazéw rafineryjnych.

3) Mozliwosci, jakie dadza nowe paliwa, be-
da wyzyskane w dwéch réznych kierunkach lub
tez w kierunkach posrednich, stanowigcych kom-
promis miedzy nimi: a) Dla celéow wojskowych
i wyscigowych, a by¢ moze, takze dla krotkody-
stansowych przelotébw handlowych zastosowanie
znajdg silniki o daleko posunietym dotadowaniu
i stosunkowo nieznacznie powiekszonym stopniu
sprezania. Silniki te bedg rozwijaty dzieki nowym
paliwom moce, ktorych wielkos¢ w stosunku do
jednostki objetosci skokowej-przekroczy o 25 do
50% moce, osiggane obecnie przy uzyciu wspot-
czesnych paliw handlowych, b) W wypadkach, gdy
zuzycie paliwa odgrywa znaczng role, jak naprzy-
ktad dla dtugodystansowych Ilotéw handlowych
lub tez samolotow bombowych o duzym zasiegu,
uzyte beda silniki o znacznie powiekszonym stop-
niu sprezania i niezmienionym dotadowaniu.
W tych warunkach powstanie moé6znos$¢ obnizenia

jednostkowego zuzycia paliwa do 157 — 166
gr’lkKMgodz, za$ w wypadkach specjalnych jeszcze
mniej, ¢) W rachube beda wchodzity réowniez réz-
ne potaczenia dotadowania i stopnia sprezania za-
leznie od specyficznych potrzeb.

4) W obliczu wspo6tzawodnictwa, stworzone-

go przez opisang ewolucje, silniki Diesla posung
sie bardzo nieznacznie w swoim rozwoju a by¢
moze, pozostang na miejscu; wyjatek moga stano-
wi¢ moze silniki, ktére znajdag sie w niedostatecz-
nie zbadanym zakresie mocy powyzej 2000 KM.
Przepowiednia ta moze sie nie sprawdzi¢ w razie
dokonania ulepszen paliw do silnikéw Diesla, kto6-
re bylyby réwnowazne udoskonaleniom, poczynio-
nym w dziedzinie paliw do silnikéw gaznikowych.

Dyskusja.

W odpowiedzi na dwa zapytania zaznaczono,
ze powstanie by¢ moze konieczno$¢ zabezpiecze-
nia sie przed wrzeniem paliw na duzych wysoko-
Sciach przez wprowadzenie zbiornikéw, zdolnych
do wytrzymania pewnego nadciSnienia od we-
whnatrz, i ze jest catkiem mozliwe, iz dla zapobie-
zenia parowaniu paliwa w przewodach paliwo-
wych zajdzie potrzeba stosowania bezposredniego
wtrysku paliwa.

Zaznaczono roéwniez, ze okaze sie konieczne
opracowanie skali, w ktoérej bytaby podawana mia-
ra odpornosci na detonacje paliw o liczbie okta-
nowej przekraczajagcej 100, ze jednak trudno
obecnie przewidzie¢ zasady, na ktérej skala ta be-
dzie oparta.

Silniki Diesla

Prelegent, Ronald Chilton, (Wright Aeronau-
tical Corporation), zamierzal poda¢ podrézne zu-
zycia paliwa, aktualne obecnie dla silnikéw ben-
zynowych i Diesla, na 180 i 160 gr/KMgodz, wy-
razajac jednocze$nie przypuszczenie, ze przy utrzy-
maniu obecnego tempa rozwojowego silnik benzy-
nowy doréwna Dieslowi w najblizszych latach.
Mimo to poprzedni méwcy okazali sie tak dalece
bardziej optymistyczni w stosunku do silnika ben-
zynowego, ze wyeliminowali 11 % przewage, ktoéra
prelegent zamierzat odda¢ narazie silnikowi Die-
sla. W razie prowadzenia dyskusji na temat cze-
$ci wydatkéw, reprezentowanej przez paliwo, wy-
nik jej zalezy od stosunku kosztow miedzy pali-
wem o wysokiej odpornosci na detonacje a olejem
do Diesla; tu réwniez wydaje sie, ze obecna rézni-
ca znacznie spadnie.

