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O niektorych typach hydraulicznych pomp samolotowych

Stanistaw K. Kochanowski, inz. I. S. T. & C (L).

Rozwazania ogodlne

Pompy hydrauliczne jako organa obstugujace in-
stalacje samolotowe odznaczajg sie matymi wymia-
rami, nieznacznym ciezarem, tatwoscig przekazywa-
nia mocy i tatwoscig jej wykorzystania do obstugi
instalacyj podwoziowych, klap, uzbrojenia i automa-
tycznego pilota.

Warunki pracy poszczeg6lnych instalacyj sa rézne,
a wiec i rdzne sg wymagania stawiane pompom; np.
pompy obstugujgce uzbrojenie nie mogg dawac pul-
sacji, ktéra znoéw nie gra wielkiej roli przy napedzie
podwozia. Pompy dla automatycznego pilota muszg
by¢ nie tylko wolne od pulsacji lecz i nadawac sie do
pracy ciagtej; ich wydatek jest niewielki w poréwna-
niu z wydatkiem, koniecznym do napedu podwozia
czy uzbrojenia. Ze wzgledu na réznorodnos¢ warun-
kow pracy pozadana jest daleko posunieta specjali-
zacja, jednak réznorodnos¢ instalacyj napedzanych
przez pompy zmusza do ograniczenia ilosci pomp na
samolocie, a wiec doprowadza do kompromisu przy
wyborze typu pompy. To ograniczenie ilosci pomp
moze wprawdzie spowodowa¢ niezbyt ekonomiczng
prace pompy w poszczegolnych przypadkach jej za-
stosowania, jednak w sumie daje korzysci, wynikaja-
ce z utatwienia (uproszczenia) obstugi w locie, oraz
uproszczenia schematu, a wiec ulatwienia montazu
i konserwacji. Zastosowanie kilku pomp nie bytoby
celowe rowniez i dlatego, ze wszystkie instalacje nie
sg prawie nigdy napedzane jednoczesnie (podwozie
po starcie i przed lgdowaniem, uzbrojenie — tylko
w walce, automatyczny pilot — w locie lecz nie
w walce, lodochrony — w warunkach oblodzenia
i ew. jednocze$nie z pilotem automatycznym i t. d.).

Na samolotach jednosilnikowych mozliwa do za-
budowania ilos¢ pomp jest ograniczona iloscig rozpo-
rzadzalnych napedéw na silniku, bowiem specjalny
rozrzad napedu dla paru pomp bytby tylko niepo-
trzebnym, a zarazem bardzo przykrym skomplikowa-
niem obstugi samolotu w locie. Na wielosilnikowcach
ilos¢ rozporzadzalnych napeddw wzrasta, wzrasta wiec
pokusa zwiekszenia ilosci pomp, a z nig i sterowan,
fatwo wiec zmore konstruktoréw i pilotéw uczyni¢
rzeczywistosciag. Nie jest to wcale potrzebne, gdyz
w obecnym stanie rzeczy istniejg pompy czyniace za-
dos¢ wymaganiom obstugi roznorodnych instalacy;.

Pozostawataby do uwzglednienia pewno$¢ dziata-
nia instalacyj, mogacych ulec unieruchomieniu z po-
wodu uszkodzenia czy tez wady dziatania silnika, na-
pedzajacego pompe. Poniewaz trudno przewidziec,
ktory silnik pierwszy zawiedzie, przeto jedynym ce-
lowym rozwigzaniem bedzie zastosowanie recznej pom-
py bezpieczenstwa. W ten sposéb grupa silnikowa
zostanie radykalnie usunieta od wplywu na mozno$¢
uruchomienia instalacyj w razie wypadku. Ze wzgle-
du na wygode obstugi pompy recznej nie jest wska-
zane stosowanie wysokich cisnien, gdyz wysokocis-
nieniowa pompa reczna wymaga wielkiego wysitku
fizycznego, na ktéry moze nie zdoby¢ sie cztowiek
zmeczony lub nawet lekko ranny, obstugujacy w wal-

ce naped stanowisk strzeleckich. Pompa bezpieczen-
stwa jest przeznaczona do obstugi instalacji wspdlnej
z pompg silnikowa. Ta przyczyna oraz argument,
przytoczony wyzej skianiajg do zadowolnienia sie
przynajmniej na samolotach wojennych instalacjami
Sredniocisnieniowymi, jako stosunkowo lekkimi i jed-
noczes$nie tatwymi do obstugi pompa reczna.

Rys. 1. Moc zuzywana w zaleznosci od wydatku i ci$
nienia przy =75%.

Charakterystyka ogodlna typéw (rys. 1)

T Szybkos¢ Wydatek  Cisnienie g/'y?,fl 2 ,%Sﬁ?;
yp obr./min  1/min kg/cm2 KM kg
Tiokowa 1150 45 70 ~1 24

Ttokowo- 7004-
obrotowe 2500

Zebate 12004-
& 2600 204-87 144-70  054-7

Slimakowe 14254-
7500 224-40 204-70

249 704-200 —1,54-3 34-45
154-42

014-85 1545

Pompy tlokowe sa, poza Slimakowymi, jedynymi
taczacymi wielkie cisnienie i wielkg sprawnos¢ wolu-
metryczna. Przerwy w martwych punktach skoku tto-
ka, powodujg przy duzych szybkosciach roboczych
pulsacje stupa cieczy, bedacg przyczyng kawitacji, kto-
ra wptywa szkodliwie na dziatanie mechanizmu nape-
dzanego. Zwigkszenie ilosci cylindrow moze temu za-
pobiec o ile przyspieszenie oliwy wchodzacej nie be-
dzie nadmierne. Zastosowanie zawor6éw mechanicznie
sterowanych ma na celu usuniecie niedogodnosci,
wynikajgcej z ograniczenia szybkosci roboczej z po-
wodu obecnosci zaworow  wlotowego i wylotowego,
stosowanych z reguty w pompach tego typu. Pompy
ttokowo-obrotowe nalezga o tyle do tego samego ty-
pu, ze ssanie i tloczenie powstajg w wyniku posuwi-
stego ruchu ttokow.

Pompy obrotowe nadajg sie do duzych szybkosci
roboczych o ile organa pracujgce poruszajg si¢ z ma-
tymi przyspieszeniami. Istnienie tarcia poslizgowego
miedzy czeSciami lub tez statego luzu powoduje
zmniejszenie sprawnosci. Procz tego pompa taka
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z trudnoscig daje sie przystosowa¢ do pracy, wyma-
gajacej zmiennego wydatku, gdyz wydtuzenie wirnika
i zwiekszenie wlotu i wylotu jest wynikiem przekon-
struowania pompy. Pompy obrotowe z wirnikiem mi-
mosrodowym nie nadajg sie do wysokich cisnien, na-
tomiast sg stosowane jako pompy proézniowe.

Pompy zebate, tworzace podgrupe pomp obroto-
wych, tanie i tatwe w wyrobie, wymagajg bardzo
starannej i doktadnej obrébki o ile chcemy uzyskaé
duzg sprawno$¢. Sprawno$¢ ta znacznie spada przy
wysokich cisnieniach, poniewaz konieczny luz po-
woduje wyciek.

Pompy odsrodkowe nie znalazty zastosowania na
samolotach, poniewaz dla cisnien przekraczajacych
— 4 kg/cm?  (optimum dla jednego wirnika w wa-
runkach narzuconych przez wymagania instalacji na
samolocie) wymagajg kilku wirnikéw, stajg sie wiec
bardzo ztozone oraz trudne w konstrukcji o ile chce-
my uzyska¢ nalezytg sprawnos$¢. Procz tego muszg
by¢ instalowane ponizej poziomu zbiornika cieczy.

Rys. 2.
Przekréj pompy slimakowe.

Pompy Slimakowe majg tylko trzy czesci rucho-
me. Czes¢ srodkowa to sSlimak napedzajacy. Gwint
Slimaka obracajgc sie dziata jak ttok, posuwajacy sie
nieprzerwanie naprzéd. Dzieki temu ciecz wykonywa
ruch prostoliniowy jednostajny bez zaburzen, catko-
wicie spokojnie nawet przy wielkiej szybkosci obro-
towej. Slimaki boczne obracajg sie w kierunku prze-
ciwnym kierunkowi obrotéw Slimaka napedzajgcego;
stuzg one jedynie do uszczelnienia i sg napedzane tyl-
ko przez cisnienie cieczy. Co do uszczelnienia to ma
ono miejsce jedynie w punktach a i b (rys. 2); te
punkty stycznosci tworzg linie ciggla ograniczajaca
strefe zamkniecia komér roboczych. Cecha zasadni-
czg tych pomp jest ksztatlt gwintu, dobrany tak, aby
linie Srubowe Slimakéw wspOtpracujagcych uszczel-
niaty sie doktadnie w sposob przedstawiony na rys. 2.
Sity promieniowe powstate na zespole Slimakow
w wyniku roznicy cisnien na wlocie i wylocie sg prze-
jete przez wewnetrzng walcowatg powierzchnig
wkiadki kadtuba. Sity osiowe rowniez powstate
w wyniku roznicy cisnien sg zréwnowazone hydrau-
licznie za pomocg tlokéw (w pompach wiekszych)
lub sg przejete przez zwykie tozysko oporowe
(w pompach mniejszych). Gwint dwuzwojowy, sto-
sowany z reguty na Slimakach utatwia ich dynamicz-
ne wyrownowazenie. Opory tarcia oraz straty z po-
wodu nieszczelnosci sg minimalne. Sprawnos$¢ wolu-
metryczna jest wiec szczegdlnie wysoka (rys. 3)
i praktycznie biorgc stata, niezalezna od cisniepia
i mocy (rys. 4) oraz od lepkosci cieczy (rys. 5) i ob-
cigzenia w zakresie: obcigzenie catkowite -n 15 tego
obcigzenia. Woydatek ich przy statych obrotach jest
staly i niezalezny od cisnienia.

Co sie tyczy konstrukcji, to dla cisnien do 20 kg
na cm?, dlugos¢ Slimaka napedzajgcego powinna by¢
rowna jego trzykrotnej Srednicy zewnetrznej (odpo-
wiada to dwom petnym nitkom linii Srubowej); dla
ci$nien do 60 kg/cm? dtugos¢ ta rowna sie juz 6 Sred-
nicom (5 petnych nitek), a dla cisnien do 200 kg/cm?,
dtugos¢ linii Srubowej wynosi 9 nitek. Pompa wypa-
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Rys. 3. Wpt cisnienia na sprawno$¢ pompy S$lima-
Y kowejpggy statych obrotaF():h (1450 (?br/r%)l/n.)

da wiec stosunkowo diuga. Nie jest to oczywiscie wa-
da zasadnicza, wymaga jednak odmiennego rozwigza-
nia umieszczenia pompy. Zaletg tych pomp jest nad-
zwyczajna fatwos¢ konserwacji. Sg one dopiero od
niedawna wprowadzone na samolotach, gdyz istniaty
wielkie trudnosci w nalezytym utozyskowaniu osio-
wym pomp wysokocisnieniowych.

Charakterystyka niektérych typoéw pomp
Pompa Olaer (rys. 6)

Thoki, umieszczone osiowo (1) posiadajg zakon-
czenie potkuliste, opierajace sie na krzywce (2). Sg
one dociskane zapomocg sprezyn (3). Krzywka jest
sprzezona z watem pedzagcym (4) w poblizu swej kra-
wedzi. Wat jest umieszczony w tozysku kulkowym.
Wewnatrz watu znajduje sie sprezyna (5), naciska-
jaca na srodek tarczy za posrednictwem czopa kuli-
stego. Ttoki znajdujg sie w bloku (6) zamocowanym
w ostonie z zaworami wlotowym (7) i wylotowym (8).
Zawory te sg kulkowe jednokierunkowe. Zawor
wylotowy posiada sprezyne. Kanaty w gltowicy osto-
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ny tacza zawory z przewodami ssgcym i ttoczacym.
Whnetrze pompy (9) jest pod cisnieniem. Gdy to cis-
nienie osiggnie maksymalng pozadang wartos¢ spre-
zyna (5) zostaje Scisnieta zmniejszajagc skok ttokow.

Zawory ze sprezynami i ttoki, z reguly nie obie-
cujg dobrych wynikow przy pracy na wielkich szyb-
kosciach lecz staranna konstrukcja pompy czyni jg
zdolng do utrzymania szybkosci az do 3000 obr./min.
Bardzo dokiadne wykonanie ttokéw i gtadzi cylind-
row pozwala na uzyskanie ci$nienia 200 kg/cm2, naj-
wiekszego, jakie osiggajg pompy samolotowe. Konst-
rukcja tej pompy jest przyktadem dobrego wykorzy-
stania samoczynnej regulacji przy zmniejszeniu do
minimum wad samoczynnych zaworow i ttokdw.

Pomimo tych zastrzezen pompa ta dziala zupetnie
zadowalajgco i jest rzeczywiscie jedng z najbardziej
zwartych. Z powodu matej Srednicy ttokow, obcigze-
nia sg mate nawet przy wielkim cisnieniu. To oraz
samoczynna regulacja, zmniejszajaca czas pracy do
minimum, powodujg, ze po 1000 godzinach lotu nie
stwierdzono zuzycia, dajacego sie zmierzy¢. Konst-
rukcja pompy o wiekszym wydatku (obecnie 2 1/min.
przy 2500 obr./min. i ci$nieniu 200 kg/cm2) wymaga
pokonania trudnosci w konstrukcji nalezytego nape-
du wiekszych ttokow i samoczynnego dziatania wiek-
szych zawordw.

Pompa Messier P43M

Pompa ta jest najnowszg ze stosowanych przez te
firme (rys. 7). Blok (1) pieciu cylindréw, umieszczo-
nych promieniowo, obraca sie mimosrodowo w stosun-
ku do kadtuba pompy. Ttoki stalowe (4) opierajg sie
na pierscieniu stalowym hartowanym, zamontowanym
w kadtubie na tozysku igietkowym (5). Kazdy tlok
ma skok réwny dwukrotnej mimosrodowosci wirnika
(bloku) i kazdy wykonywa jeden peiny suw w czasie
1 obrotu pompy. Zawor jednokierunkowy znajduje
sie na doprowadzeniu przewodu ttoczgcego. Rozdzie-
lacz nieruchomy (3) jest osadzony na zewngtrz pom-
py, czes¢ jego kadtuba jest umieszczona wewnatrz
bloku cylindréw. Zawiera on dwa zawory: wlotowy
i wylotowy. Kulkowy zawor bezpieczenstwa prze-
puszcza olej z powrotem do wlotu, gdy ci$nienie prze-
kroczy ustalone maximum.

Blok cylindrow jest osadzony na state na tarczy
sprzegta, ktorego tuleja jest na state osadzona na
wale. Wigczanie sprzegta wykonywa sie za pomo-
cg matego ttoczka (2), umieszczonego w rozdziela-
czu. Sprezone powietrze, doprowadzone do tego
ttoczka pcha blok cylindréw wraz z tarczg sprzegta
ku tulei. Jest to jedyna pompa samolotowa, ma-
jaca tego rodzaju urzadzenie, usuwajace bieg jatowy.
Wymaga jednak uwagi ze strony pilota lub mechani-
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ka, gdyz po wykonaniu czynnosci nalezy pompe wy-
taczyé. Procz tego sprzegto tarczowe nakazuje ta-
ki montaz pompy, aby olej nie zalat sprzegta, gdyz
w razie zalania sprzegto nie moze pracowac. Dlatego
tez przewod odprowadzajacy (Sciek) jest konieczny
i musi wchodzi¢ do zbiornika ponad poziomem cieczy
w tymze zbiorniku.

W pompach, przeznaczonych do pracy tylko na
wielkich szybkosciach, sprezyny dociskajace gtowice
ttokéw nie sg potrzebne. — Gdy zachodzi koniecz-
no$¢ uzyskania petnego cisnienia przy matej szyb-
kosci pompy, sprezyny sa potrzebne w celu utrzy-
mania docisku ttokéw do pierscienia.

Poniewaz wszystkie powierzchnie dociskowe sg
cylindryczne, przeto mozna utrzymac szczelnos¢ na-
wet stosujgc rzadkg ciecz i cisnienie rzedu 140
kg/cm2. Chcac zwiekszy¢é wydatek (obecnie 9 1/min.
przy 2250 obr./min. i 100 kg/cm2) nalezy zwiekszy¢
Srednice ttokow.

Pozgdang zmiang byloby takie umieszczenie lub
konstrukcyjne rozwigzanie sprzegta, aby jego zalanie
bylo catkowicie wykluczone. Odwracalno$¢ pompy
wymaga wyjecia rozdzielacza i jego przeregulowania.
Jest to czynno$¢ kiopotliwa i wymagajgca zasadniczo
udziatu specjalisty. Uproszczenie tego zagadnienia
bytoby roéwniez bardzo celowe.

Z pomp wyprébowanych na samolotach w bardzo
roznorodnych warunkach pompy Messier wyrdzniajg
sie ze wzgledu nietytko na duzy wydatek lecz przede
wszystkim na mozno$¢ pracy na bardzo wielkiej ga-
mie szybkosci, bo poczynajac od 600 — 800 obr/min,,
a konczac na dwoch tysigcach paruset.

Pompa R. A. D. Il

Jest to pompa o bardzo prostej i ciekawej kon-
strukcji, ostatnio prébowana w mysl przepiséw an-
gielskiego Ministerstwa Lotnictwa (rys. 8). Skiada
sie ona z dwdch blokéw cylindréw, obracajgcych sie
na osiach, przecinajgcych sie pod kgtem prostym. Tto-
ki sg potaczone parami w ksztatcie litery , L W su-
mie sg to cztery ttoki podwdjne. Kazdy taki ttok wy-
konywa dwa ruchy, jeden obrotowy, spowodowany

Rys. 7. Pompa Messier, typ 43 M.
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obrotowym ruchem cylindra, w ktérym pracuje i dru-
gi — posuwisty, wywotany obrotem drugiego bloku
cylindrow. W wyniku tych dwdch ruchoéw, zigcze
kazdej pary ttokow opisuje elipse w plaszczyznie
dwusiecznej kata, utworzonego przez osie ttokow.

Samo pompowanie jest nastepstwem ruchu posu-
wistego ttokow. Ruch obrotowy steruje rozrzadem
cieczy od strony ssacej na ttoczacg. Odwrdcenie dzia-
tania uzyskujemy przez przetaczenie przewodow.

Na prébach osiggnieto i utrzymano ci$nienie
70 kg/cm? oraz na krotki okres — cisnienie 90 kg/cm2.
Przy probie szybkosci uzyskano 3250 obr/min.
W koncu tej proby wydatek spadt tylko o 16%
(dozwolony spadek = 5%). Po zakonczeniu catosci
proéb (110 godzin pracy) zuzycie czesci roboczych
wynosito przecietnie 00076 mm. Przy szybkos-
ci 325 obr/min. szybko$¢ ttoka wynosi 12 m/sek.
Pompa wazyta 7,7 kg. Zuzycie mocy wynosito 15 KM.
Pompa bardziej szybkobiezna, gdyz pracujgca przy
700 obr/min., bedzie wazy¢ 4,5 kg.

Whnioski z prob: pompa zapowiada sie dobrze,
gdyz a) moze pracowa¢ na wielkiej gamie szybkos-
ci: 325 — 3250 obr/min. Ze wzgledu na ciezar, po-
zadane jest jednak zrealizowanie wersji, pracujgcej
poczynajagc od 700 obr/min.; b) uzyskiwane cisnienie
odpowiada wymaganiom, nawet bardzo ostrym;
c) spadek wydatku jest tak nieznaczny na wielkich
szybkosciach, ze praktycznie bioragc nie wchodzi
w rachube; d) wytrzymatosciowo posiada pewng re-
zerwe, na co wskazuie pekniecie (sztuki prototypo-
wej) dopiero pod cisnieniem 210 kg/cm2; e) kon-
strukcja jej jest bardzo prosta i zwarta.

Na razie sg to tylko proby i ich wyniki. Dopiero
catkowita homologacia moze stanowi¢ teoretyczne
kryterium przydatnosci. Ostateczny sad nalezy jed-
nak do praktyki, ktéra jedyna moze wyda¢ opinie,
opartg na wszechstronnym uzyciu. Na razie jednak
wyniki prob sg obiecujace.

Pompa IMO (rys. 9)

Co sie tyczy typéw pomp Slimakowych lotniczych
t. zw. pomp Imo, to obecnie jest ich trzy dla ci$nien
do 10 kg/cm2, do 60/cm? i do 70 kg/cm2.

Pierwszy typ H15-31) wazy tylko 15 kg. Zakres
stosowanych obrotow na min. 1425 3400. Zuzycie
mocy waha sie w granicach 01 — 05 KM. Jezeli
chodzi o wptyw lepkosci, to oczywiscie, wystepuje on
wybitniej przy wyzszych ci$nieniach i mniejszych
obrotach — jak to wynika z ponizszej tablicy.

Moce iwydatki przy réznych lepkosciach
15° E 10°E 50 E

KM 1/min KM 1/min KM 1/min

n
Obr/min kggmt

3400 2 ol 84 02 95 02 99
0 03 61 04 86 05 94

2850 2 01 67 02 78 02 82
n 0 03 44 03 69 04 77
1700 2 01 34 01 44 02 48

10 — — 03 35 04 43

1425 2 — — 01 35 01 39

§ 0 — _— 03 26 04 34
1) Liczby po literze oznaczajg — pierwsza $rednice zewnetrzng
Slimaka napedzajacego, druga — cisdnienie i tak: 3 — ciénienie do

20 kg/cm2, 6 — do 60 kg/cm2, 12 — do 175 kg/cm2. (Przyp. autora).

GRUDZIEN, 193

Pompa 60 kg/cm? — typ H15-6 wazy 5 kg. Zakres
stosowanych obrotéw ten sam co i w poprzednim ty-
pie. Zakres cisnien 20 — 60 kg/cm2 Zuzycie mo-
cy 03 — 17 KM. Dla mniejszych obrotéw i wiek-
szych cisnien mozna stosowac oleje o lepkosci, poczy-
najgc od 5 — 10" E.

Moce i wydatki przy roznych lepkosciach
n P 5 E 10° E 25° E
br/mi kg/cm? .
oprimin e KM Umin KM Umin KM | Ymin

3400 20 06 78 06 85 07 90
60 16 60 16 72 17 82
2850 20 05 61 05 68 06 73
60 13 43 13 56 14 65
1700 20 03 27 03 34 03 39

60 _ — 08 21 09 31
1425 20 — — 04 25 04 30
60 - - — 08 22

Pompa trzeciego typu V20-6 przy szybkosci 7500
obr/min. i ci$nieniu 70 kg/cm2 ma wydatek — 40 1/min.
przy zuzyciu mocy — 85 KM. Wyniki te uzyska-
no przy zastosowaniu oleju o lepkosci 15 — 2" E.
Przy 3000 obr/min. i cisnieniu 70 kg/cm? wydatek
wynosi 8 1/min. Na szybkosciach 600 — 800 obr/min.
pompa ta nie moze pracowaé, poniewaz wtedy nie
zawsze mozna osiggna¢ wystarczajgco wysokie cis-
nienie. Ciezar jej wynosi 3,2 kg, dzieki kadtubowi
z lekkiego metalu z koszulkg brazows. Kadtuby
pomp obu poprzednich typéw sa zeliwne. Slimaki —
zawsze stalowe.

Rys. 9. Pompa $limakowa IMO na ci$nienie do 60 kg/cm'-

Poniewaz dtugos$¢ tych pomp jest wazng ich zew-
netrzng cecha, ze wzgledébw montazowych, przeto po-
daje nizej ich zasadnicze wymiary maksymalne w
mm, przy czym dtugos¢ jest liczona od zewnetrznego
kranica koncowki do zewnetrznego kranca nakretek
na drugim koncu pompy.
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Typ Dhugo$¢  Szerokos¢ Wysokosc
H15-3 170 74 81
H15-6 272 100 85
V20-6 255 90 90

Z charakterystyki tych pomp wynika, ze majg one
duze szanse na zdobycie popularnosci w lotnictwie.
Ich najpowazniejszym wspdtzawodnikiem bedzie pom-
pa ttokowe-obrotowa.

WhniosKi

Zakres zastosowania pomp na samolotach niewat-
pliwie bedzie sie rozszerzat. Jednak muszg jeszcze
nastgpi¢ ulepszenia wielu szczegdtow. Tyczy sie to
uszczelek, lekkich stopéw o mozliwie matym wspot-
czynniku rozszerzalnosci na kadtuby i niektore cze$-
ci wewnetrzne, samowytgczalnosci przy osiggnieciu
maksymalnego cisnienia, wyprzegalnosci pompy po
ukonczeniu przez nig pracy; moznosci pracy z réznag
szybkoscig 1 z roznymi wydatkami (jak widzieliSmy
niektore konstrukcje rozwigzaty to zagadnienie) przy
uzyciu cieczy o bardzo zmiennej lepkosci. Inne ko-
nieczne ulepszenia tyczg sie sterowania, umozliwia-
jacego, np. jednoczesny naped catego uzbrojenia lub
jego czesci.

