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Nowe wydawnictwa

O NIEKTORYCH ZAGADNIENIACH ZWIAZANYCH Z LOTAMI
WYSOKOSCIOWYMI*)

Inz. W. JAKIMIUK

W ciggu ostatnich lat wzrasta zainteresowanie
lotami wysokosciowymi ze wzgledu na szybki
przewo6z towardw i pasazerdw, szczegOlnie jesli
w gre wchodza duze odlegtosci. Korzysci loiow
wysokosciowych sg czesto krytykowane. Aby wy-
jasni¢ celowos¢ lotow wysokosciowych przeanali-
zujemy te loty ze strony ilosciowej, okreslajac
przecietne szybkosci i warunki przelotu. Bedzie-
my rozwazali normalny samolot, ktérego kabina
przystosowana jest do lotéw wysokosciowych.
Rozpatrzmy najpierw warunki aerodynamiczne lo-
tu i nastepnie uwzglednimy czynniki meteorolo-
giczne.

Rozwazmy jak zmienia sie szybko$¢ w funkgcji
wysokosci przy zatozeniu, ze moc jest stata. Dla
samolotu o charakterystykach podobnych do Dou-
glasa D. C. 2 szybkos$¢ w funkcji wysokosci bedzie
miata przebieg uwidoczniony na krzywych rys. 1
Krzywa 1 wykreslona jest w zatozeniu, ze samo-
lot leci na 65% mocy, krzywa 4 w zatozeniu, ze
samolot rozporzadza mocg O40% wieksza od mo-
cy maksymalnej Douglasa D. C. 2.

Z ksztattu krzywych widaé, ze im mniejsze
jest obcigzenie mocy tym wiekszy jest przyrost
szybkosci na duzych wysokosciach.

Nastepnie rozwazmy wysokosci, na ktérych
loty majg sie odbywac.

Lekarze specjalisci twierdza, ze do 4500 m
tlen nie jest niezbedny. Od 4500 do 7500 sprawa

*)  Odicizyt wygtoszony na zabraniu Zwiazku Polskich
Inzynieréw Lotniczych dnia 11 czerwca 1937 r.

i dr. M. KWIEK

moze byc¢ zalatwiona przez dodanie odpowiedniej
ilosci tlenu do powietrza w kabinie. Na 9000 m
trzeba wywota¢ nadcisnienie w kabinie, gdyz ci-
Snienie na tej wysokosci jest mniejsze niz mini-
malne dopuszczalne czgstkowe cisnienie tlenu.
Badajac zalety lotéw wysokosciowych, musi-
my wzig¢ pod uwage nie tylko szybko$¢ pozioma,
lecz rowniez wznoszenie i schodzenie. Jezeli ka-
bina nie jest uszczelniona, to ze wzgledu na zmia-
ne cisnien, szybkos¢ wznoszenia nie powinna
przekracza¢ 1,5 m/sek/li szybko$¢ schodzenia
0,9 m/sek- ze wzgledu na komfort pasazeréw (wy-
maganie Department of Commerce). W rzeczy-
wistosci najlepsza szybkos$¢ wznoszenia samolotu
komunikacyjnego wynosi okoto 5—6 m/sek. i szyb-
kos¢ schodzenia okoto 40 m/sek., wiec dla kabi-
ny bez urzadzenia utrzymujgcego state cisnienie

w kabinie — wznoszenia i schodzenia sg ograni-
czone fizjologig pasazerdow, natomiast dla kabiny
posiadajgcej takie urzadzenie — jedynie wiasno-

Sciami aerodynamicznymi i wytrzymatosciowymi
samolotu.

Zat6ézmy, ze mamy kabine z kompresorem, wy-
wotujagcym state nadcisnienie w kabinie i zoba-
czymy jakie przecietne szybkosci mozna w tych
warunkach osiagna¢. Zaktadamy, ze czas zuzyty
na start, wznoszenie na 150 m, zejscie ze 150 m,
ladowanie i rolowanie wyniesie 10 min. Czas ten
wzieto jako $redni z amerykanskich doswiadczen.
Wyniki obliczen sg podane na krzywych — rys. 2.
Analiza krzywych wykazuje, ze przy Ilotach

800 km nie optaca sie lecie¢ ponad 7500 m.
Natomiast przy odlegtosciach powyzej 1600 km
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zysk jest znaczny. Zysk na czasie otrzymany przy
lotach wysokosciowych przedstawiony jest na
krzywych rys. 3. Krzywe peine odpowiadajg lo-
tom z kabing o statym cisnieniu, przy ktérych
szybkos$¢ wznoszenia i schodzenia ogranicza sie
jedynie wiasnosciami aerodynamicznymi i wytrzy-
matosciowymi samolotu, zas krzywe kreskowane
odpowiadajg lotom w samolocie o kabinie nieu-
szczelnionej. Aby znalezé, jaki zysk na czasie
otrzymamy przy odlegtosci 1600 km lecac na
10000 m w kabinie uszczelnionej z nadcisnieniem
w poréwnaniu do lotu w kabinie uszczelnionej na
4500 m — znajdujemy punkt przeciecia sie piono-
wej 10000 m z krzywa petng 4500 m, linia pozio-
ma, przechodzaca przez ten punkt wyznaczy czas
33 min. Chcgc poréwnac lot na 10000 m w kabinie
uszczelnionej z lotem na 4500 m w kabinie nieu-
szczelnionej postugujemy sie krzywg kreskowang
i znajdujemy czas 39 mjin Zobaczmy przy jakich
odlegtosciach znajduje usprawiedliwienie lot na
12000 m. Na wykresie 4 mamy czasy przebycia
4800 km w funkcji ilosci przy-

stankéw. Czas odpowiadajacy

odcietej 1500 km oznacza czas

potrzebny do przebycia 4500

km ladujgc co 1500 km i t, d.

Widzimy, ze nie nalezy robic¢

przystankéw ponizej 1600 km,

natomiast nie optaca sie lecie¢

bez przerwy dtuzej niz 2500

km.

Wnioski

1-0 Lot na odlegtosciach
1000 km powinien odbywac sie
ponizej 5000 m.

2-0 Przy odlegtosciach od
1000 km do 2000 km optaci sie
lecie¢ pomiedzy 5000 m i 7500
m,

3-0 Lot powyzej 7500 m opta-
ca sie przy odlegtosciach od
2000 do 3000 km.

4-0 Przy lotach na odlegtosc
6000 km nie warto robi¢ dtuz-
szych odcinkéw niz po 2000 km.

Rys. 2.

PrzejdZzmy obecnie do rozwazania czynnikow
meteorologicznych. W S$rednich szerokosciach
geograficznych na duzych wysokosciach wiejg
wiatry z zachodu na wschéd, na granicy strato-
sfery wiatru dochodza do maksimum, wynoszacego
ponad 100 km/godz., nastepnie maleja i zamieniajg
sie na wiatry wiejgce ze wschodu na zachdéd oko-
to wysokosci 18000 m. Ta okoliczno$s¢ wymagata
by lotu na wschdéd na duzych wysokosciach
i lotu na zachéd na matych wysokosciach,
poniewaz lotow na 18000 na razie nie mozemy bracé
pod uwage. To stworzylo by duze trudnosci
w konstrukcji kabiny i $migiel, ktére musiaty by
by¢ przystosowane do lotéw na duzych i matych
wysokosciach, a wiec mie¢ zmienng $rednice a na-
wet zmienng ilos¢ topat.

wysokos$é

Rys. 3.



Rys. 4.

Pogoda na duzych wysokosciach jest stale do-
bra, lecz aby wznie$¢ sie na duzg wysokos$¢ nale-
zy przejs¢ przez dolne warstwy, a wiec trzeba
mie¢ normalny ekwipunek do lotéw bez widocz-
nosci i t. d. Przejrzyjmy pobieznie trudnosci, jakie
napotkamy przy realizacji samolotow, przystoso-
wanych do lotéw wysokosciowych.

Silniki

1-0 Spotkamy sie z trudnosciami przy chtodze-
niu silnikow.

2-0 Duze trudnosci w zasilaniu stworzy nad-
mierne parowanie benzyny.

3-0 Wskutek niskiego cisnienia, izolatory prze-
wodow elektrycznych moga okazac sie niewystar-
czajace.

4-0 Smigla beda wymagaty duzych zmian, po-
niewaz zmniejszy sie krytyczna szybkos$¢ obwo-
dowa.

5-0 Powstang duze trudnosci zwigzane z kwe-
stig sprezania silnika.

6-0 Prawdopodobnie stanie sie atkualna spra-
wa maszyny parowej ,ktérej moc jest niezalezna
od wysokosci.

Komfort pasazerow

Jezeli chcemy przy locie na 12000 m utrzymac
cisnienie takie, jakie panuje na 3000 m przy prze-
ptywie 600 litrow/min. na pasazera trzeba zuzyc¢
moc ok. 1,5 KM na pasazera. Moc te dostarczy
specjalny silnik, a nawet dwa silniki ze wzgledu na
bezpieczenstwo, powiekszajac znacznie ciezar sa-
molotu. Ciezar instalacji sprezajacej wynioést by
okoto 350 kg na samolocie 20-osobowym.

Trudnosci konstrukcyjne

Przy realizacji szczelnej kabiny, ktéra ma wy-
trzymac znaczne nadci$nienie, spotkamy sie z licz-
nymi trudnosciami konstrukcyjnymi.

I-o Kadtub bedzie miat przekréj zblizony do
kotowego o grubym pokryciu i o szkielecie wie-
cej wytrzymatym niz uzywane obecnie. Przyrost
wagi z tego tytutu wyniesie okoto 250 kg dla sa-
molotu 20-osobowego.

Rys. 5.

2-0 Drzwi musza by¢ bardzo szczelne i otwie-
rane do wewnatrz.

3-0 Szczegodlne trudnosci napotka sie przy kon-
struowaniu wiatrochronu.

4-0 Steroyranie organdéw ruchomych ma byc¢
elektryczne lub hydrauliczne.

Przechodzimy obecnie do rozwazenia specjal-
nych urzadzen tlenowych.

Organizm ludzki przystosowany jest do oddy-
chania powietrzem o cis$nieniu ok. 760 mm Hg. Na
wysokosci cisnienie powietrza jest mniejsze, to tez
w miare wzbijania sie samolotu organizm spotyka
nienormalne warunki oddechowe i musi sie do nich
przystosowac. Poniewaz oddychanie polega
w gruncie rzeczy na chemicznym wigzaniu tlenu,
wiec gtéwnie cisnienie czastkowe tlenu, wynosza-
ce na poziomie morza prawie 160 mm Hg. odgry-
wa role w reakcji organizmu na obnizenie cisnie-
nia atmosfery.

Do wysokosci ok. 4000 m organizm moze przy-
stosowac sie do zmniejszonego cisnienia tlenu, po-
czatkowo przez uruchomienie istniejacych rezerw
utlenionej krwi, nastepnie przez powiekszenie
objetosci minutowej oddechu i serca, wreszcie
przez zmniejszenie procentu dwutlenku wegla, za-
wartego we Kkrwi, co pozornie (wzgl.) podwyzsza
cis$nienie tlenu. Z tych to wzgledoéw uzywa sie po-
jecia powietrza pecherzykowego i mierzy sie ci-
Snienie czgstkowe skiladnikéw atmosfery w ptu-
cach, t. zw. cisnienia pecherzykowe, poréwnywa-
jac ie z cisnieniami pozornymi (napieciami! gazéw
we krwi. Powyzej 4000 m mozna przebywac tylko
bardzo krotko, grozi to bowiem powaznymi na-
stepstwami dla stanu fizycznego i psychicznego
cztowieka. O ile ponizej 4000 m dostarczenie tle-
nu jest sprawa komfortu i higieny, to powyzej
sprawa zdrowia i bezpieczenstwa. Wspomniane
wyzej cisnienie pecherzykowe tlenu zalezy prze-
de wszystkim od cis$nienia tlenu w atmosferze i da-
je sie obliczy¢ z zadawalajaca doktadnoscig. Na
wysokosci ok. 3000 m wynosi ono 70 mm Hg: jest
to najnizsza wartos¢, jakg z punktu widzenia kom-
fortu mozna dopusci¢ w samolocie pasazerskim,



Rys. 6.

Maksymalne cisnienie czastkowe w mieszance na wysokosci.
Cisnienie czgstkowe tlenu w atmosferze na wysokosci.
Minimalne ci$nienie czastkowe tlenu w mieszance.
Parcjalne ciénienie tlenu w mieszance.

Eal SR o

Odpowiada cna ok. 110 mm ci$nienia czgstkowego
tlenu w atmosferze.

Wielkos$¢ cisnienia czgstkowego tlenu oraz ci-
Snienia pecherzykowego tlenu wprowadzajg ko-
nieczno$¢ wprowadzenia oddychania czystym tle-
nem, poczgwszy od wysokosci ok. 8000 metrow,
a sprezania atmosfery (ktorej cisnienie catkowite
wyniosto by mniej niz konieczne cisnienie tlenu)
od okoto 10500 m.

Na rys. 5 krzywa 1 przedstawia przebieg cis-
nienia pecherzykowego tlenu przv oddychar™u
czystym powietrzem niesprezanym; Krzywa 2 cis-
nienie pecherzykowe tlenu mierzone przy od-
dychaniu tlenem pod cisnieniem réwnym atmosfe-
rycznemu na odpowiedniej wvsokopci (punkty
oznaczone X sa punktami pomiarow); krzywa 3 —
ci$nienie jak poprzednio obliczone. Punkt A jest
na przecieciu krzywej cisnienia pecherzykowego
tlenu z prostg 70 mm Hg, odpowiada on poczatko-
wi sprezania tlenu, uniemozliwiajgcemu dalsze
opadanie cisnienia pecherzykowego z wysokoscia.
Dostarczenie tlenu pasazerowi maszyny komuni-
kacyjnej jest zagadnieniem o tyle specjalnym, ze
nie wystarczy zadowoli¢ wymagan higieny i zdro-
wotnosci, lecz trzeba liczy¢ sie i z wymaganiami
komfortu, oraz gospodarczosci instalacji tlenowej.
Wymagania te sg niejednokrotnie sprzeczne ze so-
ba i trzeba miedzy nimi przeprowadzi¢ kompro-
mis, ale taki, zeby uzyska¢ doprawdy korzystny
wynik.

Najprostszym sposobem dos+arczama +lenu jest
maska inhalacyjna. Ze wzgledu na komfort pasa-
zerski nalezy ja wykluczy¢, o ile tylko jest to z in-
nych powodéw mozliwe. Wadami maski jest: cie-
zar maski, ciezar rurociggu, koniecznos$¢ ograni-
czenia swobody pasazera, wreszcie przeciwcisnie-
me, ktore stawia ona wdechowi j wvdechowi, wy-
noszace ok. 50 kg/m2 po pot godzinie uzycia. Ci-
$nienie to jest mate w pierwszej chwili po zatoze-
niu maski; w miare rozgrzewania tw ”\7v j zmecze-
nia — wzrasta. Z tych powodéw maski dla dobre-
go funkcjonowania wymagaja nadmiaru tlenu; do-
starcza sie do nich tyle tlenu, aby jego cisnienie
czagstkowe we wdychanym powietrzu wynosito ty-
le, lub nieco wiecej niz na poziomie morza ok.
160 mm Hg.

Rys. 7.

1lo$¢ tlenu, potrzebna do osiggniecia:

Cisnienia czastkowego maksymalnego.

Cisnienia czastkowego minimalnego.

Cisnienia proponowanego bez poprawki na wilgotno$¢ etc.
Cisnienia proponowanego z poprawkami.
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Drugim sposobem narzucajagcym sie dla swej
prostoty, jest dodawanie tlenu do powietrza wen-
tylacyjnego. Tutaj pietrzg sie jednak natychmiast
przeszkody natury gospodarczej.

Cztowiek (pasazer) oprécz dwutlenku wegla
wydziela — przez ptuca i przez calg skére —
znaczng ilos¢ produktow przemiany materii i roz-
padu (szczegoélnie skory), ktére mimo matej bar-
dzo ilosci draznig jego narzady powonipri® i sma-
ku, powodujac liczne dolegliwosci w locie. Wy wen-
tylowanie tych produktéw zmniejsza ogromnie
ilos¢ zachorowan w locie, np. po wprowadzeniu
racjonalnej wentylacji na liniach amerykanskich,
procent zachorowan wsrod pasazerow opadt z 40%
na 1 %. Aby jednak wentylacja dziatata zadawala-
jaco, trzeba dostarczy¢ do kabiny 450 do 600 li-
tréow powietrza na pasazera i minute.

Gdybysmy chcieli np. na wysokosci 5000 m
utrzymac cisnienie czastkowe tlenu takie, jak na
ziemi majac 10 pasazeréw i 500 litrow/min. na pa-
sazera, zuzywalibysmy 825 litrow tlenu, zredukowa-
nego na 20° C i 760 mm Hg na jedng minute. Oczy-
wiscie zabieranie takiego zapasu tlenu (50 m3 na
godzine lotu) byto by z punktu widzenia gospo-
darczego nonsensem.

Dla pewnej maszyny komunikacyjnej, bedacej
w budowie, zostat zastosowany nastepujacy spo-
s6b zaopatrywania pasazeréw w tlen: Wentyla-
cja dostarcza 500 litrow/min. na pasazera powie-
trza, ogrzanego do pokojowej temperatury. Powie-
trze to wydostaje sie z wylotéw przewodu, obie-
gajacego podtoge kabiny, ze wzglednie matg pred-
koscig. Wydostaje sie ono z kabiny przez otwory
wentylacyjne umieszczone w lampach na suficie.
Przeptyw powietrza w kabinie uksztattowany jest
mozliwie laminarnie, w kierunku od dotu ku go6-
rze. Niezaleznie od przewodéw wentylacji dolnej,
umieszczonych po obwodzie podtogi kabiny, istnie-
ja przewody goérne, umieszczone nad oknami.
W przewodach tych jest. rura dla powietrza i rura
dla tlenu. W okolicy kazdego fotela znajduje sie
dysza, do ktérej wchodzi odgatezienie rury po-
wietrznej i tlenowej. Dysza jest zamocowana na
przegubie kulowym, ktérego ruch jest ograniczo-
ny w ten sposob, ze wychodzacy z dyszy strumien
mieszanki powietrza z tlenem nada na twarz pa-
sazera, siedzgcego na fotelu, lub nieco nizej. Szyb-



Ryis. 8. Czas dziatania instalacji tlenowej przy normal-

nym zuzyciu tlenu.

ko$¢ wylotowa strumienia jest tak dobrana, ze
traci on predkos¢ i rozrywa sie w okolicy glowy
pasazera, wytwarzajac lokalne skupienia tlenu.
W najnizszym nastawieniu dyszy ptynace ku go-
rze powietrze wentylacyjne przynosi jeszcze przed
twarz pasazera dostateczng ilos¢ tlenu.

llo$¢ tlenu w mieszance jest regulowana auto-
matycznie, w zaleznosci od cisnienia atmosfery,
przez zawor z kapsutka aneroidowa. Temperatu-
ra mieszanki utrzymywana jest za pomocg osobne-
go termostatu.

Cisnienie czastkowe tlenu w okolicy gtowy pa-
sazera daje sie nie trudno obliczy¢. Na wysokosci
juz 2000 m instalacja zaczyna dostarcza¢ tlenu,
cho¢ wystarczyto by zaczg¢ na wys. 3000 m. Cho-
dzi tu jednak o zlagodzenie zmian cisnienia czagst-
kowego tlenu; dopiero na wysokosci 4000 metrow
pozwala mu regulacja automatyczna opas¢ do te-
go cidnienia, jakie panuje na wys. 3000 m, a miedzy
2000 i 4000 metréw utrzymywane sa wartosci po-
Srednie. Poczawszy od 4000 metréw regulacja au-
tomatyczna utrzymuje to cisnienie, co na wyso-
kosci 3000 metréw. Stosunki te obrazuje rys. 6.
Prosta 1 odpowiada cisnieniu czastkowemu tlenu
na ziemi; krzywa 2 — na wysokosci. Prosta 3 od-
powiada najmniejszemu dopuszczalnemu ze wzgle-
du na komfort cisnieniu czgstkowemu tlenu. Krzy-
wa 4 przedstawia cisnienie tlenu, regulowane przez
instalacje: widzimy, ze dopiero cd 4000 m osigga
ono wartos¢ najmniejsza.

Ilos¢ mieszanki tlenowej jest wymierzona tak,
aby zadowoli¢ objetos¢ oddechowa cztowieka
w spoczynku. Poniewaz przyswajanie tlenu (wzgle-
dnie cisnienie pecherzykowe) jest tez zalezne od
wilgotnosci powietrza, do ilosci tlenu zostata

wprowadzona poprawka, obliczona na najgorsze
warunki wilgotnosci i wynoszgca:

dla 3000 m— ok. 9 %
4000 m— 10,2%
5000 m— 11,6%

Poza tym dla zabezpieczenia na wypadek, gdy-
by objetos¢ oddechowa pasazera wynosita wiecej,
niz warto$¢ przyjmowana dla spoczynku, dopro-
wadzona objetos¢ tlenu na 1 m3 powietrza zosta-
ta powiekszona o 50 %.

llosci te sa zebrane na rys. 7. Krzywa 1 odpo-
wiada dosilaniu do cis$nienia takiego, jak na pozio-
mie morza, krzywa 2 — jak na 3000 m. Krzywa 3
przedstawia dosilanie od 2000 m, ale bez popra-
wek na wilgotnos¢ i t. d., krzywa 4 — z poprawka-
mi i zabezpieczeniem.