W danej chwili, i na przecigg najblizszych
paru lat, stosowanie Diesli jest konsekwencjg da-
zenia w kierunku obnizenia ciezaru, nie za$ kosz-
tow paliwa. Najblizszym celem jest osiggniecie po-
dréznego zasiegu 3850 km z odpowiednim cieza-
rem uzytecznym i przy zachowaniu rezerwy na
wypadek napotkania wiatréw czolowych.. Ostatni
sprzet lotniczy zbliza sie do tego celu z zuzyciem
180 gr/KMgodz.



Nalezy zwréci¢ uwage na to, ze ostatnie dale-
ko idace obnizki zuzycia podréznego zostaty umo-
zliwione w drugim rzedzie przez postepy w dzie-
dzinie silnikéw, w pierwszym rzedzie za$ przez
udoskonalenie techniki uzytkowania sprzetu, wy-
razajace sie przede wszystkim we wprowadze-
niu analizatoréw spalin, samoczynnych poprawek
wysokosciowych i udoskonalonych metod prowa-
dzenia lotu. Zaletg silnikéw Diesla jest ich znacz-
nie mniejsza wrazliwos$¢ na warunki pracy, po-
zwalajaca na utrzymywanie bez trudnosci niskie-
go zuzycia paliwa.

W biezgcej pracy silnikbw w Stanach uzy-
skuje sie Srednie miesieczne jednostkowe zuzycia
paliwa, wynoszace okoto 200 gr/KMgodz, przy
uwzglednieniu paliwa rozlanego, okresu grzania
silnika jak rOwniez startu i wznoszenia na petnym
gazie. Dla przelotéw dtugodystansowych, podczas
ktoérych zuzycie paliwa jest specjalnie kontrolo-
wane, osigga sie wielkosci 180 gr/KMgodz.

Przewidywania na przysztos¢ musza by¢
oparte na kierunku rozwojowym, przyjetym
w ostatnich czasach. W ostatnich pieciu latach
osiggi samolotéw wzrosty z ogromng szybkoscia.
Dwusilnikowy samolot komunikacyjny biezgcego
typu jest w przyblizeniu dwukrotnie szybszy od
swoich poprzednikow z przed pieciu lat. Moc sil-
nikow ulegta powiekszeniu w ostatnich czasach,
jednak stosuje sie tylko utamek osmiokrotnego
obcigzenia mocy, ktore bytoby potrzebne dla dwu-
krotnego podwyzszenia szybkosci tylko na drodze
zwiekszenia mocy.

Nawet w razie nieuwzglednienia zuzy¢ pali-
wa, przepowiadanych przez poprzedniego prele-
genta i zapewnienia silnikowi Diesla 11-procento-
wej przewagi, ktéra mowca sktonny byt przyznad,
nalezy sobie zda¢ sprawe, ze r6znica ta jest mini-
malna w stosunku do poprawy osiggéw, uzyskanej
dzieki postepom w dziedzinie aerodynamiki
w przeciggu ostatnich pieciu lat. Tak wiec pod-
wyzszenie obcigzenia podczas startu, umozliwione
dzieki $migtom o zmiennym skoku, pozwalajacym
na petng moc silnika podczas startu, datoby po
przeliczeniu na zuzycie paliwa znacznie wiegcej,
anizeli 11%. Dalsze powiekszenie szybkosci po-
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droznej, uzyskane przy obecnych spoétczynnikach
mocy, bedzie stanowito maty postep wobec tego,
co zostato uzyskane dzieki chowanym podwoziom
lub tez dzieki podwyzszeniu jednostkowych obcia-
zen skrzydet, umozliwionemu przez wprowadzenie
klap do lgdowania.

