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ROK IV

Znz. ST. KOSLACZ
Gléwny Instytut Lotnictwa.

Remanenty

Wezwanie Prezydium Rady Ministrow do akcji
oszczednosciowej i walki z marnotrawstwem powinno
nas zmusi¢ do zastanowienia sie nad mozliwo$ciami
przeprowadzenia takiej akcji na terenie Ibtnictwa.
Jednym z posunie¢ w tym kierunku bytoby prawidto-
we i planowe roztadowanie remanentow lotniczych.
Istniejgcy do dzi$ stan, przy ktorym niewiadomo, ja-
kie z remanentéw nadajg sie do wykorzystania, a ja-
kie powinny by¢ zakwalifikowane jako ztom', musi
ulec zmianie.

Remanenty lotnicze majg siwiejg historie. Btyska-
wiczny atak wojsk radzieckich spowodowal pozosta-
wienie na wysunietych lotniskach niemieckich oraz
w bazach remontowych duzych ilosci sprzetu lotni-
czego. Jezeli chodzi o potfabrykaty, czeSci zamienne
i osprzet, to akcja Komisji Zwdzki Remanentow do-
prowadzita do skrzetnego zwiezienia i zmagazynowa-
nia ich. Poza magazynami pozostaty setki zestrze-
lonych lub uszkodzonych na skutek dziatan wojennych
samolotoéw niemieckich.

Ocene i Kklasyfikacje remanentéw probowano
zatatwi¢ przez stwarzanie dorywczych komisji, lecz
akcja ta nie data rezultatu i cato$¢ zagadnienia nie
zostata dotychczas rozwigzana.

Remanenty mozna podzieli¢ na trzy sasadnicze
grupy:

1. phatowce lub ich poszczegdlne czesci jak: skrzy-
dia, kadtuby, lotki itp. zespoty, zajmujgce duzo
miejsca w stosunku do ich ciezaru,
materiaty i potfabrykaty,

3. czesci zamienne silnikdw i platowcow, osprzet,

przyrzady pokiadowe.

Wykorzystanie pierwszej grupy remanentow jest
zagadnieniem skomplikowanym. Wiasciwie caty ten
sprzet badz to ze wzgledu na uszkodzenia badz tez
na zdekompletowanie, nadaje sie tylko na ziom. Ale
nawet z przetopem jest kiopot. Samoloty metalowe,
nawet jezeli usuniemy silniki, zawierajg znaczne ilosci
metali innych niz aluminium. Stal, braz i inne stopy
0 podstawie miedziowej, czy magnezowej wystepujg
tu w rozmaitych ifllosciach. Ze wzgledu na to, ze me-
tale te w temperaturze topienia aluminium, tworzg
z nim zwigzki lub mieszaniny, 'otrzymujemy zanie-
czyszczony stop aluminiowy. Nalezy wiec przed prze-
topem usung¢ wszystkie domieszki, co da sie prak-
tycznie osiggng¢. Jedna tylko stal, ktdra wystepuje
tu w postaci matych sworzni, nitéw, oku¢, linek itp.

no

ZESZYT 2(5)

CZERWIEC 1949 r.

lotnNnicze

nie moze by¢ catkowicie usunieta, jednak wptyw jej
jest stosunkowo niewielki.

Poza tym duzg trudno$¢ przy przetopie sprawia
to, ze ztom platowcowy jest, jak juz wspomniano zto-
mem objetosciowym, ktéry z trudnosScig daje sie po-
dzieli¢ na drobniejsze czesci. Jezeli do tego dodac,

ze ztom platowcowy jest pokryty farbami ochronny-
mi, to zrozumiemy niechetne stanowisko rafinerii
metalli do przetapiania go, tym bardziej, ze rafinerie
przetapiajg ztom w piecach tyglowych, co w danym
wypadku jest nie wskazane.

Przetapianie ztomu powinno sie odbywa¢ w pie-
cach ptomiennych, specjalnie do tego celu skonstruo-
wanych. Jedno z ciekawych rozwigzan podaje cza-
sopismo ,,The Engineer" w numerze z 31 grudnia
1948 r.
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Sprzet lotniczy, pociety na czesci 0 wymiarach
maksymalnych 15 X 3 metry, tadowany jest do du-
zego pieca,.ktérego podstawa jest nachylona pod ka-
tem 5° -4- 25° do pozliomlu. Zanieczyszony ztom pod-
grzewany jest w piecu do punktu topienia aluminium.
Ptynny stop aluminiowy sptywa w dot po pochytosci
do zbiornika, a metale o wyzszym punkcie topienia
opadajg na lewg strone, dna i sg wyciggane na zew-
natrz przez odpowiednie drzwiczki.