O ile mozna sadzi¢ z dotychczasowych wynikow,
ulepszenia te nie bedg kazaty na siebie dtugo czekac,
jakkolwiek bedg niekiedy wynikiem przerobienia
konstrukcji; tyczy sie to w pierwszym rzedzie samo-
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wytgczalnosci. Praktyka w budowie pomp statych
i okretowych jest tak duza i wszechstronna, ze umoz-
liwiwszy szybki dotychczasowy postep w budowie
pomp samolotowych, niewatpliwie i nadal bedzie po-
mocna przy rozwigzywaniu zagadnien specjalnych
pomp samolotowych, zwilaszcza ze doswiadczenie zdo-
byte w zegludze powietrznej utatwi ocene wynikéw
juz osiggnietych oraz celowos¢ zamierzanych rozwiag-
zan, zmierzajacych do zwigkszenia pewnosci dziata-
nia, uproszczenia konstrukcji i utatwienia obstugi.

Zrodia

Hydraulic pumps for aircraft—Aircraft Engineering,
November 1937. )

Pomp or motor — Flight, 17.111.1938.

Opis fabryczny pomp Messier.

Katalogi 1 opisy fabryczne pomp IMO.

s =

Some Types of Hydraulic Pumps
for Aircraft

Summary

_ The properties of pumps for operation of hydraulic
drives on aircraft and their working conditions “are dis-
cussed. Proposed constructive solutions with regard to
safety. Generat characteristics of the present ty?es.
Their tmerits and disadvantages from the standpoint of
design and utilisation. Description of some types, their
range of utilisation.. Performance: power, speed, pres-
sure, output (at various viscosities). Conclusion: neces-
sary modifications.

Chitodzenie silnikbw gwiazdowych i zachodzgce w nich
procesy spalania

Kurt Léhner

Z oryginatu pt. ,tiber Kiihlung und Verbrennungs-

vorgange des Sternmotors”. Gesammelte Vortrage der
Hauptversammlung 1937 der Lilienthal-Gesellschaft fiir
Luftfahrtforschung, str. 261—268, przettumaczyt inzynier
J. Brynikowski.

Moce uzyskiwane w chtodzonych powietrzem sil-
nikach gwiazdowych, wzrastajgc od 500 KM, w ciagu
ostatniego  dziesieciolecia  przekroczyly  znacznie
1000 KM w silniku jednoszeregowym. Towarzyszyto
temu obnizenie jednostkowego zuzycia paliwa w cza-
sie przelotu z 250 g/KM godz. do wartosci ponizej
200 g/KM godz. Postepom tym nalezy zawdzieczad,
ze silnik gwiazdowy dzieki swej prostej konstrukcji
zdobywat coraz wiekszg przewage i to zarowno w lot-
nictwie komunikacyjnym jak i wojskowym.

Dla umozliwienia tych udoskonalen silnika gwia-
zdowego musiano przeprowadzi¢ wazne prace badaw-
cze. Poza dalszym rozwojem licznych elementéw sil-
nika, jak tozyska korbowodowe, zawory, ttoki, spre-
zarki i mechanizmy napedowe, dotyczyty one przede
wszystkim przebiegébw zachodzacych przy chtodzeniu
i spalaniu w silniku. Te ostatnie wymagaty wyczer-
pujacego studium, w ktérym prace inzyniera-pomia-
rowca musiata uzupetni¢ praca inzyniera zajmujace-
go sie produkcjg a w szczegdlnosci odlewnika i me-
talurga. Wszystkie wyniki pomiaréw, podane w ni-
niejszym artykule, pochodzg z prac badawczych wy-
konanych w ciggu roku 1937 w prowadzonym przez
autora, a opracowujgcym nowe konstrukcje, oddziata
firmy BMW (Bayerische Motorenwerke) w Mona-
chium.

Postep w dziedzinie chtodzenia daje sie tatwo za-
uwazy¢ juz na podstawie zewnetrznego wygladu cy-
lindréw. Jako przykiad moze stuzy¢ rys. 1, przed-
stawiajgcy 3 cylindry w kolejnosci ich udoskonalania

Rys. 1. Etapy rozwoju cylindra.

przez firme BMW, a mianowicie konstrukcje z roku
1927 oraz z roku 1935, wobec ostatniego rozwigzania
firmy BMW z roku 1937. Srednica cylindra wynosi
1555 mm, przy skoku ttoka rownym 162 mm. Pierw-
sze cylindry pochodzg z licencji zakupionej w r. 1927
w firmie Pratt & Whitney, ostatni za$ jest wynikiem
wiasnej pracy rozwojowej. Odstep zeberek zmniejszo-
no z 93 do 5 mm, wysokos¢ za$ najwyzszych zeberek
powiekszono z 30 do 44 mm. Powierzchnie zeberek
chtodzacych tych trzech cylindrow wynosza kolejno
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£-65 - A-10-1 -80°

Rys. 2. Poréwnanie mocy i temperatur dwdch cylindrow.

0,83, 14 oraz 1,85 m? na jeden cylinder. Udoskonale-
nie uzebrowania cylindrow nowego typu stato sie
mozliwe dzieki wyczerpujacym pracom badawczym.
Stawia ono zdolnosciom wykonawczym odlewni nad-
zwyczaj wysokie wymagania.

Specjalnym zadaniem byto wyszukanie dla cylin-
drow najodpowiedniejszego prowadzenia powietrza
chtodzacego. Pod tym wzgledem nastgpita w trakcie
doskonalenia konstrukcji cylindréow zmiana stojaca
w $cistym zwigzku z podwyzszeniem zeberek. Miano-
wicie przy poprzednio stosowanych zeberkach o ma-
tej wysokosci zachodzita konieczno$¢ pozostawienia
wolnej przestrzeni miedzy deflektorami (owiewka-
mi), a wierzchotkami zeberek, poniewaz pomiedzy
nizszymi zeberkami mogtaby przeptyng¢ tylko sto-
sunkowo mata ilos¢ powietrza, wskutek czego przy
deflektorach zanadto zblizonych do cylindra réznica
temperatur miedzy przednig i tylng strong cylindra
bytaby zbyt duza. Dlatego zadowolono sie deflekto-
rami umieszczonymi tylko na tylnej potowie cylindra
i pozostawiajgcymi poza tym miedzy wierzchotkami
zeberek a blachami Reflektoréw szczeline o szeroko-
§ci 5 mm i wiecej. Przy najnowszych cylindrach moz-
na deflektory poprowadzi¢ dalej ku przodowi i oprze¢
je na zeberkach, poniewaz wyzsze zeberka pozwalajg
na przeptyw wiekszej ilosci powietrza. Poza tym po-
czyniono pewne udoskonalenia stwarzajace zwiekszo-
ng roznice cisnien przed i za cylindrem. Polegaja
one — poza ogolnym zwiekszeniem szybkosci lotu —
na zastosowaniu przestawialnych klap na wylocie
z ostony silnikowej dzieki czemu przy wznoszeniu sie
rozporzadza sie znacznie wiekszymi roznicami cis-
nien do wytworzenia przeptywu powietrza obok cy-
lindrow.

Najwieksze znaczenie dla uzyskania warunkow,
w ktdrych opér powietrza dziatajagcy na wbudowany
silnik jest najmniejszy, ma uzycie do chtodzenia mo-
zliwie malej ilosci powietrza. Wykonanie korzystne-
go okapotowania dla cylindra powinno zatem wy-
chodzi¢ z tego punktu widzenia, aby zuzywajgc mo-
zliwie malg ilos¢ powietrza, uzyska¢ mozliwie dobre
i rownomierne chtodzenie wszystkich czesci cylindra.
Wyniki w wypadku cylindrow nowego typu sg znacz-
nie lepsze niz w starszych konstrukcjach. Rys. 2 przed-
stawia wykres, na ktérym dla poréwnania obu typow
cylindrow poprowadzono szereg krzywych, podaja-
cych moc cylindréw i ich temperatury w zaleznosci
od ciezaru powietrza chtodzacego, przeptywajacego
przez zeberka cylindrow, badz tez w zaleznosci od
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roznicy cisnien panujacych przed cylindrem i na tyl-
nej jego czesci. Jest przy tym widoczne, ze przy row-
nych kazdorazowo cisnieniach tadowania, dalej przy
rownych temperaturach na wlocie, wynoszacych
80" C i jednakowym skitadzie mieszanki, wyregulo-
wanym w rozpatrywanym przypadku tak, aby odpo-
wiadat stosunkowi stechiometrycznemu — uzyskuje
sie znaczny przyrost mocy. Ten fakt nalezy gtdwnie
ttumaczy¢ tym, ze zassana mieszanka mniej inten-
sywnie sie nagrzewa od chtodniejszych S$cianek cy-
lindra nowego typu, co pocigga za sobg wiegkszy cie-
zar dawki. Rys. 2 wskazuje dalej na to, ze przy tej
samej mocy i tym samym ciezarze powietrza chio-
dzgcego temperatura cylindra nowego typu jest znacz-
nie nizsza niz cylindra z r. 1935, a roznica wynosi po-
nad 70° C. Dzieki temu wzrasta bardzo oddalenie od
temperatury, przy ktérej wytrzymatos¢ stopu glino-

Cisnienie fadowania.

Rys. 3. Moc potrzebna do chtodzenia w zaleznosci od
ciSnienia tadowania.

wego gwattownie spada. Wskutek wiekszej wytrzy-
matosci chtodniejszej gtowicy cylindra jest mozliwa
praca silnika przy ci$nieniach znacznie wyzszych niz
dotychczas. Za dalszg korzys¢, ptynaca ze znacznego
powiekszenia powierzchni chtodzacej, nalezy uwazac
to, ze nawet w zakresie matych szybkosci powietrza,
np. przy wznoszeniu sie samolotéw o matej szybkosci,
nie przekracza sie jeszcze dopuszczalnych tempera-
tur nawet przy stosunkowo duzej mocy.

Podczas gdy w poczgtkowym stadium rozwoju sil-
nikobw chitodzonych powietrzem przyjete byto chio-
dzenie silnika w pewnej mierze od wewnatrz pali-
wem przez jego wysokie zuzycie, mozna obecnie
w oparciu o dobre chtodzenie, albo urzeczywistni¢
bardzo wysokie moce z cylindra, albo tez obnizy¢ zu-
zycie paliwa do wartosci, przy diugotrwatej pracy
dotychczas niespotykanych.

Préby wykazaty, ze przy duzym nadmiarze pali-
wa (mieszanki bogate) przechodzenie ciepta byto ma-
te i ze z zubozaniem mieszanki wzrastato ono do
swej maksymalnej wartosci, lezgcej mniej wiecej przy
stechiometrycznym stosunku paliwa do powietrza.
Od tego punktu poczawszy przechodzenie ciepta przy
dalszym zubozaniu znowu malato. Przy tych zmia-
nach w zuzyciu paliwa konieczne jest przestawianie
punktu zaptonu w ten sposéb, aby przy duzym nad-
miarze powietrza zapton byt bardzo wczesny.
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Opér silnika sktada sie z oporu, na ktéry napoty-
ka na swej zewnetrznej powierzchni stosunkowo du-
za gondola silnika tgcznie z zaburzeniami, ktére ona
wywotuje na skrzydle i pozostatych czesciach ptatow-
ca, oraz z oporu, ktéry stwarza uzyta do chtodzenia
cze$¢ powietrza na swej drodze przez wnetrze gondoli
silnika. Ten wewnetrzny opér w malej mierze zalezy
od uksztattowania wnetrza ostony silnikowej, w du-
zym stopniu natomiast od uksztattowania powierzch-
ni chtodzacej cylindrow i ich deflektoréw. Ten opdr
wewnetrzny t. zn. moc potrzebng do chtodzenia nale-

o @ 13 kgem
Cidnienie taaowania

Rys. 4 Moc potrzebna_ do chtodzenia, odniesiona do mo-
cy cylindra w zalezno$ci od ci$nienia tadowania.

zaznaczono, przez dobre wykorzystanie powietrza
chtodzacego zapomocg odpowiednich deflektorow
a dalej przez to, ze dazy sie do mozliwie matej rozni-
cy cisnien przed i za cylindrem, ktéra to roznica jest
potrzebna do uzyskania przeptywu. Chodzi o to, aby
w wyptywajacym znowu z ostony silnikowej powie-
trzu pozostawic¢ jeszcze mozliwie duzo energii.

Przy przeptywie przez przestrzen wewnatrz osto-
ny silnikowej powietrze chiodzace doznaje w wielu

RéinicaZ

Rys. 5. Sredni wzrost temperatury po-
wietrzg chlodzacego w zaleznosci od
jego ciezaru.

Cisnienie tadowania

Rys. 6. Sredni wzrost temperatury po-
wietrzg chtodzacego w zaleznosci od
ciSnienia tadowania.
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miejscach strat energii. Powietrze doptywajgce do
ostony musi najpierw na wlocie do niej ulec op6znie-
niu, przy czym daje sie zauwazy¢ niekorzystny
wplyw piasty $migta i nasad (wewnetrznych koncow)
jego topatek niekorzystnie pod wzgledem aerodyna-
micznym uksztattowanych. Osiowa sktadowa prze-
ptywu wewnatrz ostony silnikowej przed cylindrami
jest bardzo mata; wystepujg tam wywotane obrotem
S$migta ruchy powietrza o kierunku stycznym; dalej
wewnatrz ostony przed cylindrami ma sie czesto do
czynienia z wirujgcym pierscieniem powietrznym,
ktory powstaje z jednej strony z powodu duzej szyb-
kosci przeptywu przy krawedzi ostony, gdzie, jak
wiadomo, przy optywie ostony panuje najwieksza
szybko$¢ i najnizsze cisnienie, z drugiej strony wsku-
tek odsrodkowego dziatania nasad topatek Smigta,
wskutek czego ten ruch powietrza ma przy redukto-
rze sktadowg o kierunku odwrotnym. Te rézne zabu-
rzenia przeptywu dajg straty, ktérych nie mozna lek-
cewazyc.

Wychodzac z cisnienia przed silnikiem, nalezy te-
raz przyspieszy¢ powietrze do szybkosci, jaka panu-
je miedzy zeberkami chtodzacymi. Przebieg ten daje
sie uskuteczni¢ prawie bez strat. Powietrze przepty-
wa teraz miedzy zeberkami ze stosunkowo duzg szyb-
koscig, tracac przy tym energie wskutek tarcia
0 scianki i wskutek wirow. W trakcie tego odbywa
sie wihasciwe chtodzenie cylindra, przy czym istnieje
Scista zalezno$¢ miedzy stratg cisnienia wskutek tar-
cia o scianki a przechodzeniem ciepta. Poniewaz za
cylindrami szybkos$¢ przeptywu staje sie znowu bar-
dzo mata, musi powietrze przy wyjsciu sposrod ze-
berek chtodzacych znowu ulec opdznieniu. Powsta-
ja przy tym bardzo duze straty, ktére zuzywajg catg
prawie energie kinetyczng, ktérg powietrze miato
miedzy zeberkami. W silniku BMW 132 straty te wy-
noszg 45 — 60% energii powietrza przed cylindrem,
tak ze przez tarcie o scianki i wiry miedzy zeber-
kami tylko 40 — 55% zostaje niejako wykorzystane
do chtodzenia. Przy wyptywie z ostony silnikowej
powietrze chlodzace znowu zostaje nieco przyspie-
szone, przy czym jednak powstajg tylko mate stra-
ty. Dla rozpatrzenia wiasciwego procesu chio-
dzenia jest celowe bra¢ pod uwage tylko te straty.
ktére powstajg przy przyspie-
szeniu powietrza w chwili wej-
§cia miedzy zeberka, przy
przeptywie przez nie i przy
wyptywie z pomiedzy nich, a
wiec tylko najwazniejszg czes¢
strat, przy czym za podstawe
nalezy wzig¢ wspodtczynnik
sprawnosci dla przeptywu po-
— 20 wietrza rowny 100%. Rys. 3
podaje niezbedne do chiodze-
nia zapotrzebowanie mocy w
zaleznosci od roznicy cisnien
przed i za cylindrem. Zapo-
trzebowanie mocy do chtodze-
nia jest oczywiscie tym wie-
ksze, im nizsza ma byé tem-
peratura cylindra, oraz im
wyzsze jest cisnienie tadowa-
nia przy stalej temperaturze.

Ze wzrostem cisnienia ta-
dowania wzrasta moc silnika,

Stopien sprezania .. Z ~ 6.5
Wspotczynnik nadmiaru.
powietrza................... A =10
Temperatura powietrza
zasprezarka........... t “ o0
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Rys. 7. llos¢ odprowadzonego ciepta w

. HOSt Owadz Rys. 8.
zaleznosci od cisnienia tadowania.

wobec czego odniesione do mocy silnika zapotrze-
bowanie mocy do chlodzenia przy statej tempe-
raturze wzrasta wolniej, co jest widoczne na rys. 4.
Dlatego zaréwno przy krétkotrwatej mocy startowe;,
jak i przy mocy przelotnej dla uzyskania dostatecz-
nego chtodzenia trzeba zuzy¢ do tego celu tylko oko-
to 1% mocy silnika. Nasuwa sie przy tym uwaga, ze
to zuzycie mocy do chtodzenia nalezy rozumiec jako
nieuwzgledniajgce stopnia sprawnosci dmuchawy czy
tez Smigta, wobec czego odniesione do mocy silnika
na ptatowcu wzrosnie ono o conajmniej 0,5%.

Przeptywajac miedzy zeberkami, powietrze chio-
dzace ogrzewa sie. Na podstawie tego ogrzania moz-
na oceni¢ stopien wykorzystania powietrza chtodza-
cego. Rys. 5 podaje dla roznych cisnien tadowania
przyrost temperatury powietrza chtodzgcego w zalez-
nosci od ilosci, w jakiej ono przeptywa. Przyrost
temperatury przy tulei cylindra jest mniejszy niz
przy gtowicy, poniewaz przechodzenie ciepta w ob-
szarze skoku ttoka jest znacznie mniejsze niz na gto-
wicy, a poza tym zeberka chtodzace tulei wykonane
ze stali mogg przenies¢ do powietrza znacznie mniej
ciepta. Przyrost temperatury powietrza wynoszacy
Srednio okoto 60° C wskazuje, ze juz osiggneto sie
granice mozliwego wykorzystania powietrza, albo-
wiem ze wzrostem temperatury odplywajgcego po-
wietrza musi wystgpi¢ wzrost roznicy temperatur
miedzy przednig i tylng strong cylindra. Przy dal-
szym zmniejszaniu ilosci powietrza nalezatoby ocze-
kiwa¢ pewnych trudnosci, zwiaszcza w odniesieniu
do tulei cylindra, poniewaz dalszy wzrost tempera-
tury wywieratby destrukcyjne dziatanie na smaro-
wanie i prace ttoka, przy czym wskutek wyzszych
temperatur zagrozona bytaby szczegolnie tylna stro-
na cylindra.

Rys. 6 podaje w analogiczny sposéb przyrost tem-
peratury powietrza w zaleznosci od ci$nienia tado-
wania i to dla szeregu réznic cisnien przed i za cy-
lindrem. Podwojenie roznicy cisnien statycznych ze
100 na 200 mm st. wody obniza przyrost temperatu-
ry powietrza chtodzgcego o 15—20° C.

Z przyrostu temperatury przeptywajgcego powie-
trza i jego ilosci mozna obliczy¢ ilos¢ odprowadzane-
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go z cylindra ciepta.
Rys. 7 podaje te odpro-
wadzong ilos¢ ciepta w
zaleznosci od ci$nienia
tadowania dla roznic ci-
$nien statycznych od 100
do 200 mm st wody.
Naniesiono na nim przy
tym zaréwno ilo$¢ cie-
pta odprowadzong z tu-
lei i gltowicy jak i ilos¢
ciepta catkowitg. Analo-
gicznie rys. 8 podaje ilos¢
odprowadzanego ciepta w
zaleznosci od ilosci po-
wietrza, potrzebnego do
chtodzenia cylindra. Jest
widoczne, ze przy powie-
kszeniu ilosci powietrza

> . chtodzacego wystepuje

llos¢ odprowadzonego ciepta w .
zaleznosci od ciegaru powietgrza chtodzg- Ni€znaczne t)/”_<0 po-
cego. wiekszenie ilosci odpro-

wadzanego ciepta. Np.
przy powiekszeniu ilosci powietrza z 034 na 051
kg/sek., a wiec o 50%, spada temperatura gltowicy
0 15° C, a ilos¢ odprowadzonego ciepta wzrasta o oko-
to 6%.

Omowiona wyzej ilos¢ ciepta, ktdre trzeba odpro-
wadzi¢, zalezy nie tylko od mocy, lecz i od zuzycia
paliwa, przy ktorym silnik pracuje. Jak na poczatku
zaznaczono, udoskonalenia w ostatnim dziesiecioleciu
odnoszg sie zarébwno do mocy silnika jak i zuzycia
paliwa. Jedno i drugie zwieksza obcigzenie termicz-
ne cylindra i wywotuje sktonno$¢ do detonacji. Po-
wazna cze$¢ uzyskanych ulepszen przypada w udzia-
le paliwom, ktore zostaly udoskonalone przez pod-
wyzszenie ich liczby oktanowej z 73—80 do 87 a cze-
sciowo do 95—-100.

Rys. 9. Wypalenie na glowicy powstate wskutek deto-
nacji.

Dopoki zjawisko detonacji nie wywotuje zaburzen
w przebiegu spalania, przechodzenie ciepta a wraz
z nim temperatura cylindra pozostajg w ramach po-
przednio wyszczeg6lnionych danych. Gdy jednak po-
jawi sie detonacja, wzrasta bardzo silnie przechodze-
nie ciepta w miejscach w ktérych wystepujg zjawis-
ka detonacyjne. Wprawdzie ogdlna temperatura cy-
lindra wzrasta niezbyt znacznie, poniewaz odprowa-
dzanie ciepta przez zeberka jest nadzwyczaj duze
i wystepujg tylko miejscowe wzrosty temperatur,
jednak przewodzenie ciepta w samym materiale jest
za male, aby unikng¢ miejscowych przegrzan.
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Rys. 9 przedstawia skutki dziatania zjawisk de-
tonacyjnych na gtowicy. Zjawisko detonacji, fizykal-
nie jeszcze niezupetnie wyjasnione, mozna sobie
w ten spos6b przedstawi¢: Po zapoczgtkowaniu spa-
lania przez Swiece, postepuje ono od nich naprzéd,
przy czym wskutek uwarunkowanego spalaniem
wzrostu cisnienia w cylindrze, wzrasta ci$nienie i tem-
peratura niespalonej jeszcze reszty mieszanki. W tych
warunkach ta reszta mieszanki detonuje, dajac zna-
ne zjawisko detonacji, przy czym zostanie tu pomi-
niete omawianie wptywu, jaki na zapton maja fale ci-
$nienia, procesy chemiczne i zjawiska promieniowa-
nia. Skutki detonacji sg wiec widoczne zawsze w miej-
scach lezacych w znacznej odlegtosci od swiec. Ma-
ja one posta¢ wypalen, przy czym szczeg6lnie zagro-
zone sa te miejsca, w ktorych stalowa tuleja cylindra
albo inne wstawione czesci, jak np. gniazda zawo-
row, stykaja sie z glinem. Prawdopodobnie gérna kra-
wedz stalowych cylindréw jest szczegdlnie zagrozona.
To nalezy tlumaczy¢ tym, ze stal wskutek swego gor-
szego przewodnictwa cieplnego rozgrzewa sie miej-
scowo az do temperatury topliwosci glinu i potem
wywotuje pierwsze wypalenia w sgsiednim materiale
glinowym. Gdy juz raz powstanie zwiekszona po-
wierzchnia zaatakowana w postaci porowatej, proces
wypalania postepuje naprzod coraz szybciej wskutek
zwiekszenia sie powierzchni przenoszacej ciepto. Zja-
wisko wypalania rozprzestrzenia sie w dot za stalo-
wa tulejg cylindra na odlegto$¢ az do 15 mm, ponad-
to przesuwa sie w gdre i na boki po powierzchni
gtowicy.

Rys. 10. Wypalenie na tlokach powstate wskutek de-
tonacjl.

Rys. 11. Mikroskopowy obraz detonacyjnego wypalenia.

Rys. 10 uwidacznia odpowiednie zjawiska na tto-
ku. Takze i tu, w materiale kutym, wystepuje wy-
palanie, przy czym towarzyszy mu zjawisko zakle-
jania sie pierscieni ttokowych. Jesli obie $Swiece sg
umieszczone z przodu, to wypalanie wystepuje na
tylnej stronie; jesli sg uzyte 2 Swiece po przeciwnych
stronach z przodu i z tytu, to $lady detonacji spotyka
sie najczesciej w okolicy wlotu.