Poniewaz zatoga znajduje sie niejednokrotnie
w stanie pracy fizycznej, a laminarne uksztattowa-
nie przeptywu powietrza wentylacyjnego w kabinie
pilotow jest nader trudne, zostaty dla zatogi zasto-
sowane udoskonalone maski. Sg to normalne mas-
ki FMP z oszczedzaczem elektrycznym, przery-
wajacym prad tlenu na czas wydechu, jedynie
przewodd wlotowy zostal znacznie rozszerzony
1 dostarczona przezen zostata mieszanka tlenu
z powietrzem. W ten sposéb o+rzymuje sie znacz-
ne zmniejszenie przeciwcisnienia wdechowego,
gdyz ilos¢ mieszanki pokrywa zapotrzebowanie od-
dechowe catkowicie, a skutkiem przeptukiwania
mieszanki powietrzem — usuwa sie tez meczace
nagrzewanie sie twarzy pod maska.

Dla zapewnienia pelnego bezpieczenstwa ma-
szynie, zawor automatycznv odmierzajacy tlen dla
masek zalogi zaczyna dziata¢ juz na wysokosci
1000 m. Tlen zaczyna ptyna¢ z chwilg zdjecia
maski z metalowego haczyka, stanowigcegol kon-
takt, réwnoleglty do kontaktu oszczedzacza. llos¢
tlenu moze by¢ w pewnych granicach powieksza-
na przez zatoge.

Na rys. 8 przedstawione sg czasy dziatania in-
stalacji tlenowei kompletnej, obstugnigcei 14 pasa-
zerow i 4 osoby zatogi w sposdb opisany w
zatozeniu, ze uzyte sg specjalne butle duralowe,
maiace po 15 litréw pojemnosci wodnej i napetnio-
ne do 200 atmosfer. Dla poréwnania zaznaczamy,
ze przy uzyciu inhalatorow dla zatogi i pasaze-
row czas dziatania przv 4 butlach wvniést by dla
3000 m — 4 ~ tfndz.,, 4000 m — 3,5 godz., 5000 m —
2 godz., od 5000 m wysokosci instalacja inhalatora

jest ekonomiczniejsza; ponizej — instalacja cen-
tralna.

Ciezar zatogi wraz z 4 butlami wynosi ok.
100 kg.
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O MOZLIWOSCI

DYSKUSJA

W dyskusji zabrat gtos Dr. Krajewski, przedstawiwszy
w skroécie reakcje organizmu na zmiany ci$nienia — roz-
patrywal szczegétowo wypadki zastabnie¢ na wysokosci
i to u zawodowych lotnikéw. Dr. Krajewski stwierdza, ze
instalacja tlenowa jest konieczna, ale nie wyréwnywa
wszystkich ujemnych skutkéw obnizenia cisnienia atmosfe-
rycznego. Sam na sobie stwierdza doktér  zmiany
organiczne w formie powiekszenia ilosci krwinek, skutkiem
statego przebywania w komorze niskiego ci$nienia i to mi-
mo ciagtego stosowania tlenu w nadmiarze.

W odpowiedzi Inz. Jakimiuk i Dr. Kwiek stwierdzaja,
ze instalacja sprezajaca powietrze do cisSnienia takiego, jak
na 3000 m. zabezpiecza od wszystkich niebezpieczenstw
zwigzanych z wysokos$cia, gdyz do 3500 m. mozna usunac
przez dostarczenie tlenu we wiasciwej ilosci niebezpie-
czenstwo hyperwentylacji ptuc.

Poza tym brali udziat w dyskusji pp. inz. Challier i Ka-
zimierczuk.

ZWIEKSZENIA MOCY STARTOWEJ

SILNIKA LOTNICZEGO

Inz. KAZIMIERZ

Kroétki start samolotu jest dzisiaj zaletg coraz
bardziej pozadang i ceniong. Zadania bojowe, sta-
wiane samolotom wojskowym wymagajg w wielu
wypadkach oderwania sie od ziemi z bardzo- du-
zym obcigzeniem, lub w terenach zgota przypad-
kowych i bardzo mato przypominajacych wygla-
dem i wymiarami lotnisko.

Najwiekszym krokiem, jaki konstruktorzy zro-
bili w ostatnich latach w kierunku utatwienia star-
tu — to oddanie do codziennego uzytku S$migta
o zmiennym skoku; pomyst ten nie jest nowoscia,
bo juz przed 25 laty, a wiec prawie w dziecinnych
latach lotnictwa, latat we Witoszech niewielki sa-
molot Caproni ze $miglem o topatkach nastawia-
nych przez pilota w locie. Ale. o ile wiem, skon-
czyto sie wtedy tylko na lotach 'doswiadczalnych.
Dopiero dzisiaj stosowane konstrukcje o duzej do-
skonatosci mechanizméw pozwalaja na szerokie
zastosowanie smigiet o zmiennym skoku, a co za
tym idzie — wykorzystania dla startu najwiekszej
mocy silnika na maksymalnych obrotach.

Zestawienie cyfr podane na tabliczce 1 wyka-
zuje, ze wymienione tam silniki konstrukcji f-my
Bristol, jakkolwiek roéznig sie miedzy soba datg
powstania konstrukcji, w skrajnych wypadkach o
przeszto 10 lat, mimo to nie wykazuja zadnych
bardziei widocznych réznic w stosunku mocy star-
towej do mocy nominalnej.

Podczas gdy startowe cisnienie tadowania jest
wieksze od nominalnego o 10 do 13%, moc starto-
wa jest wieksza od nominalnej zaledwie o 3,5 do
11%.

Wyrazng jest natomiast zaleznos¢ nadwyzki
mocy startowej nad nominalng od wysokosci nomi-
nalnej silnika. Ta zalezno$¢ przedstawiona na wy-
kresie rys. 1, wykazuje przewage silnikow o matej

KAMIENOBRODZKI

wysokosci nominalnej nad silnikami o duzej wyso-
kosci.

Zjawisko to wystepuje wskutek tego, ze moc
startowa dla wszystkich silnikéw jest okreslana w
warunkach atmosferycznych przyziemnych, zas
moc nominalna na warunkach atmosfery wzorco-
wej na wysokosci nominalnej, gdzie silniki o du-
zej wysokosci korzystaja ze znacznego wzrostu

Rys. 1. Stosunek mocy startowej ido mocy nominalnej silnika
w funkcji wysokosci nominalnej silnika

mocy, wywolanego zmniejszonym przeciwcisnie-
niem na wylocie i zwiekszonym napetnieniem wsku-
tek nizszej temperatury na issaniu.

Silniki o matych wysokosciach nominalnych
(okoto 1000 m.) sg prawie catkowicie wykorzysta-



Tabl.

Moc startowa

Moc nominalna

(przy nominal-

otach)

Typ o siinika KM. nych obr

KM.

Jupiter FVII 490 520
Merkury IV s 520 540
Merkury V 570 610
Pegaz | | i, 570 620
Pegaz 111 710 790
Pegaz IV 690 750
Pegaz X e 860 920

ne pod wzgledem osiggniecia najwiekszej mocy
startowej i przy starcie pracujg czesto juz przy
petnym otwarciu przepustnicy.

Silniki o duzych wysokosciach, pracujgce przy
starcie na jeszcze przymknietej przepustnicy, maja
jakgdyby niewykorzystane mozliwosci powieksze-
nia mocy startowej. Konstruktor nie skorzystat z
ewentualnych mozliwosci znaczniejszego zwieksze-
nia cisnienia tadowania dla startu, bedac ograni-
czonym w pierwszym rzedzie niewystarczajaca od-
pornoscia paliwa na detonacje oraz znacznym
wzrostem temperatur silnika przy zwiekszaniu cis-
nienia tadowania.

W tych warunkach interesujace sg wyniki nie-
dawno' przeprowadzonej proby zwiekszenia mocy
startowej silnika bez podwyzszenia temperatur sil-
nika. Dla osiggniecia tego celu uzyto metody t. zw.
chtodzenia wewnetrznego, polegajacego na zasila-
niu silnika paliwvem o duzej zawartosci spirytusu.
Proby te przeprowadzono na gwiazdowym 9-cio
cylindrowym silniku, chtodzonym powietrzem, kon-
strukcji europejskiej.

Dla pomiaréw temperatur zamontowano na sil-
niku 12 termopar:

4 — pod sSwiecami,

4 — na nieuzebrowanej, przykarterowej czesci
tulei cylindra,

4 — na glowicach przy rurach ssgcych.

Mieszanka paliwowa sktadata sie z benzyny
i benzolu w stosunku objetosciowym 7,5 :1, oraz
ze spirytusu w ilosciach zmiennych od 15 do 40%.
Précz tego w mieszance znajdowat sie czteroety-
lek otowiu w ilosci okoto 0,8C0 zawartosci benzy-
ny i benzolu razem.

Jako podstawowe, wyjsciowe temperatury po-
rownawcze przyjeto te, ktére wystepuja na silniku
przy normalnym startowym cisnieniu fadowania
(890 mm Hg.) przy pracy na paliwie j. w. o 15%
zawartosci spirytusu.

W pierwszym etapie proby przeprowadzono
pomiary temperatur przy statym cisnieniu tado-
wania, przy zwiekszaniu procentowej zawartosci
spirytusu w paliwie i przy réwnoczesnym zmniej-
szaniu jednostkowego zuzycia paliwa.

Proby te wykazatly, ze przy
zuzycia paliwa z 3050 kal/KM/godz.

zmniejszaniu
na 2850

1

Stosunek starto-

Stosunek mocy
wego cisn. tadoéw,

Wysoko$¢ nomi-

startowej do nalna silnika

mocy nominat. do nominaln, -
cisn, tadow,
1,06 1,10 2750
1,035 1,10 4115
1,065 113 3660
1.085 1,10 1520
1,11 1,10 1060
1,085 1,13 4500
1,07 112 1220

kal/KM/godz. t. j. o 6,5% temperatury nie ulegty
zmianie, gdy réwnoczes$nie zwiekszono procent za-
wartosci spirytusu w paliwie z 15 na 26.

Przy pomiarach na cisnieniach tadowania wyz-
szych od 890 mm Hg. zachodzita koniecznos¢ réw-
noczesnego zwiekszania procentowych zawartosci

Rys. 2. Temperatury silnika w zaleznosci od .cisnienia tado-
wania i zawartosci spirytusu w paliwie
Objasnienia:
Cyfry przy oznaczeniach literowych okreslaja cisnienie

tadowania w mm Hg przy ktérym dokonano pomiaru tem-
peratury.

ts —s$rednia temperatura 4
t'— " i

tc—
t
par.

termopar pods$wiecowych,
gtowicowych,
cylindrowych,
wszystkich 12 termo-



spirytusu i jednostkowego zuzycia paliwa dla
utrzymania tych temperatur, jakie wystgpity przy
cid$nieniu tadowania 890 mm Hg. i 15% zawartosci
spirytusu przy zuzyciu 3050 kal/KM/godz. Wyniki
tych préb sa przedstawione na wykresach rys. 2,
3 i 4. Podwodjna skala osi odcietych na tych wykre-
sach — okresla dla kazdej ilosci spirytusu jedno-
stkowe zuzycie paliwa w kal/KM/godz.

Wykres rys. 2 przedstawia nam znaczne obni-
zenia temperatur, wywotane zwiekszeniem zawar-
tosci spirytusu w paliwie, mimo tego, ze ci$nienie
tadowania byto stopniowo zwiekszane od 890 do
1050 mm Hg.

Nalezy zwréci¢ uwage na to, ze Kkrzywe

bez dodatkowych znaczkéw literowych — nie
przedstawiajg same w sobie zadnej bezwzglednej
cyfrowej wartosci temperatur sSrednich i ze ich po-
tozenie zalezy od ilosci i roztozenia temperatur na
cylindrze. Zupeilnie zrozumiatym jest, ze gdyby np.
b tych pomiaréw uzyto 8 termopar podswieco-
wych i 4 gtowicowe, krzywe lezatyby znacznie
wyzej, natomiast ksztatt ich i wzajemne rozmie-
szczenie nie ulegtoby wiekszym zmianom.

Na wykresie rys. 2 naniesiono je tylko w tym
celu, zeby mozna byto odczyta¢, przy jakich ko-
lejno- wzrastajacych zawartosciach spirytusu, mo-
zna stopniowo podwyzsza¢ cisnienia *adowania
z 890 na 950, 1000 i 1050 mm Hg. bez podwyzsze*
nia $redniej temperatury silnika.

Na wykresie rys. 3 przedstawione sag osiggalne
przyrosty mocy przy zwiekszonej zawartosci spi-
rytusu. Wyraznie wida¢, ze nawet przy tym sa-
mym cisnieniu fadowania mozna zwiekszy¢ moc
0 kilka procent przez zwiekszenie ilosci spirytusu
w paliwie.

Na wykresie rys. 4 przedstawione sg w funkcji
ilosci spirytusu, dopuszczalne cisnienie tadowania
1 osiggalna przy tym moc — przy statych tempe-
raturach Srednich.

Wyniki tej préby nie oddzielajg wyraznie chto-
dzenia silnika wywotlanego- dodatkiem spirytusu
od chtodzenia na skutek zwiekszonego jednostko-
wego zuzycia.

Jesli sie jednak uwzgledni, ze jako podstawo-
we porownawcze temperatury przyjeto te, ktore
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wystapity przy 15% spirytusu i 3050 kal/KM/godz.f
to na wykresie rys. 2 mozemy zauwazyC serie po-
miaréw przy tym samym jednostkowym zuzyciu,
ale przy 31,2% spirytusu.

Jednostkowe zuzycie paliwa kal/KM/godz
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Procent spirytusu w paliwie %

Cyfry przy literach ,, N " oznaczajg ciénienie fadowania w mm Hg, przy
ktérym dokonano pomiaru mocy.

Ryts. 3. Moc startowa silnika w funkcji ci$nienia tadowania
i zawartosci spirytusu w ipaliwie

W tych warunkach temperatury przy cisnieniu
tadowania 950 mm Hg. sa nizsze od wyjsciowych
porownawczych, za$ przy tadowaniu 1000 mm Hg.
juz nieco wyzsze. Przy zastosowaniu interpolacji
mozemy dojs¢ do konkretnego wniosku, ze przy
tym samym jednostkowym zuzyciu kal/KM/godz,

DOSWIADCZALNE WABfZTATY LOTNICZE
WAOSZAWA OKCCIE 971-22 m



mozna zwiekszy¢ cisnienie tadowania z 890 na
970 mm Hg. bez podwyzszenia Sredniej tempera-
tury, zwiekszajac tylko ilos¢ spirytusu w paliwie
z 15 na 31,2% ; osiggalny w tych warunkach przy-
rost mocy startowej wynosi 70 KM (560 — 630)
t j. 12,5%; jednostkowe wagowe zuzycie paliwa
wynosito przy tym ostatnim pomiarze (970 mm Hg.)
330 gr/KM/godz. Nie nalezy sie dziwi¢ tej wyso-
kiej cyfrze, poniewaz paliwo o takim skltadzie mia-
to wartos¢ cieplng zaledwie 6900 kai/litr.*).

Utrzymanie tych samych temperatur przy jesz-
cze wyzszych cisnieniach tadowania uzyskano w
czasie te] proby przez rownolegte zwiekszenie ilo-
Sci spirytusu i jednostkowego zuzycia i osiggnieto
dalszy wzrost mocy do 705 KM (25,5%) przy cis-
nieniu 1050 mm Hg., zuzyciu 3240 kal/KM/godz.
i 36% spirytusu. W ten sposéb zwiekszono moc
osiggalna z litra objetosci skokowej 24,5 KM przy
890 mm Hg. na 31,2 KM przy 1050 mm Hg. i pod-
wyzszono cisnienie efektywne z 9,8 kg/cm2 na
12,5 kg/cm2 Nadwyzka mocy startowej nad nomi-
nalna, ktéra dla tego silnika wynosita 8,5%, wzro-
sta do 30%.

Jednostkowe zuzycle palwa
kal/KM/godz
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Rys. 4. Ciénienie ladowania P i moc startowa N osiggallne
bez ~podwyzszenia $redniej temperatury silnika w funkcji
zawartosci spirytusu w paliwie

Opisana tutaj proba wskazuje na wzglednie
tatwe opanowanie temperatur silnika, ktore przy
usitfowaniu znacznego podwyzszenia mocy starto-
wej na normalnym paliwie wzrosty by w sposéb dla

*)  Wartosci cieplne poszczegélnych skiadnikéw mie-
szanek trojsktadnikowych wynosza: dla benzyny ok 7600
kal/lllr., dila benzolu ok. 8400 kal/ltr.,, dla spirytusu oik
5060 kal/ltr.

silnika niebezpieczny. Jednak termiczne opanowa-
nie silnika nie rozwigzuje jeszcze catkowicie tego
zagadnienia; silnik trzeba dodatkowo wyprébowaé
pod wzgledem wytrzymatosciowym. Wydaje sie,
ze 10-godzinna préba przy tak zwiekszonej mocy
startowej powinna by¢ wystarczajacym sprawdzia®
nem wytrzymatosci poszczegélnych czesci silnika;
nie mozna bowiem zapomina¢ o tym, ze praca silni-
ka na mocy startowej jest dozwolona tylko w okre-
sach kilkuminutowych startu i wznoszenia, a spoty-
kamy sie nawet z ograniczeniami, pozwalajgcymi na
korzystanie z tej nadwyzki mocy tylko przy star-
cie (Pegaz X); dla lotu wznoszacego polecane jest
juz tylko- nominalne cisnienie tadowania.

Dodanie wiekszej ilosci spirytusu do- mieszanki
benzynowo-benzolowej obniza w duzym stopniu
wartos¢ opatowa paliwa, a co za tym idzie —
zwieksza wage paliwa potrzebnego dla dokonania
okreslonego przelotu, lub odwrotnie — przy okre-
Slonej maksymalnej wadze zapasow paliwa zmniej-
sza zasieg samolotu. Dlatego bardzo nieracjonal-
nym bytoby state zasilanie silnika paliwem o du-
zej zawartosci spirytusu; takiego paliwa potrzeba
tylko niewielkg ilos¢ dla kilkuminutowych okre-
séw startow i ewentualnego wznoszenia.

Najkorzystniejszym rozwigzaniem bedzie sto-
sowanie gaznikéw dwupaliwowych pracujacych
stale na normalnym paliwie i posiadajacych urza-
dzenie wzbogacajace (dodatkowag dysze), czynne
tylko podczas pracy silnika na mocy startowej i za-
silane wylacznie spirytusem. Przy takim rozwigz
zaniu — mieszanka paliwowa o duzej ilosci spiry-
tusu tworzytaby sie dopiero w gardzieli gaznika,
a dodatkowy zbiornik zawieratby nie catg ilos¢ pa-
liwa, potrzebng do startu, a tylko niewielkg ilos¢
spirytusu, potrzebng do domieszania do normal-
nego paliwa na okres pracy na mocy startowe;j.
Biorgc pod uwage, ze normalnie stosowane u nas
paliwo zawiera juz 15% spirytusu — pozostata
potrzebna ilos¢ jest tak nieznaczna, ze na kazde
100 KM mocy startowej silnika wystarczytoby
25 — 3 Itr. spirytusuy, t zn. ze w instalacji silni-
ka o podwyzszonej mocy startowej, np. 1000 KM
musiatby sie znajdowac¢ dodatkowy zbiorniczek ze
spirytusem o pojemnosci 25 — 30 litrow.

Zdaje sie, ze przebtyskujgce mozliwosci po-
wiekszenia nadwyzki mocy startowej nad nomi-
nalng z kilku do trzydziestu kilku procent sg na
tyle necace, ze dla ich zbadania optaca sie prze-
prowadzi¢ préby nad termicznym i wytrzymato-
Sciowym opanowaniem tego zagadnienia.

Przerébki gaznikéw na dwupaliwowe, oraz za-
instalowanie dodatkowego zbiorniczka na ptatow-
cu nie przedstawiajg takich trudnosci, ktéreby mo-
gty przeszkodzi¢ w wykorzystaniu zwiekszonej
mocy startowej.

Dla unikniecia jakichkolwiek nieporozumien,
podkreslam na zakonczenie, ze mozliwosci tak
znacznego podwyzszenia mocy startowej istniejg
tylko w silnikach o duzej wysokosci nominalnej
(przynajmniej powyzej 2500 m), a wiec tych, kto-
re przy rozwijaniu normalnej mocy startowej pra-
cuja na ziemi z jeszcze bardzo przymknietg prze-
pustnica.



SPOSOBY OPANOWANIA TEMPERATUR W TURBOSPREZARCE

Inz. JAN ODERFELD, sivmp

Turbosprezarki silnikéw lotniczych, wczesnle;-
sze o kilka lat od isprezarek lotniczych o napedzie
mechanicznym, nie rozpowszechnity sie dotychczas
pomimo oczywistych zalet, jak moznos$¢ czescio-
wego wyzyskania straconej energii gazéw wyde-
chowych, wieksza moc startowa silnika, i brak bez-
posredniego potaczenia mechanicznego z silnikiem,
wskutek czego odpadaja sprzegta cierne, sprezy-
ste i t d. Glébwng i bodaj ze jedyng przyczynag te-
go jest trudnos$¢ zaprojektowania wirnika tak, aby
byt w stanie oprze¢ sie potgczonemu dziataniu
sit odsrodkowych przy szybkosci rzedu 200 —
250 mi/sek. i temperatury gazéw spalinowych sil-
nika wybuchowego rzedu 700 — 800° C.