Wprowadzenie skrzydta o zmiennej krzywiz-
nie lub innego typu, ktéryby dal podobne zalety
dla startu, jak klapy dajg dla lgdowania, bedzie
stanowito réwnowarto$¢ oszczednosci na paliwie,
przekraczajgcej tg, ktérgby umozliwit silnik Die-
sla, nawet przy oparciu sie o0 dane, najbardziej
pesymistyczne dla silnika benzynowego.

Rozpatrujgc te cze$¢ postepu, dokonanego
w ostatnich pieciu latach, ktorg nalezy przypisac
silnikom, mozna wyrazi¢ zasadnicze czynniki po-
stepu w tej dziedzinie jako znaczne powiekszenie
mocy startowych, postepy w okapotowaniu i umie-
szczeniu gondoli silnikowych i daleko idace obni-
zenie podroznych zuzy¢ paliwa; z nich postepy
w okapotowaniu i umieszczeniu gondoli naleza ra®
czej do aerodynamiki, anizeli do silnikéw. Mimo
to rozpowszechnito sie, specjalnie w Europie,
przekonanie, ze osiggi jednoptatow o konstrukcji
skorupowej i umiarkowanej grubosci skrzydia, ty-
pu wprowadzonego w Stanach, powinny by¢ prze-
de wszystkim przypisane silnikom. Rzeczywiste
postepy zostaty dokonane pod wzgledem nieza-
wodnosci pracy, mocy startowej i pracy silnikow
pojedynczo (przy drugim zatrzymanym), jednak
zastosowanie tych ulepszonych silnikéw do samo-
lotbw z przed pieciu lat datoby paroprocentowy
zaledwie zysk na szybkosci.

Dalszy wzrost obcigzerh jednostkowych skrzy-
det w miare, jak postepy w budowie skrzydet po-
zwolg na zwiekszenie stosunku szybkosci maksy-
malnej do minimalnej, nie ulega watpliwosci, za$
posuwanie sie w tym Kkierunku pociggnie za sobg
podwyzszenie obcigzen, dopuszczalnych ze wzgle-
du na start, i powiekszenie szybkosci podréznych,
co zwiekszy ostateczny zasieg znacznie wydatniej,
anizeli to uczynig udoskonalenia w budowie wsdol-
czesnych silnikéw lub tez  zbudowanie Diesli
o wielkosciach, koniecznych dla przelotéw trans-
oceanicznych. (D. n)
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ZWIAZKU POLSKICH INZYNIEROW LOTNICZYCH

STYPENDIUM IMIENIA
INZ. ST. NOWKUNSKIEGO

Ponizej podajemy piata liste ofiarodawcéw na zainicjo-

wane przez Z. P. I. L., stypendium im. St. Nowkunskiego.

Zrzeszenie Polskich Przemystowcéw Lot-

NICZYCh e zt. 200,—
Podlaska Wytwornia Samolotéw .. izk. 200,—
P. Z. L. Wytwornia Silnikéw zt. 1000,—
Pracownicy P. Z. L. Wytwérnia Silni-

kéw (lista 201 ofiarodawcéw zo-

stanie podana w rozsytanych do

cztonkéw komunikatach) . .z+. 830,50

Do przeniesienia zt. 2230,50

Z przeniesienia z}.2230.50
Inz. F. Janik zt. 10,—
INZ. J. DZIieWONASKIi i zt. 10,—

Razem zt. 2250 50

Z listy 1V-ej (Nr. 12 T. N. L) 7+, 1634,60

Ogotem  zt. 3885,10
Dalsze wptaty na powyzszy cel mozna wnosi¢ na kon-
to czekowe Zwigzku w P. K. O. Nr. 25545.