Rys. 11 przedstawia w 100-krotnym powigksze-
niu'mikroskopowy obraz wypalenia na gtowicy. Moz-
na ustali¢, ze najpierw wypala sie ze stopu eutekty-
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ka, a twarde Kkry-
sztaty pozostajg je-
szcze przez pewien

Wie/kosci Jlosc obrotéw n = 2200 obr/min
sfale Cisnienie tadowania p *It4-kg/cml
Temp.pow. zasprezarkg t -100 °C

Czas.
Moc Ne = 85 KM Wysoka tempe-
Zuzycie 250g/KM/odz  ratura zasysanego

powietrza zwieksza
bardzo silnie sklon-
nos¢ do detonac;ji.
Niestety dzisiejsze
wymagania co do
lotbw  wysokoscio-
wych pociggaja za
sobg bardzo wyso-
kie temperatury
sprezonego powie-
trza. Np. przy cis-
nieniu  tadowania
rownym 1 at. abs.
na wysokosci 6 km
temperatura powie-
trza sprezonego, bez
uwzglednienia cie-
pta potrzebnego do
podgrzania i odpa-
rowania paliwa wy-
nosi  60°C, chociaz
W otoczeniu panuje
temperatura 21°C
ponizej zera. Juz
Rys. 13. Cisnienia szczytowe w za- hawet w wypad-
eznosci od cisnienia tadowania.  ku sprezarki zain-
stalowanej do pra-
cy przy ziemi przy cidnieniu tadowania 15 at. abs.
otrzymuje sie w atmosferze wzorcowej 60°C jako
temperature powietrza sprezonego.

Przy sprezarkach wysokosciowych bez dwu-
biegowego napedu, temperatury po sprezeniu prze-
kraczajg 100° C, tak ze ze wzgledu na detonacje uzy-
teczng moc startowg mozna osiggna¢ tylko za pomocg
nadzwyczaj wysokiego zuzycia paliwa, albo za po-
mocg paliwa o0 wyzszej liczbie oktanowej. Wobec wy-
sokiego obcigzenia powierzchni nosnej nowoczesnych
samolotow okazuje sie konieczne ze wzgledu na start
stosowanie sprezarek dwubiegowych w celu uzyska-
nia wyzszych mocy startowych a tym samym krot-
szej drogi startu.

Lepiej chtodzone Scianki cylindra przenosza mniej
ciepta na wplywajgcg do cylindra mieszanke, z czego
wynika mniejsza sktonnos¢ do detonacji przy dobrym
chtodzeniu cylindra. Stad wniosek, ze przy wznosze-
niu sie z malg szybkoscig nalezy znow liczy¢ sie
z wiekszg sklonnoscia do detonacji. Szczegdlnie
w tym stadium lotu dajg sie zauwazy¢ korzysci wy-
ptywajace z polepszenia chtodzenia przez najnowsze-
go typu uzebrowanie silnika BMW132. Przy danej
temperaturze powietrza i danych obrotach sktonnos¢
do detonacji wzrasta z ci$nieniem fadowania. Indy-
kujgc przebiegi w cylindrze za pomoca indykatora
kwarcowego i rury Brauna, mozna zdjgé wykres zja-
wiska detonacji. Rys. 12 podaje takie wykresy z kto-
rych gérny zostal zdjety, gdy zjawisko detonacji
w silniku nie wystepowato, dolny zas$ podczas deto-
nacji. Cisnienia detonacji nie sg jednak we wszyst-
kich po sobie nastepujgcych cyklach pracy jednako-
we, lecz przy scisle okreslonym nastawieniu silnika

Rys. 12. Wykresy indykatorowe z
drganiami d_etonacwnym i bez
nich, zdjete indykatorém elektro-
nowym (oscylografem katodowym).
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ulegajg one wahaniom. ROwniez amplituda zdjetych
indykatorem pulsacji detonacyjnych ulega zmianom.
To moze catkiem dobrze pochodzi¢ stad, ze przebieg
spalania, wskutek matych roznic w ruchu wirowym
mieszanki, rozdziale paliwa itd., wykazuje pewna
zmienno$¢. Rys. 13 podaje dla roznych przedzwrot-
nosci zaptonu zalezno$¢ cisnien detonacji¥ od ci-
$nienia tadowania, przy czym w wypadku wykreséw
0 rdéznej wysokosci okreslono ci$nienia jako warto-
§ci Srednie przez zmierzenie i przeliczenie. Okazuje
sie, ze stosujgc podzniejszy zapton przy wysokim ci-
$nieniu fadowania mozna granice detonacji w znacz-
nym stopniu oddalic.

Ze wzgledu na prace silnika rzeczg bardzo wazng
jest zna¢ zalezno$¢ miedzy wystepowaniem zjawisk
detonacji, a zuzyciem paliwa. Badania wykazaty, ze
przy niezbyt wysokiej mocy detonacja nie wystepuje
ani przy bardzo bogatej ani tez przy bardzo ubo-
giej mieszance, istnieje natomiast miedzy tymi dwo-
ma regulacjami obszar detonacji. W tym obszarze de-
tonacja wystepuje najintensywniej w okolicy stechio-
metrycznego stosunku paliwa do powietrza, analo-
gicznie jak wyzej omowione przechodzenie ciepta,
ktére przy tym skladzie mieszanki jest tez najwiek-
sze.

Stopie 7 sprezana 8 5
J/06¢ obrotéw Nn-220L 2 obr/min

v 1/
Obsza ' wo/ny '§>

od de tonacji vi-7 F
onps Y

v

Cisnienie tadowania

Zapton
pindsf1P

phtdGHP
—9-silnik
detnuje

sitn *

lwnuje

Rys. 14. Granice detonacji w zaleznosci od cisnienia ta-
dowania i zuzycia paliwa.

Rys. 14 przedstawia zalezno$¢ granic detonacji od
zuzycia paliwa i to zaréwno dla liczby oktanowej 100
i temperatury powietrza sprezonego 80°C, co ma
miejsce w silnikach wysokosciowych, jak i dla licz-
by 87 i temperatury powietrza sprezonego 50, 80,
100 i 120° C. Zmieniano przy tym takze przedzwrot-
no$¢ zaptonu, opdzniajagc zapton ze wzrostem cisnie-
nia tadowania zgodnie z wymaganiem, aby przy kaz-
dym cisnieniu tadowania uzyska¢ najkorzystniejszg
moc. Przy catkiem ubogich mieszankach bytoby ce-
lowe pewne dodatkowe przyspieszenie  zaptonu.
Z wykresu wida¢ wyraznie, ze w obszarze wyzszych
mocy nalezy by¢ ostroznym przy stosowaniu zuzy-
cia paliwa rzedu 210 g/KM godz. Stopien sprezania
dzisiejszych silnikbw wynosi powszechnie ok. 65 : 1,
dostosowujac sie do uzywanego dzi$ prawie wylgcz-

1) Zasadniczo wykres ten podaje cisnienia szczytowe w cylindrze.

Cisnienie szczytowe staje sie ciSnieniem detonacji dopiero powyzej
pewnych granicznych cisnieri tadowania (przyp. ttumacza).
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Wspotnadm pow A\'1,0 Temperafura sprez pow. t -80° Jto$¢ obrotéw n-2400 obr/min

Rys. 15. Moc, temperatura cylindra i potrzebna ilo$¢
powietrza chtodzgcego przy ¢ = 651 ¢ — 80. ™'

nie paliwa o 1. okt. 87. Pojawienie sie paliw o 1. okt.
100 skiania do zbadania mozliwosci, jakie mozna
osiggng¢ przy uzyciu tego paliwa. Jak widac z
rys. 14, przy tym samym stopniu sprezania mozna
w poréwnaniu z paliwem o L okt. 87 podwyzszy¢ ci-
$nienie tadowania o 0,2 at, nim wystgpi detonacja.
SzczegOlnie przy wiekszym zuzyciu paliwa istnieje
dzieki temu mozliwo$¢ znacznego zwiekszenia mocy,
co jest rzecza cenng przy starcie samolotéw o duzym
obcigzeniu powierzchni nosnej.

Podwyzszajac stopien sprezania i rezygnujac przy
tym z wykorzystania bardzo wysokiej mocy starto-
wej, mozna z drugiej strony obnizy¢ jednostkowe zu-
zycie paliwa. Nalezy przy tym zaznaczy¢, ze uzywa-
jac paliwa o 1 okt. 100 przy stopniu sprezania 1:3
mozna jednak jeszcze uzyska¢ okragto 1000 KM do
startu w 9-cylindrowym silniku przyziemnym.

Rys. 15 podaje poréwnanie mocy i temperatur
gtowicy dla obu stopni sprezania 65 i 8 w zalezno-
§ci od ciezaru powietrza chtodzacego i ci$nienia ta-
dowania. Przy nizszym cisnieniu fadowania moc
jest znacznie wyzsza przy stopniu sprezania 8,
co jest do przewidzenia z uwagi na dalej po-
sunietg ekspansje; jednak przy wysokich cisnieniach
tadowania moc jest jednakowa przy obu stopniach
sprezania, gdyz korzystnej ekspansji przy wysokim
stopniu sprezania przeciwstawia sie nieco wieksze

102
KMi

78

140 160 180 200 220 240 260 280
Zuzycie paliwa g/Ktigodz.

Rys. 16. Moc indykowana i zuzgcie paliwa przy
s =651 « = 80.
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napetnienie cylindra o mniejszym stopniu sprezania,
a to wskutek wypetnienia przestrzeni kompresyjnej
Swiezg mieszanka. Podwyzszenie stopnia sprezania
przy wysokich ci$nieniach fadowania nie daje wiec
wzrostu mocy. Szczeg6lne znaczenie ma okolicznosg,
Ze przy wyzszym stopniu sprezania temperatury gto-
wicy leza znacznie nizej, a mianowicie o 12—15"C.
W szczegolnosci mozna to wytlumaczy¢ tym, ze spa-
liny majg nizsza temperature przy koricu ekspansji
i ze wskutek tego przechodzenie ciepta podczas suwu
wydechu jest mniejsze. Rys. 16 podaje, co mozna o0sig-
gng¢ w odniesieniu do zuzycia paliwa. Na tym ry-
sunku dla obu stopni sprezania 6,5 i 8 naniesiono
moc indykowang i indykowane zuzycie paliwa przy
ci$nieniu fadowania 0,95 at. Przy wyzszym stopniu
sprezania zuzycie w najkorzystniejszym punkcie spa-
da az do 154 g/KMgodz., wobec 166 przy stopniu
sprezania 6,5. W kazdym razie przy tym niskim zu-
zyciu paliwa moc lezy juz prawie 10% ponizej mocy
najwyzszej. Te niskie zuzycia osiggalne w jednocylin-
dréwce silnika lotniczego nie dajg sie jednak nasta-
wi¢ w silniku wielocylindrowym, poniewaz rozdziat
mieszanki pomiedzy poszczegélne cylindry nigdy me
moze by¢é tak rdéwnomierny i poniewaz procz tego
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praca silnika w takim punkcie nie jest dostatecznie
ustabilizowana, aby przy krétkotrwatym, nieznacz-
nym spadku ilosci paliwa, np. wskutek banki powie-
trza lub przyspieszenia samolotu, unikngé¢ natych-
miastowego spadku ilosci obrotéw. Oprocz tego brak
jeszcze dzisiaj przyrzadow, ktoreby pozwolity nasta!
wi¢ sktad mieszanki w dostatecznie do tego celu was-
kich granicach. Wobec tego w praktyce musi sie po-
zosta¢ przy zuzyciu co najmniej o 10% wyzszym od
tego najmniejszego, przy czym mozna w tym wypad-
ku przeprowadzi¢ regulacje np. na podstawie anali-
zy spalin.

Zadaniem niniejszego artykutu bylo zaznajomie-
nie z zasadami, ktore umozliwity znane powiekszenie
mocy chtodzonego powietrzem silnika gwiazdowego.
Najwazniejszy udziat w tym rozwoju ma udoskonale-
nie chtodzenia przy réwnoczesnym zastosowaniu ule!
pszonych paliw. W trakcie zmiany ksztattéw zeberek
chtodzacych i owiewkdw zuzycie mocy do chtodze-
nia nie wzrosto, lecz, odniesione do mocy silmka, na-
wet zmalato. Nie nalezy przy tym w zadnym razie
rozwoju silnika gwiazdowego uwazaé za ukonczony:
sg bowiem jeszcze do wykorzystania mozliwosci dal-
szych ulepszen.

[l Doroczny Zjazd Lilienthal-Gesellschaft fur Luftfahrtforschung

Inz. Jan Tuszynski

~ W dniach 12 do 15 Ioaidziernika br. odbyt sie w Ber-
linie Zjazd Lilienthal - Gesellschaft _fur "Luftfahrtfor-
schung;” zjazd ten_byt trzecim_z kolei, drugim odk_)lytym
w Berlinie i rowniez drugim zjazdem, na ktorym ,Tech-
nika Lotnicza" miata swego “przedstawiciela” w osobie
autora niniejszego sprawozdania.

Czytelnikdw, ktdrzy nie znajg dotychczas_ Lilienthal-
Gesellschaft, odsytam’do mojej zesztorocznej korespon-
dencjil), w ktorej poswiecitem d+uzsz¥ wstep na omo-
wienie " genezy, celow i metod pracy tego stowarzysze-
nia, ktorego odpowiednikiem na terenie Polski bytby
Zwigzek Polskich Inzynierow Lotniczych. Réwniez” Li-
lienthal Gesellschaft Zrzesza wszystkich niemieckich in-
éymero_vv Io_tnlczgc_h,_]ed_nak mimo tego samego zakresu
Jziatania nie zdziwi nikogo bez pordwnania wigksza
liczebnos¢ zwigzku niemieckiego, wynikajaca z ogrom-
nego rozwoju niemieckiego lotnictwa. Wystarczy pod-
kresli¢, ze iloSC uczestnikow _tegorocznego zjazdu, re-
krutujgcych sie w rzewaza_iqcej mierze z ~cztonkdw
Lilienthal Gesellschaft, wyrazita sie biezacego roku licz-
bg ok. 2200 os6b, w czym zaledwie ok. 150 gosci zagra-
nicznych.

Chcac wyrobi¢ sobie pogecie 0 liczebnosci wyzszego
personelu technicznego,  zatrudnianego przez lotnictwo
niemieckie, nalezy wzia¢ pod uwage, ze w tegorocznym
zjezdzie nie wzigli oczywiscie udziatu wszyscy czton-
Kowie Lilienthal-Gesellschaft. W ten sposéb Fo omno-
zeniu wynikajacej z powyzszych danych liczby 2000
uczestnikdw niemieckich przez wspotczynnik, ~Ktorego
dobor pozostawiam ocenie czytelnikow,  dojdziemy do
liczb naprawde imponujacych. Zresztg okolicznos¢ te
miatem sposobnos$¢ podKreslic w swoim zesztorocznym
sprawozdaniu. ) )
~ Po zesztorocznym  zjezdzie, odbytym w atmosferze
niezwykle uroczystej i z ktadzeniem “silnego nacisku na
narodowo - socjalistyczny charakter niemieckiej tech-
niki lotniczej, tegoroczna manifestacja stwarzata w pew-
nym stopniu wrazenie wiekszej swobody. W duzej mie-
rze przyczynito sie do tego niewatpliwie unikniecie woj-
n}/,_ powitane w Niemczech z roéwnym westchnieniem
ulgi, jak i w innych, znaczniej mniej wojowniczo na-

1) ,.Techniczne Nowosci Lotnicze#, Nr 10, 1937 r,, str. 286 292.

strojonych krajach. W tym roku rowniez uwage zwra-
cata’ cheC zblizenia sie gospodarzy do ogotu cudzoziem-
cow ze szczegolnim uwzglednieniem anglikow. W tym
ostatnim wypadku grzecznosci niemiecko - angielskie
mialy zresztg charakter wzajemny, o czo?/m daI%JI. ) )

Grono wybranych uczestnikéw zjazdu, skiadajgce sie
z gosci zagranicznych i z wyzszych "dostojnikow “(cywil-
nych i wojskowych) lotnictwa niemieckiego, rozpoczeto
prace zjazdowe 0d zebrania towarzyskiego, Ktore odbyto
sie w Nowym Patacu w Potsdamie, dawnej rezydencji
Fryder}ika Wielkiego, wieczorem dnia 11 pazdziernika.
Wszystkie czynniki podkreslaty uroczysty charakter wie-
czoru: bogata dekoracja sal patacowych, specjalnie uto-
zony _program i stroje” zaproszonych panéw (byto to ze-
branie meskie); obok frakoéw rzucaty sie w oczy bogate
mundury niemieckich wojskowych, tak zrézniczkowane,
ze zorientowanie si¢ w rangach i rodzajach broni wyma-
ga dtuzszych studiow specjalnych. Nie trudno sobie wy-
obrazi¢, jak uroczyScie musiato wygladac zebranie, jezéli
SI? wezmie pod Uwage, ze obok™ przepychu munduréw
lotnictwo niemieckie rozporzadza odpowiednio duzg ilo-
Scig oficerow w wyzszych rangach; samych generatow
jest w nim jakoby Kilkudziesieciu. o

Przemowienie powitalne wyglosit radca ministerialny,
Adolf Baeumker, nalezacy wraz z profesorami Boschem
i Prandtlem do trzyosobowego prezydium towarzystwa.
Z ciekawszych momentow przemowienia nalezy podkres-
li¢ zapowiedz nas'_cepneg/\c;_ zjazdu Lilienthal Gésellschaft,
majacego odbyC sie w Wiedniu, oraz petne dumy uwagi,
poswiecone tegorocznej ekspansji Niemiec. Nawigzujac
do czasow Fryderyka Wielkiego, budowniczego panstwa
pruskiego, mowca uznat jego dziatalno$¢ za kamien we-
gielny dzisiejszych wielkich Niemiec. Na zakonczenie za-
powiedziat Baeumker majacy sie odbyC w patacowej sali
teatralnej koncert utworow Beethovena i Mozarta, kto-
r ch,genlusz muzyczny nalezy wedtug mowcy uwazac¢ za

owdd oddawna istniejgcej, aczkolwiek nie tak widocz-
nej, jak obecnie, jednosci niemieckiej.

Po mowie i oprowadzeniu gosci po salach patacu na-
stapit zapowiedziany koncert, Ktorego zorganizowanie na-
lezy uwaza¢ za bardzo charakterystyczny przejaw zami-
towan naszych sasiaddw, gdme_kasz jest przede wszyst-
kim fachowcem a poza tym nie tylko zwolennikiem ale
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w bardzo licznych wypadkach gtebokim znawcg muzyki,
Liczac si¢ wszakze z"mozliwoscig odmiennych upodoban
u niektorych gosm (przede wszystkim zagranicznych)
przewidziano dla tych niemuzykalnych moznos¢ odswie-
zenia sie w bufecie, przy czym, jak sie pdzniej dowiedzia-
fem (sam bratem udziatl w koncercie), ten wariant spe-
dzenia czeSci wieczoru, okazat sie rowniez bardzo atrak-
cyjny.
. Zakonczenie a ra_qze& gtéwna cze$¢ wieczoru byta po-
Swiecona konsumpcji, ktorej najciekawszy moment sta-
nowito wreczenie ztotego medalu Royal Aéronautical So-
ciety Dr Eckenerowi, dyrektorowi Luftschiffbau Zeppe-
lin.'Medal ten zostat wreczony przez ambasadora angiel-
skiego w Berlinie, Hendersona, w imieniu dawnego pre-
zesa Royal Aeronautical Society, Lorda Sempilla i pre-
zesa obecnego, Feddena. W ten Sposob dali anglicy wyraz
swojej dobrej woli w stosunku do lotnictwa niemieckie-
go, przy czym, co nie jest moim zdaniem bez znaczenia,
0 odznaczenia zostat wybrany nie kto inny, jak Dr Ecke-
ner, ktorego dobre stosunki z Anglig a zwikaszcza z nie-
zbyt Niemcom sympatycznymi (I vice versa) Stanami
Zjédnoczonymi, sa oddawna znane. )
Oficjalne otwarcie zjazdu odbylo sie nastepnego dnia
0 godzinie 9.30 w wielkiej, sali kinoteatru Ufa-Palast am
Zoo. Mimo wielkich wymiarow sali zostata ona szczelnie
wypetniona; ilos¢ obecnych byta tak znaczna, ze stosun-
kowo nieliczny personel szatni nie mogt sobie dac rady
z gos¢mi, zmuszajac ich do dtugiego nieraz oczekiwania.
AKtu otwarcia dokonat z pewnym opoOznieniem generat
Milch, sekretarz Stanu Ministerstwa Lotnictwa, oddajzc
tos po wygloszeniu przemowienia ﬁovyltalne o A
aeumkerowi, ktory w dtugich wywodach oswietlit czyn-
niki stojgce u_ podstawy rozwoju niemieckiego, lotnictwa
w_ostatnim piecioleciu.” Obok zastug niemieckiej techni-
ki pamietaC nalezy o czynnikach kierowniczych z mini-
strem Hermannem Goeringiem na czele. O znaczeniu dzi-
siejszego zjazdu Swiadczy udziat reprezentantéw wiadz,
niemieckiej techniki i lotnictwa WO{(SkOV\_/eEO. Z cudzo-
ziemcow p. Baeumker wymienit obok wojskowych atta-
che panstw obcych liczng reprezentacje ‘wioskiego lot-
nictwa, dawnego i obecnego prezesa Royal Aeronautical
Society, putk. Lindbergha, przedstawicieli Institute of
the Aeronautical Sciences i uczonych innych krajow cu-
dzoziemskich. Specjalnie podkreslit pierwszy raz obec-
ne przedstawicielstwo Japonii i Mandzuko.” Diuzej za-
trzymat si¢ mowca nad znaczeniem miedzynarodowej
wspotpracy, podkreslajac, ze podstawowym ‘warunkiem
wyciggniecCia korzysci jest w tej dziedzinie wzajemnos¢
w"dzieleniu si¢ zdobytymi doswiadczeniami. Zakonczenie
mowy zostato poswigcone omowieniu dziatalnosci Lilien-
thal Gesellschaft na polu stwarzania warunkow, sprzy-
jajacych pracy zespotowej. Obecna technika w wiekszym
niz dawniej stopniu wymaga pracy zespotowej, hie da-
jacej 51?_ zastqijlc tworczoscig pojedynczych ludzi. Obok
tego Lilienthal Gesellschaft uznaje  konieczno$¢ wspot-
zawodnictwa i zacheca swoich cztonkow do wysitkow na
tym polu przez przyznawanie nagrod. pienieznych i od-
Znaczen. Do pierwszej kategorii nalezg konkursy, ogta-
szane poczawszy od 1937 r., przy czym tematem ‘ich jest
opracowanie %anh zadanych = ‘zagadnien z réznych
dziedzin lotnictwa. W przemowieniu swym p. Baeumker
podat nazwiska nagrodzonych w wyniku konkursu ze-
sztorocznego i ogtosit nowy konkurs na rozwigzanie_ za-
adnien z czteréch dziedzin: budowy ptatowcow, silni-
ow, radiotechniki i uzbrojenia. W azdegu\%r_uple_prze-
widziano po trZK/I nagrody: pierwsza 1500 i dwie na-
stepne po 500 RM, #acznie wiec nagrod na 10.000 RM.