Ztom aluminiowy musi by¢ przed przetopem od-
powiednio oczyszczony. Przygotowanie ztomu, we-
dtug wyzej wspomnianego czasopisma, wyglagda na-
stepujgco. Po sprawdzeniu, czy maszyna posiada
jeszcze amunicje lub benzyne, nalezy zdja¢ $migto
i obcig¢ stalowe toze silnikowe (wraz z silnikiem).
Dalszym etapem jest podniesienie skrzydet przy po-
mocy dzwigu umieszczonego na samochodzie i usu-
niecie sworzni mocujacych skrzydto z kadtubem. Na-
stepnie nalezy usung¢ podwozie, wymontowac zbior-
niki paliwa i usung¢ z nich protektor, wreszcie pocig¢
szkielet na czesci.

Po pocieciu na czesci nalezy ziom aluminiowy
oczysci¢ mozliwie doktadnie od innych metali. Zanie-
czyszczenie stalg w ilosci okoto 15% jest dopuszczalne.

Przy rozbiérce samolotu typu Lancaster, wazg-
cego razem z silllnikami 14 t, uzyskano 6,7 ton ztomu
aluminiowego, z czego po regeneracji otrzymano 4,7
ton blokéw stopu aluminiowego.

Przeprowadzenie podobnej akcji na naszym, tere-
nie, Zlikwidowatoby sterczagce na skrajach lotnisk
wraki i datoby nam bloki stopéw aluminium, nada-
jace sie badz to bezposrednio do przetopu, badz to do
regeneracji w normalnych urzadzeniach.

Nalezy przy tym podkresli¢, ze o wiele bogatszy
od nas w rudy i surowce Zwigzek Radziecki, w ciggu
dwdch lat po wojnie zlikwidowat Wszelki ztom, na te-
renach walk. Jest to rzeczywista oszczednos¢, a brak
zainteresowania ze strony Central Ztomu, prowadzi
do coraz wiekszego niszczenia tak cennego surowca.

Druga grupa remanentdbw — materialy i pota-
brykaty — jest juz prawie catkowicie rozprowadzona
po fabrykach przetworczych. Pozostaty jeszcze nie-
ktore potfabrykaty jak: rury duralowe, profile lek-
kostopowe, blachy itp. zarezerwowane dla potrzeb

Rys. 2
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lotnictwa. Materiaty te sg dobrze policzone i zaewi-
dencjonowane, natomiast nie sg zupetnie zabezpieczo-
ne przed korozja. Juz dzi$ cienkie blachy i rury lek-
kostopowe nie przedstawiajg na skutek korozji zadnej
wartosci dla lotnictwa. Jeszcze niektdre rury ze. sto-
pow Al-Mg-Si lub blachy alduralowe (duralowe pla-
terowane za pomocg aluminium) mozna uratowac,
gdyz posiadajg korozje powierzchniowg bez gtebszych
wzer, ale po 2 — 3 latach przebywania w wilgotnych
magazynach i one nie beda si¢ nadawa¢ do uzytku.

Brak decyzji w tej sprawie, a co za tym idzie brak
funduszow na konserwacje, doprowadzi¢ moze do
zmarnowania duzych ilosci cennego materiatu.

Ostatnia grupa — czesci zamienne i osprzet —
jest najliczniejsza. Zabiera ona duzo miejsca i wyce-
niona jest bardzo wysoko. Nalezy jednak zda¢ sobie
jasno sprawe z tego, ze wartos¢ tych remanentow jest
zupehnie iluzoryczna.

Sprzet, znajdujacy sie na magazynach, jest w
wiekszosci przstarzaty i nie znajduje juz dzis, a tym-
bardziej W przysztosci, zastosowania. Ekspertyzy od-
nosnych specjalistow, ktére potabrykaty beda sie
jeszcze nadawaé do produkcji, a ktére nalezy prze-
kaza¢ na ztom, powinny by¢ przeprowadzone jaknaj-
szybciej.