WYNIK KONKURSU POD HASLEM
..WLASNE SItY NARODU™"

Sad Konkursowy konkursu, ogtoszonego ku uczczeniu
Imienia Marszatka Polski Jozefa Pitsudskiego, w skitadzie:



Cztonkowie Honorowi Z. P. I. L.: Prof. Maksymilian Huber,
Gen. Ludomit Rayski,
Prof. Czestaw Witoszynski;
Prezes Z. P. I. L. Inz. Aleksander Senkowski;
Przedstawiciel Komisji Wydaw-
niczej Z.P. 1.L. jako sekretarz: Inz. Leonard tabuc
ogtosit dn. 15 stycznia b. r. nastepujacy wynik konkursu:

1) Pierwsza nagroda, za prace p. t. ,.Metoda odwzoro-
wania podobnego w Aerodynamice w S$wietle doswiadcze-

nia“ — zostaje przyznana inz. Mikotajowi Awatowowi (Z
P. I. L.);

2) Druga nagroda, za prace p. t. ,.Rozwazania nad praca
tozysk silnikéw lotniczych"” — zostaje przyznana p. Mie-

czystawowi Tomkowiczowi;

3) Praca oznaczona godiem ,Przestrzen* zostaje prze-
stana do sekretariatu Z. P. I. L. (bez ujawnienia jej auto-
ra), jako praca nienagrodzona.

WALNE ZGROMADZENIE

Zgodnie z § 19 Statutu Z. P. 1. L., Zarzad zwotuje
doroczne Zwyczajne Walne Zgromadzenie, ktore odbedzie
sie dnia 14 lutego 1937 r. (niedziela) o godz. 10-ej rano
w audytorium Instytutu Aerodynamicznego, ul. 6-go Sierp-
nia 50, Il pietro, z nastepujacym porzadkiem obrad:

1) Zagajenie.

2) Wybér Prezydium.

3) Odczytanie protokotu z poprzedniego

Zgromadzenia.
4) Sprawozdania ustepujacych Wiadz:
a) Zarzadu,
b) Komisji Rewizyjnej.

5) Dyskusja nad sprawozdaniami Wiadz.

6) Whnioski ustepujacego Zarzadu.

7) Sprawa ponownej zmiany Statutu.

Walnego

8) Wybér Wiadz.
9) Wolne wnioski (zgtoszone na 7-d.ni przed Walnym
Zgromadzeniem).

WIECZERZA KOLEZENSKA

Druga z kolei wieczerza kolezeniska, zorganizowana
przez obecny Zarzad, odbyta sie w dniu 16 stycznia w lo-
kalu Aeroklubu Rzeczypospolitej. Licznie zebranych na
wieczerzy ZPIL-owcéw zaszczycili swa obecnoscig czton-
kowie honorowi Zwigzku, pp. gen. Rayski, prof. Huber
i prof. Witoszynski. Réwnie przychylne ustosunkowanie do
zaproszenia Zarzadu okazali przedstawiciele wiadz, dzieki
czemu wezwanie Zarzadu do zblizenia sig na gruncie towa-
rzyskim byto urzeczywistniane w bardzo sprzyjajacych wa-
runkach.

Przydziat miejsc do gosci, a raczej odwrotnie nie byt
zdany na los szczescia, jak poprzednio, a na dobre uznanie
jednego z miodszych kolegéw, ktéry obecnych wediug swe-
go widzimisie porozsadzat. Chwile te, w ktérych przydziat
tego czy innego stanowiska (przy stole) najznamienitszym
nawet dostojnikom, byt wytacznie od niego zalezny, miaty
jakoby pozostawi¢ na nim niezatarte wrazenie.