Najwazniejszym punktem uroczystosci otwarcia byto
wreczenie é)rzez generata Udeta nagrod Lilienthal Ge-
sellschaft dla szeregu zastuzonych technikow. Nagrode,
przeznaczong dla NiemcOw (Lilienthal - Denkmiinze),
otrzymali: Claudius Dornier, Heinrich Focke, Albert Betz,
Heinrich Ebert, Albert Patin i Adolf Beck. Odznaczeni,
CI,eSZQC¥ sie zastuzong stawg wsrod niemieckich inzynie-
row lotniczych, ukazali sie na estradzie witani oklaska-
mi obecnych, jednak entuzjazm sali wzrost do szczyto-
wego punktu, gdy ukazat sie obecny prezes Royal Aéro-
nautical Sometz, znany konstruktor silnikow firmy Bri-
stol, A. H. R. Fedden, aby otrzyma¢ przyznane mu od-
znaczenie ,Lilienthal-Ring", przeznaczone dla cudzoziem-
cow. Jak podkreslit gen,era1i Udet, p. Fedden jest pierw-
szym cudzoziemcem, ktory odznaczenie takie otrzymuje,
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i cleszyC sie nalezy, ze w danej chwili taczy on w sobie
wybitne zastugi na polu techniki i prezesure towarzy-
stwa Royal Aeronautical Society, blisko wspotpracuja-
cego z Lilienthal Gesellschaft. P Fedden byt najwidocz-
niej mocno przejety ofiarowanym mu zaszCzytem, doko-
nywujgc dos¢ skomplikowanej ‘ceremonii powitalnej, po-
Iegajfﬁgj na jednoczesnym podaniu prawej reki genera-
towi Udetowi i wykonaniu lewa (!) reka uktonu hitle-
rowskiego. W ten’ sposob zostata zamknieta wzajemna
wymiana grzecznoSci, rozpoczeta dnia poprzedniego od-
znaczeniem dr Eckenera. )

Po rozdaniu Prze_z ministra Tschintscha szeregu na-
grod dla jednostek i szkot, zastuzonych na polu_pracy
w dziedzinie lotnictwa, powrdcit na “estrade p. Fedden
i wygtosit przemowienie w imieniu gosci zagranicznych.
Charakterystyczne jest, ze podczas gdy w zesztym roku
erméwmme analogiczne zostato "wygtoszone przez

tocha, co wydawato sie zupetnie oczywiste, to w tym
roku zagrar]lcr,gD reprezentowat anglik ‘mimo niedawnej
zdawatob s(lje, ezKrwawej wojny miedzy Anglig a Niem-
cami. P. Fedden wystapit bardzo serdecznie, wyrazajac
podziw dla rozwoju techniki lotniczej w Niemczec
I przypisujgc osiggniecia w tej dziedzinie nie tylko pra-
cy inzynierskiej ale I entuzjazmowi, ozywiajgcemu nje-
mieckich_pracownikow lotnictwa. Dat wyraz pewnosci,
ze inzynierowie zawsze sie miedzy sob3 porozumieja,
i ze uczestniczenie w podobnych zebraniach stanowi Za-
szczyt i jest potgczone z wielkimi korzysciami.
. Po zakonczeniu w ten sPosé_b czesSci inauguracyjnej
i krotkiej przerwie rozpoczety sie referaty fachowe, po-
dzielone, podobnie, jak ubiegtego roku, na dwie grupy:
referaty ogélne i referaty = fachowe, odbywajgce sie
w trzech sekcjach: silnikowej, _p’fatovv_cowei i wyposa-
zeniowej (w zesztym roku trzecia sekcja byka poSwieco-
na radiu). Wszystkie wygloszone pierwszego dnia re-
feraty miaty charakter ogolny i zostaty rozpoczete refe-
ratem znanego r_o%qsklego onstruktora, obecnie oby-
watela Standéw Zjednoczonych, Igora Sikorskiego. Refe-
rat ten podobnie jak wszystkie niemal referaty cudzo-
ziemskie zostat odczytany w tlomaczeniu niemieckim.
O grzecznosci gospodarzy” w stosunku do cudzoziemcow
Swiadczy fakt, ze osobami odczytujgcymi byli w kaz-
dym wypadku wybitni fachowcy niemieccy,” pracujac
w specjalnosci, ktdérej dotyczyt odczytywany przez hic
referat. Tak wiec referat” Sikorskiego™ zostat wygtoszo-
ny \R/rzez konstruktora samolotu Focke-Wulf ,Condor".

~W referacie tym, noszacym tytut ,Wielkie fodzie la-
tajgce” Sikorski dat wyraz® przekonaniu, ze okres pio-
nierski, poprzedzajacy " regularng komunikacje trans-
atlantycka, =nalezy uwazac za skonczony, 1 mozna
stwierdzi¢, ze regularna komunikacja na te] drodze be-
dzie wymagata 4- albo 6-silnikowych wielKich todzi la-
tajgcych. Projektowanie takich jednostek, koniecznych
ze wzgledu na bezpieczenstwo na padek przymuso-
wego wodowania, Jest znacznie bardziej ziozone, ani-
zeli projektowanie “samolotéw lgdowych. £6dz latajgca
wymaga przystosowania do dwojakiego, rodzaju warun-
kow: na wodzie i w powietrzu. Warunki te zostaly przez
prelegenta szczeg6towo przeanalizowane ze zwrdceniem
specjalnej uwagl na zachowanie sie todzi latajacej na
wodzie w nastepujacych fazach: wodowanie, manewro-
wanie na wodzie i start. Do 10 tonn samolot wykazuje
przewage nad wodnosamolotem ze wzgledu na wiekszy
opor i cigzar konstrukcji wodnosamolotu, ktory jest
przy tej wielkosci zbEé_t maty, aby mozna byto Zzasto-
sowa¢ chowane ptywaki. Przészkoda ta znika dla wiel-
kosci rzedu 40 — 50 tonn, przy ktorej obie kategorie
samolotow mozna uzna¢ za rownorzedne. Dla wielko-
Sci, mggajqcych 100 tonn todz Iata{z;ca zyskuje przewa-
ge nad samolotem lgdowym, w ktorym wzrost ciezaru
mechanizmu do chowania podwozia rosnie szybciej, ani-
zeli udzwig samolotu. Dzisiejszy stan techniki pozwala
na budowanie todzi latajacych o cigzarze 100 tonn,
mieszczacych 100 pasazerow, 0 szybkosci 320 km/godz.
i zasiegu okoto 8000 km, za$ urzeczywistnienie takiej
konstrukcji wymaga jed}i{I ie stworzenia odpowiednich
warunkow ekonomicznych. Rozwigzanie konstrukcyjne
nie bedzie zdaniem autora odbiega¢ od przyjetego sza-
blonu: skrzydto z silnikami z przodu, stery z tytu. Kon-
strukcja _skr?/de’r latajacych,  w ktorych™ silniki i po-
mieszczenia dla pasazérow bytyby zawarte w obrebie
skrzydta, musi by¢ zdaniem™ prelegenta odsunieta do
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ciezarow rzedu 500 do 1000 tonn. W zakonczeniu stwier-
dza prelegent, ze uruchomienia lotniczej komunikagji
transatlantyckiej nalezy oczekiwa¢ w obrebie najbliz-
szYch dzieSieciu lat, przy czym zastosowanie do’ tego
celu znajdg 100-tonnowe™ todzie latajace, przebywajace
trase w czasie 15 do 18 godzin. _ )
Bardzo interesujacy odczyt p.t. ,Podwyzszenie szyb-
kosci samolotéw w ostatnich latach" Wy?}osﬂ znany
niemiecki konstruktor i przemystowiec, prot. dr E. Hein-
kel. Zdanie sobie sprawy z obecnie osu_a*ganych szyb-
kosci i sposobow, ktore na nie pozwolity, umozliwia
ocene dalszych mozliwosci, lezacych przed lotnictwem.
Za miarodajne nalezy uwaza¢ jedynie wyniki, osigga-
ne przez samoloty uzytkowe. Szybkosci, dzis przez nie
osiggane, staty sié mozliwe dzigki postepom w dziedzi-
nie silnikowej i ptatowcowej. W pierwszej kategorii
wprowadzono  udoskonalenia “w nastepujacych Kierun-
kach: a) podwyzszenie mocy, osiggniete” w gtownej
mierze dzieki wprowadzeniu “sprezarek, b) obnizenié
ciezaru jednostkowego, ¢) zmnle_isz_er,ue powierzchni
czotowej 1 przekroju catkowitego silnikdw chtodzonych
cieczg, | ds) udoskonalenia w -~ dziedzinie zabudowania
silnikow. Do dalszych postepow naleza zdobklcze w dzie-
dzinie budowy pfatowcow, ktorych przyktadem moze
by¢ zbudowany w 1932 r. szybki samolot’ komunlkaczj-
ny He 70 i wprowadzenie Smigta o zmiennym skoku.
W miare wkraczania w zakres szybkos,u_powiizej_ 700
km/godz. i zblizania sie do szybkoSci dzwieku koniecz-
ne bedag wysitki, zmierzajagce do 1) wyeliminowania
wszystkich oporow szkodliwych, 2) dalszeégo zmniejsza-
nia Powmrzchnl czotowych,” 3) poprawiania ksztattow
podstawowych, 4) zmnigjszania oporow tarcia i 5) do-
stosowania “ksztattu do ScCisliwosci powietrza.
_ Po przerwie obiadowej nastapit dalszy cigg refera-
tow ogoblnych, rozpoczety odczytem p.” Feddena p.t.
,ROZWO] sSterowania suwakowego silnikow lotniczych®.
Tre$¢ nie odbiegata naog6t od podobnego odczytu,” wy-
toszonego przez tegoz autora na zebraniu Society of
utomotive Engineers odbytym w czerwcu 1938 r.2) Po
dokonaniu historycznego “przeglagdu rozwoju nowego
systemu rozrzadu i prac, przeprowadzonych w te{ dzie-
zinie przez firme Bristol, zostaly przez prelegenta opi-
sane szczegoty konstrukcyjne nowych silnikow, poszcze-
golne typy, wprowadzone dotychczas do uzytku i wi-
doki rozwojowe nowej konstrukcji, ktorej prelegent ro-
kuje bardzo powazne mozliwosci.

Nastepnie zabrat glos czionek Zarzadu Lufthansy,
Freiherr v. Gablenz, wygtaszajgc odczyt p. t. ,Doswiad-
czenia nad_ uzytkowaniem _Sprzetu komunlkacyjnego
i wyptywajace” z nich wnioski dla dalszego postgpu
i badan". Obok wysuwajacych sie na czoto zagadnien,
jak lot przy zitych warunkach atmosferycznych, lado-
wanie bez widocznosci i in., nie mniejsze znaczenie ma
techniczno - gospodarcza strona lotnictwa komunika-
cyjnego, ktora prelegent rozpatrzyt, ogle_ra ac sie na do-
Swiadczeniach sweg0d towarzystwa. Zwiekszenie szyb-
kosci i ekonomii lotnictwa komunikacyjnego wigze “sie
Scisle z rozwigzaniem podstawowych “zagadnien tech-
niczno - naukowych; o rdznorodnosci codziennych za-
gadnien, na ktére napotyka lotnictwo komunikacyjne,
pojecie daje przeglad spraw poruszonych przez prele-
genta pod nastepujacymi nagtowkami:” 1) stopien wy-
zyskania sprzetu i wigzace sle z tym wyeliminowanie
przerw w eksploatacji, przy czym ‘warunkiem postepu
w tym kierunku jest 2) zmniejszenie wysitkdw, zwig-
zanych z_kontrolg i remontami” sprzetu. Ekonomia ko-
munikacji powietrznej wymaga 3) uzytkowania sprzetu
W najkorzystniejszych warunkach, ~wyrazajacych sie
w_duzym obciazeniu uzytecznym, zwiekszeniu Szybko-
$ci, zmniejszeniu zuzycia paliwa i pracy na matych mo-
cach. Wreszcie nalezy wzig¢ pod uwage wazng sprawe
4) obnizenia kosztow wykonania sprzetu lotniczego.

Na zakornczenie prac w pierwszym dniu zjazdu od-
byta sie demonstracja filmu, przedstawlajqceé;o frag-
menty niemieckich lotniczych instytutow ~badawczyc
i przeprowadz_an%i(_:h_ przez nie prac. Wldoczng z filmu
rozmach niemieckiej dziatalnosci naukowo - badawczej
na polu lotnictwa raz jeszcze dowiddt w jak silnym
stopniu rozwdj techniki® lotniczej zalezy od podstawo-

2) ,,The Single Sleeve as a Valve Mechanism for the Aircraft
Engine**, S. A. E. Journal, September 1938, str. 349—362.
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wych prac badawczych. Filmy wykazaty przy tym, ze
osiaggane przez Niemcow wyniki opierajg sie w znacz-
nej mierze na czynnikach “natury ilosCiowej, wyraza-
jacych sie w ilosci instytutow badawczych, w ich bo-
gatym i obfitym wyposazeniu i licznym™ personelu.

rugi dzien zjazdu, dn. 13 pazdziernika ?rzenlés’r
uczestnikow do gmachow Technische Hoghschu e i roz-
poczi’;vsw; rano odczytami ogolnymi. Pierwszy zabrat
gtos W. Hahnemann z firmy Lorenz na temat: ,Pod-
Stawowe rozwazania nad elektrycznymi i akustyczny-
mi metodami nawigzywania tacznosci przy ztej “wido-
cznosci". Natura udostepnia cztowiekowi sposoby orien-
towania si¢ przy niedostatecznej widocznosci pod po-
stacig pola magnetycznego ziemi (busola), zmiennego
cisnienia na roznych wysokosciach i moznosci przeka-
zywania impulséw droga promieniowania, ktére moze
odbywa¢ sie na drodze akustycznej i elektromagnety-
cznej. Promieniowanie moze mie¢ nastgpujace zakresy
zastosowan: a) ustalenie BOI’OZEI’]I& samolotu nad zie-
mig( nawigacja pozioma), b) ustalenie odstgepu nad zie-
mig (nawigacja pionowa), C) lekrywanle obecnosci
rzeszkod, jak gory, samoloty, lecace. w przeciwnym
ierunku i d) Igdowame. Na zakonczenie zostaty rozpa-
trzone stojace do_rozporzadzenia pomoce z punktu wi-
dzenia mozliwosci ich zastosowania w warunkach ztej
widocznosci i zanalizowane mozliwosci dalszego rozwo-
u w tej dziedzinie na podstawie dotychczasowych zdo-
yczy.

Znany amerykanski lotnik i specjalista od_lotow wy-
sokosciowych, wspdtpracownik amerykanskiego towa-
rzystwa komunlkw nego Transconfinental and We-
stern Airways  (TWA), D. W. Tomlinson, przygotowat
odczyt ze swojej specjalnosci p.t.: ,Doswiadczenia z lo-
tow “wysokosciowych ‘i wigzace sie z nimji rozwazania
ekonomiczne". Dotychczasowa  znajomos$¢ warunkow,
panujacych na duzych wysokosciach, opierata sie do
niedawna przede wszystkim na doswiadczeniach przy
uz&/c[u_ balonéw stratosferycznych, na rekordach wy-
sokosci, osigganych na samolotach, i na_ uzyciu radio-
meteorografow. ~ Mozliwosci te nie sg guz_ dostateczne,
wobec czego TWA podjeto w 1935 r. studia w tej dzie-
dzinie przy uzyciu samolotu Douglas DC-I z_silnikami
0 sprezarkach ~ dwubiegowych, pozwalajagcymi na loty
na wysokosciach do 8500 m, w 1937 r. zas przeznaczono
do tych badan samolot Northrop-Gamma z silnikiem, za-
opatrzonym w _turbosprezark%, umozliwiajgcym lot na
wysokosciach, siegajacych 10.700 m. Przeprowadzone pro-
by objety zbadanie” wptywu warunkoéw wysokoSciowych
na organizm ludzki, studia nad dziataniem trubospre-
zarki I sprawe cisnienia paliwa na wysokosci. Ze wzgle-
du na trudne pod wzgledem flnansowxm warunki pra-
((:jy_ amerykanskiego lotnictwa komunikacyjnego zacho-
Zi konieczno$¢ starannego badania_kazdego zagadnie-
nia pod wzgledem ekonomicznym. Z tego punktu wi-
dzenia poglad na Io(tjy wysokosciowe jako na mozliwos¢
zyskania czego$ za darmo jest zupetnie nierealny i nie
bierze pod uwage optacalnosci tych lotow jedynie na
duzych odlegtosciach, co z_kolei rzeczy zmusza do za-
bierania wiekszej ilosci paliwa; ponadto obcigzenie uzy-
teczne spada jeszcze wskutek tego, ze samolot do lo-
tow wysokosciowych wymaga specjalnego wyposaze-
nia, dodatkowo jeszcze zmniejszajgcego. ciezar uzyte-
czny. Wypadajgce wskutek tego koszty jednego tonno-
kilometra ciezaru uzytecznego wypadajg mato zacheca-
{gce. W ostatniej czesci referatu” omowit autor czynni-

I bezpieczenstwa w amerykanskim lotnictwie komu-
nikacyjnym. Zapewnienie go wymaga doskonatego opa-
nowania_lotu na instrumentach, co nie ogranicza si¢ do
doboru instrumentow i wiasciwego postugiwania sie ni-
mi, ale rozszerza si¢ ponadto na pomocnicze urzadzenia
nawigacyjne, wiasciwg organizacje szkolenia i obstuge
Wzymemla, zapobiegajaca zderzeniom w powietrzu,

odczycie zostaly opisane uzywane w Stanach S$rodki
pomocnicze do lotu instrumentowego.

L NastepnY odczyt Dr Findeisena i L. Ritza byt po-
Swiecony oblodzeniu. Osadzanie si¢ lodu na skrzydtach
i innych czesciach samolotu powoduje zwigkszenie cig-
zaru_samolotu, zmiang wiasnosci ~ aerodynamicznycl
profilu i pogorszenie statecznosci. Skutki te zostaty opj-
sane dla roznych mozliwych gatunkoéw lodu. Nastepnie
po rozpatrzeniu mozliwych przyczyn powstawania lo-
du autorzy przedstawiajg wiasng teorie, dotyczacg tego
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z'd'awiska, i proby, ktore postuzyly do jej sprawdzenia.
a zakonczenie wyprowadzono ‘wnioski, w jakiej mie-
rze stwierdzony przebieg oblodzania czesci samolotu
moze wplyng¢ na opracowanie wiasciwych metod zapo-
biegania ujemnym skutkom tego zjawiska.

Dr Ferri z Guidonii zapoznat zebranych z do$wiad-
czeniami_ i probami, przeprowadzonymi_ w_tunelu dla
szybkosci ponaddzwigkowych w Guidonii. Dotychczaso-
wy rozwoj lotnictwa, Erowadn do badan w’ zakresie
szybkosci Eo/naddzwug_ owych a przynajmniej do ta-
kich, przg torych daje juz sie odczu¢ Scisliwosc po-
wietrza. Do prowadzenia badan takich konieczne sg tu-
nele pozwalajace na osiggniecie szybkosci tego rzedu;
celowi temu = stuzy wiasnie tunel ponaddzwiekowy
w_Guidonii. W pierwszej cze$ci opisat prelegent roz-
wigzanie konstrukcyjne tunelu i urzadzen pomiaro-
wych, w drugiej za$ zajat sie¢ wynikami badan, ktore
pozwolity na sprawdzenie pewnych zalozen teoretycz-
nych, zdanie sobie sprawy z linit optywu naokoto pro-
fili i dokonanie pomiaréw rozkiadu cisnien.

~ Tegoz dnia po potudniu rozpoczely sie obrady w sek-

cjach fachowych, przy czym ze wzgledu na swojg spec-
jalnos¢ bratem udziak w Sekcji silntkowej, od ktorej tez
rozpoczne swoje sprawozdanie. Pierwszy odczyt zostat
wygtoszony przez H. Sachse z firmy Brandenburgische
Motorenwerke (BMW) na temat: ,Samoczynne Stero-
wanie silnikéw lotniczych”.  Zapewnienie “wiasciwych
warunkow pracy silnika lotniczego, dostosowanych’ do
wysokosci, warunkow lotu, mocy I in. staje sie w._miare
rozwoju lotnictwa coraz trudniejsze. Celem odcigzenia
pilota” od nadmiaru funkcji i zapewnienia najkorzyst-
niejszych warunkoéw pracy nowoczesne silniki lotnicze
sg wyposazane w coraz wiekszg iloSC samoczynnych
urzadzen, dzieki czemu sterowanie silnika w locie_spro-
wadza sie do manipulowania coraz = mniejszg iloscig
dzwigni. Prelegent opisat w swoim ciekawym odczycie,
jak zagadnienie automatyzacji pracy silnika jest roz-
wigzane przez firme BMW, opisujac Kkolejno: regulator
cisnienia tadowania z urzadzeniem do zmiany ciSnienia
tadowania dla réznych otwar¢ przepustnicy (variable
datum boost contro_?,_urza,dzenle samoczynne ograni-
czajgce czas pracy silnika przy maksymalnym cisnieniu
tadowania, samoczynny regulator “skladu mieszanki,
pracujacy przy dwoch™ potozeniach — bogatym i ubo-
im, ‘regulator przedzwrotnosci zaptonu, samoczynnie
obierajacy kat zaptonu, najlepiej dostosowany do. kaz-
dorazowych warunkow pracy silnika (przy roznych
obrotach i cisnieniach fadowania), regulator statych
obrotow Smigta o zmiennym skoku, automat do samo-
czynnej zmiany biegow sprezarki dwubiegowej z urza-
dzeniem zabezpleczaH cym przed mqga(}q, zmiang biegow
wowczas, gdy samolot “leci na wysokosci przejsciowej,
i wreszcie urzadzenie do pracy silnika luzem z szyb-
kim wylaczaniem dop’fgwu paliwa w chwili zatrzyma-
nia silnika. Catos¢ tych samoczynnych urzadzen zabu-
dowuje firma BMW  do wspdlnego = korpusu, tworzac
w ten sposob jakby centrale automatycznej obstugi sil-
nika, (tzw. Komandogerat), dzieki ktorej obstuga silni-
ka sprowadza sie do manipulowania jednqktylko dzwig-
nig. Wszystkie automaty wchodzace™ w skilad tej cen-
trali sa tak zbudowane,” ze uszkodzenie jednego z nich
nie powoduje unieruchomienia catosci urzadzenia (od-
powiednie uktady dzwigni). Odczyt byt ponadto uzu-
pe’rn[on?/ krotkimi odami teoretyCznymi, koniecz-
nymi dla zrozumienia podstaw dziatania automatow.

Drugi odczyt silnikowy zostat wygtoszony przez wi-
cedyrektora firmy Fiat, 'P. Ragazzi i byt poswigcony
omowieniu wynikow, uzyskanych w hamowni wysoko-
Sciowej firmy Fiat. Odczyt ten wzbudzit duze zainte-
resowanie z tego wzgledu, ze po raz pierwszy zostaty
w nim ogtoszone dane doswiadczalne, zdobyte na insta-
lacji tej firmy. Instalacja ta, ktorej opis pojawit sie
juz doS¢ dawno w ﬁls_mach technicznych, skiada sie,
Jak wiadomo, z zam nleteﬁ(o tunelu, w ktérym silni
znajduje Waru_nkl_prac?/, catkowicie zblizone do wysoko-
sciowych, gdyz nie tylko jest zaopatrywany w powie-
trze pod zmniejszonym cisnieniem i ‘temperaturg, nie
tylko spaliny sa odprowadzane pod obnizonym przeciw-
ciSnieniem, "ale’ rowniez powietrze chiodzjce, krazace
w tunely, jest odpowiednio rozrzedzone i ochtodzone.
Poza krotkim opisem instalacji odczyt byt podzielony
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na nastepujace czesci: wpt sokosci na moc silni-
ka, kry%p/kja61 wzorec’)w regl}llzgy%ch, krytyka wzorow,
uzywanych przy probach z baniakami podcisnieniowy-
mi, wptyw obnizenia przeciwcisnienia na = wydechu,
wptyw przeciwcisnienia_na wydechu na cisnienie fado-
wanja, zmiana mocy silnika w zaleznosci od przeciw-
ciSnienia na wydechu, _wph(w temperatury na wlocie
na moc silnika, “czynniki wp ywajgce na stopien spreza-
nia sprezarki, wnioski z badan, ‘dotyczacych okreslenia
mocy silnika, chtodzenie silnika, Zzalezno$¢ pomiedzy
temperaturg Swiec i podstaw cylindrow a Srednimi
temperaturami silnika, proby chtodzenia, rozne spo-
strzezenia i wnioski koncowe, Ze wzgledu na obszerny
materiat, zawarty w odczycie, dokfadne streszczenie
jego przekroczytoby ramy niniejszego sprawozdania.