Decyzja, co do niektorych zespotdw, jak np. prze-
kazania na ztom, stosowanych przez niemcow, celéw-
nikowi i wyrzutnikéw bombowych, moze by¢ powzieta
od razu.

Opracowanie sposobu wykorzystania niektorych
czesci zamiennych, jak np. zaworéw chtodzonych so-
dem, lub tez ocena przyrzadow poktadowych, bedzie
wymagata wiecej czasu.

Rozwigzanie powyzszej sprawy mogtoby by¢ prze-
przeprowadzone w spos6b projektowany w 1947 r.
przez CUP. Proponowano woéwczas wydelegowanie
kilku specjalistow do przejrzenia i roztadowania ma-
magazyndw remanentowych. Taka stata komisja,
mogtaby w ciggu kilku miesiecy przesegregowac
sprzet lotniczy. Zwigzane to byloby z kosztami, ale
w rezultacie korzysci odniesione przez Panstwo by-
tyby znaczne.

Pozbylibysmy sie mitu miliardowych wartosci
sprzetu lotniczego (przestarzatego).  SkasOwanoby

Potfabrykaty z ramanentdw podniszczone przez korozje.
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liczne, rozrzucone magazyny, a czesci nadajgce
sie dc produkcji zgromadzonoby w jednym lub
dwoch sktadach. Wtedy bedzie mozna zrobi¢ wykazy
szczegOtowe czesci I materiatdw oraz tablice prébek
i wzorow, ktére rozestane do odpowiednich czynnikow
umozliwityby pnawidtowe wykorzystanie remanen-
tow. Nie powtorzg sie wtedy wypadki, ze zaktad pro-
dukcjny po wielomiesiecznym staraniu sie 0 materiat,
wystepuje o pozwolenie na uzycie materiatu zastep-
czego, tymczasem przypadkowo okazuje sie, ze nie

Inz. JERZY NOWINSKI
Gtowny Instytut Lotnictwa.
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tylko materiat ale nawet gotowe czesci znajdujg sie
w matym magazynie remanentdw, potozonym o kil-
kadziesigt kilometrow od zaktadu. Poza tym bedzie
mozna zmniejszong ilo$¢ czesci prawidtowo zakonser-
wowac i uchroni¢ od zniszczenia.

Przeprowadzenie takiej akcji bytoby pierwszym
krokiem do walki z marnotrawstwem na terenie lot-
ficzym

¥ Artykut wptynat 25 lutego 1949 r.

Naprezenia w konstrukcjach cienkosciennych

1. Wstep.

Mimo dtugiej, jak na stosunki lotnicze, bo juz
kilkunastollletniej stuzby, konstrukcje cienkoscienne
znajdujg w dalszym ciggu szerokie zastosowanie
w dziedzinie techniki lotniczej przy budowie skrzydet
i kadtubow.

Nie zdotaly ich wyprze¢ catkowicie nawet inne
wspotczesne konstrukcje lotnicze, czesto nader pomy-
stowe, jak np. skorupy warstwowe (sandwicze) z lek-
kiej wezy, ujetej w dwie cienkie oktadki, z mas plas-
tycznych itp. Ta okoliczno$¢ sprzyja zapewne pracy
nad zagadnieniami wytrzymatosci konstrukcji cienko-
Sciennych, jaka prowadzi sie w krajach przodujgcych

w lotnictwie, a wiec w ZSRR, USA i Wielkiej Bry-
tanii. Ostatnio znalazto to miedzy innymi swoj wyraz
w szeregu oryginalnych publikacji, jak np. referat
D. Williamsa [1], przedstawiony na #nglo-amerykan
skiej konferencji lotniczej w koncu 1947 r., jak prace
referowane na dorocznym zjezdzie amerykanskiego
Instytutu Wiedzy Lotniczej w 1949 r., jak wreszcie
doskonate artykuty, dotychczas niezakonczone, J. Her
dji-Argyrisa i P. C. Dunne’a w Journal of the R. A. S.
z roku 1947 [2]. Réwniez w Polsce kilka prac teore-
tycznych z omawianego zakresu ukazato sie Iwi roku
1947 w Biuletynie Instytutu Technicznego Lotnictwa.