W silniku Diesla, gdzie temperatury spalin sg
znacznie nizsze, mozna problem turbosprezarki
uwaza¢ dzisiaj za dostatecznie opanowany i to
zarowno w silnikach stacyjnych, okretowych i sa-
mochodowych (systemu Brown-Boveri — Biichi
i Rateau), jak i w silnikach lotniczych (Junkers).

W lotniczym silniku wybuchowym mozna szu-
kac¢ rozwigzania na jednej z 3-ch drdég:

a) materiatowej,

b) obnizenia temperatury gazéw doptywaja-

cych do turbiny,

c) chtodzenia wirnika.

Rys. 1. Sposéb obnizenia temperatury gazéw spalinowych
przez zmieszanie z powietrzem, system ,Milo".
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Rys. 2, Turbina Moss'a. Wirnik odkryty.

Materiaty

Dopiero w ostatnich latach zdano sobie jasniej
sprawe z warunkéw, jakim material wirnika ma
odpowiada¢. Dawniejsze badania operowaty poje-
ciem wytrzymatosci na gorgco, przy czym zrywa-
nie probek odbywato sie stosunkowo szybko,
w ciggu najwyzej kilkunastu minut. Dopiero no-
woczesne proby wytrzymatosciowe wykazaty, ze
decydujgca tutaj jest odpornos¢ materiatu na pty-
niecie, i ze wytrzymatos¢ w wysokiej temperatu-
rze ustalona na podstawie proby parusetgodzin-
nej moze by¢ cztery, pie¢ i wiecej razy nizsza od
wytrzymatosci wyznaczonej préba 20-minutowa.
Dzisiejsza metalurgia jest w stanie wyprodukowac
materialy, ktére w tych warunkach maja dosta-
teczng wytrzymatos¢ az do 500 — 550° C. Sg to
specjalne stale Cr-Ni typu 18-8, stale Cr-Ni-W
i stopy Cr-Ni-Mo-Co-W (bez zelaza). | one jednak
wymagaja obnizenia temperatury gazéw lub chto-
dzenia.

9 FABRYKA tlokéw, pierécieni, sworzni

li i tulei cylindrowych do wszelkich

motoréw spalinowych

PRECYZYJNA SZLIFIERNIA cylin-

drow i watéw korbowych

Najwieksze i najstarsze przedsiebiorstwo tego rodzaju w Polsce ' ~~



Kys. 3. SiLnik RateaurPotez. Wiriniik chtodzony powietrzem.
Dysze — plynem.

Obnizenie temperatury gazéw

Ten $Srodek zaradczy jest w samym zatozeniu
niewtasciwy, gdyz z jednej strony pocigga za so-
ba strate mocy, z drugiej wymaga dodatkowego
ciezaru chtodnicy. Moc turbosprezarki spada
w tym wypadku z dwoch powodow. Pierwszy
z nich — mniejszy cieplik czynnika pracujgcego
w turbinie — jest oczywisty, drugi wymaga pe-
wnego omowienia: otdz rachunek i praktyka zgod-
nie stwierdzaja, ze moc turbiny na gazy wydecho-
we zalezy bardzo silnie od pojemnosci przewodow
miedzy silnikiem a turbing, bo tylko przewody
kréotkie 1 niepowikltane umozliwiajg uchwycenie
najcenniejszej z punktu widzenia energetycznego
fali wysokiego cisnienia, ktéra trwa stosunkowo
krétko. Zatem kazda chiodnica wigczona miedzy
silnik, a turbing, daje straty mocy. Robiono pewne
préby zmniejszenia tych strat przez mieszanie
spalin z zimnym powietrzem tuz przed dyszami
wirnika. Taki ukiad mamy przedstawiony na rys. 1,
na podstawie patentu szwedzkiej firmy ,,Milo‘.
Jak widzimy, ciepto gazéw istotnie nie marnuje
sie, gdyz rure doprowadzajaca do turbiny otacza
ptaszcz zimnego powietrza, ktdre sie nagrzewa
przez scianke. Natomiast powazng wadg tego po-
mystu jest oparcie sie na dziataniu smoczkowym,
ktorego sprawnos¢ wydaje sie w tvm wypadku
(pulsujacy wyptyw z duzymi szybkosciami maksv>
malnymi z rury wewnetrznej i zmienne warunki
pracy zaleznie od obciazenia) bardzo niepewna.
Przypuszczenie to potwierdzajg ujemne wyniki
préb, wykonanych z podobng instalacjg kilka lat
temu w Polsce.
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Rys. 4. Rozktad temperatur na wirniku turbosprezarki Diesla.

Rys. 5. Temperatury na ftopatce turbiny przy przeptuki-

waniu.

Chtodzenie wirnika

Odrazu nasuwajg sie dwie klasyczne mozli-
wosci: chtodzenie powietrzne i ptynne.

Najprostsze rozwigzanie powietrznego chiodzen
nia wirnika turbiny polega na odkryciu wirnika
od strony wylotowej i umieszczeniu turbiny na
ptatowcu w strumieniu optywu.

Rys. 2 przedstawia turbinke Mossa (General
Electric Co.) zbudowang na tej zasadzie. Chio-
dzenie tej turbiny bylo dobre, jednakze z punktu
widzenia bezpieczenstwa pozarowego i ze wzgle-
du na kolosalne straty wentylacvme ukiad ten po-
zostawiat duzo do zyczenia.

Dalszy krok naprzdéd na tej samej drodze sta-
nowi turbina Rateau-Potez, przedstawiona na
rys. 3. Tutaj wirnik jest juz ostoniety od strony
wylotowej, a chtodzace pownetrze doptywa cen-
tralna rura A i chtodzi tarcze turbiny, zaopatrzonag
w kotowe zeberka Z. Nastepnie powietrze miesza
sie ze spalinami i ucieka do rury wylotowej W.
Nie wydaje sie, aby ta konstrukcja rozwigzywata
w zupetnosci zagadnienie chtodzenia, gdyz naj-
trudniejszym do ochtodzenia punktem wirnika jest
bez watpienia szczyt topatki. Na rys. 4 mamy roz-
kiad temperatur na wirniku turbinowym turbo-
sprezarki Diesla lotniczego w/g. pomiarow D.V.L.
Widzimy, ze nawet na krotkiej topatce istnieje
znaczny spadek temperatur (rzedu 200°) od szczy-
tu do podstawy topatki. W turbinie na gazy wy-
dechowe silnika wybuchowego, gdzie temperatu-
ry w ogole sa wyzsze, jest wiekszy réwniez i spa-
dek ten. Zatem konieczne jest specjalne chiodze-
nie szczytu topatki.

W dalszej czesci artykutu wspomnimy o kilku
konstrukcjach odpowiadajacych tym warunkom.

Catkowite i1 dowolnie intensywne chtodzenie
topatek mozna uzyskac, zasilajgc turbine tylko na
tuku, a na reszte obwodu dmuchajac zimnym po-
wietrzem chiodzacym. Jednakze zmienna tempe-
ratura topatki, przechodzacej kolejno przez stru-
mien goracych gazéw i zimnego powietrza, pro-
wadzi do bardzo szybkiego zuzywania sie kantow
topatek. Latwo to zrozumiec, jesli wzig¢ pod uwa-
ge, ze wahania temperatury ograniczajg sie jedy-
nie do brzegowej warstwy topatki. Rdzen nato-
miast (rys. 5) ma temperature praktycznie stag.
Poniewaz przy tym rdzen jest znacznie sztywniej-
szy od warstwy brzegowej w kancie, wiec podle-



Ryis. 6. Wirnik Lorenizena. topatki turbiny chtodzone spren
zonym powietrzem.

ga ona przemiennym naprezeniom termicznym,
rozciggajacym i Sciskajacym, ktdore musza dopro-
wadzi¢ do jej zniszczenia. Poza tym strata wenty-
lacyjna wirnika jest w tym uktadzie bardzo znacz-
na. Z tych wzgledow ten prosty uktad, zrealizo-
wany przez pioniera turbin gazowych, Holzwarlha,
nie rozwigzat problemu chtodzenia wirnika.

Ciekawa w pomysle jest turbina Lorenzena
(schemat na rys. 6). W rozwigzaniu tym osiowe
topatki turbiny sa puste i wnetrze ich stuzy za ka-
nat topatek sprezarki odsrodkowej. Soaliny prze-
ptywaja z przestrzeni d do e, miedzy topatka-
mi b, powietrze sprezone z g, miedzy tarcza-
mi a poprzez topatke b do kolektora h. W ten
sposéb topatki majg doskonate warunki chio-
dzenia na catej dhlugosci. Stabym punktem te-
go interesujacego ukladu jest wuszczelnienie |,
przez ktoére sprezone powietrze ucieka w ogrom-
nych ilosciach (do 50%) z h do e. Poza tyfn
powietrze silnie sie nagrzewa i przed dopro-
wadzeniem do silnika musi by¢ ochtodzone. Na-
lezy jeszcze zaznaczy¢, ze uklad ten nie nada-
je sie zupetnie do zasilania normalnych silnikéw
wybuchowych lotniczych, w ktérych sprezarka
spreza nie czyste powietrze, a mieszanke. Mozna
go stosowac jedynie w Dieslu, silnikach bezgazni-
kowych (wtryskowych) i przy gazniku pod cisnie-
niem (np. Hispano). W nowszym wykonaniu tur-
bosprezarki Lorenzena przez puste topatki prze-
chodzi jedynie pewna cze$¢ powietrza, potrzebna
do ich chtodzenia, a do sprezania powietrza ta-
dujacego lub mieszanki stuzy osobny wirnik nor-
malnego typu sprzegniety mechanicznie z wirni-
kiem turbiny. Rozwigzanie to posiada bardzo
znaczne zalety w pordwnaniu z dawniejszym.

W konstrukcji przedstawionej na rys. 7 (patent
inz. Sachsa i autora) postarano sie zmniejszy¢

Rys. 7. Projekt chiodzenia powietrznego szczytu topatek.

Rys. 8. Ciepto oddawane i straty przy powietrznym chio-
dzeniu szczytu topatek.

straty wentylacyjne i zapewni¢ dobre chtodzenie
szczytu topatek, nie narazajac sie na straty spre-
zonego powietrza. W tym celu zaopatrzono wir-
nik w zewnetrzny zebrowany pierscien, wirujacy
wewnatrz kolektora, przez ktéry przeptywa stru-
mienn chtodzacego powietrza w kierunku zgodnym
z kierunkiem obrotu wirnika. Zasada urzadzenia
jest nastepujgca: jesli przy statej szybkosci obwo-
dowej wirnika zmienia¢ bedziemy szybkos$¢ prze-
ptywu powietrza chtodzgcego, otrzymamy wykres
jak na rys. 8. Mozna tatwo wykazaé¢, ze krzywa
H ilosci ciepta oddawanego przez zeberka, musi
posiada¢ maximum, a krzywa P, reprezentujaca
moc potrzebng na pokonanie tarcia zeberek o po-
wietrze i na nadaniu powietrzu szybkosci, musi
mie¢ minimum.

Rys. 9. Projekt B. B. C. chitodzenia izolacyjnego.

tatwo dobra¢ wymiary zeberek chtodzacych
tak, aby maximum ciepta oddanego i minimum
strat zachodzito mniei wiecei nrzy tej samej szyb-
kosci powietrza. W przykitadzie przedstawio-
nym na rys. 8 cel ten prawie osiggnieto. Postawio-
nemu warunkowi odpowiadaja dobrze szybkosci
od 60 do 80 m/sek. Warto zaznaczy¢, ze szybkos-
ci te sg rzedu szybkosci normalnego samolotu, co
pozwala na uzycie atmosferycznego powietrza
optywajacego do chtodzenia. Wobec tego nie-
szczelnosci miedzy przestrzenia gazowa a po-
wietrzng nie sa tutaj zbyt grozne, boi powietrze
chtodzace nie jest obcigzone ceng kosztownej pra-
cy sprezania. Poza tym i réznica cisnien po obu
stronach uszczelnien jest mata (mozna ja uczynicé
zblizong do zera). topatka turbiny jest w tym
uktadzie intensywnie chtodzona zebrowanym
pierscieniem od goéry, a chtodniejsza masa tarczy
od dotu.

Bardzo interesujgca konstrukcje zaproponowa-
ta niedawno f-ma Brown Boveri. topatka wirnika
(rys. 9) jest pusta, podobnie jak u Lorenzena. Jed-
nakze kanatem przeptywa jedynie powietrze chio-
dzace, ktore wydostaje sie z topatki zaokraglony-
mi otworkami w okolicy krawedzi natarcia. W tym



Rys. 10. Projekt Holzwartha pitynnego chtodzenia szczytu
topatki.

miejscu szybkos$¢ strug omywajacych gazow jest
niemal réwna zeru. Powietrze chtodzace wydosta-
je sie tagodnie w niewielkiej ilosci z topatki i spty-
wa wzdtuz jej Scian, tworzac graniczng warstwe
ochronng, oddzielajaca topatki od goracych ga-
z6w. Sadzac z patentu B. B. C,, decydujacy wptyw
na przebieg zjawiska majg potozenie i ksztatt
otwordéw. Zasada tego- oryginalnego ,»izolacyjne-
go“ chiodzenia jest bez zarzutu, niestety wyniki
praktyczne nie sa znane.

Przechodzgac z kolei do ptynnego chiodzenia
wirnika turbin wydechowych, nalezy stwierdzi¢,
ze zaden z pomystéw na ten temat nie zostal do-
tad pomys$lnie zrealizowany. Z patentéw na uwa-
ge zastuguja tylko te, ktére maja na celu chtodze-
nie topatki na catej dtugosci, lub bodaj tylko
u szczytu. Najprostszym (na papierze) sposobem
jest wykonanie pustej topatki i przepuszczenie
przez niag pltynu chitodzacego. (Patenty Bredy,
Holzwartha, Zieglera). Wspdolng stabg strong po-
mystow tego rodzaju jest koniecznos$¢ uszczelnie-
nia kanatéw wodnych w topatkach na olbrzymie
cisnienie odsrodkowe wirujacego ptynu. Zapewne
tatwiejszy do zrealizowania bytby inny sposob
Holzwartha chtodzenia szczytu topatki przez
wprasowanie w nig kotka miedzianego, ktéorym
ciepto ptynie od szczytu +topatki ku kanatowi
chtodzacemu u nasady (rys. 10). Jednakze w tym
rozwigzaniu topatka jest wyjatkowo silnie obcig-
zona, musi bowiem przenies¢ cala site odsrodko-
wa kotka miedzianego, ktory sam elementem pra-
cujagcym nie moze by¢ ze wzgledu na minimaing
wytrzymatos¢ czystej miedzi.

Najlepsze rozwigzanie chtodzenia ptynnego po-
legatloby na uzyciu stopionego sodu, podobnie
jak sie to praktykuje w zaworach wylotowych.
Trudnos$¢ sprawia tylko uzyskanie w mechanizmie
jednostajnie wirujgcym energicznego wstrzasania
ptynnego sodu.

Inne elementy konstrukcyjne

Dysze i kierownice turbin wydechowych maja
jeszcze wyzszg temperature od wirnika, jednakze
sg nieruchome, co ogromnie upraszcza ich budo-
we. Silne uzebrowanie Ilub chtodzenie wodne
(rys. 3) rozwigzujg ten problem w zupetnosci.

Rys. 11. Chiodzenie tozyska. Konsir. R. B. C.

tozyska wirnika majg natomiast ciezkie wa-
runki pracy ze wzgledu na pulsacyjne sity osiowe
i stosunkowo wysoka temperature watu sprezar-
ki. Nalezy je wiec o ile moznosci chtodzi¢. Firma
B.B.C. stosuje w tym celu w turbosprezarkach
stacyjnych pusty wat chitodzony od wewnatrz,
oraz tozyska chitodzone optywajacym powietrzem,
ktére nastepnie idzie do sprezarki (rys. 11). Na
rys. 12 mamy fragment tozyskowania turbospre-
zarki wagonu motorowego w wykonaniu tej sa-
mej firmy B.B.C. Na uwage zastuguja: pusty wat,
chtodzony od $rodka strumieniem smaru i umiesz-
czenie tozyska w gniezdzie, ktore centruje sie
w korpusie tylko na zebrach, co zmniejsza prze-
ptyw ciepta z korpusu do tozyska.

Rys. 12. Chiodzenie tozyska. Konstr. B. B. C.

Celem niniejszego artykutu bylo zastanowic
sie nad mozliwoscia opanowania temperatur
w turbosprezarce lotniczej. Nalezy przypuszczac,
ze przynajmniej niektdére z opisanych rozwigzan
zdadza dobrze egzamin praktyczny i ze turbo-
sprezarka, oparta o doswiadczenie istniejagcych
urzadzen Dieslowych, stanie sie wkrotce normal-
ng czescig skiladowag klasycznego silnika lotni-
czego.



DUZE WYDAJNOSCI W SILNIKACH LOTNICZYCH
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Ze wzgledu na szybki rozwoj i szerokie uzycie
paliw lotniczych o wysokiej liczbie oktanowej,
warto zastanowi¢ sie nad najlepszymi sposobami
uzywania tych paliw dla otrzymania duzych wy-
dajnosci jednostkowych.

Wptywy zmiany stopnia dotadowania i spreza-
nia na zachowanie sie pewnego hipotetycznego cy-
lindra silnika lotniczego sg tu teoretycznie wypro-
wadzone i zilustrowane za pomocag wykreséw. Obli-
czono cisnienia wybuchu i wynikajace stad wska-
z6wki uzyte zostaty dla ustalenia pewnych spraw-
dzianéw jakosci cylindra.

Wyniki badan kilku cylindrow na paliwach
o wysokiej liczbie oktanowej wykazuja duza zgod-
nos$¢ z obliczonymi zaleznosciami.

Zanalizowano wptyw duzego sredniego cisnie-
nia efektywnego oraz wysokich obrotow na kon-
strukcje poszczegolnych elementéw silnika. Wy-
suniete stgd wnioski wykazujg, ze dla otrzymania
konstrukcji odcigzonej i mozliwie najlzejszej przy
najwiekszej wydajnosci z litra, nalezy lacznie sto-
sowac¢ duze S$rednie cisnienie efektywne i duze ilo-
Sci obrotow.

Paliwa lotnicze O liczbie oktanowej 100 zaczy-
najg mie¢ szerokie zastosowanie. Kapitan F. D.
Klein z dziatlu materiatowego lotnictwa armii ame-
rykanskiej ustalit, ze departament ten zakupi w
ciggu roku konczacego sie w dniu 1 lipca 1937 r.
okoto 10,8 milionéw litrow tego paliwa. Mozliwo-
sci dostawy technicznego izooktanu okreslone za-
staty na mniej wiecej 590 mil. litrow rocznie. Po
za tym mozliwe jest wyprodukowanie 1290 milio-
now litrow technicznego eteru izopropylowego ro-
cznie wedtug danych P. P. Buc i Aldrin z Towa-
rzystwa ,Standard Oil Develooment“. Przyblizone
zuzycie paliwa lotniczego w Stanach Zjednoczo-
nych w roku. 1936 siega 380 milionow litrow. Tak
wiec jasne jest. ze istniejg mozliwosci dostarcze-
nia duzej ilosci tych czvnnikéw, silnie zwieksza-
jacych liczbe oktanowa. Zresztg obydwa te paliwa
moga mie¢ zwiekszong odporno$¢ na detonacje,
powyzej liczby oktanowej 100, przez dodanie czte-
roetylku otowiu. Wynika stad. ze paliwa o jeszcze
wyzszych odpornosciach na detonacje, beda mo-
gty by¢ dostarczane, gdy tylko zjawi sie zapotrze-
bowanie.

Skadingd oczywiste jest, ze .wiekszos¢ z tych
10,8 milionéw litréw paliwa o wysokiej liczbie ok-
tanowej, majgcego by¢ zuzytym w ciggu 1937 ro-
ku, bedzie zuzyta przez silniki, ktére byty kon-
struowane dla paliw o stabszej odpornosci na deto-
nacje i ktérych wydajnos¢ zostata stopniowo
zwiekszona przez udoskonalenie szczegotéw dla
odpowiedniego wyzyskania ulepszajacych sie pa-
liw.

W niniejszym artykule przeprowadzona bedzie
proba dyskusji mozliwosci paliw o wysokiej licz-

J. Betkioiwski.

Rys. 1. Sprawno$¢ teoretyczna i sprawnos¢ obecnych
silnikow

bie oktanowej z punktu widzenia konstruktora sil-
nika, aby umozliwi¢ mu przeprowadzenie na tej
podstawie zasadniczej konstrukcji.

Rozwazania teoretyczne

Na rys. 1 mamy znang krzywa zaleznosci skut-
ku uzytecznego obiegu w zaleznosci od stopnia
sprezania, w zatozeniu wartosci 1,396 dla wykta-
dnika adiabaty. Zostato ustalone, przez Pye‘go
i potwierdzone przez innych badaczy, ze skutki
uzyteczne, otrzymywane praktycznie, wynosza
okoto % tych wartosci. Taka krzywa narysowano
na rys. 1. Krzywa mocy, w zaleznosci od stopnia
sprezania, przy braku detonacji, dla silnikow bez-
sprezarkowych, lub ,normalnie zasysajgcych*,
przebiega podobnie do tej krzywej sprawnosci ter-
micznej. Zmiany stopnia sprezania dla silnikow
sprezarkowych wptywajg na sprawnos$¢ objeto-
sciowa przez zmiane objetosci pozostatych spalin,
ktére zostaja sprezone do cisnienia tadowania pod-
Cczas suwu ssania.