Podkresli¢ jedynie nalezy, ze firmie Fiat udato sie
bardzo szczegotowo wnikna¢ 'w warunki pracy silnikow
na wysokoscl i zdaC sobie sprawe z niedostatecznej war-
tosci ~ dotychczas stosowanych wzoréw i metod “wyso-
kosciowego badania silnikow, W szczegolnosu_ zdys-
kwalifikowana zostata catkowicie metoda pobierania
powietrza z baniaka podcisnieniowego, zwitaszcza w za-
stosowaniu do silnikow sprezarkowych o duzej wyso-
kosci nominalnej. Badania wykazaty niemozno$C stoso-
wania wzoru na wptyw przeciwcisnienia na wydechu,
ktory bytby ogolnie “wazny dla wszelkich warunkow
pracy silnika; stwierdzono, ze wptyw ten jest rozny dla
roznych cisnien fadowania, przy jakich pracuje silnik.
Przeprowadzone proby umozliwiajg co prawda ustawie-
nie wzoréw, ktore w doktadniejszy, niz dotychczas, spo-
sob uwzgledniatyby wptyw réznych czynnikéw, jednak
okazato sie, ze wzory té nie miatyby “charakteru uni-
wersalnego i waznos¢ ich ograniczataby sie jedynie do
silnikow “tego typu, na jakim przeprowadzono™ proby.
Wzgl%dy te przemawiaja za ca’fkowngm zarzuceniem
dotychczas r02ﬁowszechn|(_)nej metody badania silnikow
wysokosciowych z baniakiem i za Scislejszym naslado-
waniem warunkow wysokosciowych na’drodze zaopa-
trywania silnika w powietrze o odpowiednio obnjzonym
cisnieniu i temperaturze i stworzenia mozliwosci obni-
zania przeciwcisnienia na wydechu. Koszt takich hamo-
wni jest zdaniem 1Jorelegenta niewielki, a zresztg gdyby
nawet tak nie bylo, to konstruktorzy silnikdw zostang
zmuszeni do budowania tego rodzaju instalacji, bez kto-
rych zdanie sobie sh)ra\_/vy_ z wysokosciowych charakte-
rystyk nowoczesnych silnikow “bedzie niemozliwe. Pet-
ne nasladowanie warunkow wysokosciowych wymaga
réwniez odpowiedniego obnizenia ci$nienia’i temperatu-
ry powietrza otaczajacego éch{odzacego). Budowa takich
instalacji nie napotyka zdaniem prelégenta na jakie$
odstraszajace  trudnosci ani koszty. Na zakorczenie po-
daje autor niektore dane, dotyczace wysokosciowej in-
stalacji do badania silnikow o mocy 1000 KM o wyso-
kosci nominalnej 10.000 m.

O zagadnieniach dofadowania silnikdw lotniczych
moéwit J. E. Ellor z firmy Rolls-Royce, Rozwdj silnikow
lotniczych wiaze si¢ w "duzym stopniu z postepem w
dziedzinie sprezarek, préy czym mozliwosci w tym kie-
runku zalezg %*OWI’]IE od dwoch czynnikow: odpornosci
paliwa na detonacje i fizyczno-mechanicznych zagad-
nien, wiazacych sie z konstrukcjg sprezarek. Obecnie
wydaje sie, ze granice dla dalszego rozwoju sprezarek
sq racze] wyznaczone przez trudnosci, nalezace do tej
drugiej kategorii. WS$rdd tematow poruszonych przez
prelegenta nalezy wymieni¢ sprawe chtodnic miedzy-
stopniowych, czynnikow wptywajacych na sprawnosc
sprezarek odsrodkowych, zagadnienie umieszczenia spre-
zarki — przed lub za doprowadzeniem paliwa i in.

Wsrdéd prelegentow, ktérych referat)é zostaty umie-
szczone W pr%ra_mle_ zjazdu, uderzat brak technikéw
francuskich. jakim " stopniu abstynencje te nalezy
thlumaczy¢ matym  ozywieniem_wspofpracy niemieckiej
i francuskiej techniki lotniczej, a w jakiej mierze in-
nym czynnikom — powiedzie¢ trudno. W kazdym razie
nie musiaty by¢ to przeszkody zasadnlczei wagi, gdyz
w rezultacie jéden referat francuski zostat, co prawda
nadprogramowo, wygtoszony. Referat ten p. t.. ,Pomiar
mo%y_ silnika w ‘locie”, Zzostat przedstawiony przez
L. Poincare jako ostatni z referatow silnikowych dnia
13 pazdziernika. Autor, dtugoletni attache lotniczy fran-
cuskiej ambasady w_Berlinie, wygtosit swoj odczyt, w
przeciwienstwie do innych prelegentow zagranicznych,
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samodzielnie, do czego 8rzygotowa’r go zresztg diugie
lata stuzby w Berlinie. Charakterystyczne jest n. b, ze
nie tylko 'w tym wypadku, ale i w wielu innych_ fun-
kcja ‘attache [otniczego jest petniona przez inzynierow
lo nlc(zjych, wybitnych specjalistbw w swoim fachu mi-
mo odczuwanego zdawatoby sie braku fachowcow lot-
niczych we wszystkich krajach. Jako przyktad przyto-
czyC moge poza wymienionym p. Poincare attache lot-
niczego ambasady wioskiej w Berlinie, M. Gasperi, kto-
rK V\e/g’fosﬂ odczyt na zésztorocznym zebraniu Lilien-
thal-Gesellschaft. ) ) )

~ Wracajac do odczytu p. Poincare, wspomne jedynie,
ze po bardzo intereSujacym arjcyku_le, rukowanym w
tlumaczeniu w ,Technice Lotniczej"3), odczyt ten nie
wniost na ogot nic nowego, gdyz zarowno zasada opi-
sane_Eo przez_ p. Poincare urzadzenia do pomiaru mocy
silnika w locie, jak i otrzymane przy pomocy tego urza-
dzenia wyniki nie odbiegaja na ogot od danych amer)](-
kanskich.” Mysl zbudowania takiego urzadzenia zostata
rzucona przez p. Poincare w 1927 r., co dato mu tytut
do wygloszenia tego odczytu. Pierwsze préoby urzgdze-
nia francuskiego odbyty sie w r. 1936 na hamowni, na-
stepnie zas zostaty rozciagniete na proby w locie. Od-
czyt zawierat dyskusje otrzymanych wynikow, nie wno-
szacq jednak na ogo6t nic nowego w stosunku do wspom-
nianej pracy amerykanskiej. ) o

Program sekcji~ silnikowej w dniu 14 pazdziernika
przewidywat trzy referat?{. pierwszym Dr E. Schmidt
mowit 0 graficznym obliczeniu przebiegéw, zachodza-
cych w silnikach " spalinowych przy uwzglednieniu za-
léznosci ciepta wiasciwego “od temperatury. Mimo _sto-
sunkowo doktadnej znajomosci ciepta wiasciwego i in-
nych wartosci charakterystycznych gazow przy wyso-
kich temperaturach wyzyskanie "tych wartosci dla obli-
czenia przeblegow cieplnych w silnikach spalinowych
napotyka na duze trudnosci, wymaga bowiem bardzo
ucigzliwych i dtugotrwatych obliczen. Trudnosciom tym
stara si¢ zaradzi¢ podana przez prelegenta metoda, za-
stepujagca metody obliczeniowe = graficznymi. Podana
metoda_nie bierze pod uwage wptywu dysocjacji i za-
leznosci _ciepta wiasciwego od ci$nienia, jednak osigg-
niegta mimo to doktadnos¢ jest dla celow technicznyc
najzupetniej wystarczajaca.

Rowniez Dr Schmidt Lednak z inicjatem F., przed-
stawit referat o badaniach, dotyczacych powigkszania
mocy silnikdw lotniczych i poprawy zuzycia paliwa w
lotach dtugodystansowych. Na tresc ZI’OZ_Y_I’O sie systema-
tyczne zestawienie znanych na O%OI’ mozliwosci podwyz-
szenia mocy silnikow Tlotniczych bez szkody dla ich
obcigzenia “cieplnego, jak zwiekszenie jednostkowego
zuzycia paliwa (chtodzenie paliwem), ‘wtrysk wody
i przeptukiwanie powietrzem, osiggalne przy zachodze-
niu na siebie otwarcia obu zaworow: wydechowego
i wlotowego. Obnizenie zuzycia jednostkowego osigga
sie przez zwigkszenie nadmiaru powietrza i zwigkszenie
stopnia sprezania. Prelegent zwrocit uwage na znang
zresztg dobrze okoliczno$C, wskazujac na  konieczno$c
doboru paliwa z punktu widzenia dwojakiego rodzaju
warunkow: mocy maksymalnej (przy regulacji bogatej)
i mocy Przelotowej (przy regulacji zubozonej). W zwig-
zku Z tym proponuje autor charakteryzowanie paliw
przynajmniej dwiema charakterystycznymi liczbami za-
miast ~uzywanej obecnie jednej ~ (liczba  oktanowa).
W zwiazku z koniecznoscig ‘chtodzenia powietrza (mie-
szanki) w silnikach o duzej wysokosSci nominalnej zwra-
ca autor uwage na to, ze silniki Diesla sa znacznie mniej
wrazliwe na wysokie temperatury powietrza wlotowe-
go anizeli silniki Otto, dzieki czemu przed szerokim za-
stosowaniem ich dla lotow dtugodystansowych istniejg
bardzo pomysine widoki.

_ Ostatni odczyt sekcji silnikowej byt poswigcony sil-
nikom szeregowym chlodzonym powietrzem i wygtosit
%0 M. Christian z firmy Argus-Motoren-Gesellschaft.

e wzgledu na korzgstnle szy ksztatt i mozliwosci pra-
cy przy wyzszych obrotac sz_eregovw uktad cylindrow
wydaje si¢ lepszy, anizeli gwiazda. Nalezy sie "spodzie-
wac, ze silniki tego typu osiggna w niedalekiej przy-
sztosci 1000 KM przy 12 cylindrach. W tym celu czescio-
w0 mozna oprze¢ Sie na’ rozwigzaniach, opracowanych

3) ,Zastosowanie dynamometru do pomiaru mocy silnika w lo-
cie”, A. L. Mac Clain i R. S. Buck, Technika Lotnicza, Nr 8, 1938,
str. 239—250.
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dla silnikobw o chitodzeniu ciecza, czeSciowo jednak ko-
nieczne jest opracowanie konstrukcji s ,eCJaIn){(ch; do-
tyczy to zwiaszcza cylindrow i gtowic, ktorych konstru-
Kcja” musi by¢ wytrzymalsza. Duze mozliwosci przed-
stawia zastosowanie rozrzadu suwakowego. Moc po-
trzebna na chiodzenje powinna by¢ raczej mniejsza,
anizeli w_wypadku silnikow gwiazdowych. Dla samolo-
tow o duzej szybkosci nalezy sie liczyC z_opracowaniem
iEe,gulacu chtodzenia przy pomocy klap i innych Srod-
Ow.

Odcz%ty sekcji p’fatowcowe%' streszcze pobiezniej, nie
bratem bowiem 'w obradach tej sekcji udziatu i moge
sie oprzeC jedynie na materiatach, prz%qotowanyc,h
przez organizatorow kongresu dla prasy. Dn. 13 paz-
dziernika' C. Minelli z Wenecji mowit o metodach ener-
etycznych w obliczeniach Statycznych. Zastosowanie
ej “metody, opartej na zasadzie prac przygotowanych,
zostato przez prelegenta przedstawione na przykladzie
obliczenia skrzydta.” )

_F. Bollenrath omowit czasowa i trwatg wytrzyma-
toS¢ materiatdw (wytrzymato$¢ na zmeczenie).” Wy-
trzymato$¢ na_ obcigzenie' zmienne jest wartoscig decy-
dujacg o mozliwosci obcigzenia matériatow w lotnictwie,
przy czym wzglad na obnizenie ciezaru nakazuje z jed-
nej_strony opanowaC metody obliczania naprezen z dru-
giej strony za$ dokladnie pozna¢ wytrzymatosci na zme-
Czenie poszczegdlnych materiatow.” Rodzajow obcigzen
zmiennych w samolocie jest bardzo duzo, za$ badanie
wszystkich mozliwych wypadkow jest bardzo ucigzliwe.
Zajecie sie tg sprawa powinno wychodzi¢ z dwoch pun-
ktow widzenia: zbadania rozktadu obcigzen w catkowi-
;cjych_konstrukc ach oraz z materiatowego f)unktu Wi-

zenia, uwzgledniajgcego _va’ryw poszczegblnych czyn-
nikobw na wlasnosci materiatu.

Ze wzgledu na brak streszczenia, nastepnego odczytu
0 zagadnieniach wytrzymatosciowych przy budowie no-
woczesnych samolotow, ktorego autorem byt O. Nissen
z firmy Junkers, stresci¢ nie mo%e. ) )

14 pazdziernika W. Perring z Royal Aircraft Establi-

shment zapoznat zebranych™ z niéktorymi badaniami
S{nl iet ze szczegolnym = uwzglednieniem zagadnienia
startu.
Badania przeprowadzono w duzym tunelu Farnborough
o0 srednicy 725 m i na podstawieé przeprowadzonych po-
miaréw Ciggu i momentu zostaty wyciggniete wnioski,
dotyczace warunkow startowych. Wykazano m. in., ze
przekroczenie obecnie stosowanych szybkosci obwodo-
wych jest niemozliwe bez znacznego obnizenia spraw-
nosci. Stosowanie specjalnych przektadni, zwalniajacych
obroty Smigta podczas startu, zaczyna dawac Korzysci
dopiero wowczas, gdy projektowana szybkos¢ samolotu
wynosi ok. 480 km/godz, "za$§ wyrazne” korzysci takiej
specjalnej przektadni w czasie “catego czasu trwania
startu L(J)Jsawm}yby sie dopiero dla samolotow o szybko-
Sci ok. 650 km7/godz.

Nastepny odczyt ptatowcowy, byt wygtoszony przez
F. Hausa, profesora Uniwersytetu w Gandawie, na te-
mat: ,Aerodynamiczne podstawy samoczynnej stabili-
zacji". Stateczny samolot, wytrgcony z potozenia row-
nowagi, wymaga dla powrocenia don pewnego okresu
czasu, ktory moze byC znacznie skrocony przez odpo-
wiednie wychylenie ~sterow. Stabilizacja samoczynna
polega na automatycznym wychyleniu_ sterow o taki kat,
ze powrOt do potozenia rownowagi nastgpi  szybko.
O sposobach mozliwie szybkiego przywracania potoze-
nia réwnowagi daje pojecie analityczne zbadanie za-
gadnienia.

H. W. Kaul z DVL rozpatrywat stat]ystyczn metode
oceny naprezen, dziatajgcych na skrzydfa Samolotu. Po-
lem dla stosowania tej metody jest m. in. przewidywa-
nie obcigzen, na jakie sg wystawione skrzydta samolotu
przy przelocie przez specjalng burzliwg strefe atmosfe-
ry w zakresie od 0 do 600 m wysokosci. Wykonane w
tym kierunku prace DVL zostaty zestawione z nika-
mi, otrzymanymi na drodze praktycznej przez Lufthan-
se. Otrzymane wyniki pozwalajg na sprawdzenie prze-
pisanych statycznych naprezen niszczacych i wymaganej
wytrzymatosci konstrukcji samolotu. ~ Inne prace DVL
majg za zadanie zbadanie wptywu szybkosci samolotu
na “obcigzenie pod wptywem podmuchow, jak rowniez
przekonanie sig, czy obcigzenia te zalezg od pofozenia
srodka ciezkosci samolotu i jego statecznosci podiuznej.
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Podane streszczenia nie wyczerpujg jeszcze materia-
tu odczytowego, przedstawionego nha_zjezdzie, pozosta-
walyby "bowiem jeszcze do omowienia” odczyty wygto-
szone ‘na sekcji wyposazenia oraz odczyty, objete pro-
gramem wiz ! .
I do$¢ specjalne tematy tych wszystkich odczytow ogra-
nicze sie tylko do podania ich tytutow,

13 pazdziernika program sekcji wyposazenia objat

odczyty: Dr A. Esau ,,Fll\z/lyka i technika fal centymetro-
wych"; Dr E. Fischel ,Metody i rozwigzania konstruk-
cyjne samoczynnych urzadzen sterujgcych”; G. Klein
»Znaczenie sterowania samoczynnego dla konstrukgcji
samolotow"; K. Wilde ,,0 nowych pracach w dziedzinie
samoczynnego sterowania".

14 pazdziernika wygtoszone zostaly nastepujgce od-
czyty z dziedziny wyposazenia: H. Muth i Dr Nestel
~DoSwiadczenia W dziedzinie potaczen przy pomocy fal
ultrakrgtkich™; Dr H. Clumb i Dr W. Crone ,,O powsta-
waniu i odprowadzaniu tadunkdow statyczn_ch na samo-
lotach"; Dr P. Kotowski i H. Spiller ",Obliczenie pota-
czen odbiornikéw z punktu widzenia zaburzen zewne-

trznych".

Odczyty, wygtoszone w DVL, byly poswiecone wy-
facznie “zagadnieniom budowy ~wodnoptatowcéw. Oto
one: C. Cremona ,Sprawozdanie z badan przeprowa-
dzonych w kanale hydrodynamicznym w Guidonii";

y do DVL. Ze wzgledu na brak miejsca
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H. N. Garner ,Nowsze proby na wodnosamolotach i ich
modelach”; St. Truscott, NACA, ,Powigkszony kanat
hydrodynamlcz% NACA i niektore z Jarzeprowadzonyc,h

na nim prob"; Sottorf ,Start i lagdowanie przy pro-
bach modelowych". )
~ Wreszcie na ram tegorocznego zjazdu skiadaty

ro
sie dwie WyC|ecin: gnla 14 pazdziernika do DVL (Deu-
tsche Versuchsanstalt fur Luftfahrt) i dnia 15 pazdzier-
nika do nowych budynkéw portu lotniczego w Tempel-
hof. Ze wzgledu na "konjeczno$C przyspieszenia powro-
tu w wycieczkach tych nie wzietem udziatu, na szczgscie
bez szkody dla swoich wiadomosci technicznych, gdyz
ze wzgledu na wielkg ilos¢ uczestnikow i krotki czas
przeznaczony na zwiedzanie nie wiele mozna byto sko-
rzystaC. Tylée tylko, ze wszystko na wielkg skale, Swiad-
czace 0 ogromie pracy, wkiadanej w rozwoj lotnictwa
niemieckiego.

Podczas tegorocznego zjazdu WyP}oszon ch zostato
(w nawiasach podano liczby z zesztego roku): 8 (14
referatow ogolnych, 20 (15) referatow na posiedzeniac
sekcyjnych 1 4 XO% referaty, dotyczace wodnoptatowcow,
razem wigc 32 (29) referaty. Sprawozdanie ze zjazdu,
ktére podobnie jak zeszioroczne bedzie stanowito cenny
przyczynek do “historii rozwoju techniki lotniczej, zo-
stafo juz prawdopodobnie wydane i moze by¢ zamowio-
ne w Lilienthal Gesellschaft fur Luftfahrtforschung,
Berlin NW40, Furst-Bismarck-Strasse 2.

Przeglqd czasopism technicznych

Metal oznastwo

Brytyjskie materiaty silnikowe, H. J. Gough. Autor
charakteryzuje znaczenie poszczegllnych typow mate-
riatdbw w zestawieniu nizej przytoczonym (tablica).

Omawiajgc czesci silnika chtodzonego powietrzem,
uwaza autor, ze gtowice zazwyczaj wykonywa sig z kad-
mowanych kutych stopow Al,"a tulejé z azotowanej stali
Cr-Ni-Mo. Gniazda zaworowe ze stali austenitycznej
Ni-Cr-Mn o_wspotczynniku rozszerzalnosci bliskim sto-
ow Al stellltug)e sie. "Prowadnice zaworowe z brazu fos-
orowego lub brazalu. Zawory na razie wykonywa sie
ze stali Cr-Ni, pokrywajgc dno stopem 80% Ni i 20% Cr,
Erzy czym prawdopodobnie z tego stopu bedzie sie wy-

onywaC cate zawory. Ttoki ze stopow Al kutych za-
czynajg traci¢ na zastosowaniu i sg wypierane przez sto-
py magnezu. Sworznie ttokowe, sg naweglang stalg Cr-Ni
0.duzej wytrzymatosci, a pierscienie z zeliwa stopowego.
Silniki gwiazdziste majg korbowody z hartowanej na

powietrzu stali Cr-Ni o wytrzymatosci ponad 150 kg/mm”,
natomiast silniki szeregowe maja korbowody ze stali
Cr-Ni o wytrzymatosci 95—125 kg/mm'-. Waty korbowe
w obu tg ach” sa catkowicie azotowang stalg Cr-Mo
0 Rr = 83 — 105 kg/mm”. Azotacja ma na celu gtownie
zwiekszenie odpornosci watow na zmeczenie. tozyska
najczesciej wykonywa sie z brazu otowiowego, jakkol-
wiek niektore robi sie z biatego metalu z dodatkiem Ag
lub Ni. Kota zebate greduktor, sprezarka) najczesciej ze
stali Cr-Ni o wytrzymatosci ok. 130 kg/mm ‘naweglane.
Poza zastosowaniem na kartery stopu magnezu o 8,5%
Al i 35% Zn (silnik szeregovv%/) opisywane stale i ich
zastosowanie sg zgodne z praktyka w Polsce. W Anglii
uzywa sie ponad 90 gatunkow stali lotniczych, ktdre au-
tor grupuje w 17 klasach:

~ Stale weglowe: o

niskoweglowe (C — 0,350/9 miekkie;

Srednie %C = 0,35 — 0,45%);

wysokoweglowe (C = 04 — 1%).

Tablica
Silnik A Silnik B Silnik C
Gwiazdzisty Szeregowy Szeregowy
KLASA chtodzony powietrzem chtodzony ptynem chtodzony powietrzem
MATERIAEU llos¢ llos¢ % ciezaru llos¢ llos¢ t, ciezaru llos¢ llos¢ % ciezaru
rodzajow kg silnika [OQZAOW kg silfika FO4ZAIOW g silnika
Zeliwo 2 227 2 09 01
Stal weglowa 9 13.60 3 521 96 20 9%3 182
Stal niskoniklowa 1 27,20 3 84,1 2 6,41
Stal niskochromoniklowa 5 81,30 2 56,2 6 1358j 216
Stal niskochrom. 290 1 41 356 -
Stal chromomolibd. 1 22,70 1 4.1 - - —
gta: chromkomr/]anad. 1 59 -
ta sokochromowa 3 2,271 2 4 10 451
Stal vvgyysochhromonlklowa | 40,901 95 2 11{1' 28 2 6,81 22
Stopy aluminium 9 228,20 50,3 6 206,0 47,0 20 178,0 33,7
Stopy magnezu 4 1450 32 — — — 713 146
Miedz | 136 03 1 41 0,7 2 051
Mosigdz 4 320 07 1 2,0 03 10 31 34
Braz o 5 13,60 30 3 20,0 37 12 1451
Guma, bakelit itp. — 2.20 05 — 13 03 8 13 02
Razem 45 45380 1000 27 4929 1000 9 5254 1000
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Stale niskostopowe:

manganowe (1,12% Mn);

niklowe (3 — 5% le; ) ) -

chromoniklowe z matymi domieszkami (Ni = 3 — 5%;
Cr = 05 — 1,6%);

chrnggy)ollbdenowe (Cr = 05 — 35%; Mo = 015 —
270),

chromowanadowe (Cr = 10 — 15%; V ok. 0,25%);

krzemomanganowe (Si= 16 — 2,1%; Mn = 08 — 1,3%);

chromoglinowe (Cr = 14 — 18%; Al = 09 — 1,3%).
Stale wysokostopowe:

specjalne (Ni = 1%; Cr = 35 — 14%; V =
14%; Co = 3 — 5%);

manganowe (Mn ok. 11%);

chromowe niskoweglowe (12% Cr, 0,15% C);
" Srednioweglowe (12% Cr, 015 — 035% C);
» niskoniklowe (16 — 20% Cr, 1 — 3% Ni

austenityczne chromoniklowe (12% Cr, 6% Ni);

” chromoniklowe-wolframowe (12% Cr, 9%
Ni, 0,6% W).

~ Stal niskoweglowa nadaje sie na czesci spawane

i zgniatane na ziarno. Stale nierdzewne o 12 — 14% Cr,

jak 1 kwaso — badz tez ognioodporne 18% Cr i 8% Ni

sg szeroko stosowane. Stopy Al autor dzieli na:

Al — Cu (0 Cu do 9%);

Al — Cu — Mg (Cu 4%, Mg do 2%%; )

Al — Cu — Mg — Si (Cu 4%, Mg 2%, Si 1,5%&;_

Al — Cu — NI gCu 4%, Ni 2%, dodatki Mg i Si);

1%; W =

Al — Mg (Mg —10% dodatki Mn i Sb
Al — Mn (do 2% Mns)_; ) )
Al — Si (8 — 13% Si z dodatkami Mg i Mn lub Co).

Stopy te moga by¢ ewentualnie ulepszane cieplnie,
autor zwraca jednak uwag(?, ze stopy, starzejace sle sa-
moczynnie, majg lepsza odpornos¢ przeciw korozji, niz
stopy po hartowaniu odpuszczane w podniesionych tem-
peraturach. Stopy bez Cu majg zawsze lepsza w danym
stanie odpornos¢ na korozje niz stopy z Cu. Stopy od-
lewnicze Al-Zn odznaczgjq sie kruchoscu% na goraco i fa-
two pekajg w formach. Dodatek Cu (13,5% zn; 25% Cu
Eoprawm stopy Al — Zn pod tym wzgledem. Autor pod-

reSla wzmagajace sie zastosowanje stopow Al — Si
(modyfikowany sodem silumin), ktéremu dzieki dobrym
wiasnosciom odlewniczym i odpornosci chemicznej wy-
bacza sie niskg granice sprezystosci. Siluminy_ ,beta“
i ,gamma" z dodatkiem Mg poddaje sie hartowaniu i na-
turalnemu starzeniu (beta) lub odpuszczeniu Iggamma).
Autor wspomina dobrze znane stopy ,,Y* i ,RR™ Stopy
magnezu dzieli autor jak nizej:

Mg-Mn (do 25% Mn);
Mg-Al (Al = 8 — 12%); ) )
Mg-Ce (10% Ce, z ewentualnym dodatkiem Co i Mn);
Mg-Al-Ag (Al = 75 — 85%, Ag = 25 — 3%, ewentu-
alnie Zn, Mn, Ca);

Mg-Al-Zn (Al do 11%; Zn do 3,5%);

Mg-Al-Cd (8% Al, 8% Cd);

Mg-Cd (do 20% Cd);

Mg-Cd-Zn (4% Cd, 4% Zn).