Jak kazda wieczerza, tak samo i ta miata dwa oblicza:
kulinarne i intelektualne. Rezygnujac z omawiania spraw
kulinarnych na tamach tego pisma, duchowi poswieconemu,
zaznaczy¢ musimy, ze poziom naukowo-intelektualny dawat
wiele do zyczenia wobec nieobecnosci kol. Wernera, co
pozostawito zebranych w dreczacej niepewnosci co do za-
mierzen poszczegdlnych kolegéw w dziedzinie referatowej.
W zwigzku z nieobecnoscia kol. Wernera padto os$wiadcze-
nie, ze nieliczna bateria butelek, opréznionych na wiecze-
rzy, zostala powiekszona o jedng, te wiasnie, w ktérg go-
écie zostali cze$ciowo nabici przez niedos¢ zapobiegliwy
Zarzad.

Po wieczerzy obecni dali folge swoim upodobaniom,
w ktérych nieposlednia role odegrat bridge. Tak minagt ten
mity wieczér.

WIADOMOSC]

ZRZESZENIA POLSKICH PRZEMYSLOWCOW LOTNICZYCH

1) Istniejgca przy Zrzeszeniu P.P. L. Komisja Lotni-
czia Polskiego Komitetu Normalizacyjnego (PKN), zaakcep-
towata trzydzieSci norm lotniczych Aer. PNW opracowa-
nych przez Komisje Normalizacyjng Dowoddztwa Lotnictwa
przy udziale delegata Komisji Lotniczej inz. W. tobanow-
skiego. Normy te po zatwierdzeniu przez plenum PKN-u
ogtoszone beda jako obowigzujace w lotnictwie polskim.

2) 5 artystycznych tablic plastycznych obrazujacych
rozwéj polskiego lotnictwa, a wykonanych na zlecenie Zrze-
szenia celem wystawienia na stoisku w XV-ym salonie lot-
niczym w Paryzu, zostaty obecnie ofiarowane Muzeum Prze-
mystu i Techniki w Warszawie dla sekcji lotniczej, ktérej
Zrzeszenie jest opiekunem.

3) Urzad Patentowy R. P. udzielit patentéow?*) na na-
stepujace wynalazki w zakresie lotnictwa:

Nr. 23978. Société Anonyme d'automobiles et de moteurs
d'aviation  Walter (Praga, Czechostowacja).
Spos6b pracy lotniczego silnika spalinowego.

Nr, 24014. Edward Dodson (Londyn, Wielka Brytania).
Urzadzenie regulacyjne do przecigzenia samo-
lotowych silnikéw spalinowych.

Nr. 24045. Jan Cderfeld (Warszawa, Polska) i J6zef Sachs
(Warszawa, Polska). Oczyszczaez odsrodkowy
smaru obiegu smarowego silnikéw spalinowych.

Nr. 23982. Panstwowe Zaktady Lotnicze w Warszawie

(Warszawa, Polska) i Kazimierz Ksieski (War-
szawa, Polska). Gaznik do niskopreznych silni-
koéw spalinowych, zwitaszcza silnikéw lotniczych,
pracujacych w potozeniu normalnym i odwr6-
conym.

Nr. 24017. Joseph Blanchard (Londyn, Wielka Brytania)
i Cecil Gordon Vokes (Londyn, Wielka Bryta-
nia). Urzadzenie do ttumienia hatasu powodo-
wanego tetnigcym strumieniem gazéw.

*)  Wiadomosci Urzedu Patentowego,

Nr. 24020. Bolestaw Bartenbach (Warszawa, Polska), Je-
rzy Fegler (Warszawa, Polska), Tadeusz Mo-
dzelewski (Warszawa, Polska), Jan Petrazyckl

(Warszawa, Polska) i Bronistaw Zawadzki
(Warszawa, Polska). Lotniczy aparat odde-
chowy.

Nr, 24038. Jerzy Fegler (Warszawa, Polska), Tadeusz Mo-
dzelewski (Warszawa, Polska) i Jan Petrazycki
(Warszawa, Polska). Maska do lotniczych tle-
nowych aparatéw oddechowych.

Nr. 24055. Gustaw Schwarz G. m. b. H. (Berlin, Niemcy).
Piasta do $migta.