Jak widac¢ z rys. 2, wzrost sprawnosci objeto-
sciowej z wzrastajgcym cisnieniem tadowania mo-
ze by¢ udowodniony jak nastepuje:

Pi — cisnienie atmosferyczne,
P2 — bezwzgledne cisnienie tadowania,
Vi — objetos¢ przestrzeni sprezania,

V2 — objetos¢ V5po zwiekszeniu ci$nienia do P2
L — objetos¢ skokowa,
n — wykladnik politropy sprezania.



Rys. 2. Sprezanie pozostatych spalin

Stosujgc powyzsze oznaczenia mozemy napisac:

\=Mii;)'
’
procentowy wzrost sprawnosci objetosciowej wy-
niesie:
Vi - V2

Oczywiste jest, ze zwiekszenie stopnia spreza-
nia przy danym cisnieniu tadowania zmniejsza
wartos¢ objetosci a wiec zmiejsza réwniez war-
tos¢ wyrazenia V+ — V2 Rys. 3 pokazuje wzgledne
sprawnosci objetosciowe dla rdéznych bezwzgled-
nych cisnien tadowania i réznych stopni sprezania,
w zatozeniu adiabatycznego sprezania pozostatych
gazéw do tego cisnienia tadowania.

Jako podstawa naszych obliczen wydajnosci
przyjety zostat pewien cylinder dajagcy moc
100 KM przy 15,5°C i cisnieniu wzorcowej atmo-
sfery na wlocie powietrza, oraz stopnia sprezania
6 : 1. Krzywa oznaczona wyrazem ,atmosferycz-
na“ na rys. 4 wykazuje wzrost mocy, pochodzacy
jedynie od powiekszonej sprawnosci termicznej.
Pozostate krzywe obrazuja wzrost mocy indyko-
wanej, ktérego mozna oczekiwacé przy réznych ci-
Snieniach tadowania, uwzgledniajac poprzednio
opisane zmiany sprawnosci objetosciowej, w zato-
zeniu stalej temperatury mieszanki w przewodach
zasilajgcych. Jednakze stwierdzono, ze sprezarka
ogrzewa powietrze przechodzace przez nig w ta-
kim stosunku, jak przemiana politropiczna o wy-
kiadniku n = 1,6. Wynikajace stad temperatury
w przewodach zasilajgcych podane sg na rys. 5
przy zatozeniu, ze powietrze na wlocie do spre-
zarki posiada temperature 155°C oraz pomijajac
ciepto uzyskane lub stracone przez powietrze czy
mieszanke, na przestrzeni od wyjscia ze sprezarki
do kanatu wlotowego cylindra.

Wpityw temperatury powietrza na moc wyraza
sie znanym prawem, ze moc indykowana zmienia
sie odwrotnie proporcjonalnie do pierwiastka kwa-
dratowego z temperatury bezwzglednej. Na pod-
stawie tego prawa i temperatur z rys. 5 mozemy
poprawi¢ wykresy rys. 4 i otrzymac¢ indykowane
moce, ktérych mozemy sie spodziewacé przy da-
nych stopniach sprezania i cisnieniach tadowania
(rys. 6).

Rozpatrywalismy do tej pory moce indykowa-
ne, poniewaz obrot $Smiglta osiggamy za pomocg
mocy efektywnej, trzeba uwzgledni¢ obecnie tar-
cia i straty napedu sprezarki. Moc niezbedna do
napedu sprezarki zalezy od ilosci powietrza prze-
ptywajacego, od cisnienia tadowania zadanego

i od sprawnosci samej sprezarki. Straty tarcia
w silniku, z pominieciem strat na naped sprezarki,
moga by¢ uwazane jako niezalezne od stopnia
sprezania mimo prawdopodobienstwa, ze w wiek-
szosci silnikow istnieje pewien wzrost strat tarcia
ze wzrostem stopnia sprezania. Gdy straty tarcia
mierzone byly na jednocylindréwce znaleziono, ze
przy rozrzadzie takim, jaki uzywany jest na cy-
lindrach o duzej wydajnosci, istnieje pewien spa-
dek s$redniego cisnienia efektywnego strat tarcia
przy wzroscie cisnienia tadowania, wynoszacy
okoto 0,99 kg/cm2 dla 1 kg wzrostu cisnienia ta-
dowania, a pochodzacy od sity wywieranej na tlok
przez cisnienie tadowania podczas suwu zasysania.
Tworzy to pewne zmniejszenie mocy, ktore jest nie
do pogardzenia, przy rozpatrywaniu mocy pochta-
nianej przez sprezarke.

Przy okreslaniu catkowitych strat tarcia na
jeden cylinder, pokazanych na rys. 7, przyjeto, ze
przy stopniu sprezania silnika 6 : 1 straty tarcia
wyniosg 15% mocy indykowanej, przy cisnieniu
tadowania rownym cisnieniu atmosferycznemu.

Rowniez dla okreslenia mocy pochionietej
przez sprezarke zatozono, ze zapotrzebowanie po-
wietrza jest proporcjonalne do mocy indykowanej,
oraz ze sprawnos$c¢ sprezarki wynosi 65%. Znale-
ziono, ze catkowita sprawno$¢ mechaniczna silni-
ka dla danego zakresu stopni sprezania i cidnien
fadowania, pozostaje bardzo bliska 85%.

Rys. 8, pokazujacy moce efektywne, odpowia-
dajgce mocom indykowanym z rys. 6, zostat wy-
konany po uwzglednieniu catkowitych strat tarcia
silnika, pokazanych na rys. 7.

Nalezy podkresli¢ tutaj, ze kazde z rozpatry-
wanych cisnien tadowania winno by¢ otrzymywa-
ne za pomoca sprezarki obliczonej dla wytwarza-
nia tego cisnienia przy nominalnych obrotach sil-
nika.

Wptyw dotadowania i stopnia sprezania na
cisnienie w cylindrze jest pokazany na rys. 9, na
ktorym zostaly ujete w wykres cisnienia wybuchu,
obliczone przez profesora A. J. Meyera z uniwer-
sytetu w Kentucky (w zatozeniu mieszanki prawi-



Rys. 4. Moc indykowana w funkcji stopnia sprezania i ci-
$nienia tadowania przy temperaturze 15.5° C powietrza
otaczajacego

diowej powietrza i czystego oktanu; odpowiednie
cisnienia dla benzyny nie zawierajacej oktanu be-
da troche nizsze). Trzeba podkresli¢ szybki wzrost
tych cisnien ze wzrostem dotadowania i stopnia
sprezania. Mozna polaczy¢ te cisnienia wybuchu
z wykresami rys. 8 i otrzymac rys. 10. Wykres ten
podobny jest do' wykresu Molliera, lecz okresla
moc efektywna i cisnienie wybuchu w zaleznosci
od stopnia sprezania i cisnienia ftadowania dla na-
szego hipotetycznego cylindra.

Zastosowania praktyczne

Z powyzszych krzywych jasno wynika, ze da-
na moc jednostkowa mozna otrzymac¢ réznymi spo-
sobami. Na przyktad moc efektywna 132 KM z cy-
lindra moze by¢ otrzymana przy stopniu spreza-
nia 6:1 i 1219 mm. Hg. bezwzglednego cisnienia
tadowania, lub przy stopniu sprezania 10:1 i 940
mm. Hg. bezwzglednego cis$nienia tadowania, oczy-
wiscie o ile konstrukcja pozwoli na wzrost cisnie-
nia wybuchu z 73 atm. do 112 atm. przy paliwie
na ktérym cylinder ma pracowac.

Wydaje sie, ze graniczne maksymalne cisnie-
nie wybuchu dla okreslonej konstrukcji cylindra
i dla okreslonego paliwa jest doskonatg miarg je-
go dobroci. Okre$la ono wielko$¢ do jakiej moze

Bezwzgledne  dénienie facbnenia  mmHg

Rys. 5. Temperatura wylotowa ze sprezarki w funkcji ci-
S$nienia tadowania w zalozeniu temperatury powietrza ota-
czajacego 155° C.
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Rys. 6. Moc indykowana w zaleznos$ci od stopnia spreza-
nia i cisnienia tadowania z uwzglednieniem temperatury
wylotowej

by¢ podwyzszony stopienn sprezania, gdy chodzi o
uzyskanie niskiego zuzycia paliwa dla ptatowcéw
0 duzym zasiegu, oraz dopuszczalng wielkos¢ do-
tadowania, gdy potrzebne jest osiggniecie mozli-
wie najwiekszej mocy niezaleznie od zwiekszenia
zuzycia paliwa. A wiec, jako wstepny krok w roz-
woju danego cylindra, wydaje sie pozadane okre-
Slenie dopuszczalnego maksymalnego cisnienia wy-
buchu dla danego paliwa za pomoca przeprowa-
dzenia odpowiedniego cechowania na jednocylin-
dréwce. Cechowanie to moze by¢ przeprowadzone
przy jakimkolwiek odpowiednim stopniu sprezania
1 przy temperaturach powietrza zasysanego, zmie-
nianych w zaleznosci od cisnienia tadowania tak,
jak na rys. 5. Cisnienie wybuchu dla warunkow
cechowania mozna otrzymac¢, albo przez bezpo-
Sredni pomiar, albo- przez uzycie wykresu rys. 9.

Ponizej podane sg wyniki cechowania Kilku cy-
lindréw o duzej wydajnosci. Proby te zostaly zro-
bione przy dwodch stopniach sprezania na paliwach
lotniczych w zakresie od liczby oktanowej 87,
okreslonej za pomoca ,,Motor Method“ do izo-ok-
tanu z dodatkiem 1 cm3 czteroetylku otowiu. Przy
tym utrzymywana byta stata temperatura 93 —
99°C powietrza dolotowego.

Dla pomiaru maksymalnego cisnienia wybuchu
uzyto indykatora maksymalnego cisnienia typu
N.A.C.A. Indykator ten jest zmodyfikowanym za-
worem ptytkowym, odcigzonym, typu ., Farnboro*
niechtodzonym. Na rys. 11 mamy schemat tego
urzadzenia. Rys. 12 pokazuje umieszczenie zaworu
i urzadzen pomocniczych podczas proéby cechowa-
nia cylindra. Gdy postugujemy sie indykatorem,
dowolnie regulowane cisnienie jest dopuszczone do
zaworu i nastepnie obnizone do takiej wartosci, az
lampa neonowa zacznie btyska¢. Cisnienie to jest
odnotowane jako maksymalne cisnienie wybuchu
dla danych warunkéw. Woéwczas obnizamy cisnie-
nie znajdujace sie z drugiej strony zaworu, az do
tej chwili, édy lampa neonowa zacznie regularnie
btyszcze¢. To ostatnie cisnienie jest minimalnym
cisnieniem wybuchu. Réznica miedzy tymi cisnie-
niami przedstawia zmiennos¢ cisnienia wybuchu od
obiegu do obiegu. Cisnienie sprezania otrzymywa-
ne jest podczas biegu luzem przez odciecie dopty-
wu paliwa i krecenie silnika w tych samych wa-
runkach.



35 £
1676 g
*
30 -1524- ?/
1372 |
25
-1219 i
20 1067—
i
atmosfera N
/5 B

/0

Rys. 7. Straty tarcia (tarcie silnika i sprezarki)

Rys. 13 pokazuje nam takie cechowanie cylin-
dra przy stopniu sprezania 6:1, przy uzyciu jako
paliwa technicznego izooktanu. Zmiennos$¢ okreso-
wa cisnienia wybuchu jest rzedu 28 atm. Wartosci
obliczone lezg pomiedzy wartosciami maksymalny-
mi i minimalnymi, jak pokazano na rysunku. Moz-
na ustali¢ przyblizong regute (wazng co najmniej
w zakresie Srednich cisnienn indykowanych od 14
do 21 kg/cm2, ze minimalne cisnienie wybuchu
wynosi 3-krotng wielko$¢ Sredniego cisnienia indy-
kowanego, a maksymalne 4,5 do 5-krotng wielkos¢
Sredniego cisnienia indykowanego.

Indykator nie byt uzyty przy wyzszych stop-
niach sprezania i wyzszych dotadowaniach ze
wzgledu na istniejace trudnosci mechaniczne. Sre-
dnie wartosci mierzonych cisnien wybuchu maleig
w porownaniu do wartosci obliczonych, ze wzgledu
na zmnieiszong przedwczesnos$¢ zaptonu przy wyz-
szych dotadowaniach. Duza zmienno$¢ cisnienia
wybuchu od obiegu do obiegu jest zastanawiajaca.
Wydaje sie. ze ta zmiennos$¢ jest typowa dla obie-
gu Otto. Gdy bvily robione pomiary za pomocg in-
dykatora ..Farnboro", rozrzucenie punktéw w oko-
licy maximum cisnienia spowodowato, ze podej-
rzewano w tvm wine indykatora az do czasu, gdy
pomiary, wykonane w tych samvch warunkach cis-
nien i obrotdéw na silniku Diesla, wykazaty ciagta
linie wzdtuz catego obiegu.

Mozliwym wytlumaczeniem tego faktu morfg
hvé zmiany zachodzace w chwili zaptonu. F. B.
Silsbee wykazat, ze napiecie zaptonowe zmienia
sie proporcionalnie do gestosci tadunku w chwili
zaptonu. Zaleznos$¢ ta potwierdzita sie w naszym
laboratorium w warunkach wysokich temperatur
i cisnien z ktérymi mieliSmy do- czynienia. Gdy drut
elektrodowy posiada niskg emisie elektronows,
mozna przypisa¢ zmiany w napieciu zaptonowym
faktowi, ze zapton moze nastgpi¢ dopiero po zio-
nizowaniu szczeliny miedzy elektrodami, a wiec
dopiero w chwili, gdy pewien ion wpadnie do
szczeliny. Wvnikaiace stad réznice w napieciu, za-
ptonowym pochodzg z tegO. ze szczelina zostaje
zmnizow.ana w roznych punktach na linii spreza-
nia. Niektorzy wytworcy Swiec potrafili bardzo

Rys. 8. Moc efektywna

zmniejszy¢ te réznice przez zastosowanie elektrod
o0 duzej emisji elektronowej za pomoca ktérych
dazy sie do utrzymania szczeliny stale zjonizowa-
nej. Przy obrotach silnika stosowanych w naszych
doswiadczeniach op6znienie zaptonu o 0,001 se-
kundy wytworzy opéznienie o mniej wiecej 19°
ktore oczywiscie silnie zmniejszy cisnienie wy-
buchu.

Cechujac cylinder na najwyzsza jego wydaj-
no$¢ przy danym paliwie, wykreslamy zaleznos¢
Sredniego cisnienia indykowanego w zaleznosci od
bezwzglednego cisnienia tadowania przy statych
obrotach dla réznych stopni sprezania. Krzywa
mocy w zaleznosci od cisnienia tadowania jest li-
nig prosta, az do chwili, gdy graniczna moc zo-
stata osiggnieta; w tym punkcie krzywa zagina sie
ku dotowi i zwykle detonacja staje sie styszalna.
Takie cechowanie pokazane jest na rys. 14 przy
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Rys. 9. Cisnienia wybuchu obliczone



Rys. 10. Obliczone cisnienia wybuchu w zaleznosci od
ci$nienia tadowania, mocy efektywnej oraz stopnia sprezania

uzyciu paliwa lotniczego o liczbie oktanowej 87
(,Motor Method"), izooktanu oraz izooktanu z do-
datkiem 0,8 cm* czteroetylku otowiu. Stopien spre-
zania wynosit 6:1. Obliczone cisnienia wybuchu zo-
staty wskazane przy mocy granicznej przy dwoch
pierwszych paliwach, oraz przy maksymalnym cis-
nieniu tadowania, zastosowanym przy uzyciu izo-
oktanu z dodatkiem czteroetylku otowiu. Cylinder
chodzit bez zarzutu przy uzyciu tego paliwa przy
cis$nieniu bezwzglednym ‘ladowania wynoszacym
2134 mm. Hg. ktére byto najwyzszym cisnieniem
tadowania, mozliwym do otrzymania z danego
urzadzenia dotadowuigcego. Udowadnia to w inte-
resujacy sposob mozliwosci antydetonacyjne mie-
szanki izooktanu z czteroetylkiem otowiu.

Wptyw roznic konstrukcyjnych na wielkosé

mocy granicznej jest uwidoczniony na rys. 15. Ma-
my tu pordéwnanie tloka uze-
browanego z ttokiem nie posia-
dajacym denka uzebrowanego
od wewnetrznej strony, przy
uzyciu izooktanu jako paliwa.
Widzimy, ze zmiana @ taka
zmniejsza dopuszczalne cisnie-
nie wybuchu z 107 atm. do 91
atm. Szybkos¢ wzrostu mocy ze
wzrostem cisnienia ‘tadowania
jest takze troche mniejsza.
Chtodzenie 3$wiec, zaworow i
gltowic jest roéwniez waznym
czynnikiem przy otrzymywaniu
duzych dopuszczalnych cisnien
wybuchu.

Z rozpatrzenia rys 10 jasno
wynika, ze dla jakiegokolwiek
danego maksymalnego dopusz-

czalnego cisnienia wybuchu, Rys. 12,

Rys. 11. Schemat indykatora N.A.C.A. dla maksymalnych
cisnien

wieksza moc bedzie otrzymywana przy nizszych
stopniach sprezania. Na rys. 16 przeprowadzo-
no porownanie mocy granicznej przy stopniach
sprezania 6:1 i 8 :1 oraz przy uzyciu jako pali-
wa izooktanu z dodatkiem 1 om3 czteroetylku
otowiu. Z cisnien obliczonych wynika, ze dla
tego paliwa i tego cylindra, najwieksze dopusz-
czalne cisnienie wybuchu znajduje sie miedzy
115,5 i 119 atm. Mod graniczna jest o 33% wiek-
sza przy stopniu sprezania 6:1, niz przy stopniu
sprezania 8 : 1

Jak wynika z rys. 5 uzycie wysokich cisnien
tadowania powoduje wysokie temperatury doloto-
we. Zastosowanie chtodzenia mieszanki pO wyjsciu
ze sprezarki jest wiec pozadane z dwodch wzgle-
dow. Po pierwszeze wzgledu na jego wplyw na
moc przy danymcisnieniu tadowania; po drugie
ze wzgledu na jego wptyw na moc graniczng. Za-
stosowalisSmy metode, zaproponowang przez Od-
dziat Materiatlowy, dla okreslenia najwyzszej po-
zadanej temperatury w przewodach dla danego pa-
liwa i danej konstrukcji cylindra.Polega ona na
tym, ze utrzymuje sie stale zadang

Indykator cisnienia maksymalnego N.A.C.A. na silniku

mocindyl
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Rys. 13. Cisnienia w cylindrze w zaleznosci od cisnienia
tadowania. Stopien sprezania 6:1. Paliwo: techniczny izo-
oktan, temp. pow. 95° C.

ng, zuzycie paliwa, oraz obroty, a zmienia sie stop-
niowo temperature w przewodach zasilajgcych.
Przy pewnej temperaturze krzywa zaleznosci nie-
zbednego cis$nienia tadowania w zaleznosci od tem-
peratury wykaze ostre zatamanie ku gorze, jak na
rys. 17. iNa tym rysunku mamy pokazane wyniki
takiego badania przy uzyciu paliwa lotniczego o
liczbie oktanowej 87, przy stopniu sprezania 6:1
oraz przy zuzyciu 204 gr. na 1 KM indykowanego
i godzine. Zatamanie krzywej przy temperaturze
95° C wskazuje, ze nie byloby ekonomicznym pra-
cowa¢ w tych warunkach przy wyzszych tempera-
turach w przewodach, pochodzacych od wiekszych
ci$nien tadowania, zadanych od sprezarki.

Przemyslenie powyzszych rozwazan termicznych
nad otrzymaniem duzych wydajnosci prowadzi do
wniosku, ze trzeba gteboko rozwazy¢ szczegoty
konstrukcyjne silnika zanim bedzie mozna catko-
wicie zuzytkowac tak wysokie cisnienie w cylin-
drze, jak powyzej wskazane, aby moéc skorzystac
z wynikajacych mocy i oszczednosci w zuzyciu pa-
liwa.

Rozwazania mechaniczne

Mogto zwrdci¢ uwage, ze w poprzednich rozwa-
zaniach nie byly brane wcale pod uwage obroty
silnika. Musimy wiec obecnie zbada¢ wydajnos¢
jako funkcje mocy z jednostki litrazu, a nie tylko
jako funkcje Sredniego cisnienia efektywnego.
W ten sposdb wprowadzamy wspotczynnik szyb-
kosci.

Analiza dostepnych danych konstrukcyjnych
wskazuje, ze z matymi wyjgtkami, silnik skonstru-
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Rys. 14. Badanie maksymalnej wydajnosci — w zaleznos-
ci od paliwa. Stopien sprezania 6:1; temperatura w prze-

wodach zasilajacych 93 — 99° C.

owany przy wezieciu pod uwage duzego Sredniego
cisnienia efektywnego, nie bedze trudniejszy do
skonstruowania, jezeli obroty jego zostang pod-
wyzszone powyzej S$rednich wartosci dotychczas
stosowanych. Staje sie niezbednym jednakze, taki
wybor ilosci obrotéw, aby obcigzenia byly zawsze
zréwnowazone. Mozna wykazaé, ze Srednie cisSnie-
nie efektywne i maksymalne cisnienia, okreslajg
wielkosci i ksztatt wiekszej ilosci poszczegdlnych
czesci silnika i ze jednoczesne zwiekszenie ilosci
obrotéw i Sredniego cisniena indykowanego da nam
coraz wieksze wydajnosci jednostkowe bez powaz-
nego zwiekszenia ciezaru, lub innych komplikacji.