. Glownymi przeszkodami w rozpowszechnieniu sto-
EOW Mg byta ich_zapalnos¢ i mata odpornos¢ przeciw
orozji. Autor stwierdza, ze pierwszy powod byt w prze-
sztosci niestusznie wysuwany. Obawa przed korozjg jest
przesadna, a odporno$¢ chemiczna w praktyce przecho-
dzi oczekiwania, szczeg6lnie po zastosowaniu nowocze-
sn¥ch powtok ochronnych. Stopy Mg-Mn dajg dosko-
naty materiat na blachy zbiornikow. Odksztatcanje sto-
péw Mg na zimno jest b. trudne i czesto powoduje kio-
pot%/ w przerobce; trzeba jednak pamieta¢ o tym, ze
w femp. 300°C stopy Mg da{az sie fatwo formowac w
skomplikowane ksztalty z blach. Heat Treating and
Forging, 24 (1938), str.”346-50 i 361.

Silniki
Zagadnienie turbin parowych jako silnikéw lotni-

czych. Fr. Munzmﬂe,r. Streszczenie "ponizsze. jest wyjat-
kiem z artykutu, ktorego petny tytut brzmi: ,Kierunki
IOZhWHOJU w budowie silnikéw ™~ kdomunikacyjnych i sta-

ch".

Y Autor podkresla, iz szybko$¢ samolotow wzrosta
w r. 1937 do 610 km/godz.” Zapotrzebowanie mocy nha
1 ptacacego pasazera wynosi przy samolotach komunika-
cyjnych szybkich 110 — 165 KM/1 pas. ptac.; przy sam.

TECHNIKA LOTNICZA 439

kom. zwyktych: 54 — 90 KM/1 pas. ptac. W ciggu
ostatnich " 25 lat moc jednostek wzrosta przeszio 10-krot-
nie: silniki lotnicze — ze 150 KM. na 1500 KM, turbiny
pairowe — z 15.000 kW na 200.000 kW. o

Ciezar jednostkowy silnikow zmalat wybitnie.
W poréwnaniu z silnikami okrgtowgml cigzar jednost-
kowy silnika lotniczego wynosi 0,5% ciezaru jednost-
kowego silnika okr%towe o0 (Diesel'a) tej saméj mocy
(0,5 kg/KM wobec 100 kg/7KM.). W artykule zamieszczo-
na jest tablica, zawierajaca ciezary jednostkowe turbin
parowych, Dieseli i silnikébw wybuchowych w roznym
zastosowaniu. ) .

Nastepnie autor podajﬁ charakterystyke turbin pa-
rowych, maszyn ttokowych parowych™i silnikow _spali-
nowych pod wzgledem warunkow “pracy, regulacji, ob-
cigzalnosci, ekonomicznosci i zakresu zaStosowania.
Stwierdza, ze turbiny parowe i Diesele przekroczyty
ustalony do niedawna obreb zastosowania i pierwsze
znalazty lub ;najd% zastosowanie w budowie lokomot
oraz samolotéw, drugie za$ w Kolejnictwie, samocho-
dach i samolotach. ) )

_ Silniki, znajdujace zastosowanie w budowie samo-
lotow omowioné s w osobnym rozdziale p.t. ,Naped
samolotow". o ) )

.. Przy konstrukcji silnikéw lotniczych nalezy zwro-
ci¢ uwage oprocz matego ciezaru jednostkowego” i mate-
go zuzyclia paliwa na zachowanie matej powierzchni
czotowej. Moce z litra dochodzg obecnie do 40 KM/1,
rzadko do 55 — 60 KM/1 i powodulf;} wysokie obcigzenie
termiczne ttokow i cylindrow. Jest to powodem ograni-
czenia wymiarow cylindrow silnikow typu Otto; maxy-
malna pojemnos¢ cylindra wynosi okoto 35 1, najwyz-
sza moc stata z 1 cylindra — okoto 120 KM. Wieksze cy-
lindry daja proporcjonalnie mniejsza mac, gdyz nasku-
tei-)k_g_orszego chtodzenia nie mogg by¢ tak wysoko
obcigzone.

E%N dalszym ciagu nastepuje charakterystyka lotni-
czych silnikdw spalinowych, aby na_tym tle uwypuklic
zalety i wiasciwosci turbiny parowe;j.

Silniki typu Otto. Sg budowane jako: 1_{(_ch’rodzone
ptynem, obecnie zresztg I powietrzem, silniki dwurze-
dowe np. po 6 cyl. w rzedzie; 2) chiodzone powietrzem
silniki gwiazdowe np. 9-0 cylindrowe do mocy 1200 KM.

Przy silnikach- o wygérowanej mocy 2000 do
3000 KM trzeba bedzie zwroci¢ sie do uktadu gwiazdo-
wo-szeregowego i np. budowa¢ sze$¢ 5-0 cylindrowych
gwiazd jedna za drugg jako jednostke; obechie szLW ru-
chu silriki 18-o cylindrowe 0 mocy 1800 KM, wykonane
jako gwiazda podwojna. . )

_Silniki dotadowane osiagajg przy paliwach o wy-
sokiej odpornosci na detonacje obroty do 2800 obr/min.;
Srednie cisnienie w cylindrze przy starcie wynosi 12 —
14 at., w locie — 95 at.; Srednia szybkos¢ tfoka docho-
dzi do 15 m/sek.; ciezary jednostkowe wynoszg od 045
do 0,7 kg/KM. Wedtug Ricardo przez podwyzszenie licz-
by oktanowej paliwa z 87 na 100 moc z litra moze
wzrosng¢ dwukrotnie. Stojg temu na przeszkodzie wzgle-
dy konstrukcyjne. _ . o

Starania ‘W celu ﬁodwyzsz_enla ‘mocy silnika idg
w roznych kierunkach, a’ mianowicie: ~ podwyzszenie
gbrotdw do 4000 — 5000 obr/min.; przeptukiwanie cy-
lindrow zimnym powietrzem po wydechu; zastgpienie
wentyli wydechowych, najbardziéj obcigzonych ter-
ficznie, przéz suwaki; zastgpienie gaznikow przez pom-
py, wtryskujace paliwo bezposrednio. Suwaki_  mogg
ponadto” daCc lepszy stopien napetnienia, dzieki zas
vvt,ry_s&(om paliwa ~odpada niebezpieczne oblodzenie

aznika.

g_ Dzieki samoczynnym _urzadzeniom do regulacji:
liczby oktanowej, ~ciSnienia w przewodach wlotowych,
dodatku_ alkoholu i t. d. zuzycie paliwa w locie podroz-
ng/m omﬁa 200 gr/KM godz., podczas gdy dotychczas

250 gr/KM godz. uwazano za niskie zuzycie.

. .Silniki Diesela. Ciezar jednostkowy jest wiekszy niz
silnikow_Otto; przy 1000 i 700 KM. wynosi odpowiednio
063 i 0,73 kg/KM:; zuzycie paliwa w locie podréznym
165 do 180 é;r/Kl_\/I godz., a wiec mniejsze; moc z litra np,
dla Jurno ,205“ i ,206" wynosi 42 KM/1. Nale}z(yﬁﬂsw liczy¢
w najblizszym czasie z 'mocami 45 do 50 KM. z litra,
z ciezarem Jjednostkowym okoto 05 kg/KM i jednostka-
mi 0 mocy do 2000 KM. Z powodu tego, ze temperatura
spalin jest daleko nizsza jak w silniku Otto, bo wynosi
500° do 550° wobec 800° do 1000°, pewnos¢ ruchu turbo-
sprezarek jest daleko wyzsza.
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Turbiny parowe. Biezgce konstrukcje wykazaty, ze

turbiny parowe w zastosowaniu do samolotdbw mogg b%/c
brane pod uwage przy mocy ponad 3000 KM. Na pyta-
nie, czy w naj Ilzszz_m czasie bedzie zapotrzebowanie
na tak’silne iednost i, nalezy odpowiedzie¢ twierdzaco.
Juz w_roku 1929 zbudowany statek powietrzny Do X
miat ciezar w locie 54 t. i silniki 0. mocy 7200 KM."W An-
%Iu przedsiewzieto budowe todzi latajacej o ciezarze
[00 do 200 t i mocy 20.000 KM. Doswiadczeni fachowcy
liczg S|g w r. 1941 °ze 100 ton. todziami latajacymi, zas
w r. 1950 z todzjami o ciezarze 500 t. dla 1000 paSazerow.
Za todziami latajgcymi przemawia ich szybkos$¢, nieosigga-
na nawet przez najszybsze statki powietrzne, oraz niskie
zuzycie paliwa. Wbrew powszechnemu mniemaniu szyb-
ki parowiec luxusowy zuzywa na 1 pasazera dla prze-
bycia tej samej drogl 3 do’4 razy wiecej paliwa niz sa-
molot, Ktéry jest 6 do 7 razy szybszy.
. Wedtug publikacji United States Maritime Commis-
sion 18 todzi _latajgcych na 40 do 50 pasazerow przy
dziennej stuzbie 3 fodzi kona to samo, co jeden pos-
pieszny” parowiec, lecz 18 todzi _Iatagq_cyc kosztuje
18 milj. '$ zamiast 50 milj. $. Lodzie latajgce przewyz-
szajg jeszcze parowce ekonomicznoscia, jesli liczy¢, “ze
ich” czas uzytkowania wynosi 5 lat, parowca za$ 20 lat.
Z tego tez wzgledu fodzie latajace moga predzej niz pa-
rowce podgza¢ z postepem techniki. Publlkacl|<a podkres-
la odosobnione zjawisko, ze [|uz na_poczatku rozwoju
koszty podrozy szybszego samolotu, scisle todzi latajgce;,
sa mniejsze niz przy znhacznie wolniejszym statku paro-
wym, cho¢ ten ma Za sobg stuletnig przesztosc.

~Silny ped do budowania samolotdw transatlantyc-

kich istnieje wiec bez watpienia. Im wieksza bedzie moc
zapotrzebowana, tym lepsze widoki otwierajg sie przed
napedem parowym. Jesli liczy¢ sie z zapotrzebowaniem
mocy w wysokosci 12.000 do 20.000 KM., to otrzymamy
w wypadku trzech niezaleznych ze wzgledow Dbezpie-
czenstwa jednostek napedowych, —catkiem Kkorzystne
wielkosci turbin. Zaleznosci be;dab jeszcze lepsze, gdyby
mozliwy byt — oczywiscie przy bardzo duzych samolo-
tach — centralny naped Smigiet.

Zadziwiajgce moce silnikow 12-0 lub 18-0 cylindro-
wych sg raczej f(eszcze jednym dowodem nadzwyczaj-
nych_uzdolnien konstruktora i warsztatu, niz wasciwe-
g0 kierunku obranej dotychczas drog[l dla dalszego sil-
nego wzrostu mocy. Dwie lub trzy turbiny parowe sg
znacznie prostsze, prz%JOrzyst_sze i pewniejsze’w. ruchu niz
silniki ze 120 lub 160 cylindrami.  Niebezpieczenstwo
za$ fatalnych w skutkach™ przecigzen dzieki fa’rsz%lwej
manipulacji prawie ze nie istnieje. Tylko przestrzen
ogniowa i powierzchnia ogrzewalna kotta, a wiec czesci
nieruchome (!), sa narazone na wysokie obcigzenia 1 to
tylko termiczne. Niezbedne dotadowanie przy locie na
wysokosci jest przy kottach parowych prostsze, a catko-
wite spalanie jest”co najmniej tak samo osiggalne jak
przy silnikach” spalinowych; chiodnice miedzystopniowe
sprezonego powietrza_ tadowanego sg zbedne; energia
spalin prawie catkowicie pokrywa zapotrzebowanie mo-
cy potrzebnej do tadowania i ‘wywotania ciggu.

. Postepy w dziedzinie materiatowej pozwalajg ocze-
kiwac¢, iz w najblizszych  latach dopuszczalna bedzie
temperatura pary Swiezej 600" gdyz czas uzytkowania
turbin samolotowych nie ‘musi by¢ tak dtugi, gak turbin
statych. Zuzycie~ paliwa niech wynosi_~wtedy okoto
200 "gr/KM. godz, t. j. tyle co przy gaznikowych silni-
kach” Otto w warunkach korzystnych, a 0 20 do
40 gr/KM. godz. wigcej, niz w silnikach Diesela, ktorym
z kolei rzeczy dorownywujg ~prawie turbiny rteciowe.
Ze wzgledu jednak na duzy cigzar czynnika, a wigc i ca-
tej instalacji, turbiny rteciowe nalezy z rozwazan wytg-
czy¢. To samo tyczy sie wielostopniowego podgrzewania
wody zasilajgce] lub wielostopniowego przegrzewania
miedzystopniowego, gdyz watpliwe jest, czy oszczed-
nos¢ na paliwie zrownowazy wzrost Cigzaru, a tymcza-
sem gtdwna cecha turbin — ich prostota — bytaby
zaprzepaszczona.

Wiasciwym zagadnieniem przy parowym napedzie
samolotu sg kotty 1 kondensatory,”a nie turbiny. Kon-
densatory sag niezbedne, bowiem balast wody do_zasta-
pienia E/Iko 1% pracujacej ilosci pary zmniejszytby
prza/ Ae nym przelocie przéz Atlantyk Ciezar uzyteCzny
0.30 do 50%. Z powodu duzej obIJ]etosm_ pary przy wyso-
kiej prozni oraz koniecznosci zachowania matego’ciezaru
oraz matego oporu czotowego bedg dopuszczalne tylko
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Srednie proznie. Najprawdopodobniej zbuduje sie kon-
densatory dla statej roznicy ciSnien miedzy “otoczeniem
a Proznlq_w kondensatorze. Cisnienie w Kondensatorze
bytoby wiec przy ziemi najwyzsze, na wysokosci zas 5
do 8 km. — t j. przypuszczalnym putapie lotéw trans-
oceanicznych — spadtoby np. do 02 at. Ttokowe maszy-
ny parowe odpadajg z powodu koniecznego odoliwienia
kondensatu. o ) o

Opor chtodnic silnikow spalinowych zmniejsza moc
napedu 0 6 do 12%. Poniewaz przy napedach parowych
musi byC_odprowadzona 3 do 4-krotnie wieksza ilos¢
ciepta niz Erzg silnikach spalinowych, opor w locie
wspolnie wbudowanych kondensatorow bytby olbrzy-
mi. _Zrozumiano jednak, ze opor ten mozna wydatnie
zmniejszy¢ lub mozna zamienic na mate Zrodio nf(ifedu,
gdy sie zuzytkuje przyrost energii powietrza chtodzace-
go”dzieki podgrzaniu przez wbudowanie kondensatorow
w specjalnie uformowane w formie dyszy kanaty i po-
dobnie “postapi sie ze spalinami z kottdw.” Maszyny po-
mocnicze  bedzie sie napedza¢ specjalnym silnikiem
Diesela. Tak samo przy duzych silnikach Otto przecho-
dzi SI?} do specjalnego "Zrodta mocy dla maszyn pomoc-
niczych.

_ Jesli wezmiemy pod uwactye, iz jeszcze przy koncu
Wielkiej Wojny ciézar jednostkowy silnikéw byt 3 ra-
zy wiekszy, niz obecnie, to bez specjalnego optymizmu
mozna kspo_olznewac sie, ze turbiny samolo oyv(ej pot IPeW-
nym okresie rozwojowym o0siggng ciezar jednostko
05 do 0,75 kg/KM. Jony aona - clezar ] w

Perspektywy napedu arowego zalezg w duzym
stopniu od tego, jakie rezultaty dadza silniki Diesela,
ktore w konstrukcjach Junkersa wykazaty swe wielkie
walory. W stosunku do silnikéw Otfo widoki turbin pa-
rowych bylyby daleko lepsze. Powazng przeszkodg do
wprowadzenia turbin parowych jest ponadto mate za-
interesowanie wojskowosci ze wzgledu na duza wrazli-
wo$¢ na uszkodzenie skutkiem strzatdw, tym samym od-
pada bowiem powazna pomoc materialna. T

Wynalezienie chtodzenia dyszowego obalito jedng
z gtownych przeszkod dla wprowadzenia turbin do lot-
nictwa. Jesli wiec nawet w chwili obecr ej nie majg one
omys$inych widokow rozwoju, to historia nowoczesnej
echniki poucza, ze stan ten moze pewnego dnia nieocze-
kiwanie zmieni¢ sie na korzy$¢ napedu parowego. VDI
Zeitschrift, Nr. 34, 1938,

WytrzBma’roéé korbowoddéw bocznych silnikéw lot-
niczych. r. Ing. H. Wiegand. = Cze$Ci maszgn zostajg
w pracy wystawione na niebezpieczenstwo, gdy wytwo-
rzone przez sity zewnetrzne naprezenie miejScowe “prze-
kracza trwatg " (zmeczeniowa) wytrzymatosC materiatu;
sprzyja temu niejednorodnosC materiatu_lub niedoktad-
no$¢ w obrobce, ~ W konstrukcjach silnikow lotniczych
wymaga sie m. inn., aby wykorzystujac jak nalleplej, ma-
teriat ze wzgledu na matg wage ‘silnika, ksztartowaC tak
czesci, aby ~osiggng¢ mozliwie jednakowe naprezenia
w_kazdym przekroju, oraz, by przy oszczednych wy-
miarach™ czesci, zarowno obrdobka jak i konczenie
byty nalezycie dobrane. O waznosci tych zatozen
Swiadczy fakt, ze najwieksza_ iloSC spotykanych usz-
kodzen " czeSci silnikow  przypisywana jest badz nie-
celowemu uksztattowaniu czescl, badZz wadom ma-
terialu. Na podstawie samego tylko obliczenia nie
moze by¢ korbowdd boczny™ takK uksztattowany, by
naprezenia wszedzie byty ‘jednakowe; dla spetnie-
nia tego sa potrzebne ‘pomiary, ktoreby pozwala-
ty pozna przebieg naprezen Zwiaszcza "w  miejscu
najniebezpieczniejszym. = Z pomocg przychodzi ~do-
Swiadczenie: zerwanie zmeczeniowe korbowodu ma
miejsce w otworze na sworzen korbowodowy w poblizu
trzona, co dowodzi, ze tam przebieg naprezén powinien
by¢ sprawdzony, jako w miejscu ~ najbardziej niebez-

plecwm_. ) ) ) )

yniki pomiaréw rozciggania korbowodu bocznego
_starszegi? typu przedstawia rys. 1  Przebieg wydtuzen
jednostkowych wykazuje stromy” wzrost w miare posu-
wania si¢ od trzona (naprezenie ok. 7,5 kg/mm-) w kie-
runku tba korbowodu, przy czym najwieksze wydtuze-
nia przypadaja na tuku, po tym malejg rownie Stromo,
by w okolicach Srodka tba przyjg¢ nawet wartos¢ ujem-
na, t. zn. ze nazewnatrz otworu na sworzen wystepuje
naprezenie Sciskajgce, odpowiadajace wewnatrz® otworu

+) Pomiary wydtuzen od rozciggania i okre$lenie naprezen w ot-
worze na sworzen przeprowadzono w/g metody Rotschera.
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naprezeniu rozciagajacemu. To ostatnie  tlomaczy sie
t){_m, ze sita P usituje doprowadzi¢ otwor do ksztattu
elipsy, wywierajac na przekroj a—a procz obcigzenia
rozma%ajqc_ego, takze moment gnacy. Odksztatcenie ot-
woru bedzie tym wieksze, im wiekszy bedzie luz miedzy
otworem i sworzniem, i podobnie wzrosnie naprezenie;
luz ten zatem musi by¢ mozliwie maty. Jak widac z ry-
sunku, uksztattowanié badanej czesci korbowodu jest
nlezadawalajgce, trzeba naprezenia szczytowe obnizyc¢
i wyrowna¢ do naprezenia Sredniego, ktore nalezy pod-
nleic _bj!lzej do wytrzymatosci trwaiej (zmeczeniowej)
materiatu.

Rys. 1 Rys. 2.

Przeprowadzono dalsze pomiary na 2_korbowodach
bocznych, podobnej budowy, roznigcych sie od podane-
go na rys. 1 w piéerwszym wypadku tym, ze tuk zew-
netrznego przejscia z trzona w teb byt’o duzym promie-
niu, w drugim zas — ze przy fuku zewnetrznym jak
ostatnio przelgu_e wewnetrzné z trzona zamiast kotowe-
go byto paraboliczne. pierwszym wypadku otrzyma-
no nizszy wierzchotek wydtuzen niz na'rys, 1; pozostaty
r_zeble%vwgd%u_zen (i n?f)rezen) nie okazat sie zadawa-
ajacy. rugim wypadku uzyskano wyniki nie lepsze
niz' ‘poprzednio, przy czym ~naprezenia w przekroju
a—a w obu wypadkach wypadty ]Sdnakowe i rowne na-
prezeniu podanemu na rys. 1” Dla osmqgneua zatem
mozliwie Korzystnego i réwnomiernego rozktadu napre-
zen trzeba stworzyC réwnomierniejsze przejscie z prze-
kroju silniejszego "na stabszy. Przez ,natozenie mate-
riafu” otrzymano w nastepnym korbowodzie (rys. 2)
niski szczyt wydtuzen, zmniejszenie naprezen w-prze-
kroju a—a, oraz_uzyskano réwnomierniejszy rozktad na-
prezen w catosci. Poniewaz przekrdj | trzoha nie zostat,
Jak sie okazato przy pomiarach poprzednich korbowo-
dow, nalezycie wyzyskany, zmniejszono go zatem nieco,
uzyskujac naprezénie 85 ?/mm-‘. L

Przy wyborze materiatu na czesci silnika ze wzgle-
du na wytrzymatos¢ w warunkach uzytkowania czesci,
musi konstruktor m. inn. zdecydowa¢™ rowniez rodzaj
obrobki cieplnej i wykonczenia® czesci (stan powierzch-
ni). _Zadaniem" stalowni jest dostarczenie ~materiatu
0 najlepszych wiasnosciach metalurgicznych, kuznia za$
musi nada¢ nalezyty ukfad widknom w materiale przy
przekuwaniu. Jako materiat na_korbowody boczne (na-
wet wysoko obcigzone) stosuje sie w Niemczech stal
lotniczg 1455, ktorej wytrzymatos¢ na rozerwanie w sta-
nie ulepszonym wynosi 95 — 110 kg/mm2. Wobec ten-
dencji do zupetnego wykorzystania materiatu i oszczed-
nego” wymiarowarnia korbowodow, wady materiatu jak:
obecno$c zuzla, rozwalcowane pecherze gazu, karby | ry-
sy dyskwalifikujg go, zwiaszcza gdy pojawiajg ~“sie w
miejscach najbardziej obpiazonych. o

Staty nadzor nad materiatéem, poczawszy od chwili
wyrabiania bloku stalowego, a_skonczywszy na wytwo-
rzonej gotoweé czesci, jest koniecznie potrzebny. Na ry-
sunkach przedstawiono kilka wad materiatowych, wy-
krytych badaniem magnetycznym lub mikroskopowym,
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Lak:, obecno$¢ zuzla, p?c_herze gazowe i t. d., bedacych
adz_wynikiem niedbatej fabrykacji stali badz przeku-
cia. Poniewaz wykryte wady w surowkach badz obra-
bianych czesciach znajduja Sie czesto w miejscach naj-
bardziej obcigzonych, ‘przeto niebezpieczenstwo powsta-
te z niedbatej fabrykacji materiatu czy dalszej obrobki
jest wielkie; zerwanie Korbowodu moze doprowadzi¢ do
zniszczenia silnika, a nawet pociggnaC za sobg jeszcze
gorsze skutki. _Nafezyte ksztattowanie korbowodow ze
wzgledu na pozadane jednolite obcigzenie czesci, powin-
no 18C przeto w parze ze stale jednakowo dobrym i sta-
rannym wyrobem materiatu, “przerébkg i badaniem.
Luftwissen, Bd. 5 Nr 8, 1938, str. 289—292, rys. 9.

Instalacje elektryczne

Odlodzanie samolotéw przez ogrzewanie elektryczne.