Niewatpliwie najwazniejszym' czynnikiem, ktory
mimo znacznych postepdw techniki lotniczej, sprzyja
dalliszemu stosowaniu konstrukcji cienkosciennych
w szkielecie nosnym skrzydet i kadtuba, jest ich ra-

cjonalna forma wytrzymatoSciowa, umozliwiajgca
petne wykorzystanie uzytych materiatow.

W zasadzie cata konstrukcja cienkoscienna przed-
stawia jednolity dzwigar, pracujgcy w sposob stosun-

(przepony; wregi wzgl.zebraj

Rys. 2.

kowo réwnomierny, przenosi bowiem przez kazdy
element zar6wno napiecia $cinajace jak i normalne
(rys. 1'b). Z drugiej strony, dzieki stosowaniu cien-
kich pracujagcych powitok, ktore niezbedng sztywnosé
wiasng zawdzieczajg przeponom poprzecznym i po-
diuznym listwom, wykorzystana zostaje niemal cala,
stojgca do dyspozycji, wytrzymatos¢ konstrukcji, tym
wiecej, ze materiat rozmieszczony jest gtownie wzdtuz
zewnetrznej powierzchni (rys. 2).

Jednak ta wiasnie cienko$¢ konstrukcji sprawia,
ze naprezenia, ktore zwyklo sie pomija¢ w ustrojach
sztywnych, tutaj mlogg powodowa¢ niepozadane po-
fatdowania lub niebezpieczne trwate uszkodzenia; na-
lezy je wiec wyznaczy¢ z mozliwg do uzyskania do-
k¥adnoscig, z uwzglednieniem, dajgcych sie uchwycié,
wplywow ubocznych, czesto ze znacznym naktadem
pracy matematycznej i nawet czysto rachunkowej.
Dotyczy to zwkaszcza samolotéw duzych i szybkich, dla
ktorych uzyskanie optymalnej proporcji pomiedzy
lekkoscig i wytrzymatoscig konstrukcji przedstawia
nader wazne zagadnienie. Opisane powody praktycz-
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ne, a oprocz nich takie, jak sprawa drgan sampwzbu-
dzonych, utrata sterownosci lotek, obcigzenia od pod-
muchow itp., wykazaty konieczno$¢ dalszego pogiebie-
nia studiéw nad wytrzymatoscig konstrukcji cienko-
Sciennych oraz udoskonalenia metod obliczeniowych
przez jeszcze bardziej wnikliwe rozpatrzenie pracy
tych konstrukcji. Chodzi tutaj gtéwnie o uwzgled-
nienie zmiennos$ci obcigzenia w kierunku podtuznym
konstrukcji, o wptyw obcigzen skupionych, przytozo-
nych w przesle dzwigardw, o ksztatt zbiezny konstruk-
cji, otwory, wplyw zamocowania koncow itd.

Nie wszystkie te probffiemy znalazty juz swoje
petne i ostateczne rozwigzanie, jednakze wiekszos¢
z nich, w aktualnym stanie sprawy, zostata wyjasnio-
na w sposdb dostatecznie Scisty i jednolity. Niestety,
strona matematyczna uzyskanych rezultatow nie oka-
zala sie szczegOlnie prostg i szybko prowadzgcg do
celu. Pewne ,usprawiedliwienie™ stanowi tutaj fakt,
ze podobng sytuacje obserwuje sie réwniez w innych
dziatach techniki, nie tylko zresztg techniki lotniczej.
Trzeba jednak przypuszcza¢, ze w przysztosci odpo-
wiednio opracowane tablice oraz maszyny rachunkor
we usung czeSciowo coraz liczniej nagromadzajgce
sie przed konstruktorem trudnosci.

W artykule niniejszym autor pragnatby w sposéb
mozliwie pogladowy i o0g6lny przedstawi¢ niektore
aktualne osiggniecia w zakresie obliczenia wytrzy-
matosci dzwigarow cienkosciennych przed wystgpie-
niem niestatecznosci elementéw konstrukcji, w opar-
ciu o prace wihasne oraz czesciowo o niektdre znane
mu prace innych autorow ’).

Jsiras -H3

Rys. 3.
2. Uwagi ogolne.