Poza tym bardzo szcze$liwy zbieg okolicznosci
pomaga konstruktorowi. W celu nie zniszczenia sil-
nika podczas lotu nurkowego, zostat wprowadzo-
ny dla bezpieczenstwa wspotczynnik nadobrotéw,
ktory wchodzi do biezacych specyfikacji odbior-
czych. Stad niezbedne byto konstruowanie silnika
tak, zeby mogt on chodzi¢ bez szkody na obrotach
wyzszych 0120 — 30% od normalnych, podczas
krotkich okresow. Wprowadzenie niektorych urza-
dzen regulacyjnych, jak na przyktad smigta o sta-
tych obrotach, zmienity obecnie te warunki tak, ze
przyszte silniki beda mogty bardziej zblizy¢ swoje
obroty nominalne do obrotéw maksymalnych. Tak
wiec jest prawie pewne, ze obroty niezbedne dla
startu i dla dziatania w niebezpieczenstwie beda
najwyzszymi obrotami na ktorych silnik bedzie
musiat chodzic.

Przedstawienie danych konstrukcyjnych nie
miesci sie w zakresie tego artykutu, lecz dla wy-
prowadzenia logicznych wnioskow, kilka z gtow-
nych czesci sktadowych silnika i ich specjalna za-
leznos¢ konstrukcyjna od obrotéw i cisnien, beda
ponizej przedyskutowane.



Rys. 15. Moc graniozma w zaleznosci od szczegétéw kon-
strukcyjnych. Stop. sprezania 6:1, paliwo: izooktan.

Zespot: Cylinder — gtowica

Glowica zawierajaca przestrzen spalania jest
oczywiscie konstruowana jedynie z punktu widze-
nia temperatur i cisnien maksymalnych i nie wcho-
dzg tu w gre zadne wptywy dynamiczne. Tuleja
cylindra, chociaz poczatkowo budowana jako czes¢
pracujaca na rozcigganie, moze potrzebowac pe-
wnego zbadania ze wzgledu na zwiekszone boczne
naciski wskutek zwiekszonych obrotéw. Jednak-
ze, jezeli konstruktor brat pod uwage wysokie
Srednie cisnienie, to jest do przewidzenia, ze kwe-
stia ilosci obrotéw nie bedzie czynnikiem decydu-

jacym.

Pewne zagadnienia powstaja przy konstrukcji
tloka. Mozna uwazaé, ze jezeli pewien typ tloka
zostanie opracowany dla duzych cisnien i ciezkich
warunkéw termicznych, z uwzglednieniem odpo-
wiedniej sztywnosci przy wysokich temperatu-
rach, to wystarczy on napewno dla pokonania wy-
sokich naprezen dynamicznych.

Rozrzqgd

Rozrzad jest jedna z niewielu czesci silnika,
gdzie duze ilosci obrotéw powiekszajg obciazenia
wynikte z duzych cisnien gazowych. Prawda wiec
jest, ze mechanizm rozrzadu tworzy powazng
przeszkode dla zastosowania bardzo duzych ilos-
ci obrotéw.

Zespot kot zebatych, niezbednych dla napedu
mechanizmu kutakowego nie bedzie sie réznit dla
silnika o duzych obrotach, posiadajacego watki
kutakowe umieszczone na gtowicach. Zato urza-
dzenie posiadajgce popychacze wprowadzi pewne
ograniczenia przy wiekszych obrotach.

Rys. 16. Moc graniczna w zaleznos$ci od stopnia spreza-
nia — paliwo: izooktan z dodatkiem 1 cm3 czteroetylku
otowiu

Wazny rowniez jest fakt, ze jezeli zawory zo-
staty przystosowane do dziatania w wysokich tem-
peraturach, to bedg one z nadmiarem przystoso-
wane do duzych obrotéw. Zawor drazony ze
wzgledu na temperatury, jest sztywny i moze
znie$¢ najbardziej ostre przyspieszenia i dodatko-
we naprezenia spowodowane przez ugiecia w roz-
rzadzie przy duzych obrotach. Gniazda zaworo-
we oraz materiaty stosowane na przylgnie zawo-
rowe, ktore zostaly wytworzone dla dziatania
w wysokich temperaturach, zachowuja sie pierw-
szorzednie przy duzych szybkosciach. Trzonek
o duzej S$rednicy ze wzgledu na odprowadzanie
ciepta, tworzy doskonate prowadzenie zaworu
przy duzych szybkosciach. L5oczny nacisk dzwi-
gienki zwiekszony przez zastosowanie silniejszych
sprezyn, niezbednych przy duzych obrotach, jest
rowniez lepiej przenoszony przez gruby trzonek
zaworu. Konstruktor moze takze zwiekszy¢ nie-
zawodnos$¢ dziatania przez zastosowanie petnego
smarowania rozrzadu. Dalszym krokiem bytoby
zastosowanie kutakéw o niesymetrycznych profi-
lach, rzecz na ktdérg zwrdécono dotychczas bardzo
mato uwagi.

Korbowody

Wielkos$¢ przekroju korbowodu jest okreslona
jedynie przez sity gazowe dziatajgce wybaczaja-
co. A wiec zwiekszenie maksymalnego lub Sred-
niego cisnienia pozwala automatycznie na zwiek-
szenie obrotéw, gdyz naprezenia rozrywajgce nie
sg czynnikiem decydujgcym o konstrukcji. teb
korbowy wymaga jednak pewnych zmian przy
zwiekszonych obrotach, gléwnie ze wzgledu na
giecie pokrywy i Srub.



Ltozyska

W silnikach wybuchowych o normalnym ukia-
dzie korbowym, zaréwno korbowody jak i tozy-
ska zaleza wytacznie od sit gazowych. Jezeli wiec
tozyska przeniosg zadawalajgco obcigzenia sitami
gazowymi, to tym samym wystarczg one dla zwiek-
szenia mocy silnika przez powiekszenie ilosci
obrotow.

Dla unaocznienia tego faktu zanalizujemy
obcigzenia tozysk dwoéch hipotetycznych silnikow.
Na rys. 18 (A) mamy podany wykres obcigzen
gtdwnego tozyska pewnego silnika o $rednim cis-
nieniu efektywnym 10,5 kg/cm2 i o ilosci 2000
obr/min. Nastepny wykres rys. 18 (B) wykazuje
nam wynik podwyzszenia Sredniego cisnienia
indykowanego do 17,5 kg/cm2 Wedtug wszelkie-
go prawdopodobienstwa konstrukcja tozyska mu-
si by¢ zmieniona, aby mogto ono przenies¢ te sil-
nie zwiekszone obcigzenie. Ten drugi silnik jed-
nakze moze mie¢ podwyzszone obroty do 3000
obr/min przy tym samym S$rednim cisnieniu efek-
tywnym. Obcigzenia maksymalne zmniejszaja sie
wowczas jak to jest wskazane na rys. 18 (C).
Srednie obcigzenie jest oczywiscie wyzsze, wiado-
mo jednak, ze dziatanie tozysk bedzie lepsze, niz
z obcigzeniem jak na rys. 18 (B), ze wzgledu na
zmniejszenie rozpietosci skrajnych obcigzen.

Podobna zaleznos$¢, jak wykazana dla gtow-
nych tozysk, jest réwniez prawdziwa dla pane-
wek korbowodowych.

Pewne jest, ze inne t{ozyska znajdujgce sie
w silniku nigdy nie wymagaja takich ograniczen,
zeby ich wielkos¢ stata sie krytyczng. Wiadomo
rowniez, ze wiekszos¢ tozysk w silniku, jak te
ktére tozyskujg napedy pomp, akcesoni i spreza-
rek, majg obroty Scisle okre$lone i niezalezne od
obrotéw nominalnych silnika.

Rys. 17. Cisnienie tadowania w zaleznosci od temperatu-
ry powietrza dla statej mocy. Paliwo: 87 oktanowe, zuzy-
cie 204 gr/KM goclz.

Wat wykorbiony i karier

Poza rozwazaniami nad rezonansem drgan
skretnych i gietnych w zespole wat wykorbiony—
karter, grupa ta jest wylacznie okreslona przez
ci$nienia gazow, z wyjatkiem zamocowan cylin-
dra, ktére oczywiscie, sg zalezne tylko od cisnie-
nia maksymalnego.

Z rozwazania zagadnienia drgan wynika, ze
kazda poszczegoélna konstrukcja winna byc¢ zba-
dana indywidualnie. Silnik o wiekszej liczbie obro-
tow bedzie posiadat drgania karteru wzbudzane

A
Pl - 105 |gcm2
7?2 =2000 obr/min

B
Pi =175 kgcm?2
77 =2000 obr/min

C
pl =/75 kgecm 2
n - 3000 obr/min

Rys. 18. Obcigzenie tozysk w zaleznosci od $redniego
ciSnienia indykowanego oraz ilosci obrotow

przez nizsze harmoniczne sit wzbudzajacych, kto6-
re oczywiscie beda posiadaty wieksze amplitudy.
Wat takiego silnika bedzie pracowat w sasiedz-
twie wyzszych rzedéw drgan wiasnych, lecz thu-
mienie bedzie odpowiednio wieksze. Drgania te
beda powodowane tylko przez wyzsze harmonicz-
ne wzbudzania, a poniewaz te ostatnie sg 0 ma-
tej amplitudzie, zadanie staje sie tym tatwiejsze.

Naped sprezarki

Znamienne jest, ze w silniku o duzej liczbie
obrotéw mozna przy stosunkowo niewielkiej prze-
ktadni, otrzymaé¢ duze szybkosci obwodowe wir-
nika, niezbedne dla otrzymania odpowiedniego
cisnienia dolotowego, niezbednego dla otrzymania
duzego s$redniego cisnienia efektywnego. W ten
spos6b zagadnienie zmniejszenia uderzen oraz
konstrukcji kot zebatych staje sie znacznie upro-
szczone.

Napedy akcesorii

Dazenie w konstrukcji akcesorii jest skierowa-
ne ku duzym ilosciom obrotéw, a wiec tak jak
i w przypadku napedu sprezarki, czym wyzsza
jest liczba obrotéw watu wykorbionego, tym
mniejsza przekiadnia jest potrzebna.

Reduktor

W konstrukcji tej jednostki, zwiekszenie obro-
tow silnika o duzym s$rednim cisnieniu efektyw-
nym zdecydowanie prowadzi do zwiekszenia wiel-
kosci i ciezaru, przynajmniej przy rodzajach re-
duktoréw obecnie uzywanych. Poniewaz istnieje
zdecydowane dazenie do niskich ilosci obrotéw
Smigiet, mozliwe, ze w niedalekiej przysztosci zo-
baczymy rodzaje reduktoréw zupetnie réznych od
obecnych, umozliwiajgce stosowanie wiekszych
przektadni.

Zakonczenie

Przy koncu rozwazan nalezy zwréci¢ uwage na
fakt, ze niedawne, ogromne postepy w paliwach
dla silnikébw o zaptonie iskrowym, umozliwity
otrzymanie wydajnosci jednostkowych i oszczed-
nosci na zuzyciu, ktérych do tej pory konstruk-
tor nie moégt nalezycie wyzyskaé. Cel tego arty-
kutu bedzie osiggniety, jezeli spowoduje on po-
wstanie rozwigzan, pozwalajgcych na stosowanie
takich paliw.



Jednym z tych rozwigzan jest kwestia ulep-
szenia techniki pomiaru cisnien. Mozna oczeki-
waé, ze brak takiej techniki moze spowodowac
powazne uszkodzenia cylindra i wytworzy¢ mie-
dzy konstruktorami silnikéw ,,psychoze maksy-
malnych cisnien®.

Rozwdj ,»pochtaniaczy” cisnienia (dla rozroz-
nienia od ,pochtaniaczy”“ detonacji) musi by¢ da®
lej prowadzony. Pochtaniacze te muszg by¢ tak
samo skuteczne, jak woda, lecz nie potrzebujace
osobnego urzadzenia wtryskowego. Okresowe
zmiany cisnienia maksymalnego winny by¢ zredu-
kowane. Proponujemy tutaj jako srodek do osiag-
niecia tego celu zbadanie czasu zaptonu ze Swie-
cami posiadajagcymi elektrody o réznych stop-
niach promieniowania elektronowego. Nasuwa sie

POMIAR SZYBKOSCI

mys$l, ze ze wzrostem S$redniego cisnienia efektyw-
nego, umozliwionego przez zaproponowane pali-
wa, koniecznym bedzie wzrost ilosci obrotéw sil-
nika, oraz ze zagadnienie umozliwienia nadzwy-
czaj wysokich wydajnosci jednostkowych stanie
sie tatwiejsze, o ile zgodzimy sie na silnik o wy-
sokich »obrotach i o sile odpowiednio zwrécimy
uwage na sposob w jaki zostang obcigzone przez
cis$nienia i szybkosci poszczegdlne czesci silnika.

Przygotowujac ten artykut korzystaliSmy z do-
Swiadczenia uzyskanego podczas prac zrobionych
dla Lotnictwa Armii Stanéw Zjednoczonych
i z wdziecznoscig podkreslamy pomoc Dziatu Ma-
teriatowego, oraz zezwolenie na publikacje tych
rozwazan.

SAMOLOTU

Dr. Inz. JOZEF PAWLIKOWSKI

(Vol.

Streszczenie artykutéw: A. E. Woodwarta z Nr. 98
IX) Aircraft Eingkieerimg z kwietnia 1937 i H. Da-

auielziga z iNr. 6 (Bd. XIV) Luftfahrtfors-chiHig z czerwca
1937. Krotki wyciag z pierwszego artykutu byt wydrukowa-
ny w Nr. 5 (Bd. 1IV) Luftwissen z maja b. r.

Przy kazdym nowym prototypie samolotu za-
daje sie zwykle pytanie: ,Jaka jest najwieksza
rzeczywista szybkos¢ danego samolotu“, ktére
nasuwa sie nieodparcie przy kazdym nowym pro-
totypie, zostaje zwykle bez prawdziwej odpowie-
dzi. Pomijajac juz zbytni optymizm oceny kon-
struktora lub wiasciciela samolotu, wpitywa na
to proces przeprowadzenia pomiaru szybkosci,
ktora moze byC¢ okreslona tylko catym szeregiem
bardzo starannych i skomplikowanych badan,
przekraczajacych zwykle mozliwosci wytworni.
Artykut niniejszy ma na celu wykazanie btedoéw,
zwigzanych z normalnymi pomiarami szybkosci
oraz podanie kilku sposobéw przeprowadzenia
tych pomiaréw z dostateczng dokitadnoscia.

Jak wiadomo, istnieje wiele sposobéw mierze-
nia szybkosci samolotu (caty czas jest tu oczywis-
cie mowa o0 mierzeniu szybkosci samolotu wzgle-
dem powietrza t. j. t. zw. szybkosci technicznej*)
samolotu) przy pomocy szybkosciomierzy, zaopa-
trzonych w rurki aerodynamiczne, szybkosciomie-
rzy ptytkowych, wiatraczkowych, cieplnych itp.
Najbardziej rozpowszechniong metoda jest wyko-
nywanie pomiaru przy uzyciu szybkosciomierzy
z rurkami Pitol.

Metoda ta jest ogdélnie znana: przy pomocy
rurki Pitot otrzymuje sie w odbiorniku, zbudowa-
nym jako manometr, po jednej stronie przepony
membranowej cisnienie catkowite

p-f 1/2 pi;2,
po drugiej zas cisnienie statyczne p. Sita dziataja-
ca na przepone bedzie wiec w ten sposéb réwnacé
sie
1/2 pu?2

*) Terminu ,szybkos$¢ tecbinliczfna“ uzywa autor dla ozna-
czenia szybkosci samolotu wzigledem powietrza; po raz
pierwszy wprowadzony w ksigzce ,Lotnicze przyrzady po-
ktadowe* 1936 r.

gdzie p gestos¢ powietrza, zas v poszukiwana
szybkos$¢ samolotu. Chcgc otrzymac te wielkos¢ te-
oretycznie nalezy tylko zna¢ gestos¢ powietrza
i zmiany tej wielkosci w zaleznosci od tempera-
tury i wysokosci.

Pierwsze teoretyczne zastrzezenie co do pra-
widtowosci tej metody powstaje przy szybkos-
ciach powyzej 320 km/godz., gdyz wtedy nalezy
juz uwzgledni¢ poprawke, zalezng od szybkosci
dzwieku.

Ro6znica pomiedzy cisnieniem  catkowitym
a statycznym nie roéwna sie bowiem Scisle

1/29v?2

lecz moze by¢ wyrazona, jak to ustalono doswiad-
czalnie, nastepujgcym wzorem:

12 v2-n Fua -vaaz
gdzie a wyraza szybko$¢ dzwieku w powietrzu.
Poprawka ta jest juz czeSciowo uwzgledniana
przy skalowaniu wszystkich najnowszych typow
szybkosciomierzy.

Sprawe utrudnia tylko to, iz szybkos$¢ dzwie-
ku, a tym samym i wielkos¢ poprawki, zmienia
sie w zaleznosci od temperatury. P.S.P. Osborn
opracowal nomogramy dla poprawiania (lub usu-
wania) tego btedu, ktéry mozemy nazwac ,bite-
dem zgeszczenia powietrza“. Nomogramy te prze-
liczone na system metryczny podane sg na rys. 1

Niezaleznie od powyzszego btedu pomiaru,
mechanizm szybkosciomierza, a wi#asciwie jego
membrama, powoduje niescistos¢, ktéra moze byé
nazwana ,btedem mechanicznym*. Zalezy on od
wykonania membrany (jej histerezy), tempera-
tury, w ktérej sie pomiar odbywa oraz od drgan,
a tym samym i od szybkosci samolotu. Odtworze-
nie tego btedu w warunkach laboratoryjnych jest
z tego powodu prawie ze niemozliwe. W Anglii,
przy pomocy pomiaréw szybkosci na bazie usta-
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Rys 1

lono dla ,btedu mechanicznego“ nastepujace gra
nice:

Granice biedu Szybkosci samolotu

+ 3 km/godz. 60 — 360 km/godz.
+ 5 360 — 500
+ 8 500 — 750

Trzecim btedem pomiaru jest ,btad ustawie-
nia“ rurki Pitot. Jest on zalezny od profilu skrzy-
det, ich ukiadu, typu rurki, sposobu jej zamoco-
wania i kata nachylenia; poza tym, dla danego
typu samolotu i wybranego na nim miejsca dla
rurki, ,blad ustawienia“ zalezy od szybkosci sa-
molotu.

Krzywe ,btedu ustawienia“ moga by¢ rowniez
okreslone przy pomocy szeregu pomiarow szyb-
koéci na bazie.

Krzywe ,btedu ustawienia“ musza by¢ okres-
lane dla kazdego samolotu przy pierwszych na-
miarach jego wyczynow. Najlepsze miejsce dla
ustawienia rurki na samolocie okresla sie zwykle
przy przedmuchiwaniu modelu samolotu w tune-
lu aerodynamicznym. W ten sposéb np. stwier-
dzono, ze dla jednoptatéw ,bitad ustawienia“ nie
bedzie przekraczat 5% o ile rurka aerodynamicz-
na bedzie wysunieta przed skrzydiem samolotu
0 0,4 dtugosci cieciwy tuku tego skrzydta.

.Btad ustawienia“ moze by¢ zmniejszony do
zera w wypadku zawieszenia czesci rurki, przej-
mujacej cisnienie statyczne (sondy powietrznej)

w dostatecznej odlegtosci od samolotu. Czes¢ rur-
ki, przejmujacej cisnienie catkowite, moze pozo-
sta¢ na samolocie pod warunkiem, ze rurka ta be-
dzie ustawiona réwnolegle do strumienia powie-
trza, wywotanego ruchem samolotu.

W zwigzku z powyzszym w lotnictwie angiel-
skim juz w 1922 roku wprowadzona byto do po-
miarow sonda powietrzna (konstrukcji H.S. Sie-
vensa) zawieszona na lince o diugosci okoto 20 m.
Wyniki jej pomiaréw uznawano w przeciggu 15 lat
za dobre pod warunkiem absolutnej szczelnosci
przewodow powietrznych, gdyz oczywiscie naj*
mniejsza ich nieszczelno$¢ catkowicie wypaczata
pomiary.

Dopiero ostatnie doswiadczenia P. A. Hustina
wykazaty, ze ten sposdb mierzenia szybkosci
ogranicza sie do szybkosci samolotu réwnej 240
km/godz.; poza tym spostrzezono, ze drga-
nia sondy przy szybkosciach powyzej 300 km/godz.
moga nawet stanowi¢ niebezpieczenstwo dla sa-
molotu.

Wyniki tych doswiadczern zmusity lotnictwo
angielskie do szukania nowych metod pomia-
row. Jedng z takich nowych metod byto zastoso*
wanie logéw wiatraczkowych, majacych w stosun-
ku do szybkosciomierzy cisnieniowych te zalete,
ze jak wiadomo, ich wyniki pomiaréw szybkosci nie
wymagaja wprowadzania poprawek na zmiane ge-
stosci powietrza.

W pierwszym logu uzywanym przez dtuzszy
czas w lotnictwie angielskim, przekazywanie obro-
tow wiatraczka na samolot, gdzie byt umieszczo-
ny licznik Veedera, odbvwato sie za pomocg im-
pulséw elektrycznych. Szybkosciomierz tego ro-
dzaju mogt by¢ uzywany dla szybkosci nie prze-
kraczajgcych 400 km/godz.