I. Oporniki elektryczne powierzchniowe.

Druty i wstegi metalowe uzywane dotad do wyrobu
opornikdw elektrycznych nie ‘moga zaBewnlc réwno-
miernego oHrzama_ powierzchni ciata. Dlatego to szu-
kano innych rozwigzan i _teraz przemyst ma juz kilka
sposobow  wyrobu opornikéw powierzchniowych. Jed-
nym z nich jest opornik grafitowy, ktory jest blizej po-
traktowany ‘w_niniejszym  streszczeniu. ~Opornik_ ten
przedstawia cienkg ‘powloke koloidalng, w ktorej za-
wieszony jest specjalny grafit listkowy. Sporzadzanie
urzadzenia ogrzewajacego odbywa sie w ten sposob, ze
na powierzchnie ciata, ktére chcemy ogrza¢, naktada-
my jako |zolacge papier impregnowany lub azbestowy
i zapomocg pistoletu lub pendzla pokrywamy powierz-
chnie warstewka grafitu, zawieszonego w’ substancji
o skfadnikach lotnych. Po odparowaniu czesci lotnyc
pozostaje elastyczna btona, sktadajgca sie z grafitu i cze-
sci nielotnych ‘powyzszej substancji. W celu” réwnomier-
nego doprowadzenia pradu na brzegach po obu sronach
powierzchni rozpyla sie proszek metalowy z cynku lub
miedzi i w ten Sposob otrzymuje sie wstegi metalizo-
wane, ktore dajg dobre potaczenie elektryczne z btong
opornika. Do tych Wst?g mozna juz dokgczy¢ zwykie

rzewody czy to_przez lutowanie czy tez przez docCisk.
la zabezpieczenia opornika od wpltywow atmosferycz-
nych pokrywa sie go lakierem odpornym na wilgoc.

Dobierajagc odpowiedni grafit lub sktadniki nie lotne
substancji mozna otrzymac¢ btone o opornosci wiasciwej
od okoto 80.000 p. cm do bardzo duzych wartosci.

Dla przyktadu mozna poda¢, ze aby zuzy¢ moc 2 kW
przy napigciu 110 V grubos¢ btony opornika grafitowego
0 opornosci wiasciwej 80000 u, 2 cm i o wymiarach
1 mna 1 m musi wynosi¢ 0132 mm, a gdybysmy chcieli
otrzymaC te samag_wartoSC oporu, postugujac sie opor-
nikiem ze stopu niklu i chromu, to grubosc blachy mu-
siataby wynosi¢ 0,00018 mm, co jest oczywiscie w prak-
tyce nieosiggalne. ) ) o )

Wiasnoscr fizyczne i mechaniczne, opornikow grafi-
towych sg nastgpujace: ciepto wiasciwe 02, zabarwie-
nie brunatne, duza elastyczno$¢ i_sprezystos¢, niewraz-
liwoS¢ na wode. Z innych rozwigzan ~ opornikow po-
wierzchniowych nalezy™ przytoczy¢ oporniki z tkaniny
metalowe{, wyrabiane] z cienkich drucikow (0,05 do

(1),1 mzm) worzacych siatke o ilosci oczek 120 do 200 na
cm2.
Il. Oblodza-nie samolotéw i sposoby przeciwdziatania

temu.

~ Oblodzanie wystepuje wtedy, gdy samolot znajdzie
sie we mgle utworzonej z kropelek wody w stanie prze-
chtodzonym (temp, ponizej zera). Uderzenie kropelek
wody w ‘krawed? natarcia skrzydta czy tez innej czesci
samolotu powoduje naruszenie’ stanu przechtodzenia,
przejSciowego z natury rzeczy, i tworzy sie wtedy war-
stewka lodu, ktorej grubo$¢ z biegiem” czasu sie zwiek-
sza. GrubosC ta w’ pewnych vvl)</padkach moze dojsc do
2_cm po uptywie 1 minuty. Jak z tego widaé, oblodza-
nie zaczyna Sie na krawedzi natarcia i po tym stopnio-
W0 rozszerza sie na catg powierzchnie samolotu. Po-
kri/wa lodowa moze spowodowac zmiane profilu skrzy-
det, lotek, Smigta, blokowanie sterow, zatkanie gaznika,
nieprzezroczystos¢ szyb kabiny pilota, nie dziatanie klap
szczelinowych itp. ) ) ) )

W roku 1936 zdarzyty sie miedzy innymi dwa WK
padki lotnicze, spowodowane oblodZaniem: zimg Lock-
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Rys. 1. Widok urzadzenia odlodzajgcego na krawedzi na-
tarcia skrzydta samolotu.
C1C2 — zaciski doprowadzajace prad
D1D2 — wstegi rozdzielajace prad
L — pokrycie korkowe
D — papier impregnowany
T — btona opornika powierzchniowego

heed ,Electra”" 10A na linii Lwow — Warszawa i wios-
ng Douglas DC3 pod Pittsburgiem w Ameryce.

. Niebezpieczenstwo oblodzania nal__ez?/ przede wszyst-
kim bra¢ pod uwage w _komunikacji lotniczej na duze
odlegtosci (?rzez oceany), gdy obserwacja meteorologi-
czna nie jest w 100%_zapewniona. Sposoby przeciwdzia-
tania temu zjawisku idg w dwdch kierunkach I-o zapo-
bieganie tworzeniu sie pokrywy lodowej, 2-0 usuwanie
juz utworzonej pokrywy. )

Rozpatrzmy charakterystyke poszczegllnych czesci
samolotu, podlegajacych oblodzaniu:

1. Aparaty pokfadowe. Zapobieganie oblodzaniu przez
ogrzewanie ~elektryczne. Moc zuzyta mata. Obecnie
wszystkie aparaty “poktadowe narazone na oblodzanie
ogrzewa sie elektrycznie.

2. Smiglo. Lod tworzy sie_tu pomimo sity ods$rodko-
wej i gladkiej powierzchni. Zapobieganie przez pokry-
wanie ramion $migta specjalnym smarem, kto(l;y jest do-
prowadzany do osi Smigta i wyrzucany sitg odsrodkowg
na §0W|erzchn|e ramion (rozpowszechnione w Ameryce).
3. Skrzydta | podobne czesci samolotu. Tu oblodzanie
lest najniebezpieczniejsze nie przez zwiekszanie ciezaru,
ecz przez zmiane profilu oraz przez zbyt wielkie wi-
bracje spowodowane nieréwnomiernym _ obcigzeniem
skrzydet. 'Urzadzenia zapobiegawcze obecnie stosowane,
jak poduszki gumowe, ttusty smar, idealnie gtadka po-
wierzchnia, btona z_giykolu obnizajgca temperature za-
marzania, ogrzewanie gazami spalinowymi, nie daty do-
brych wynikéw i wobec tego nie przyjety sie. Pozostaje
sposob o%rzewanla elektrycznego. Uzywanie opornikow

rutowych, prowadzonych wewnatrz™ skrzydet wymaga
wielkiego zuzycia mocy. Jedynym racjonalnym rozwig-
zaniem wydaje SI% zastosowanie opornikow f()owuerzch_-
niowych opisanych w pierwszej czesci artykutu, gdyz
Ez)ozwala na zabezpieczenie tylko waskiego Easa okoto

0 cm na krawedzi natarcia_(gdzie zapoczatkowuje sie
tworzenie lodu), na rébwnomierne ogrzanie powierzchni,
dziatanie tylko w chwili potrzeby i fatwy podziat na
sekcje, dziatajgce kolejno. )

Zastanawiajac si¢ nad mocg potrzebng dla zapobie-
gania oblodzaniu samolotow, na podstawie doswiadczen
Rﬂrzeprowadzon ch w tunelu aerodynamicznym przez

. Jampy, dochodzimy do wniosku, ze aby temperatura
skrzydta ‘byta wigksza o 1° C od powietrza obmywajg-
cego skrzydio z prelgkosmq 300 km/godz. we mgle, po-
trzebna jest moc 1| KM na kazdy metr kwadratowy po-
wierzchni. Normalny samolot. powinien mie¢ ok. 3 m?
powierzchni pokrytéj opornikiem, a poniewaz tempera-
tura mgly wynosi pare stopni ponizej zera, wiec przy
10° C ogrzania, liczac z zapasem, potrzebna moc wy-
niesie 30 KM, co w pordwnaniu z catkowitg mocg silni-
kow wiekszych samolotow nie jest zbyt duzo; tym nie-
mniej jest fo moc powazna, jezeli chodzi o stosowane
obecnie pradnice na samolotach. Na szczescie dwie oko-
licznoSci przychodza tu namz pomoca: I-o zjawisko ogrze-
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Rys. 2. Krzywe czasu
potrzebnego na odlo-
dzanie w funkcji mo-
cy przy réznych tem-
peraturach otoczenia
I przy uwzglednieniu
ogrzania o ruchu po-
wietrza.

Krzywa 1 — temperatura
otoczenia —6,8°C,
skrzydta —40C,
przedkos¢ 300 km/godz.
Krzywa 2 — temperatura
otoczenia —4,80C,
skrzydta —<20C,
przedkos¢ 300 km/godz.

wania sie powierzchni skrzydet przez uderzanie i tarcie
czasteczek powietrza o skrzydto, dzieki czemu oblodzanie
moze nastapi¢ dopiero przy temperaturze otoczenia
— 15° C dla 300 km/godz. i — 4,5° C dla 500 km/godz.,
2-0 moznos¢ zrezygnowania jedynie z zapobiegania, a tyl-
ko ograniczanie sie do usuwania utworzonej juz poer-
wy lodowej. Rozpatrzm¥ teraz wypadek, gdy moc elek-
tryczna wydzielona w formie ciepta przez opornik be-
dzie za mata, aby temperatura wzrosta powyzej 0°C.
Oczywiscie utworzy sie wtedy cienka pokrywa lodowa,
ale "poniewaz przemiana wody w lod wydziela ciepto,
zatem temperatura skrzydta sie podniesie’i opornik be-
dzie juz w stanie podnies¢ temperature o tyle, zeby sto-
pi¢ cienka pokrywe lodowa. Zjawisko to bedzie sie po-
wtarzato periodycznie. Gdyby za$ temperatura byta tak
niska, ze mimo_to pokrywa lodowa by sie zwiekszata, to
jednak dzieki izolacyjnym wiasciwosciom pokrywy lo-
dowej ciepto Wﬁt\_/\_/orzpne przez opornik bytoby zdolne
do stopienia naj Ilzszei warstewki lodu a juz na skutek
drgan skrzydta odpadtaby i cata pokrywa.

DosSwiadczalnie  zostato  stwierdzone (w_ tunelach
aerodynamicznych), ze aby usungé w ciggu 50 sekund
pokrywe lodows przy temp, otoczenia —4,8° C i temp,
skrzydta —2° C, przy predkosci 300 km/godz. potrzebna
jest moc 1 KW na 1 m? powierzchni.

~ Na rys. 2. przedstawiona_jest zalezno$¢ czasu trwa-
nia pracy opornika w funkcji mocy w kW na 1 m? po-
wierzchni dla dwoch temperatur otoczenia.

Wezmy dla przyktadu samolot ,Les Mureaux 115
R2B2“ o grubych skrzydtach, o silnikach mocy 850 KM,
o 15 metrow - rozpietosci skrzydet i o predkosci 300
km/godz. Pas opornika powierzchniowego 0 szerokoSci
20 cm bedzie miat na tym samolocie ok. 3 m2. Jezeli za-
opatrzymy samolot w pradnice 4 kW, to bedziemy mogli
unikng¢ oblodzania przy temperaturach m%}y —5 C
a moze i —6"“C. Okresowo cienka pokrywe lodowa be-
dzie mozna usuwa¢ przy temperaturach nizszych od
—i6° C. Na koniec, gdyby powstawata gruba pokrywa
lodowa to w_zaleznosci od temperatury lodu (—5° C,
—10° C, —15" C) bytoby mozliwe usuniecie lodu po 50,
90 lub 130 sekundach. Mniejsza _mocg elektryczng mo-
znaby tez uzyskaC niezte wyniki, lecz 4 kW™ potrzebne
na odlodzanie w stosunku do mocy silnikow rzedu 1000
KM, to przeciez nie jest duzo. ) ) o

Reasumujac uwag powyzsze, nalezy stwierdziC, ze
walka z oblodzaniem samolotow moze sig odbywac
w roznych warunkach, przeto doswiadczenia w ‘locie
wydajg ‘sie niezbedne i wazne. ) i

Streszczenie, opracowane na podstawie artykutow:
Les resistances electrigues superficielles et leurs appli-
cations au degivrage des ailes d‘avion, J. Rideau et A.
Ducret, i Considerations sur I‘an_tlglvralg:;e et degivrage
des avions par chauffage electrigue, E. Brun, Revue
gssesn(_arggl)g de l'Electricite (RGE), tom XLIII, Nr 21, str.

i 656.

Kronika Zwigzku Polskich Inzynierow Lotniczych

KOMUNIKAT ZARZADU NR 15/38

1. Sprostowanie.

Wskutek omyiki drukarskiej w poprzednim komuni-
kacie (,Technika Lotnicza" Nr 11, str. 414) biednie wy-
ijrukk_oyvano nazwisko kol. Romana Sznee z Biatej Pod-
askiej.

_Ré{/vnie,z btednie podano tytut kol. Tomasza Piwkow-
skiego, ktory powinien brzmie¢: inz. dr fil.

2. Wycieczka do Paryza. ) ) )

Zgodnie z ro?_ramem odbyta sie wycieczka organi-
zowana przez ZPIL na XVI Migdzynarodowy Salon Lot-
niczy w Paryzu. W wycieczce wzi¢to udziat 37 cztonkow
ZPIL, 35 nié cztonkow, w tym 13 pan, ogdtem 72 oso-
by. Mimo trudnosci, udato Sie Zarzadowi uzyskac wizy
belgijskie, co pozwolito uczestnikom na skorzystanie
z krétszej i dogodniejszej trasy przez Berlin — Leodium.
Dzieki indywidualnym paszportom wyjazdy i powroty
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uczestnikow mogly sie odby¢ niezaleznie, w termi-
nach najdogodniejSzych dla posz_czegoltyngh uczestni-
kow. Z Zzapowiedzianych odwiedzin wytworni sprzetu
lotniczego we Francji doszto do skutku tylko zwiedzenie

tworni Ptatowcéw S-te An. Constr. Aeron. du Nord
é %tez) w Meaulte i wytworni obrabiarek Ateliers G.

Inne projektowane wycieczki do wytworni nie od-
byty sie, mimo bardzo wczesnie podjetych przez Zarzad
staran, z przyczyn od ZPIL niezaleZznych.
~ Przygotowaniem wycieczki w Warszawie zajmowat
sie kol. Rudolf Ptoszek; zastepowal go kol. Stanistaw
Pigtkowski. Kierownictwo wycieczki w Paryzu sprawo-
wat Kkol. Jerzy Betkowski. Wymienionym ~kolegom za
sprezystg organlzacLe i za wlozong prace Zarzad skia-

a serdeczne podzigkowanie.

Dzieki zyczliwemu poRErciu Departamentu Lotnic-
twa Cywilnego Ministerstwa Komunikacji, oraz Zarza-
du_Gtownego Ligi Obrony Powietrznej 1 Przeciwgazo-
wej, ktore udzielity sum zt 2200, wzgl. z+ 2000, Za-
rzad ZPIL maogt rozdzielic migdzy 18-tu cztonkow sub-
wencje na czesciowe pokrycie kosztow wyjazdu. Korzy-
stali z nich nastepujacy koledzy: F. Brodowski, W. Brzo-
zowski, J. Brynikowski, T. Czaykowski, W. Fangor, E.
Guzowski, J. Hoffman, G. Jakubowski, C. Kgczkowski,
Z. Krzywobtocki, H. Malinowski, T. Markowski, B. Mi-
lej, E. Misiurewicz, St. Pigtkowski, S. Rybinski, J.
Tuz, Z. Winecki.

~ Sprawozdanie techniczne z Salonu paryskiego ukaze
sie w nastepnym numerze ,Techniki Lotniczej".

3. Dni klubowe

Wieczory klubowe ZPIL, ktore odbywajg sie co
czwartek od godz. 18-ej w lokalu wiasnym” Zwiagzku (Al
Szucha 4 m. 66), cieszg si¢ co raz wigkszg frekwencja.
Zarzad nie Wf%(t{),l, ze frekwencja ta wzrosnie jeszcze,
gdy Koledzy, ktorzy dotychczas brali niewielki” udziat
W “zyciu towarzyskim Zwigzku, zechcg rowniez skorzy-
sta¢” ze sposobnosci spedzenia wieczoru na pogawedce,
brydzu i szachach.

4. Czytelnia czasopism

Zarzad przypomina Kolegom, ze w lokalu ZPIL wia-
snym istnieje “czytelnia czasopism, z ktorej cztonkowie
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moga korzysta¢ codziennie w godzinach 18 — 20 (z wy-
gtkiem niedziel, Swiat i sobodt). W czytelni wyktada sie
lezgce numeFrey ok. 50-ciu czasopism Kkrajowych i za-
granicznych. Regulamin ctheIm przewiduje mozliwosc
wypozyczania dawniejszych numeréw czasopism & na
okreslony przecigg czasu z obowigzkiem uprzedniego
porozumienia si¢ z Biurem Zwigzku, ktdére zapisuje wy-
pozyczone czasopismo i termin zwrotu. ) )
_ Wszystkie czasopisma Zarzad poleca opiece czytelni-
kow z prosba| 0 nierobienie na nich notatek i zachowa-
nie ich' w nalezytym stanie i porzadku.

5. Sktadki.

Wszystkich kolegdw, _majacych jakiekolwiek zale-
gtosci wzgledem skarbu ZPIL, uprzejmie prosimy o jak
najsz%bs_ze wptacanie sktadek tak zaleglych, jak i bie-
zacych jednym z nastepujgcych sposobow:

a) Na konto P.K.O. Nr 25545, o
b) na rece skarbnika (kol. Romuald Romicki) ITL,
ul. Ractawicka 3, lub lokal Zwigzku: Al. Szucha 4 m. 66
w czwartki, godz. 18 do 20, )

) na rece kolegdw delegatéw skarbu na terenie po-
szczegolnych instytucji:

1. ITL — Okecie: koledzy Witold Brzozowski i Zyg-
munt Jaworski; o
KZL — kol. Stefan Rybinski; )
PZL-WP: koledz?/ Jerzy Brzustowski, Her)r%_k
Malinowski, Rudolf Ptoszek i Mieczystaw Romicki;
Avia — kol. Tadeusz Gorgon;

LWS — kol. Wiadystaw Fisz-Don;
. PWS — kol. Wactaw Czerwinski.

Zarzad ZPIL prosi kolegdw, aby dla utatwienia trud-
nej pracy kol. skarbnika “i kol. kol. delegatow, sami
z¥vracall sie do nich, nie czekajgc na wezwanie z ich
strony.

6. Zyczenia $wigteczne.
. Wszystkim cztonkom Zarzad ZPIL skfada serdeczne
Z ckzenla z okazji Swiat Bozego Narodzenia i Nowego
oku.

ouIs W

Zamiast rozsykania osobnych zyczen, Zarzad skiada
sume zt 20— na Pomoc Zimowa.

Za Zarzad:
(—) E. Kosko, Sekretarz. (—) W. Challier, Prezes.

Wiadomosci Zrzeszenia Polskich Przemystowcow Lotniczych

Urzad Patentowy R. P. oglosit w Nr 10 1938 r. na-
SIQFUJQCE patenty, wydane na wynalazki w zakresie lot-
nictwa:

Nr 27224. Therese Junkers, ur. Bennehold (Gauting,
Niemcy). Bezkorbowa maszyna ttokowa z
grzemw ieznymi tlokami wjednym cylin-
rze.
Robert Bosch Aktiengesellschaft (Stuttgart,
Niemcy). Rozrusznik do silnikow spalino-
ch, zwiaszcza z wirujaca masg zamachowa.
JAvia“  Wytwornia Maszyn Precyzyjnych
L. Nowinski, M. Kosminski i W, Szomanski
Spotka z ogranlczon? odpowiedzialnoscig
(Warszawa, Polska). Dfawnica cylindra tto-
kowego, zwiaszcza® do amortyzatorow po-
wietrznych. ) )
Raoul Roland Raymond Sarazin (St. Prix,
Francja). Urzadzenie do ttumienia drgan sil-
(rjulgow 0 promieniowym ustawieniu cylin-
row.

Nr 27329.

Nr 27292.

Nr 27288.

Nowe wy

ENTWURF UND BERECHNUNG VON FLUGZEU-
GEN. Band. Ill. Leitwerk przez Gerharda Otto. 87 str.
form. A5, 9 tablic. Berlin 1938 C. J. E. Volckmann
Nachf. E. Wette. Cena kart. RM 350.

Trzeci tomik serii poSwieconej obliczeniom gtownych
zespotow platowca traktuje o usterzeniu. Uktad ksigzki
i sposob przedstawienia tematu jest ten sam, co w po-
przednich, omowionych juz tomikach (I. Skrzyd+o —
ob. Techn. Nowosci Lotnicze 1937, Nr 7, str. 201;" 1l. Ka-

Nr 27211 Pioneer Instrument Company Inc. (Brooklyn,
N. Y, Stany Zjednoczone Ameryki). Urza-
dzenie wskaznikowe do wskazywania poto-
zen wcigganego podwozia statku napowietrz-
nego, zwiaszcza samolotu.

Sg do odstgpienia patenty, wzglednie do udzielenia
licencje z nich:

na ,tacznik czesci szkieletow rurowych, sto-
sowanych do budowy samolotow". ~ Wiado-
mos¢: ~ Inz. Feliks Winnicki, Poznan, Plac
Wolnosci 9. o )
Nr 14221. na: ,Samolot m%/éhWSI_(I z urzgdzeniem do
ce_lowanla”przY strzelaniu naprzod i w tyt".
Wiadomos¢:  1nz. Feliks Winnicki, Poznan,
Plac Wolnosci 9. o
na: ,Urzadzenie sterowe do samolotow i stat-
kow powietrznych oraz do innych srodkow
lokomocji". Wiadomos¢: M. Skrzypkowski,
Warszawa, Krucza 43.

Nr 14219

Nr 22033.

awnictwa

diub — Technika Lotnicza 1938, Nr 2, str. 56). Autor
Powoh/u_e sie takze na swojg ksigzke o obliczeniach sta-
ecznosci_samolotow (ob. Techniczne Nowosci Lotnicze
1937, Nr. 9, str. 262). Wielkosci obcigzen sg przyjete zgod-
nie z niemieckimi _przepisami wytrzymatosci “Samolotow

(wydanie z grudnia 1936 r.). ) )
Jako ;)rzi/( tad przeliczono usterzenie samolotu Hein-
kel He 72 ,Kadett". W stateczniku poziomym przyjeto,

iz tylko dzwigar tylny pracuje na zginanie, skrecanie
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za$ jest przeniesione przez pokrycie sklejkowe. Oblicze-
nia wytrzymatosciowe ograniczaja sie do znalezienia
momentéw gnacych i sit poprzecznych w dzwigarach
sterow i statecznikow zapomocg réwnania trzech mo-
mentow, oraz katdw skrecenia zapomoca wzoru Bredta.
Poziom jest wiec wybitnie elementarny. Nie uwzgled-
niono nawet sit osiowych w dzwigarze statecznika, po-
chodzacych od pochylenia reakcji zastrzatow.

_ Sporo miejsca_ autor poswieca funkcjom ,k“ (daw-
niej uzywanym) i ,f* (nowszym), ktore stuzg do okres-
lenia rozktadu ciSnien wzdtuz cigciwy przy sterze wy-
chylonym. Zastepujg one w mys$l wskazowek niemiec-
kich przepisow stosowane u nas rozktady trojkatne, tra-
pezowe itp., co dosyC znacznie komplikuje obliczenie.
O pochodzeniu tych funkcji autor jednak nie wspomina.

To, co autor podaje jako szczegoty konstrukcyjne
usterzen, jest zaledwie pobieznym przegladem niekto-
rych on/sow usterzen i wzajemnych potozen ich wzgle-
em kadtuba. Nie wspomniano ~nawet o tak rozpow-
szechnionych  podwojnych  usterzeniach = pionowych,
a rozwigzan konstrukcji statecznikow i sterow czytelnik
w ogole nie znajdzie.
. Przerobienie przyktadu wedtug podanego wzoru mo-
ze by¢ dobrym cwiczeniem wstepnym ze statyki lotni-
czej. E. K.

ANGEWANDTE LASTANNAHMEN tIBER GROSSE
UND ANGRIFF VON LUFTKRAFTEN AN FLUGZETJ-
GEN przez Gerharda Siegel VDI. 173 str. form. A5, 11 ta-
blic i 9 formularzy do obliczen. Berlin 1938. C. J. E.
Volckmann Nachf."E. Wette. Cena kart. RM. 8—, opr.
RM. 9,60.