Ujecie strony wytrzymatosciowej dzwigaréw cien-
kosciennych w ramy teorii matematycznej wymaga
przede wszystkim okreslenia schematu geometryczno-
wytrzymatosciowego tych  konstrukcji, zgodnego
z rzeczywistym, stanem rzeczy.

W tym celu nalezy zauwazy¢, ze poniewaz kon-
strukcje cienkoscienne przedstawiajg w swej istocie
cienkg powtoke, pokrywajaca sztywny szkielet listew
podtuznych i przepon poprzecznych, naturalne bedzie
zatozenie, ze przekroje poprzeczne, pokrywajgce sie
z ptaszczyznami przepon, nie ulegajg odksztatceniu

1) Mowa tutaj przede wszystkim o pracach [1] | [2]
oraz [4] —r-[8]. Juz po oddaniu nin. artykutu do druku autor
mial moznos¢ zapoznania sie z podobng proba popularnego
przedstawienia teorii konstrukcji cienkosciennych, podjeta
przez W. S. Hempa. Ukazat sie dotychczas pierwszy i drugi
artykut projektowanego cyklu [3].
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w tych ptaszczyznach. Zatozenie takie jest zgodne m.
innymi réwniez z wymaganiami aerodynamiki co do
niezmiennosci profilu skrzydta w kierunku lotu. Jezeli
zalozy¢ ponadto, ze ilos¢ usztywnien poprzecznych
jest niezmiernie wielka, wowczas odksztatcenie kon-
strukcji moze nastgpi¢ jedynie wl postaci wydtuzen
w kierunku listew usztywniajgcych oraz wzajemnych
przesunie¢ wzgl. obrotéw sgsiednich sztywnych prze-
krojow. Przyjmdjmy, ze konstrukcje, o ktérych mowa,
posiadajg ksztalt silnie wydtuzony, tzn. maty stosunek
wymiaréw poprzecznych do dtugosci, cechujacy dzwi-
gary. Mozna sobie wowczas wyobrazi¢ dzwigar jako
cigg przylegajacych wzajemnie do siebie tarcz sztyw-
nych w swych ptaszczyznach i gietkich Iwi Kierunku
prostopadtym (rys. 3). Mozliwe odksztatcenia dzwigara
polegajg w takim modelu na wypaczeniu wyobrazsi-
nych tarcz oraz na ich wzajemnym przesunieciu
i obrocie. Oczywiscie wszystkie te ruchy muszg na-
stepowac iw! formie ciaggtej i skoordynowanej, ktora
gwarantuje nienaruszalnos¢ konstrukcji.

Omowione zatozenie sztywnosci przekrojow po-
przecznych jest zalozeniem podstawowym w teorii
dzwigarow cienkosciennych. O ile konstrukcja nie
daje takiej gwarancji, czy to ze wzgledu na niewy-
starczajaca sztywnosS¢ przepon, czy to ze wzgledu na
ich duzy rozstaw, stosowanie wyprowadzonych wzo-
row wymaga nalezytej ostroznosci, gdyz moze prowa-
dzi¢ do istotnych nieporozumien.

Jako przyktad stuzy¢ tutaj moga naprezenia w
dzwigarze petnym, obliczone raz przy zatozeniu (nader
przyblizonym) catkowitej sztywnosci przekrojéw po-
przecznych, drugi raz przy petnej swobodzie wyste-
powania przewezen poprzecznych. W pierwszym wy-
padku otrzymuje sie np. na osi obojetnej przekroju
prostokatnego, przy dziataniu sity poprzecznej Q2

réwnolegtej do jednego, z bokéw prostokata, napreze-
nia scinajgce rowne odpowiednio

3

| N="TT F (2.2)

oraz
(22)

gdzie znaczenie uzytych symboli nie wymaga objas-
nienia. Rozwigzanie Sciste daje natomiast wartos$¢
zalezng od stosunku bokow prostokata, przy ptaskich
dzwigarach nawet kilkakrotnie wieksza, podczas gdy
rownoczesnie wartos¢ t x nie jest w ogole w prze-
kroju réwna zeru, jak wynikatoby z wzoru (2.2).
Por. [7].