Dla mierzenia szybkosci wiekszych, byt ostat-
nio stosowany nowy log réwniez wiatraczkowy
7 HBHTT>/NVM przekaznikiem obro‘~w. Przv za-
wieszeniu tego logu zwrdcono szczegdlng uwage na
mozliwe zmniejszenie przekroju kabla, na ktérym
ten przyrzad miat by¢ zawieszony na samolocie.



Rys. 3.

Kabel byt wykonany w ten sposob, iz linka nosna
odgrywata tu role jednego przewodu. W rezultacie
Srednica kabla nie przekroczyta 2,16 mm, podczas
gdy S$rednica kabla przy pierwszym logu wyno-
sita 3,5 mm. Nalezy doda¢, iz ciezar drugiego logu
wynosit juz 6 kg podczas gdv ciezar pierwszego
logu rownat sie tylko 2,5 kg. Zwiekszenie ciezaru
logu wywotane byto checig osiggniecia wiekszego
zwisu logu. Maksimum obrotéw logu wynosito
(jJak zreszlag i w pierwszym wypadku) 12000
obr/min. Log ten mogt by¢ uzywany do mierzenia
szybkosci nie przekraczajacych 650 km/godz.

Oba logi byty skalowane w tunelu aerodyna-
micznym.

Jak juz wspominatem poza mierzeniem szyb-
kosci przy pomocy przyrzadéw na samolocie, w
Anglii stosowana jest rowniez metoda pomiarow
na bazie, o czym juz byto wyzej wzmiankowane.
Metoda ta wymaga przede wszystkim nader wy-
trawnych pilotéw, umiejgacych jednoczes$nie utrzy-
macé statos¢ obrotdéw silnika, kierunek wysokosci
i wszystkie inne warunki konieczne dla prawidto-
wosci pomiaru.

Wielkie trudnosci techniczne nasuwa nastepnie
sprawa eliminacji skladowej szybkosci wiatru.
Najtatwiej mierzy sie kierunek i szybkos$¢ wiatru
o ile jest mozliwe zastosowanie na bazie lotu przy-
ziemnego (lot na wysokosci 15 — 30 m.) gdyz wte-
dy mozna bezposrednio uzy¢ wiatromierzy i wia-
trowskazy meteorologiczne.

Na jednej ;z baz lotniczych Anglii podczas po-
miaréw szybkosci, na tej samej wysokosci, co ba-

dany samolot, leciat podczas catego pomiaru dru~
gi samolot. Pilot prowadzacy samolot pomocniczy
wypuszczat co pewien okres czasu kigb dymu. Kie-
by te obserwowane byly na matéwkach aparatow
fotograficznych, ustawionych niedaleko bazy. Od-
powiednie wykresy tych matéwek umozliwity usta*
lenie kierunku i szybkosci wiatru na wysokosci lo-
tu badanego pod wzgledem szybkosci samolotu. Na
rys. 2 podane sg bardzo ciekawe krzywe charakte-
ryzujace wiatr podczas jednego z takich pomiarow
szybkosci samolotu na bazie.

Same pomiary czasu przelotu samolotu na ba-
zie wykonywane sg przy pomocy instalacji zega-
row czasowych synchronizowanych przy pomocy
radio lub telefonu albo za pomocag fotografii. Do-
kitadnos¢ tych pomiaréw moze by¢ doprowadzona
do 1 km/godz przy szybkosciach rzedu 500 km/godz.

Na rys. 3 podane sa wykresy ,btedu ustawie-
nia“ rurki Pitot w zaleznosci od szybkosci samo-
lotu, otrzymane przy pomocy pomiaréw szybkosci
ramolotu na bazie.

Sprawa sond dla wielkich szybkosci jest row-
niez bardzo aktualng w lotnictwie niemieckim.
Sondy dotychczas stosowane, o wadze 2,4 kg po-
wodujg podobnie jak i sondy angielskie drgania
niebezpieczne dla samolotu do ktdérego byly za*
wi.eszone.

Obecnie dla wiekszych szybkosci frzedu 400
km/godz.) stosuje sie sondy o ciezarze 6,5 kg t j.
mniej wiecej tyle samo ile wazy nowy log angiel-
ski. Sonda taka jest zawieszona na lince diugosci
24 ra, co daje w stosunku do samolotu zwis réowny
okoto 6 m.

Nalezy zaznaczy¢ ze dalsze wydtuzanie linki
tylko nieznacznie wptywa na powiekszenie zwisu.
Ustalono, ze wydtuzenie linki o przeszto 100% da-
to powiekszenie zwisu zaledwie o 20 %.

Srednica linki z przewodem statycznym wyno-
si w sondzie drugiej 7 mm. Daje to oczywiscie dosc
znaczny dodatkowy opoér, ktory musi by¢ ujety w
poprawkach przy mierzeniu szybkosci samolotu
wedlug nastepujacego, ustalonego na mocy do-
Swiadczenn wzoru:

3
v’ -
v Vi
gdzie v szybkos$¢ samolotu z sonda, v szybkos$¢ sa-

molotu bez sondy, ¢ opdr samolotu z sonda, ¢ opor
samolotu bez sondy.

ZIJAZD N.A.C.A. W LANGLEY FIELD

ALEKSANDER KLEMIN

Z oryginalu ip t ,The Langley Field Conference" Air*

craft Engineering. July 1937, str. i9'l — 193 przethimacizyl

inz

Sprawozdanie z wazniejszych doswiadczen, po-
kazanych na dorocznym Zjezdzie N. A. C. A. (Na-
tional Advisory Committee for Aeronautics — Na-
rodowy Komitet Doradczy Lotnictwa).

W tym roku zgtoszenia na Zjazd N. A. C, A.
w Langley Field byty tak liczne, ze musiano po-

S. Danielewioz.

dzieli¢ uczestnikéw na dwie grupy, a pokazy od-
by¢ w dwbéch etapach z jednodniowa przerwa.
Tak liczny udziat w Zjezdzie przedstawicieli prze-
mystu, uniwersytetéw i instytucji panstwowych
wybitnie swiadczy o ogélnym rozwoju lotnictwa
amerykanskiego. Oprocz przedstawienia w zary-
sie wynikéw powaznych prac naukowych. Korni-



Rys.. 1.

tet zademonstrowat widzom dwa nowe i catkiem
oryginalne urzadzenia doswiadczalne w postaci
aerodynamicznego tunelu z modelem swobodnie
latajagcym oraz tunelu do badan nagtych porywow
wiatru. Przedstawiony uczestnikom materiat by,
jak zwykle, tak obfity, ze brak miejsca w niniej-
szym artykule pozwala jedynie na sprawozdanie
jak najbardziej zwiezte.

Aerodynamiczny tunel z modelem
swobodnie latajgcym

Doswiadczenie, uzyskane przy badaniu swo-
bodnego korkociggu w spec-jalnie do tego przezna-
czonym pionowym tunelu aerodynamicznym (kto-
rego prototyp znajduje sie w Farnborough), do-
prowadzito do wnioskéw tak korzystnych, ze za-
sade pomiaréw z modelem swobodnie latajgcym
zastosowano rowniez do badan statecznosci
i zwrotnosci w normalnym potozeniu samolotu.
Cata ta stosunkowo nowa dziedzina techniki zo-
stata urzeczywistniona w matym obracalnym tu-
nelu, przedstawionym na fotografii (rys. 1). Do
tego matego, krotkiego tunelu o konstrukcji przy-
pominajacej raczej tunel niewykorniczony, powie-
trze przedostaje sie przez siatke o drobnych ocz-
kach i zostaje stamtad wyssane za pomocg wen-
tylatora normalnego typu. Otrzymany w tak pro-
sty spos6b prad powietrza widocznie w zupeino-
Sci wystarcza. Tunel zawieszono ponad przestrze-
nig doswiadczalng, ustawione za$ pionowo koto
slimakowe i napedzana silnikiem elektrycznym
slimacznica pozwalajg na obracanie catego urza-
dzenia doswiadczalnego o dowolny kat. Doswiad-
czenie polega na tym, ze model wykonuje lot $liz-
gowy w nachylonym do gory pradzie powietrza
+ak, by pozostawat prawie w Srodku tunelu lub
blisko niego; przy tym ciezar modelu odpowied-
nio dostosowano do powierzchni nosnej ptatow.
Na samym spodzie tunelu znajduje sie ptyta stu-
zaca do ladowania, na ktorej ustawia sie model;
unosi sie on stopniowo w miare powiekszenia sie

szybkosci strumienia  powie-
trza. Powierzchnie iste-réw uru-
chamiane sg za pomocg matych
elelktromaigneisow, umieszezo-
nych wewnatrz modelu, dzieki
czemu model moze istotnie by¢
,,oblatywany*“ przez Kkierujgce-
go doswiadczeniem. Szybkie o-
bracanie catego tunelu w jed-
nym lub drugim kierunku umo-
zliwia upozorowanie porywi-
stych wiatréw lub wahan. U-
rzadzenie fotograficzne reje-
struje wahania modelu i w 0go6-
le wszelkie jego ruchy. Okazu-
je sie, iz w opisany sposob mo-
zna szybko ustali¢ jakos¢ ta-
kich, charakterystycznych cech
samolotu, jak: potozenie steru
wysokosciowego ,konieczne dla
utrzymania rownowagi, okresy
i ttumienie wahan, statecznos$é
statyczng wzgledem dowolnej
osi, ruch modelu wskutek wy-
chylania steréw i t. d.

Tunel dla badania modeli w locie swobodnym
nie moze, oczywiscie, usuna¢ na plan dalszy bar-
dziej uciazliwych metod badan statycznych i ana-
lizy matematycznej, zapewne jednak jest on po-
zyteczny. Niedawno na przykiad, dyskutowano
w Stanach Zjednoczonych na temat, czy na pod-
stawie dotychczasowych badan pozadane sag lotki
z momentem przeoiwwirazowym; doswiadczenia,
przeprowadzone w nowym tunelu wykazaty, ze
lotki takie nie sg odpowiednie. Innym ciekawym
acz pobocznie otrzymanym wynikiem jest wyka-
zanie faktu, ze okresy i czas ttumienia wahan po-
przecznych pozostajg jednakowe niezaleznie od
tego, czy wahania te wywotane zostaty przez
boczny zeslizg, przez manewrowanie sterem Kie-
runkowym lub przez manewrowanie lotkami. Za-
sadniczo podczas badarn wahann poprzecznych
w locie rzeczywistym wywotuje sie wszystkie trzy
rodzaje zaburzen niezaleznie jedno od drugiego.
Wynikatoby wiec z tego, ze w ramach badan, ae-
rodynamicznych ruchy poprzeczne moga by¢ do-
statecznie dobrze zbadane w locie rzeczywistym
przez wywotanie tylko jednego z tych trzech ro-
dzajow zaburzen.

Tunel aerodynamiczny do badon
wolnych korkociggow

Im wiecej przeprowadzano doswiadczen na te-
mat korkociggéw, tym wiecej ujawniat sie wplyw
dobrej konstrukcji ogonowej o pionowych ptasz-
czyznach nie zastonietych statecznikiem i sterem
wysokosciowym. Jesli sie nie zmienia skuteczno-
sci pionowych powierzchni ogona, to obrys pta-
tow nie odgrywa tu zadnej roli. Rowniez profil
ptata, nie ma wielkiego wptywu na ilos¢ zwitek
przed dojsciem do réwnowagi; chociaz, zdaje sie,
ze cienkie profile ptatéw sa bardziej odpowiednie.
To wszystko potwierdza tylko ogélnie przyjete
dzi$§ mniemanie; pokazano jednak, ze ciekawe do-
Swiadczenia, dotyczagce wplywu rozmieszczenia



mas w samolocie na jego zdolnosci do wyjscia
z korkociagu.

Najpierw badano model samolotu o jednym sil-
niku z otowianym ciezarkiem na przodzie dla upo-
zorowania silnika, notujac ilos¢ zwitek przed wyj-
sciem modelu z korkociggu. Nastepnie usunieto
ciezarek z przodu modelu i rozmieszczono dwa
ciezarki wzdtuz skrzydet. Wykazano, ze rozmiesz-
czenie ciezaréw wzdtuz skrzydet przyspiesza wyj-
scie modelu z korkociggu. Jest to dobra wroézba
dla dwu- i czterosilnikowych maszyn transporto-
wych. Praca naukowa Irvinga wykazata jednak,
ze wynikow tych nie nalezy zbyt pochopnie uogol-
nia¢. | rzeczywiscie, nieraz rozmieszczone wzdituz
skrzydet ciezary zwiekszaja skionno$¢ do t. zw.
ptaskich korkociggow.

Nowy tunel do badania porywistych
podmuchow

W zwigzku z zebraniem Instytutu Nauk Lotni-
czych (Institute of Aeronautical Sciences), opisa-
nym w jednym z poprzednich numeréw Aircraft
Engineering (tom IX, marzec 1937. strona 69— 72,
artykut pod tytutem: ,,Doroczne Zebranie I. Ae. S.“
pidra Aleksandra Klemina) mieliSmy okazje zre-
ferowac¢ wyniki przeprowadzonych w U. S A. ba-
dan porywistych wiatrow. N. A. C. A. rozwineta
nadzwyczaj energiczna, akcie. zmierzajgcg do za-
instalowania w wielu réznych typach wodnych i lg-
dowych transportowcow t. zw. V. G. (Velocity,
of gust = szybko$¢ podmnchul p”~zvrzadow Ko-
mitetu N. A. C. A., rejestrujacych jednoczes$nie
Przyspieszenie i szybko$¢ podmuchow. Samolotu
China Clipper nie oddano do ruchu komuni-
kacyjnego miedzy S. Francisco a Manillg dopoty,
dopdki nie umieszczono w nim ~wych rejestracyj-
nych przyrzadow typu V. G. Dzi$ ogdétem 160 tych
przyrzadéw jest w uzyciu. Wedtug dotychcza-
sowych badann uproszczona teoria o tym, ze po-
ryw wiatru natne uzyskuie maksimum swei si-
ty, zdaje sie by¢ dla celéw obliczenn statycznych
niewystarczajgcg. Przeprowadzane obecnie stu-
dia maja na celu nie tylko okreslenie sity podmu-
chéw, lecz réwniez ustalenie odstepu i czasu, w ia-
kich podmuchy te osiggajg maksymalng swa site.
Do takich danych mozna oczywiscie dojs¢ przez
doktadng matematyczng analize wykreséw otrzy-
manych przyrzadami V. G.

Czytelnicy pamietajag zapewne opis laborato-
riow dla badania podmuchéw w instytucie Akron
Airship Institute; w instytucie tym wirujgce ra-
mie wprowadza model do strefy ulegajacej dzia-
taniu aerodynamicznego tunelu pionowego, gdzie
tez mozna upozorowacé porywy wiatru. W swym
nowym tunelu dla badania podmuchéw N. A. C. A.
zastosowata odmienny ukfad. W aerodynamicz-
nym tunelu upozorowany zostaje pionowy pod-
much o danej wielkosci i sile. Model samolotu, wy-
rzucony z katapulty po pochytem torze. przebywa
te strefe podmuchéw z szybkoscig 50 mil/godz.
(ok. 80 km/godz.). Maty rejestrujacy przyspiesze-
niomierz, umieszczony wewnatrz modelu, jakby
zastepuje przyrzad V. G. Model wyposazono row-
niez w Swiatla; przy pomocy rejestrujagcego przy-
rzadu fotograficznego, posuwajacego sie razem
z powietrzem i z szybkoscia jego przeptywu,

otrzymano trase lotu modelu i jego katy natar-
cia — jednym stowem — catkowity przebieg zja-
wiska podmuchu. Poniewaz przyspieszenie ruchu
modelu az do osiagniecia szybkosci 50 mil/godz.
(80 km/godz.) odbyto sie na trasie dilugosci paru
stop, caly przebieg doswiadczenia odbyt sie bar-
dzo szybko a dostrzezenie jego wymagato od wi-
dzoéw skupionej uwagi. Po przebyciu porywistej
strefy szybkos$¢ modelu ulegta zmniejszeniu przez
zastosowanie siatki z taSm gumowych a wreszcie
model zatrzymano stosujgc zastone z workowego
materiatu : haczyk, umocowany na przodzie mo-
delu, zaczepit sie o zastone i ochronit model przed
upadkiem i uszkodzeniem.

Badanie zjawiska ,przeciggniecia”

W zesztym lub pozaprzesztym roku konstruk-
torzy amerykanscy zwrocili  wieksza uwage na
kontrole zjawiska ,przeciagniecia“® na koncach
skrzydet samolotu. Przy konstrukcji wielkich ma-
szyn o skrzydtach bardzo obciazonych przez wbu-
dowanie w nie czterech silnikéw nieuniknionym
byto zastosowanie duzego wydtuzenia ptata oraz
znacznego zwezenia skrzydet ku koncowi. To za$
ze swej strony doprowadzito do tego, ze konce
skrzydet osiggaly ,przeciagniecie* szybciej od
srodkowej czesci. Poniewaz teoretycznie zbada-
nie tego zjawiska pozostawia jeszcze duzo do zy-
czenia, wyprobowano liczne $rodki zaradcze. Mo-
ze zaciekawi ich zestawienie. Oto ono:

1) wychylenie skrzydet do gory;

2) cienkie profile koncowe o wielkiej wypuk-
tosci;

3) mniejsza wypuktos¢ w profilach $Srodkowej
czesci skrzydet,

4) szczeliny na koncach skrzydet;

5) ostra przednia krawedz skrzydet w Srodko-
wej czesci;

6) klapy krokodylowe nrzv nasadzie skrzvdet.

Komitet w znacznym stopniu rozszerzyt wiado-
mosci o tych zjawiskach przez zastosowanie pekow
nici i tasm zaréwno w aerodynamicznym tunelu jak
tez w locie rzeczywistym; w szczegoélnosci zasto-
sowano' t. zw. ,klape dla kontroli przeciggniecia“
samolotu przy profilu N.A.C.A. 23012. Jest to bo-
dajze najbardziej uniwersalny profil w ogodle, o ma-
tej wedréwce srodka parcia, o matym oporze aero-
dynamicznym, o wysokim wspotczynniku nos$no-
éci, o odpowiedniej gitebokosci profilu i t d. Jego
wadg iest nadzwyczai ostre zatamanie sie krzv-
wej na wykresie nosnosci przy ,przeciagnieciu“.
Klapa dla kontroli istotnie powoduje zawieszenie
tylnej potowy skrzydia w taki sposob, ze Kkiedv
klapa jest opuszczona, maksymalna wypuktosé
profilu wystepuje na potowie cieciwy. Z takim
uktadem maksymalnej wypukitosci przejscie szczy-
tu wykresu nosnosci staje sie tagodniejsze, a ma-
ksimum nos$nosci wystepuje przy znacznie mniej-
szym kacie natarcia, niz normalnie. Maksimum
nosnosci zostaie rowniez powiekszone. Klapa dla
kontroli przeciggniecia spetnia wiec szereg pozy-
tecznych zadann udoskonalajac profil N. A. C. A.
23012 i orzyczyniaigc sie do ulepszenia charakte-
rystyki lotek na duzych szybkosciach. Poza tym
zawsze mozna normalng klape zmontowac¢ z klapa
kontroli przeciggniecia tam, gdzie sie rozchodzi
rowniez o powiekszenie nosnosci skrzydita.



Pewien sceptycyzm okazali konstruktorzy-prak-
tycy. Jak mozna np. zastosowaé opisany wyzej
rodzaj klapy przy ptacie o pokryciu nosnym a w
szczegolnosci tam, gdzie wewnatrz ptata znajdu-
je sie zbiornik? Podczas dyskusji wyjawiono row-
niez inne trudnosci o charakterze konstrukcyj-
nym.

Tunel o scistym przeptywie powietrza

Tunel aerodynamiczny o0 rozmiarze 8 stop
(2,44 m) i szybkosci przeptywu 500 mil/godz.
(804,7 km/godz. = 224 m/sek.) jest obecnie w zu-
petnosci ukonczony, a wyposazony w automa-
tyczna wage, odznacza sie wybitnie tatwg obstu-
ga. Tunel ten odda bezcenne ustugi przy bada-
niach lotu o duzych szybkosciach w ogodle, a zja-
wisk lotu w powietrzu, uwazanym jako osrodek
scisliwy, w szczegélnosci. Ostatnio przeprowa-
dzone badania utrwality zdanie, ze przy bardzo
wielkich szybkosciach warto$¢ spoétczynnika mo-
mentu (pochylajgcego ku przodowi) moze ulec
znacznym zmianom. Takie zmiany odgrywajg na-
turalnie powazng role przy statecznosci i kon-
strukcji samolotéw do bombardowania nurkowe-
go i innych maszyn wojskowych. Jesli skrzydto
nabiera szybkosci wiekszej od tej, przy ktérej na-
stepuje oderwanie strumienia wywotane zgeszcze-
niem powietrza, to gérna czes¢ ptata przestaje no-
si¢, a dolna ptaszczyzna ma skilonnos¢ do przesu-
niecia srodka parcia na potowe cieciwy. Skrzyd-
to, ktére normalnie ma s$rodek parcia na % cie-
ciwy, doznaje woéwczas znacznego powiekszenia
spotczynnika momentu pochylenia. Skrzydta o du-
zej wypuktosci i grubosci sg bardziej skitonne do
oderwania strumienia wywotanego zgeszczeniem
powietrza, i, co za tym idzie, bardziej przyczy-
niajg sie do powiekszenia spoétczynnika momentu.