Przy projektowaniu samolotu, a zwtaszcza przy obli-
czaniu’ jego wytrzymatosci konieczna  jest = znajomos¢
najwiekszych obcigzen, jakim_moga by¢ poddane w_cza-
sie lotu elementy konstrukcji. Wielkosc¢ t%/ch obcigzen
przyjmuje si¢ na podstawie obowigzujgcych w poszcze-
golnych ‘krajach przepisow. wytrzymatosciowych. W dzi-
Siejszym stanie znajomosci mechaniki lotu przepisy te
nie sg juz — jak to jeszcze na poczatku okresu powojen-
nego bywalo — zbiorem czysto umownych zatozen, nie
liczacych sie nieraz wecale z fizykalnym przebiegiem, zja-
wisk, “wystepujacych w roznych stanach lotu. Zatozenia
obowigzujacych dzisiaj przepisow sg wprawdzie nadal
tylko uproszczonymi schematami myslowymi, nie maja-
cymi zadnych pretensji do miana _ "hipotez naukowych,
lécz oparté sg na znajomosci 0 wiele giebszej i bardziej
wszechstronnej zlozonej rzeczywistosci aerodynamiczne]
i mechanicznej. To tez zrozumienie i zastosowanie ta-
kich przepisow przez statyka - wytrzymatosciowca wy-
maga pewnych wiadomosCi wstepnych z dziedziny aero-
dynamiki i mechaniki lotu. Poza tym zwiezty tekst prze-
piséw nieraz wymaga uzupetniajacych wyjasnien, wy-
chodzacych poza ramy oficjalnej publikacji. W niekto-
rych zréesztag krajach (W. Brytania, Stany Zjednoczone)
przepisom wytrzymatosci towarzyszy komentarz, zawie-
rajacy tzw. uznane metody obliczen. )

Komentarzem odmiennego rodzaju jest omawiana tu
ksigzka. Jest ona przeznaczona w pierwszym rzedzie dla
personelu, ktorego zadaniem jest ﬁrzeproyvad_zeme do-
wodu wytrzymatosci. W Niemczech ustalit si¢ podziat
personeld, wykonujacego obliczenia ptatowcow na ,aero-
dynamikow""i ,statykow". Tematem ksiazki jest ta pra-
ca, ktorg wykonywa aerodynamik”, i Kktorej wyniki
stuza nastepnie ,Statykowi" do jego dalszych obliczen.
Zastosowanie aerodynamiki do ustalenia sif dziatajacych
na samolot w locie przy jednoczesnym uwzglednieniu
obowiagzujacych przepisdw powinno jednak rowniez za-
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interesowaé znacznie szersze kota techniczno - lotnicze,
szczegolnie konstruktorow i studentow. )

. Pierwszy rozdziat posSwigcony jest ogdélnym zatoze-
niom obliczeniowym, ktore konstruktor musi uwng?d-
ni¢ juz na poczatku projektowania. Rozpatruje tu autor
kolejno wptyw roznych wielkosci i danych konstrukcyj-
nych (ciezaru, wymiarow, profilu, Smigfa i in.) i osiggow
samolotu na obcigzenia aerodynamiczne. W drugim roz-
dziale zestawione sg uproszczone metody obliczenia wiel-
kosci tych obcigzen. Autor zaznacza tu wyraznie, ze do
ostatecznego dowodu wytrzymatosci metody te sa nje-
wystarczajgce, ale mogg przy pewnej rutynie postuzy¢
do ustalenia ogolnych zatozen obliczeniowych, o ktorych
mowa w rozdziale |. Przed przystgpieniem do dokfad-
niejszych obliczen niezmiernie pozyteczne jest przeko-
nanie 'si¢ w przyblizeniu o wynikach, do jakich one majla
doF_row,adzw;, jest to tez wazne ze wzgledu na kontrole
obliczen. Omowione tu sg: dokumentacya, stuzaca za pod-
stawe do obliczen, biegunowa samolotu i rownowaga
momentow podiuznych, rozkiad sit wzdtuz rozpietosci
i obliczenie cisnienia dynamicznego dla lotu poziomego
i nurkowego. W nastepnym rozdziale stara sig autor po-
kazaé, jak mozna z licznych wypadkow obcigzen (ilos¢
ich w niemieckich l|c()_rzep|sach ‘moze niejednego przera-
zi€) wybra¢ wypadki miarodajne dla wytrzymatosci na
podstawie prostych stosunkowo _rozumowan. Mozna
wtedy zaoszczedziC sobie doktadniejszego przeliczenia na
inne “wypadki, cho¢ nie zawsze okaze sie¢ to mozliwe.
Dla pokazania, w jaki sposéb obliczenia sie przeprowa-
dza w praktyce, przeliczono w ksigzce jako przyktad ob-
cigzenia samolotu typu normalnego. Jako dalszy ciag
przyktadu zawiera ostatni (IV) rozdziat obliczenie bar-
dziej szczegotowe obcigzen przekrojow poszczegdlnych
zespotow, dla kilku wypadkow, uznanych za miarodaj-
ne, nie wdajgc_si¢ jednak w sprawy  czysto statyczne
i rzymatosciowe.” W catej ksigzce mowa jest tylko
0 obcigzeniach pochodzacych od sit aerodynamicznych;
lgdowanie np. nie jest tu uwzglednione.

Ksigzke uzupetniajg formularze, na ktdrych mozna
wykona¢ niektore typowe obliczenia; formularze te, jak
rowniez zataczone wykresy podnosza praktyczng war-
toS¢ tego matego podrecznika. Dzietko mozna poleci¢
do przestudiowania kazdemu, kto sie zajmuje konstruk-
CP i obliczeniami ptatowca. Cho¢ nie znajdzie on tam
gtebszego uzasadnienia wszystkich zatozen obliczenio-
wych, ani tez metod wychodzgcych poza zakres elemen-
tarny, to jednak wzorowanie sie na jasnym podziale ma-
teriatu i przyswojenie sobie przejrzystosci w samych
obliczeniach 1 w przestawaniu tabelarycznym i wykresl|-
nym wynikow moze wyjs¢ tylko na KorzysSC i zaoszcze-
dzi¢ wiele pracy. Dla’polskiego czytelnika obce bedg
moze nowe przepisy niemieckie (z_grudn_la_ 1936 r.),
wzigte przez autora za podstawe calej ksigzki; jedna
przezwyciezenie tej niewielkiej trudnosci moze sie opta-
ci¢,. gdyz pozwoli ‘ono na zrozumienie i wykorzystanie
niejednej cennej wskazowki, zawartej w tych przepisach.

E. K

W. SZOMANSKI i S-ka S.A.

Smigta i narty lotnicze

WARSZAWA, ulica KAMEDULOW 71 a
Telefon 12-62-66
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Obecny stan i tendencje rozwojowe olejow lotniczych

Osiagniecie przez nowoczesny samolot gego_ wysokie-
EO stopnia doskonatosci jest w_znacznym stopniu zastuga
onstruktorow_ silnikéw _ lotniczych. = Obok™ wybitnych
osiggow dzisiejsze silniki lotnicze odznaczaja su?r WYso-
kim~stopniem niezawodno$ci w pracy i s coraz tatwiej-
sze w obstudze. Tak wysoki stopien rozwoju stat sie moz-
liwy nietylko dzieki sztuce konstruktorskiej, ale i dzigki
coraz dalej posunigtej umiejetnosci doboru najwiasciw-
szych materiatow na poszczegolne czesci silnika i coraz
doskonalszym metodom produkcyjnym. _
. Za jedna_ z wazniejszych czgsci silnika nalezy uwa-
zac ole] lotniczy, uzywany do smarowania silnika. Uzna-
nie oleju za czes¢ silnika’ moze wzbudzi¢ zdziwienie; dla
uzasadnienia tej definicji wystarczy zdac sobie sprawe,
ze czescig silnika jest Kazda czes¢ sktadowa, niezbedna
do dziatania silnika, stopniowo zuzywajaca sie podczas
jego pracy i wymagajaca wskutek tego okresowej wy-
miany. Jak widzimy, ‘definicji tej odpowiadaja nietylko
wszystkie mechaniczne czesci, jak ttoki, cylindry i in.,
ale 1 olej, uzywany do smarowania.

Whysitki konstruktora ida w kierunku doboru dla
kazdej czesci silnika materiatu, ktoryby posiadat najod-
powiedniejsze wiasnosci w stanie. nowym, wykazywat
podczas pracy silnika jak najmniejsze zmiany i zuzywa}
sie jak naLW,oInleJ. To samo” mozna_ réwniez” powiedzie¢
i 0 oleju, ktorego wihasnosci w stanie  Swiezym powinny
b%/c jak najw%zsze, i ktory nie powinien sie zbyt szybko
starze¢, ani Zbyt szybko zuzywacC podczas pracy silnika.
Chcac dac¢ produkt,” w petni’ odpowiadajacy tym wyma-
ganiom, wspoiczesna technika  olejowa musi. walczy¢
z coraz wiekszymij trudnosciami, tym bardziej, ze, jak
zob_aczym{' pozhiej, poszczegolne wymagania,” stawiane
olejom’ lotniczym, bywaja nieraz sprzeczne miedzy soba.

Zadaniem oOleju lotniczego jest smarowanie wspotpra-
cujgcych czesci Silnika, a zatém niedopuszczanie do ich
metalicznego kontaktu. Wymagania tego nie spetni_ani
olej zbyt gesty, ktorego rozprowadzenie po catym silni-
ku napotyka na duze trudnosci, ani zbyt rzadKi, wycis-
kany z pomiedzy stykajacych sie powierzchni pod wpty-
wem panujacych miedzy nimi naciskdw. Inaczej mowigc,
istnieje dla Kazdego_silnika pewna minimalna’i maksy-
malna ptynnos¢ oleju, przy czym wyjscie poza ich za-
kres naraza bezpieczenstwo pracy silnika na szwank.
Jak wiadomo, ptynnos¢ oleju szybko ros$nie ze wzrostem
temperatury, z czego wynika, ze dla silnika lotniczego
niebezpieczne sg zaréwno zbyt wysokie temperatury
oleju (olej zbyt rzadki) jak i zbyt niskie (olej zbyt ge-
sty). Olej jest oczywiscie tym lepszy, im zmijennosC jego
p’q/(nnosm z températurg jest mnigjsza, gdyz wowczas
zakres temperatury, objety minimalng i makSymalng do-
puszczalng temperaturg oleju, bedzie wiekszy, ulatwia-
Jac eksploatacje silnika. Miarg zmiennosci ptynnosci ole-
Ju z temperaturg jest t. zw. indeks wiskozo oleju,
Erzy czym pozadane sg mozliwie wysokie indeksy wis-

ozowe.” Dla dania pojecia o potrzebnych dzi§ indeksach
wiskozowych zaznaczymy, ze wysoKogatunkowe oleje
lotnicze posiadajg indéks” wiskozowy 80 do 100.

. Podczas pracy olej lotniczy ulega stopniowemu za-
nieczyszczeniu, tracac stopniowo przydatnos¢ do dalsze-
go uzytku. Zrodiem tych zanieczyszczenh jest w gidwnej
mierzé przedostawanie sie olg]u do przestrzeni dawko-
wej silnika, gdzie ulega on pod wptywem wysokich tem-
peratur zmianom chemicznym. Znaczna czeSC tego zmie-
nionego oleju wraca z powrotem do karteru, zanieczysz-
czajac pozostaly olej. Objawem tych zanieczyszczen sa
t. Zzw. asfalteny, ktore stanowig Jeden ze skiadnikow
szlamu, znajdywanego nieraz w_wielkich ilosciach w naj-
mniej wiasciwych miejscach silnikéw lotniczych (n. p.
wazne otworki smarowe). Niezmiernie przykrg w skut-
kach konsekwencjg starzenia sie ol%u w silniku jest za-
klejanie sie pierscieni ttokowych. Dla unikniecia tych
niepozadanych objawow koniéczne jest uzywanie Ole-
jow, ktore bytyby jak najbardziej odP(_)rne na dziatanie
czynnikdw, powodujgcych starzenie oleju (przede wszy-
stkim wysokie temperatury). Rozporzadzanie takimi ole-

jami nietylko zapobiega w znacznym stopniu opisanym
ujemnym” skutkom, ale i pozwala na zwiekszenie odSte-
pow czasu_pomiedzy wymianami oleju na samolocie.

Wreszcie istniejé trzecia wazna vwasnos¢ oleju, a ra-
czej grupa wiasnosci, ktdore mozna scharakteryzowac ja-
ko ", pokrewienstwo" oleju do smarowanych przezen po-
wierzchni _metalowych. ~ O ile ,pokrewienstwo” to jest
dostatecznie bliskie,” wowczas olej z jednej strony bedzie
doskonale do tych powierzchni przywieral, z~ drugiej
strony za$ nie bedzie wywierat na nig szkodliwego wpty-
wu. Dobra przyczepnoSc oleju jest wazna zar6wno pod-
czas pracy, jak i postoju silnika. Dobra przyczepnos¢
podczas pracy jest réwnoznaczna z dobrym Smarowa-
niem, zwiaszCza wowczas, gdy nadmierné rozrzedzenie
oleju budzi obawy o dobro¢ smarowania, za$ dobra przy-
czepno$¢ podczas” postojow chroni metalowe powierzch-
nie od ze,tkm%ma z czynnikami zewnetrznymi, mogacymi
wywiera¢ wptyw korodujacy. o

O ile olej "nie wykazujé dostatecznego ,pokrewien-
stwa" w stosunku do”metalowych powierzchni, wowczas
moze wystagpi¢ przyspieszenie zuzycia tych czesci, przy
czym zuzycie to moze mieC charakter zuzycia mecha-
nicznego lub chemicznego, czyli korozji. Zuzycie mecha-
niczne wystepuje jako skutek braku oleju (niedostatecz-
na przyczepnos¢), zas korozja jako skutek szkodliwego
wpltywu oleju.

Uzyskanie oleju, posiadajgcego pierwsze dwie zalety,
to znaczy wysoki” indeks wiskozowy i znaczng odpornos¢
na starzenie, wymaga stosowania odpowiedniego surow-
ca i poddania go specjalnym metodom raﬂnagl. Krotko
mowigc, produkcja olejow lotniczych sprowadza sie do
tego, abkl w_ostatecznym wyniku otrzymac¢ produkt, kto-
rY w skfadzie swoim zawieratby mozliwie duzg jlosC we-
Rlo_vvodoro_vv, nalezacych do t. "zw. grupy parafinowych.

lajodpowiedniejsze 53 te metody r_afmacil, ktore haj-
nizszym kosztem pozwalaja na "najkompletniejsze wy-
dzielenie z przerabianegd surowca weglowodoréw tej
grupy. Najlepsze wyniki daja w tym kierunku metody
rafinacji przy uzyciu rozpuszczalnikéw selektywnych
Przez domieszanie o_dp_owlednlego_rozpuszczalnl a prze-
rabiany surowiec dzieli_ sie na dwie warstwy, z ktorych
jedna zawiera sktadniki, niezdatne do uzytku, druga zas
jest wysokowartosciowym olejem lotniczym. =

Przez dobdr odpowiedniego surowca i wiasciwej me-
tody rafinacji rozpuszczalnikowej (metod takich znana
jest obecnie bardzo duza ilos¢) iStnieje moznos¢ wypro-
dukowania olejow o indeksach wiskozowych, siegaja-
cych a nawet przekraczajacych 100 i o odpornosci na
starzenie, jaka przed kilku laty bytaby w ogole nie do
pomyslenia. Na tej podstawie moznaby przypuszczac, ze
dzisiejsza technika produkcji_olejow “lotniczych doszia
uz do ideatu. Tak jednak nie jest, gdyz niestety, bez-

rytyczne udoskonalanie oleju 'w tych dwoch Kierun-
kach ujemnie wptywa na jego ,pokréwienstwo” do sma-
rowanych powierzchni. Oleje ,przerafinowane" wykazu-
ja niedostateczng przyczepnosc do metalu i w pewnych
warunkach mogg nawet wptywac¢ korodujgco.

. Dziatanie korozyjne oleju objawia sie w stosunku do
niektorych nowoczesnych metali tozyskowych. Wprowa-
dzenie tych metali do uzytku stato sie “konieczne ze
wzgledu” na stale rosnace naciski jednostkowe, panujace
w fozyskach, ktorych wymiary nie mogg by¢ ze wzgle-
doéw konstrukcyjnych powigkszone. ,ZtosliwoSC rzeczy
martwych" chciata, ze niektore metale tozyskowe o bar-
dzo wysokiej odpornosci na naciski i temperatury, oka-
zaty sie Podatne na wptywy korodujace, ktorych” zrodio
jest upatrywane w stosowaniu oleju, zbyt dobrze rafi-
nowanego.

Ograniczono_sie do rozpatrzenia najwazniejszych je-
dynie Wlasnoscyole{g, pozostawiajac na uboczu _szereg
innych wymagan, ktére chociaz mniej wazne, jednak
rowniez muszg by¢ przestrzegane. Juz jednak ten krotki
przeglad pozwala na zorientowanie sie, jak trudnym za-
daniem jest wyprodukowanie dobrego oleju lotniczego.
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Wymaga ono wiasciwego doboru catego szeregu parame-
trow, jak surowiec, metody produkcji, stopien rafinacji,
i znalezienia pewnego szczesliwego kompromisu miedzy
z jednej strony usitowaniem jak ~najlepszego rafinowa-
nia oleju, z druglej strony zas dgzeniem do pozostawie-
nia olejowi wrodzonego ,pokrewienstwa" do powierzch-
ni metalowych. Znalezienie najlep_s(zjych rozwigzan wy-
maqa dtugotrwatych prob i doswiadczenia, ktorego nie
zdota zastapiC zaden wyktad ani r_eceBta produkcyjna.
Produkcja olejow lotniczych stata sig obecnie bardzo po-
wazng specjalnoscia, a_firmy, ktore ja opanowaty, w nie-
matym stopniu umozliwity “silnikowi lotniczemu dojscie
do wysokiego stopnia rozwoju, na ktorym sie dzi$ znaj-
dee: Do tych zastuzonych dla rozwoju lotnictwa firm
nalezy znane towarzystwo angielskie Ragosine Oil Com-
Bany_ Ltd, to tez zapoznanie Sie z jego metodami_pracy
edzie stanowito dobry przyktad urzeczywistnienia wy-
tycznych, o ktérych byta mowa. ) )

Firma Ragosine opiera swojg produkcje oleju na su-
rowcach importowanych, wiadomo bowiem, ze Anglia
ropy nie produkuje. Surowce te nalezg do dwoch kate-
gorii: wysokogatunkowych, nie wymagajacych bardzo
Staranne] rafinacji, i 0" nizszej gatunkowosci rafinowa-
nych metodami rozpuszczalnikowymi. Do pierwszej ka-
tegorii nalezy ropa pensylwanska, klasyczny surowiec
oIejOW)é_ do drugiej za$ ropa_amerykanska Mid Conti-
nent, Firma rozporzadza olejami, Trafinowanymi przy
uzyciu ednejI z nastepUJacKch metod rozpuszczalniko-
wych: Duosol, Edeleanu, Chlorex i Furfural. Tak duza
ilosé alte_rnaéyv_v doboru surowca i metody przerobki
daje firmje duza elastycznos¢ produkcji i° mozliwosci
otrzymania olejow o najroznorodniejszych wiasnosciach.
Specjalna uwaga_ jest Zwracana na nié posuwanie zbyt
daleko rafinacji i pozostawienie olejowi dostatecznego
~pokrewienstwa" do metalu. . )

Zdajac sobie sprawe z tego, ze obecne metody rafi-
nacji olejow _doszal juz niemal do kresu mozliwosci
technicznych i ze dal3ze rafinowanie bedzie mozliwe je-
dynie kosztem wspomnianego juz ,pokrewienstwa" ole-
ju do metalu, firma Ragosine przywigzuje duzg wage do
dalszych badan, ktére maja doprowadzié do opracowa-
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nia nowych metod uszlachetniania ole{(u., Prace te idg
w kierunku poszukiwania materjatow, ktérych nieznacz-
ny dodatek pozwolitby na powrdcenie nazbyt daleko ra-
finowanemu' olejowi dostatecznego ,pokrewienstwa" do
metalu. Inaczej ‘méwigc, dodatki takie zastgpityby usu-
niete podczas rafinacji sktadniki, odznaczajgce si¢ wro-
dzonym ,pokrewienstwem" do metalu, i nie posiadaty-
by jédnoczesnie wad usunietych sktadnikow, to znaczy
niedostatecznej odpornosci na starzenie. )
_ Firma Ragosine produkuje dotychczas wytgcznie ole-
ie mineralne,” to znaczy WP(/ arzane z ropy naftowej
I nie zawierajgce innych skladnikow. Na tej drodze zo-
staty juz wyczerpane przez firme wszystkie niemal mo-
zliwosci, i tak miedzy innymi_ otrzymywane indeksy wi-
skozowe olejow lotniczych nie dadzg sie juz wydatnie
poprawiC bez zastosowania specjalnych srodkow.. Ponje-
waz konstruktorzy a zwiaszcza uzytkownicy silnikow
lotniczych nadal domagaja sie olejow lotniczych o coraz
m_nlejsz_ejh zmiennosci wiskozy z ‘temperatura (uzyska-
nie takich_olejow pozwoll+ob¥ m. in. na zaniechanie P_o-
dziatu olejow" lotniczych na letnie i zimowe), wiec fir-
ma Ragosine prowadzi powazne badania w tym Kierun-
ku, szukajac rozwigzania w dodawaniu do_oléju spe%al-
nych dodatkow, poprawiajgcych indeks wiskozowy. Du-
zé mozliwosci pos (%pu w. tej dziedzinie dajg ponadto
oleje syntetyczne, ktorymi firma Ragosine jest rowniez
zainteresowana. ) ]
Utrzymujac wiasne laboratorium badawcze, firma
Ragosine docenia niezaleznie od_tego w petni wspotpra-
ce z konstruktorami i uzytkownikami silnikow, zdaje so-
bie bowiem spr'c_lwe;I z tégo, ze ostatecznym krytérium
przydatnosci oleju lotniczego jest silnik [otniczy. W tej
dziédzinie lezg przed firmg duze mozliwo$ci, bedace kon-
sekwencjg obecnego rozwoju angielskiego przemystu
lotniczego. Jak wynika z dotychczas osiagnietych wyni-
kow, z mozliwoscl tych firma Ragosine umiala skorzy-
sta¢, dzieki czemu produkowane przez nig oleje lotnicze,
sprzedawane pod marka fabryczng ,Minix“ sg dzi$ po-
lecane {)r_zez wszystkich angielskich producentow silni-
kow lotniczych (m. in. przez firme Bristol Aeroplane
Co.) do smarowania wytwarzanych przez nich silnikdw.

. JOHN ...

WYKONYWA:

WIERTARKI PIONOWE:

stupowe................. Wa-32 i Wb-40

kadtubowe o bezstopniowej

zmianie obrotéw . - . _ W.I1-40

TOKARKI POCIAGOWE:

z kotami stopniowymi JL-150 i TWN-030
szybkobiezne  TUJ-175 i 230, TIN-230
wysoko szybkobiezne TJS-150 i TJS-200
produkcyjne TS-150 i TSH-150

RewolwerdwKi..........cccienn, JR-62

PEDNIE — ODLEWY zwykte, maszynowe zaréwno jak i z zeliwa wysokowarto$ciowego
o dowolnym skfadzie chemicznym, wytwarzanego metodg bezkoksowa, NAPEDY paskami klinowymi (Tex-
ropy), PRZEKLADNIE stupkowe do napedu obrabiarek, PRZEKLADNIE ZEBATE o réznej wielkosci
przetozenia, MOTOREDUKTORY, KOLA ZEBATE czotowe z zebami frezowanymi prostymi, sko$nymi,
daszkowymi, hartowanymi i szlifowanymi oraz stozkowe z zebami heblowanymi prostymi i sko$nymi.



ZRZESZENIE
POLSKICH PRZEMYSLOWCOW LOTNICZYCH

laczy wiekszos¢é przedsiebiorstw przemystowych,

pracujacych dla lotnictwa polskiego, mianowicie:

Wytwdrnie samolotow wojskowych i cywilnych,
Wytwornie silnikdw lotniczych.
Wytwdrnie akcesoryj samolotowych.
Wytwornie orzemystu pomocniczego
oraz Polskie Linie Lotnicze ,LOT".

Prezes: Sekretarz Generalny:

inz. St. Piotrowski inz. Z. Arnd

Warszawa, ul. Mazowiecka 9 m. 2, telefon 2.23-55

GENERALNY PRZEDSTAWICIEL EKSPORTOWY

SEPEWE" s ak

Eksport wytworow przemystu polskiego.
Warszawa, ul. Mazowiecka 9 m. 2, Centrala 5.71-80