Nr. 23968. Vereinigte Deutsche Metallwerke A. G. Zweig-
niederlassung Heddernheimer Kupferwerk (Frank-
furt n. M., Niemcy). Urzadzenie do #aczenia
jednolitego kaptura z piastag Smigta.

Nr. 24046. Jean Fabry (Paryz, Francja).
i amortyzator drgan.

Nr 24100. Anciens Etablissements Barbier, Benard & Tu-

renne (Paryz, Francja). Mechaniczne urzadzenie

nastawcze do okreSlenia miejsca znajdowania
sie ptatowca za pomocg optycznych, akustycz-
nych lub innych przyrzadéw celowniczych.

Aluminium Company of America (Pittsburg,

Pennsylvania, Stany Zjednoczone AmeryKki).

Sposéb nadawania potysku powierzchniom przed-

miotéw glinowych.

Apx04109. Marc Birkigt (Bois-Colombes, Francja). Osadza-
nie w kadtubie samolotu broni palnej, strze-
lajacej poprzez wydrgazony wat $migta samolotu.

Nir. 24105. Aktiengesellschaft C. P. Goerz Optische An-
stalt Actiova Spolecnost K. P. Goerz optieky
ustav  (Bratistawa, Czechostowacja). Przyrzad
celowniczy do zrzucania bomb z samolotu pod-
czas lotu nurkowego.

Stabilizator
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NOWE WYDAWNICTWA

WIADOMOSCI

INSTYTUTU METALURGII | META-
LOZNASTWA, rok 3, Nr. 3, strony 113 do 169 + plan-
sze od XVII do XXVII. Warszawa 1936.

Spis prac, zamieszczonych w tym zeszycie, zostat po-
dany w Nr. 11 z ub. r., jednak brak miejsca nie pozwolit
woéwczas na omowienie ciekawszych prac. Omoéwienie to
zamieszczamy ponizej.

S. Pilarski i L. Szenderowski: Termiczna obrébka sza-
rego zeliwa celem otrzymania optymalnych wiasnosci wy-
trzymatosciowych.

Przeprowadzone badania nad zeliwem o zawartosci
C + Si = 56% majag dla lotnictwa szczegdlne znaczenie,
gdyz zeliwo, oznaczone w pracy autoré6w Nr. 1, odpowiada
sktadem chemicznym materiatowi uzywanemu do wyrobu
pierscieni ttokowych w silnikach lotniczych. Zajecie sie
zagadnieniem otrzymania pewnych wiasnosci droga obrébki
termicznej ma donioste znaczenie dla krajowych wytwor-
cow pierscieni ttokowych, ktérzy z materiatu pstrego odle-
wu muszg w gotowym pierécieniu otrzymac strukture per-
litu sorbitycznego, bez wydzielin ferrytu. Szczegélnie god-
nym uwagi jest zastosowanie hartowania izotermicznego,
zwanego w pracy autoréw tagodnym hartowaniem, Kktore
znalazto juz szerokie zastosowanie zagranica, a ktére rze-
czywiscie w znacznej mierze zmniejsza wypadki pekania
odlewbw, czeste przy stosowaniu hartowania z nastgepuja-
cym odpuszczaniem. Poza tym badano sprawe wptywu Mo
na zdolno$¢ hartowania sie zeliwa, otrzymujac wyniki ana-
logiczne do wpltywu Mo w stali.

Nalezy przypuszczaé, ze opublikowany fragment badan
jest zaczatkiem wiekszej pracy na ten temat.

R. W.

G. Welter i A. Bukalski: prébki na
wyniki pomiaréw twardosci.

Przedstawiony przez autoréw wynik badan nad mini-
malng-gruboscig prébki, potrzebnag dla okres$lenia“rzeczywr-'
stej twardosci materiatu, mogtby znalezé¢ praktyczne zasto-

Wptyw grubosci

sowanie, gdyby zostat $cisle sformutowany. Nie wiadomo
bowiem, co uwaza¢ nalezy za material miekki, a co za
twardy, a rozréznienie to ma znaczenie zasadnicze, ponie-

waz wedtug doswiadczen autoréw w niektérych wypadkach
materiat miekki wymaga grubosci probki 4-krotnie wiek-
szej od grubosci, wymaganej dla materiatu twardego.