Lecz nie tylko przy skrzydtach nalezy sie oba-
wiac¢ czotowych fal zgeszczenia i oderwania stru-
mienia, wywotanego $cisliwosciag powietrza, w wy-
padku, gdy szybkos¢ lokalna zbliza sie do szyb-
kosci gtosu. Nalezy sie tego obawiac¢ réwniez
przy normalnych ostonach N.A.C.A., w Kkrzywiz-
nie bowiem tych oston zachodzg raptowne zmia-
ny, a ulegajg one dziataniu znacznych lokalnych
szybkosci powietrza. W jednym z pokazéw pod-
dano model ostony dziataniu strumienia powie-
trza; stopniowo powiekszono szybkos¢ optywowag
powietrza do 325 mil/godz. (520,3 km/godz. =
145 mi/sek), a rownoczesnie odczytywano szyb-
kosci lokalne na powierzchni ostony typu
N.A.C.A. Skoro tylko suma dwodch szybkosci: ma-
ksymalnej szybkosci lokalnej powietrza na kra-
wedzi czolowej ostony i Sredniej szybkosci opty-
wowej powietrza, osiggata szybkos$¢ 710 mil/godz.
(1143 km/godz. = 318 m/sek.), powstawata rap-
towna czotowa fala zgeszczenia, a z tym znacz-
nie wzrastat opdér. Badania te wykazaty koniecz-
no$¢ zmiany konstrukcji oston N.A.C.A. w wy-
padku, gdyby nowoczesne typy samolotéw mia-
ty lata¢ z szybkoscig wiekszg od 325 mil/godz.
(520 km/godz. = 144 m/sek.). Ostatnio opracowa-
no konstrukcyjnie bardziej zaokraglong forme
ostony, ktéra przy stosowaniu samolotéw z osto-
nami N.A.C.A. pozwoli na powigkszenie szybko-
sci optywowej powietrza do tego stopnia, by

skutki scisliwosci powietrza wystepowaty réwno-
cze$nie na placie i na ostonie.

Zmniejszenie oporu skrzydet

Drugim waznym tematem badann w tunelu dla
duzych szybkosci jest zmniejszenie oporu platéw
samolotu. Zademonstrowaniu wynikéw tych do-
ciekan towarzyszyt ciekawy rys historyczny. Pa-
re lat temu normalny jednosilnikowy samolot ka-
binowy osiggat szybkos¢ przelotowag 136 mil/godz.
(219 km/godz.). Szybkos$¢ lotu nowoczesnego
czterosilnikowego transportowca nie jest mniej-
szg od 200 mil/godz. (322 km/godz.). Poza tym
spotczynnik oporu nowoczesnej maszyny stanowi
tylko 40% spotczynnika oporu maszyny starszej
jednosilnikowej. Ten postep w rozwoju sprawno-
sci aerodynamicznej przypisa¢ nalezy zastosowa-
niu chowanego podwozia, lepszemu uskrzydleniu,
bardziej aerodynamicznej konstrukcji kadtuba
it. d Te ulepszenia nowoczesnego' samolotu spo-
wodowaty naturalnie wzrost udziatu oporu skrzy-
det w catkowitym oporze samolotu. W jednosilni-
kowym krytym samolocie opor skrzydet wynosit
tylko Vs oporu catkowitego. Obecnie wynosi on
od 50 do 60% oporu catkowitego. Dalszy powaz-
ny opor powoduja gondole silnikéw, ktorym przy-
pisa¢ nalezy 20 do 25% oporu; opor powierzchni
ogonowych stanowi okoto 10 do 14%, podczas gdy
aerodynamicznie wykonany, tadnie oprofilowany
kadtub wykazuje udziat w catkowitym oporze,
wynoszacy zaledwie 5—6%.

W miare udoskonalenia konstrukcji lotniczych
i w miare tego, jak zblizamy sie do ideatu ,lataja-
cego“, zagadnienie zmniejszenia oporu skrzydet
réwniez nabiera wiekszej wagi. Dzis lotnictwo
uczy sie tego, o czym konstruktorzy rasowych
jachtow wiedzieli juz oddawna: powierzchnia
skrzydta musi by¢ zupeilnie gtadka. Przy matych
szybkosciach i grubej warstwie granicznej opty-
wajacego powietrza mniejsze nieréwnosci sg do-
zwolone, przv wiekszvch natomiast szybkosciach
warstwa graniczna jest tak cienka, ze gladka wy-
polerowana nawierzchnia skrzydta jesc niezbedna.

W tunelu dla wielkich szybkosci przeprowa-
dzono badania z ptatem o cieciwie 5 stop (1,27 m)
przy szybkosci przeptywu od 100 do 500 mil/godz.
(160 km/godz. do 905 km/godz.). W zastosowaniu
do nowoczesnych samolotow o wadze 20000 fun-
tow (9072 kg), o powierzchni skrzydet 1000 stop
kw. 1929 m2 i o szybkosci lotu ca 225 mil/godz.
(362 km/godz.) wysnuto z tych badan nastepujace
whnioski:

1) dodanie na gltadkim rdacie zespolu matych
Yig calowych (1,6 mm) miedzianych nitéw z gitow-
kami powodowato zwiekszenie zapotrzebowania
mocy o0 82 KM;

2) zastosowanie znormalizowanych 3/32 calo-
wych (2,38 mm) nitéw wraz z polaczeniem na na-
ktadke powodowato wzrost mocy o 182 KM po-
nad moc zuzytg na pokonanie oporu gtadkiego
ptatu;

3) zastosowanie drobnoziarnistej nawierzchni
o Srednicy ziarna 5/10000 cala (0,0127 mm) powo-
dowato dalszy wzrost mocy o 40 KM;

4) przy natryskowym zamalowaniu gtadkiego



i polerowanego skrzydta strata mocy wynosi
91 KM.

Wysunieto mysl, by przy kazdym postoju re-
gularnie kursujacej maszyny obstuga samolotu
zmywata z niego nagromadzony brud i pyt. Oto
niektére inne wartosciowe spostrzezenia dla kon-
struktorow:

1) odstep nitéw wywiera stosunkowo maty
wptyw na podniesienie czotowego oporu samolo-
tu; wptyw taki wywierajg gtowki nitéw, wystajg-
ce poza warstwe graniczng strumienia;

2) nity, uimfcs™wWne na kraweazi natarcia
skrzydta i na gornej jego powierzchni, sg najbar-
dziej szkodliwe;

3) oczywiscie kierunek naktadki musi by¢ od-
powiedni. Jesli gorna powierzchnia naktadki skie-
rowana jest do tylu, opér jest mniejszy, anizeli
wowczas, gdy goérna powierzchnia naktadki skie-
rowana jest do czota skrzydia;

4) przy zastosowaniu wadliwie utozonych na-
ktadek, normalnych nitéw i lekko chropowatej
powierzchni normalny opér piata wzrosng¢ moze
O okoto 60%.

Smigta cisnqce

Silnik Allison, chtodzony ciecza, doprowadzo-
no ostatnio do pewnego stopnia rozwoju, umozli-
wiajac jego uzycie, a poniewaz typ silnikéw
Wright Cyclone daje obecnie moc dochodzaca do
1500 KM, nalezy przypuszczaé, ze predzej czy
po6zniej chiodzone ciecza silniki muszg by¢ wy-
datnie udoskonalone; jak wyzej stwierdzono, opor
gondoli silnika chtodzonego powietrzem dosiega
20 do 25% oporu catkowitego, dalszym wiec kro-
kiem naprzod bytoby umieszczenie chtodzonego
ciecza i utozonego na ptask silnika wewnatrz
skrzydta. To wymaga zastosowania diugiego watu
napedowego Smigla. Powotujac sie na autorytet
wybitnego konstruktora silnikéw, mozemy powie-
dzie¢, ze nieco wygodniej jest mie¢ do czynienia
z dhlugim cisngcym watem napedowym silnika ani-
zeli z wydtuzonym watem pociggowym. N.A.C.A.
jest oczywiscie tego samego zdania, skoro przepro-
wadza badania z czcerosilnikowym samoiOcem
0 napedzie cisngcym ze Srodkiem $migta, potozo-
nym nieco poza tylng krawedzig skrzydta.

Podwozie o trzech kotach

Nie ma najmniejszej watpliwosci, ze w prak-
tyce lotnictwa amerykanskiego utrwala sie tak
zwane podwozie trojkotowe, t.  zn. podwozie,
w ktéorym, kierunkowo nastawne przednie koto
wspotdziata z dwoma gtdwnymi kotami umiesz-
czonymi tuz za $rodkiem ciezkosci. Podwozia te-
go uzywaja dzis nie tylko w samolotach matych,
lecz réwniez w tak ciezkich maszynach jak amfi-
bia Douglas i transportowiec Douglas DC4. Zale-
tg podwozia o trzech kotach jest to, ze umozliwia
ono w szerokim stopniu zajecie przez samolot naj-
rozmaitszych potozen przy starcie i ladowaniu,
a zarazem zmniejsza dgaznos¢ samolotu do skapo-
towania; sg to wihasciwosci zbyt dobrze znane, by
na ten temat tu sie rozpisywac. Gtéwnym argu-
mentem przeciw szerszemu zastosowaniu podwo-
zia trojkotowego byt zarzut, ze przednie koto wy-
kazuje niestateczne wahania na ksztalt ruchu

»shimmy*. Jednym sposobem do wyrugowania
tego ruchu ,;shimmy* jest sttumienie jego za po-
mocg tarcia; przy ciezkich maszynach to tarcie
jest jednak tak intensywne, ze koto tylko z tru-
dem daje sie sterowa¢. Komitet N.A.C.A. przepro-
wadzit studia analityczne ruchu ,,shimmy*; wyko-
nat tez doswiadczenia, podczas ktérych model
przedniego kola wraz z jego nas.awng Konsiru-K-
cja widet przymocowano do poruszajgcego sie
pasa. W wyniku tych badan dokonano ciekawego
odkrycia. Jesli bowiem obok obrotu kierunkowe-
go widet i swobody w ruchu obrotowym dookota
osi dawano kotu nieco swobody w ruchu bocznym,
objawy ,,shimmy*“ ustawaty bez zastosowania in-
tensywnego tarcia.

Start wielkich wodnosamolotéw

Jest powszechng tajemnicag, ze dla komunika-
cji transoceanicznej wybudowano wielkie szescio-
silnikowe wodnosamoloty morskie o mocy 6000
KM i ze podczas lotu wykorzystana bedzie tylko
potowa tej mocy. Zagadnienie startu wodnosa-
molotow morskich jest wiec niezmiernie wazne;
to tez Komitet N.A.C.A. na to zagadnienie bar-
dzo stusznie zwrdécit uwage. Wykazane na z,)cr-
dzie N.A.C.A. i przytoczone nizej dane przedsta-
wiajg w skrécie osiggniete w ostatnich latach po-
stepy w tej dziedzinie. Wykazano, ze nowoczesne
ciezko zatadowane wodnoptatowce ciezko odry-
wajag sie od wody, przy zastosowaniu bowiem sze-
rokich kadtubéw todzi, ongi$ podyktowanych
koniecznoscig zredukowania do minimum oporu
podwodnej czesci kadiuba, opér wodnosamolotu
przy wielkich szybkosSciach okazat sie zbyt du-
zy. Przy zastosowaniu wezszego kadtuba czas
startu wynosit 58 sek. Przy zastosowaniu wysu-
nietego w goére tylu zredukowano' czas do 48 sek.
Po usunieciu gtowek nitdw czas zredukowano do
34 sek., a przy zachowaniu najlepszego potozenia
przy starcie zuzyto 27 sekund. Chociaz w wywo-
dach inzyniera Komitetu N.A.C.A. p. Starra Tru-
scotta niewatpliwie jest troche przesady, zupeinie
jasne jest, ze pracownie doswiadczalne daly kon-
struktorom wodnosamolotéw morskich wiele cen-
nych informacyj. Poza tym zbadano dzi$ tak wie-
le form piltywakoéw i kadtubéw todzi, ze nie ma
powodu do stworzenia osobliwych indywidual-
nych form. Jak niegdy$ przez pewien czas kon-
struktorzy wypracowywali indywidualnie ujete
przekroje skrzydet, a dzi$ wybieraja tylko najod-
powiedniejsze, tak samo rzecz sie ma i tu. Spe-
cjalny nacisk kiadzie Komitet na uzycie jego
wskaznika kata podituznego pochylenia. Przy za-
stosowaniu wskaznika kata pochylenia i prze-
strzeganiu odpowiedniej instrukcji nowicjusz-pilot
wodnoptatowca rzeczywiscie moze oderwa¢ ma-
czyne od wody dokiadnie w tym samym czasie,
co doswiadczony pilot-weteran; widzowie, zwie-
dzajacy basen prob holowania, odniesli glebokie
wrazenie o zaletach tego przyrzadu. Przyrzad
jest wiasciwie czym$ w rodzaju peryskopu. Pilot
ma przed sobg mate okienko, w ktérym upozoro-
wano widnokrag i ktoére zaopatrzono w skale w
stopniach. Wszystko to, co winien uczyni¢ pilot,
to utrzymac¢ horyzont na z géry wyznaczonym po-
ziomie.



Katapulty (proce) dla samolotéow
transportowych

W dobrze poinformowanych kotach obiegaty
pogtoski, ze gdzies w stanie Indiana przeprowa-
dzono doswiadczenia z przesuwalng procg syste-
mu gasienicowego lub odrzutowego. Proce mozna
ustawi¢ w kierunku przeciwnym do wiatru; sa-
molot lgduje w kierunku odwrotnym do ruchu pa-
sa wzgl. startuje w kierunku zgodnym z nim. Wie-
le miarodajnych o0so6b jest zdania, ze predzej czy
poézniej proce znajda zastosowanie dla ladowych
i wodnych maszyn handlowych. Komitet czesto
zadawala sie tym, ze idzie w Slad za przemystem
i pilnie bada wyniki. W dziedzinie katapult
N.A.C.A. objat kierownictwo przedstawiajac Kkil-
ka uderzajaco prostych obliczen:

1) dla samolotu przysztosci z obcigzeniem
skrzydet, wynoszacym 35 funtéw na stope kwa-
dratowag (170 kg/m2) i z obcigzeniem mocy 10 fun-
tow na KM (4,54 kg/KM), bez klap szczelinowych
i bez Smiglta o zmiennym skoku, konieczny jest
przy starcie rozbieg dtugosci 4000 stép (1.018 km);

2) przy zastosowaniu Smigla o statych obro-
tach, rozbieg ten zmniejsza sie do 2100 stép
(535 m) dtugosci;

3) przy uzyciu S$migta o statych obrotach ra-
zem z urzadzeniem dajacym wysoki spotczynnik
nosnosci samolotu, odlegtos¢ ta redukuje sie w
dalszym stopniu do 1800 stop (458 m). Jest to
rozbieg wcigz jeszcze za dilugi dla najwiekszych
lotnisk. Dlatego Komitet radzi zastosowac proce,
dajaca maksymalne przyspieszenie rowne % g,
ktore to przyspieszenie nie wywieratoby na sa-
mopoczucie pasazeréw ujemnego wpiywu;

4) ze Smiglem o stalych obrotach, zastosowa-
niem zwiekszonego spoétczyimika nosnosci i z ka*
tapulta diugos¢ scariu wynosi tylko lisO stop
(292 m).

Dla maszyny DC-4 o wadze 60000 funtéw
(27.200 kg) proca musiataby wykazac site odrzu-
tu 15000 funtéw (6.820 kg), co wymagatoby mocy
3200 KM; jest to naped zbyt kosztowny. Dlatego
Komitet przewiduje, co nastepuje:

.Konieczne okazuje sie umieszczenie ka-
tapulty w s$rodku lotniska we wgtebieniu. Ka-
tapulta musiataby sta¢ na obracalnej ptycie,
by mozna byto ustawi¢ ja w dowolnym kierun-
ku, odpowiadajacym najlepszym warunkom
startu. Wytwarzanie mocy 3250 KM bytoby
w tych warunkach zbyt uciazliwe i drogie. Je-
8li jednakze zastosowac kolo* zamachowe, kto6-
reby gromadzito w sobie energie i w ciggu
5 minut osiggneto wymagana szybkos$¢, to oka-
zuje sie mozliwe wydobycie niezbednej sity od-
rzutu 15000 funtéw za pomoca silnika elektry-
cznego o stosunkowo matej mocy i cenie, wy-
posazonego w koto rozmachowe o dogodnych
wymiarach*.

Bezposrednie sterowanie autoiyra

W przeciwienstwie do ubiegtych lat stosunko-
wo niklg uwage zwracaja dzi$s na zagadnienie pta-
tow wirujgcych. Rotor o ptatach zaostrzonych
okazat sie nieco korzystniejszy, niz ptat prosto-
katny, wykazat bowiem lepszy stosunek nosnosci
do oporu. Uczestnicy Zjazdu dowiedzieli sie
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z elementarnego wyktadu, ze szybkobiezny rotor
0 waskich ptatach okazat sie lepszy od rotoru
wolnobieznego o wiekszym stosunku pola ptatéw
do ptaszczyzny obrotu. Wada bezposredniego ste-
rowania autozyrem jest niestatecznos¢ drazka.
Jesli dla pikowania pilot wysuwa drazek naprzéd,
reka jego jest raptownie pociagnieta. Kiedys wie-
dziano, ze wychylenie w gore koncow skrzydet
zmniejsza te niestateczno$s¢. Komuei stwierdza,
ze zwrocone do gory listewki, przymocowane na
state do koncow skrzydet rotoru, zmniejszajg nie-
statecznos¢ drazka w spoaub zupetnie wystar-
czajacy.

Zespot napedowy

Ciekawy jest spor miedzy wytwodrcami silni-
kow a instytutem w Langley Field na temat silni-
kéw lotniczych Diesla. Przemystowcy twierdza,
ze wobec stosowania paliwa o liczbie oktanowej 106
1 chtodzonych powietrzem silnikébw o mocy 1500
KM, silniki Diesla tracg znacznie swoje szanse.
W Langley Field sa innego' zdania, w szczegdlno-
sci stwierdzono, ze jesli przy ocenie $redniego in-
dykowanego cisnienia (indicated middle effective,
pressure) uwzglednié cisnienie tadowania, to ma-
ksimum cisnienia w cylindrze jest mniejsze w sil-
niku Diesla. Stad wniosek, ze Diesel nie powinien
wazy¢ wiecej, niz silnik benzynowy. Winien dac¢
wieksze oszczednosci w paliwie, zmniejszy¢ nie-
bezpieczenstwolognia i t. d. Czyniony silnikowi
Diesla zarzut bytby tylko woéwczas uzasadniony,
gdyby urzedy panstwowe byty skionne do wyzna-
czenia Srodkow na rozwodj tego silnika w tak wy-
sokim stopniu jak to uczyniono dla silnika benzy-
nowego.

W ciggu zesztego roku Komitet przeprowadzit
skrupulatne badania oston i deflektoréw dla
otrzymania lepszych wynikéw chitodzenia od otrzy-
manych dotad z normalnymi ostonami N. A. C. A.

Idealna maska dla chtodzonego powietrzem
silnika gwiazdzistego jest taka, w ktorej odpowie-
dnie chtodzenie idzie w parze z wysoka sprawno-
Scig aerodynamiczng na przelocie i na duzej szyb-
kosci; ale musi to by¢ ostona, ktoéra jednoczesnie
daje dogodne chtodzenie przy matych szybko-
Sciach, a wiec przy starcie i wznoszeniu. Dotyczy
to zwiaszcza wielkich wodnosamolotéw morskich.
W wyniku tegorocznych badan stworzono ostone
o dwodch potozeniach przedniej ostony szczelino-
wej. Dzieki tej ostonie pilot moze nastawicC szcze-
liny na dostateczne chtodzenie przy starcie lub
wznoszeniu. Po ukonczeniu wznoszenia pilot ru-
chem dzwigienki moze nastawi¢ »chtodzenie na
duze lub normalne szybkosci lotu, kiedy to opor
wzgl. aerodynamiczna sprawnos¢ ostony sa zna-
cznie powiekszone. Ten rodzaj ostony stwarza
przy niskich szybkosciach najwieksza roéznice ci-
Snien po obu stronach cylindra, jaka kiedykol-
wiek z ostonami osiggnieto; zarazem ostona ta od-
znacza sie najwieksza sprawnoscig przy duzych
szybkosciach przelotu. Prostote konstrukcji takiej
ostony pokazano w hangarze na przykitadzie sa-
molotu mysliwskiego marynarki. Normalna (do-
tad uzywana) ostona N.A.C.A. ma te wade, ze da-
je nadmiar chtodzenia przy wielkich szybkosciach,
zas przy niskich szybkosciach chitodzi niedosta-
tecznie.



A teraz rézne uwagi. Przy chtodzeniu wenty-
latorem i stosowaniu paliwa 100-oktanowego moz-
na powiekszy¢ stopien sprezania i cisnienia tado-
wania prawie bez zadnej detonacji. Przy chiodze-
niu wentylatorem nalezy stosowac diuzsze zeber-
ka, niz przy normalnym chtodzeniu powietrzem.
Linie lotnicze powinne dla oszczednosci Scisle
przestrzega¢ odpowiedniego skladu mieszanki
napedowej; w tym celu nalezy przeprowadzac¢ ra-
cjonalng analize gazéw wydechowych. Nowo za-
projektowane deflektory w znacznym stopniu po-
wiekszyty wydajnos$¢ chiodzenia. Zwykle deflek-
tory wykorzystujg dla chtodzenia tylko % rozpo-
rzadzalnego cisnienia, podczas gdy % tego cisnie-
nia straci sie przy wylocie. Nowe deflektory wy-
kazuja o 100% wieksza wydajnosc.