Poza tym nie wniknieto zupeinie w mechanike ,pty-
niecia” i nie uzasadniono tego zjawiska i jego wptywu na
wyniki. Opisowe potraktowanie otrzymanych wynikéw row-
niez z punktu widzenia metaloznawczego nie wnosi nic no-
wego. Szczeg6lnie krzywa 1 z rys. 4 jako odbiegajaca ogdl-
nym charakterem od pozostatych wymagataby specjalnego
oméwienia.

R. W.

T. Biernacki i L. Bukowiecki: Witasnosci wytrzymatos-
ciowe oraz obrobka cieplna stali konstrukcyjnych chromo-
wo-niklowych o odwréconym stosunku Cr i Ni.

W pracy tej podano wyniki badan nad stalami chromo-
niklowymi o zawartosci C od 0,17 do 0,53%, Cr okoto
2,8%, Ni okoto 1,5%.

Badaniami objeto: oznaczenie punktéw przetomowych,
zbadanie wtitasnosci  wytrzymatosciowych w zaleznosci od
obrébki cieplnej, okres$lenie wptywu Mo na krucho$¢ od-
puszczania, okreslenie optymalnych temperatur wyzarzania
zmiekczajacego, przeprowadzenie pomiaréw udarnosci w ni-
skich temperaturach, zbadanie przenikliwosci hartowania
oraz naweglania stali.

Na podstawie otrzymanych wynikéw autorzy dochodza
do wnioskéw, ktére ogdlnie mozna ujaé nastepuigco: stale
o odwréconym stosunku chromu do niklu nie tylko, ze nie
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ustepujg stalom dotychczas uzywanym, ale nawet moga je
nieomal pod kazdym wzgledem przewyzsza¢.

Nie kwestionujac w zasadzie stusznosci takiego stano-
wiska, popartego zresztg wynikami, nalezy zauwazy¢, ze
wyniki badan otrzymane zostaty w warunkach laboratoryj-
nych a wiec gwarantujacych ze wzgledu na doktadnos$¢ ope-
racji optymalne wartosci, w szczegdlnosci wiasnosci wy-
trzymatosSciowe. Poréwnanie zatem tego rodzaju wynikow
z minimalnymi wymaganiami, stawianymi stalom o normal-
nym stosunku, produkowanym w skali przemystowej, jest
niewtasciwe, gdyz jak wiadomo wymagania te (ujete nor-
mami — tablica Nr. 1 stale VCN) sg znacznie nizsze od
przecietnie otrzymywanych wartosci, co zresztg i autorzy

stwierdzajg, mowiac, ze w ,.praktyce przy prawidtowej
obrobce cieplnej niejednokrotnie mozna osiagna¢ lepsze
wyniki.

Nie przekonywujace jest roéwniez zestawienie stosun-
kéw udarnos$ci podituznej do poprzecznej (str. 162 i 163)
dla rozpatrywanych typéw stali, chociazby dla tego, ze nie
podany zostat stopienn przerébki plastycznej, ktéra ma prze-
ciez znaczny wptyw na te wyniki. Nie bez wplywu tez po-
zostaje réozna zawarto$¢ wegla: w jednym wypadku 0.22%,
w drugim 0,39%.

W rozpatrywanej pracy nie zostat okreslony $cisle cel
przeprowadzonych badan. Z samego jednakze zestawienia
wiasnosci stali o normalnym i odwrdoconym stosunku za-
wartoéci Cr : Ni mozna wywnioskowaé, ze autorom chodzi
o ustalenie, czy i w jakim stopniu databy sie przeprowadzi¢
zamiana stali drogich o podstawie niklu na stale tansze
0 podstawie chromu. Otrzymane wyniki pozwalajg przypu-
szcza¢, ze zamiana taka databy sie w zupeinosci przepro-
wadzié.

J. S

IKAR. Cziastopismio poswiecone modelarstwu lotnicze-
rfiu. Warszawa, grudzien 1936. Rok I, Nr. 1. 16 str. i 1 ar-
kusz rysunkéw. Cena 50 gr.

Nielicznemu gronu polskich czasopism lotniczych przy-
byt nowy kolega. Jest to pierwsze u nas pismo, poswieco-
ne wytacznie modelarstwu, a wiec przeznaczone w pierw-
szym rzedzie dla miodziezy szkolnej. Na tre$¢ numeru
sktadaja sie: artykuty natury ogélnej, poczatek systema-
tycznego kursu modelarstwa, opisy dwuch modeli konstruk-
cji St. Wesotowskiego, artykut z cyklu ,Teoria lotnictwa”
piéra T. Kozbiata, wspomnienia z obozu modelarskiego,
regulamin miedzynarodowych rekordéw modeli latajacych,
kronika i kilka innych. Do zeszytu dotgczono na osobnym
arkuszu rysunki modelu szybowca w skali 1:1. Jak na niska
ceng tres¢ pisma jest obfita i poziomem najzupetniej od-
powiada swemu przeznaczeniu. Moznaby jedynie mie¢ za-
strzezenia co do niektorych objasnien i szkicow w arty-
kule p. t. ,,Dlaczego model lata“; nie odpowiadajg one rze-
czywistej postaci optywu plytki. Na szczescie w jednym
z nastepnych artykutéw sprawy te sg bardziej gruntownie
wyjasnione, i podano nawet elementarne wzory aerodyna-
miczne, zaktadajac u czytelnikow poziom gimnazjalny z za-
kresu matematyki i fizyki.

Zaczyna sie juz i u nas urabia¢ poglad, ze modelar-
stwo jest najlepszym wstepem do konstrukcji lotniczych,
jak o tym $wiadcza zamieszczone autografy konstruktorow,
Przy wprowadzaniu modelarstwa do szkét, ktoérg to ak-
cje rozpoczeta L. O. P. P. wraz z Ministerstwem W. R.
i O. P, wiele moze pomé6c dobrze redagowane pismo spec-
jalne. Zagranica — np. w Niemczech — pisma modelarskie
liczy sie na tuziny. Totez ukazanie sie ,lkara“ witamy z
uznaniem, zyczac miodemu pismu szybkiego rozkwitu i zdo-
bycia solidnych podstaw wydawniczych. E. K.

Zagranica z przesytka

ADMINISTRACIJA: Czerwonego Krzyza 21/23 m. 6.
tel. 2.05.67, czynne codziennie od godz, 17 do 18.

Warszawa. Ordynacka - 3. =tel "641-59-



ZRZESZENIE
POLSKICH PRZEMYStOWCOW LOTNICZYCH

taczy wiekszos$¢ przedsiebiorstw przemystowych,

pracujgcych dla lotnictwa polskiego, mianowicie;

Wytwornie samolotow wojskowych i cywilnych,
Wytwomie silnikdéw lotniczych.
Wytwérnie aktesoryj samolotowych.
Wytwoérnie przemystu pomocniczego
oraz Polskie Linie Lotnicze «LOT~.

Prezes: Sekretarz Generalny:

inz. W. Rumbowicz inz. Z. Arnd

Warszawa, ulica Wilcza 65 m. 1, telefon 8.23-52

GENERALNA REPREZENTACJA EKSPORTOWA

o 1 P EWE spzoo

Warszawa, Wilcza 65 m. 1, tel. 8.23-40; 8.23-62; 8.23-88