Projektowane badania

Musze jeszcze krétko wspomnie¢ o niekté-
rych projektowanych na przysztos¢ badaniach.

W sprawie $migiet: pomiary z katem skoku do 60°,
jaki stat sie konieczny ze wzgledu na wielkie
szybkosci i moce nowoczesnych maszyn; préby
zamiany klasycznych przekrojow $migiet R, A. F. 6
i Clark Y, dotad stosowanych, na nowoczesne pro-
file N.A.C.A. W dziedzinie statecznosci i zwrot-
nosci: daleko idgce postepy podstawowych badan,
obejmujace catoksztatt lej dziedziny; proba ilo-
sciowego obliczenia statecznosci, zwrotnosci i ste-
rownosci. Pozytek takiego ilosciowego uchwyce-
nia wiasciwosci samolotu uznato liczne grono za-
interesowanych. Na osiggniecie tego celu nalezy
jednak jeszcze poczeka¢. By¢ moze minat juz
okres nowych frapujgcych aerodynamicznych wy-
nalazkow.

Reasumujac wrazenia ze Zjazdu w Langley
Field nalezy .stwierdzi¢ staty rozwdj lotnictwa,
osiggniecie wielu zdobyczy naukowych oraz po-
zyteczne i bezposrednie wykorzystanie ich przez
konstruktora z wspaniata zapowiedzia na przy-
sztosc.

NIEMIECKI INSTYTUT BADAN SZYBOWNICTWA¥)

Ini STANISLAW PIATKOWSKI

W lipcu hir. odbyty sie w Niemczech Miedzynarodowe
Zawody Szybowcowe, po ukonczeniu ktérych, dzieki
uprzejmosci gospodarzy, zagraniczni zawodnicy i obserwa-
torzy mieli mozno$¢ zwiedzenia D. F. S-u [Deutsches For-
schungsinstitut fiir Sege'lflug) w Griesheim koto Darm-
stadtu.

Zapoznanie sie¢ z pracami DFS-u, najpowazniejszej in-
stytucji badawczej szybownictwa na S$wiecie, bylo tym
bardziej interesujace, ze niemiecka ekipa odniosta w Za-
wodach zdecydowane zwyciestwo indywidualnie i zespo-
towo, co byto wynikiem przede wszystkim gruntownych
podstaw naukowych, jakie daje szybownictwu niemieckie-
mu D. F. S.

D. F. S. powstat w 1925 rolku jako oddziat nauko-

wo-techniczny Rhon-Rossitte,n-Gesellschaft (R. R. G1 —
instytucji, ktérej zadaniem byt caloksztatt prac zwiagza-
nych z rozwojem szybownictwa, wigc sprawy techniczne,
szkoleniowe, organizacyjne i sportowe.

W 1933 r. RRG zostal rozwigzany. Wszystkie zwigz-
ki lotnicze <zostaty wecielone do Niemieckiego Zwiagzku
Sportu Lotniczego (Deutscher Luftsportverband), a DFS
usamodzielnit sie.

Obecnie DFS pozostaje pod Kkierownictwem prof.
Georgii‘ego, znanego aerologa, ktéry potozyt ogromne za-
stugi dla rozwoju szybownictwa.

DFS posiada nastepujace oddziaty:

1. Konstrukcyjny — kierownik inz. Jacobs.

2. Bezogonowcoéw — Kkierownik inz. Lippisch.

3. Przyrzadéw poktadowych — kierownik Dir. Muttray.
4. Mechaniki lotu — kierownik Dr. Muttray.

5. Aerologiczny — Kkierownik prof. Georgii.

6. Szkoleniowy — kierownik inz. Stamer.

*) Deutsches Forschungsinstitut fur Segelflug — Darm-

stadt.

Stuzba bezpieczenstwa i porzadkowa nalezy do for-
macji wojskowych.

D. F. S. miesci sie w specjalnie dla niego wzniesic

nych zabudowaniach przy lotnisku w Griesheim.

1 Oddziat konstrukcyjny zajmuje sie opracowywanie

nowych konstrukcji szybowcoéw i motoszybowcéw oraz ich
budowa. Konstruktorzy maja do swojej dyspozycji labo-
ratorium aerodynamiczne i wytrzymatosciowe, kompletnie
wyposazone warsztaty, a przede wszystkim korzystaja bez-
posrednio z wynikéw prac badawczych innych oddzia-
téw DFS-u.

Ciekawe jest, ze Niemcy nie dmuchaja w tunelu mo-
deléw, a osiagi i podstawy do obliczen wytrzymatoscio-
wych otrzymuja na drodze teoretycznej.

Doszli do tego na podstawie porownywania wynikow
obliczen, pomiaréw aerodynamicznych oraz pomiaréw
w locie.

Mate wymiary modelu sprawiaja, ze obliczenia aerody-
namiczne sa blizsze wartosci rzeczywistych (zmniejszo-
nych w locie), niz wyniki pomiaréw w tunelu aerodyna-
micznym.

Natomiast wielka wage przywiazuja do analizy jako-
Sciowej (optycznej), optywoéw, wiec przy doborze elemen-
tow konstrukcyjnych, jak przejscia skrzydta w kadtub, lot-
ki, klapy, sloty, przerywacze — dalej dla badania wpty-
wu skrzydta na usterzenie, korzystaja z obserwacji w tu-
nelu dymowym.

Wielka zaleta tej metody jest jej duza prostota, dzie-
ki czemu, przy ciggtym korzystaniu z niej, konstruktor na-
biera ,czucia“® w doborze ksztattobw aerodynamicznych,
czego nie da mu najdituzsze nawet obcowanie z wagami.

Obliczenia wytrzymatosciowe uzupetniaja bardzo licz-
ne proéby statyczne i to nie tylko wiekszych zesDotéw, jak
skrzydto, kadtub, stery, a przede wszystkim drobnych ele-

Korzystajmy z lotnictwa
podrozujgac* wysytltajgc pocztag i towary

samolotami
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mentéw i typowych rozwigzan konstrukcyjnych. Dzieki
temu zebrano rozwigzania ,polecone“ tzn. pewne i ekono-
miczne a wyeliminowano z konstrukcji rzeczy nieko-

rzystne.
Najnowsze konstrukcje D. F. S.-u szybowiec akroba-
cyjny ,Habicht* i wyczynowy ,Reiher® wnoszg do techni-

ki szybowcowej caly szereg nowosci i ulepszen.

Charakterystyczne dla nich sa przede wszystkim duze
szybkosci, jakie osiggnieto w lotach proébnych i tak: Ha-
bicht ma za soba lot nurkowy z szybkoscia 420 km/godz,
a Reiher — 260 km/godz.

Unikniecie przy tych szybkosciach drgan uzyskano
przez wywazenie ciezarowe i aerodynamiczne wszystkich
sterow (lotki syst. Frize ze starannie opracowang szczeli-
ng) oraz przez duza sztywnos$¢ catlej konstrukcji.

Reiher jest bezwzglednie szybowcem o najlepszej ae-
rodynamice.

W celu unikniecia szkodliwych oporéw w najwyzszym
stopniu, schowano wszystkie napedy, dzwignie steréw
a nawet ptoze amortyzujacg. Dzieki temu osiggnieto nie-
prawdopodobnie wysoka lotno$s¢ szybowca — 33 (w/g
oswiadczenia konstruktora inz. Jaco-bs‘a).

Z warunkéw pracy i uzytkowania szybowcéw wyczy-
nowych wynika konieczno$¢ takiego ich opracowania, aby
demontaz i montaz byt prosty, tatwy i szybki oraz, aby nie
powodowat szybkiego zuzywania oku¢, bolcow i napedow.

W tym wzgledzie Reiher pobit réwniez rekord: cza?
demontazu wynosi ok. 2 minut, podczas gdy dotychczas
wahat sie¢ w granicach od 15 do 45 minut. Wszystkie bol-
ce sa wyjmowane zapomoca dzwigni, okucia skrzyditowe we-
wnatrz kadtuba maja prowadzenia, co zapewnia tatwe
i niezawodne trafianie na siebie otworéw wspoéipracuja-
cych okué¢, wreszcie napedy z kadiuba dc skrzydet sa
przenoszone zapomoca dzwigni zderzakowych (zderzaki
regulowane zapomoca nakretki, zabezpieczone — przeciw-
nakretlka).

Warsztaty sa bogato wyposazone, zauwazyliSmy m. in.
pewne nieznane u nas pomoce warsztatowe, jak szczypce
do klejenia klockéw, do naciggania sklejki na kesonie
skrzydtowym czy kadiubie (t. zw. Nasenzwinge cena
1.50 RM.).

2. Oddziat Bezogonowcéw prowadzony przez inz. Lip-
pisch‘a podlega tajemnicy, wiec nie mogliSmy go zwie-
dzic. W kazdym razie istnienie specjalnego Oddziatu zaj-
mujacego sie bezogonowcami wskazuje na to, jakie znacze-
nie przywigzuja Niemcy do tego ukiadu.

3. Oddziat Przyrzadéw Pokiladowych zajmuje sie z jed-
nej strony konstrukcja i badaniem tanich, lekkich i pro-
stych przyrzadéw poktadowych dla celéw szybownictwa,
z drugiej strony stara sie rozwiaza¢ wszelkie trudnosci, ja-
kie przedstawiaja obecnie pomiary w locie zapomoca
przyrzadéw znajdujacych sie na pokladzie szybowca, czy
samolotu. Dotyczy to przede wszystkim pomiaru przyspie-
szen, gdzie bezwladnos$¢ i drgania wlasne przyrzadu (zmien-
ne zreszta z -szybkoscig przyrostu przys$pieszen) tak
zmieniaja rzeczywisty obraz zjawisk, ze w chwili obecnej

sa wg. zdania jednego z gospodarzy (pracownika D. F. S)
prawie nie do uzycia.

4. Oddziat Mechaniki Lotu. Prace tego oddziatu opie-
raja sie gtdbwnie na pomiarach toru szybowca zapomoca
dwoéch kinodeolitow.

Otrzymuja w ten spos6b przys$pieszenia,
i charakterystyki aerodynamiczne.

Badania tego oddziatu nie ograniczaja sie do szybow-
cow tylko, przedmiotem pomiaréw sa roéwniez samoloty.
Pokazano nam catg serie wykresdw odnoszacych sie do
pomiaréw przy$pieszen samolotéw, biegunowych samolo-
tow przy wznoszeniu, w locie poziomym d slizgowym,
a takze biegunowe samolotu bez $migta. Pomiary ostatnie
wykonane na samolocie wyholowanym w powietrze przez
inny samolot pozwalaja na ocene sprawnosci i innych cha-
rakterystyk smigta oraz jego wplywu na wilasnosci samolo-
tu, co interesuje DFS szczego6lnie ze wzgledu na motoszy-
bowece. t

Duzym utatwieniem w tych pracach jest wielka ilos¢
sprzetu, jakim rozporzadza DFS i to poczgwszy od szy-
bowcéw szkolnych przez wyczynowe do réznych typéw
samolotow.

5. Oddziat Aerologiczny zajmuje sie badaniem wszel-
kich zjawisk zachodzacych w atmosferze, a majacych zna-
czenie dla szybownictwa. Poniewaz, jak wiemy, szybow-
nikéw interesuja obecnie nietylko prady zboczowe, cumu-
lusy i fronty burzowe, ale takze wysoka termika (ze stra-
tosferyczng wiacznie), termika oceanéw, i t zw. minima
aerologiczne —  zakres pracy Oddzialu Aerologicznego
DFS jest bardzo rozlegty.

Do badann swych DFS uzywa sondazy balonowych,
wzlotéw aerologicznych, obserwacji lotéw ptakéw, a prze-
de wszystkim korzysta z doswiadczenn uzyskanych przez
szybownikow.

szybkosci

Poza celami czysto naukowymi i przygotowaniem sige
do realizacji zamierzen bardzo jeszcze odlegtych (loty wy-
sokie — stratosferyczne, oceaniczne) juz dzi§ rozpoczyna

sie uprawianie turystyki szybowcowej (przeloty docelowe,
loty okrezne).

6. Oddziat Szkoleniowy ksztatci pilotéw doswiadczal-
nych i instruktoréw szybownictwa oraz opracowuje meto*
dy i instrukcje szkolenia.

Robig to technicy i piloci w oparciu o wszystkie od-
dziaty DFS-u. co zapewnia najracjonalniejsze podejscie do
spraw szkolenia z punktu widzenia bezpieczenstwa i na-
lezytego wykorzystania sprzetu.

Celem wszystkich prac DFS-u jest przeciez lot, wiec
nic dziwnego, ze ostatnie stowo w sprawach szkolenia i la-
tania nalezy do ludzi, ktérzy maja najlepsze przygotowa-
nie techniczne i duze doswiadczenie w nilotazu. Ze wy-
niki potgczenia w jednej instytucji wszystkich prac zwia-
zanych z szybownictwem, od badan naukowych, przez kon-
strukcje az do metod szkolenia, sg dobre, mieliSmy moz-
nos$¢ przekonac¢ sie tak w czasie zawodéw na Wasserkup-
pe, jak i przy zwiedzaniu niemieckich szko6t szybowco-
wych i obserwacji ich pracy dnia codziennego.

WIADOMOSCI
ZRZESZENIA POLSKICH PRZEMYSLOWCOW LOTNICZYCH

1 Z okazji dziesieciolecia swego istnienia Zrzeszenie

Polskich Przemystowcéw Lotniczych ufundowato na rok bie-
zacy 8 stypendiow dla ksztatcacych sie w lotnictwie stu-
dentéw 3-go i 4-go «roku Politechnik Warszawskiej, Lwow-
skiej i Gdanskiej oraz dla uczniéw zawodowych szkét lot-
niczych.

Ubiegajacy sie o przyznanie stypendium winien ztozy¢
podanie wraz z nastepujgcymi dokumentami: 1. Swiadectwo
o postepach studiéw, podpisane przez Dziekana Politechni-
ki lub przez Dyrektora Szkoty, 2. Stwierdzenie niezamoz-
nosci, wystawione przez czynniki wiarogodne.

Podanie wraz z dokumentami nalezy skiada¢ do Zrze-
szenia Pollskioh Przemystowcéw Lotniczych, Warszawa, Wil-
cza 65 m. 1

Ostateczny termin skiadania podan dzien 15 wrzes$nia
1937 roku.

2. Urzad Patentowy R. P. w nr. 6 swych wiadomosci

ogtosit udzielenie patentéw na nastgepujace wynalazki w za-
kresie lotnictwa:

Patent Nr. 25061 Tatra-Werke. Praga, Czechostowacja.
Gniazdo zaworu wydechowego do silni-
koéw spalinowych.

24952 Jozef Topolski. Warszawa Okecie, Pol-
ska. Gaznik bezptywakowy.

25059 Raoul Roland Raymond Sarazin. Saint
Prix, Francja. Urzadzenie do tlumienia
drgan.



24943 1. G. Farbenindustrie Act. Ges. Frank-
furt n/M. Niemcy. Srodek do spawania
magnezu i stopéw magnezowych.

24994 Panstwowe Zaklady Lotnicze. Warszawa
Okecie, Polska. Skladane podwozie do
samolotow.

NOWE

FLUGTECHNISCHES HANDBUCH, BAND IV. Atmos-
phéare, Wetter, Physikalische und technische Tabellen, Bal-
lone und Luftschiffe, Str. VI + 240 8°, z 89 rysunkami w tek-
dcie i XX + 26 tabelami — stanowi ostatni tom matej ency-
klopedii lotniczej wydawanej pod redakcja Dr. inz. R. Ei-
senlohra — Berlin — Lipsk 1937. Walter de Gruyter & Co.
Cena 7.50 RM.

Poprzednie tomy tego pozytecznego wydawnictwa omo-
wione zostaty w Techn. Now. Lotn. 1936 — Nr. 6, 10 i 11.
Tom czwarty i ostatni podobnie jak poprzednie podzielo-
ny jest na 2 czesci. Cze$¢ pierwsza poswiecona jest atmo-

sferze, meteorologii i tabelom, cze$¢ druga balonom wol-
nym i sterowcom. | tu obok wydawcy spotykamy wsréd
Swietnego zespotu wspoétautorow nazwiska znane w Niem-
czech i za granica jak: E. Miehlnickel, K. Wegener,

K. Schreiber, A, Dahl, W. E. Do6rr, Wittemann, H. Butter-
weck, A. Kolb.

Jednolito$¢ pierwszej czeséci jest zakidécona umieszcze-
niem tabel technologicznych, ktdére raczej powinny sie znaj-
dowaé¢ w drugiej czeSci tomu pierwszego, omawiajacego
konstrukcje samolotu. Tu za$ bezposrednio po meteoro-
logii podawanie znormalizowanych poéifabrykatow, dopu-
szczalnych naprezen i t. p. razi nieco czytelnika. Nie mniej
jednak tabele te zawieraja wiele cennego materiatu, kto-
ryby sie przydat w kazdym technicznym kalendarzu Ilot-
niczym.

Rozdziat pierwszy traktujgcy o fizyce gazéw i atmosfe-

rze z uwzglednieniem tropo- i stratosfery jest wprost nie-
oceniony dla zrozumienia i racjonalnego przedstawienia
zjawisk meteorologicznych i nawigacji balonéw i sterow-

cow. Szkoda tylko, ze nie uwzgledniono atmosfery ,Stan-
dard“. Krotkie, przejrzyste i pogladowe, a zarazem bar-
dzo celowe oméwienie zasad termodynamiki, aeromecha-
niki, wptywu wilgoci, jonizacji atmosferycznej oraz aku-
styki i optyki atmosferycznej wprowadzaja czytelnika
w catoksztalt zagadnienn zwigzanych 2z atmosfera.
Meteorologia lotnicza omdéwiona zostata w sposéb za-
nadto zwiezty. Uwzgledniono tylko ogdélne warunki row-
nowagi pionowej i poziomej mas powietrza, przyczym po-
jeciem temperatury ,ekwiwalentno-potencjalnej“ operuje
sie tu jako znanym z wywodéw o termodynamice. Omo-
wiono tylko zasadniczy podziat chmur i wyjasniono wptyw
obrotu ziemi (sity Coriolis‘a) na ruch mas powietrza. Po-
dano zasade powstawania wiréw (cyklony i antycyklony)
jednak za mato poswiecono uwagi norweskiej szkole Bjerk-
nes‘a o teorii frontéw, tak potrzebnej przy czytaniu map
synoptycznych. Zato omoéwione zostaly obszerniej czynni-
ki niebezpieczne dla zeglugi powietrznej jak pioruny,
obmarzanie, mgta i burzliwo$¢ powietrza. Kroétkie ujecie
pomiaréw aerologicznych i przemoznego wptywu Atlan-
tyku na pogode w Europie zamyka strone teoretyczng me-
teorologii — poczym czytelnik zapoznaje sie¢ z kluczem
miedzynarodowej stuzby meteor, i organizacjg tejze stuz-

PRZEDPLATA w kraju (z przesyika): kwartalnie zi. 4.50, pétrocznie zt 9.00, rocznie zt 18,00.

24997 The Bristol Aeroplane Company Limi-
ted. Bristol, Wielka Brytania. Smiglo o
Smigach wykonanych z miekkiego stopu..

25033 Charles Raymond Waseige. Rueil, Fran-
cja. Smigto o zmiennym skoku.

WYDAWNICTWA

by w Niemczech. Tabele mechanicznych i fizykalnych war-
tosci uzupetniajg znakcmicie poprzednie wywody.

Cze$¢ druga rozpoczyna sie opisem balonu wolnego
i jego nawigacja, z uwzglednieniem historycznego rozwoju
balonéw. Czytelnik zapoznaje sie wiec z pojeciem sity
podnosnej — znaczeniem nagrzania gazu i powietrza dla
balonu wypeinionego i zmiegktego, prawami balastowania
i t p. Po opisie technicznym balonu wolnego i czesci skia-
dowych omoéwiono zastosowanie balonu wolnego dla ce-
léw sportowych, wojskowych i naukowych (loty wysokos$-
ciowe). Balonowi na uwigzi poswigcono osobny rozdziat
traktujacy o historii rozwoju tych balonéw, o danych tech-
nicznych i ich obstudze oraz o zastosowaniu balonéw na
uwiezi w czasie wojny Swiatowej.

Stosunkowo duzo, bo okoto pét objetosci ksiazki po-
Swiecono sterowcom. Po historii rozwoju sterowcéw gdzie
Graf von Zeppelin ma poczesne miejsce, nastepuje opis tech-
niczny konstrukcji sterowcéw i ich czesci z szczegétowym
uwzglednieniem statku ,Hindenburg LZ 129“. Podano na-
stepnie zarys nawigacji statkami powietrznymi, omdéwiono
silniki lotnicze specjalne dla sterowcéw, a opisem portéw
lotniczych (niemieckich) i urzadzen przyziemnych zakon-
czono te pozytecznag prace zbiorowa.

Ksigzka aczkolwiek napisana drobnym drukiem posia-
da tadna forme zewnetrzna — daje sie czyta¢ jak powies¢
przez swojg bezposrednio$¢ — prostote w ujmowaniu za*
gadnien i przystepng forme tresci. Mimo tych zalet spo-
s6b omawiania zagadnien jest dos$¢ Scisty.

W polskiej literaturze techniczno - lotniczej odczuwa,
sie braik podobnego ,,Handbuch‘u®.

F. J.
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z mosiqdzu, miedzi, alumi-
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