Drugim zatozeniem teorii jest zatozenie, ze dzwi-
gar posiada ksztatt walcowy lub stozkowy, lecz 0 ma-
tym kacie rozwarcia, tzn. matym kacie pomiedzy kaz-
dymi dwiema tworzacymi powierzchni stozkowej. Na-
tomiast za kierownice stuzy¢ moze dowolna krzywa,
w zwigzku z czym przekréj dzwigara moze by¢ za-
réowno otwarty jak i zamkniety, moze posiada¢ prze-
grody wewnetrzne (przekrdj wielospojny) itp.

Trzecie podstawowe zatozenie ogranicza rozwa-
zania do dzwigaréw wspornikowych, dla ktérych od-
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chylenie osi podtuznej w stanie nieodksztatconym od'
kierunku prostopadtego do ptaszczyzny przekroju
oporowego jest niewielkie (rys. 4). Oznacza to, ze roz-
winieta teoria nie obejmuje np. zagadnienia skrzydet
ukos$nych (tzw. slwiept-back wings), ktorych odchylenie
ku tytowi dochodzi do 45 i nawet wiecej stopni.

kat miedzy osig dzwigana i prostopddta n
nie powinien przekracza¢ zbytnio 10°

kat rozwarcia nie po-
winien przekr. 10°-r20°

najwiekszy kat miedzy \
tworzaca i prostopadig n
nie powinien przekraczac¢
zbytnio 10°

Rys. 4.

n-prostopadta
do pt. zamocow

W dzwigarach osadzonych ukosnie, tzn. takich- kto-
rych o$ jest odchylona, przepony poprzeczne umiesz-
cza sie naogdt w plaszczyznach réwnolegtych do prze'
kroju oporowego. Prosta, tgczaca $rodki ciezkosci tych
przekrojow nieodksztatcalnych, nie jest oczywiscie
do nich prostopadta. Natomiast wspomniana kilka-
krotnie 0$ podluzna dzwigara jest prostopadia do
ptaszczyzny przekrojow tzw. poprzecznych, ktérych
srodki ciezkosci tgczy (rys. 5). Jeszcze jedng prostg
charakterystyczng jest prostopadta, opuszczona
z wierzchotka stozka na ptaszczyzne przekroju oporo-
wego, czyli tzw. wysokos$¢ stozka. Wszystkie trzy wy-
szczegolnione proste schodzg sie w jedna, jezeli dzwi-
gar jest osadzony prosto.

Chwila zastanowienia wystarcza, aby stwierdzic,
ze gdy grubosc Scianek zmienia sie W sposob dowolny
w kierunku dtugosci dzwigara, jego o$ podtuzna prze-
staje by¢ prostg, mimo ze poboczniea jest-powierzch-
nig walcowa lub stozkowa. Istotnie, aby 0§ podiuzna
dzwigara przedstawiata linie prosta, grubos¢ scianek
winna zmienia¢ sie w Scisle okreslony sposob. Dla
zobrazowania pralwia zmiennosci okreslimy potozenie
dowolnego punktu P dzwigara (rys. 6) za posrednic-
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twem dwoch wspdétrzednych. Pierwszg z nich niech
stanowi wspotrzedna t, mierzona wzdluz tworzacej
Po W, przechodzgcej przez punkt P, od spodka Po

tej tworzacej do punktu P. Druga wspotrzedng niech
bedzie wspo6trzedna sg , mierzona po konturze prze-
kroju oporowego od punktu Ag , obranego za pocza-
tek rachuby, do punktu Pg. zwigzku z tym, ze kat
pmiedzy osig z (rys. 6), na ktorej lezy wysokosS¢ stoz-
ka, oraz tworzacymi jest niewielki (rys. 4), mozna
przyja¢, ze wspotrzedna t jest w przyblizeniu réwna
wspotrzednej z przekroju nieodksztatcalnego, do kté-
rego przynalezy punkt P.

Przy obranych oznaczeniach 0§ dzwigara przed-
stawia linie prostg, jezeli grubos¢ scianek o daje sie
przedstawi¢ w postaci iloczynu dwoéch funkcji, kazda
jednej zmiennej t wzgl. sg , mianowicie.

S os(sg ) .6 (f) 2.3)

Powyzszy warunek zmiennosci 8 S$cianek lezy u pod-
stawy wszystkich dalszych rozumowan.

Wezmy powtérnie pod uwage relacje, zachodzgce
pomiedzy potozeniem osi podituznej dzwigara oraz
potozeniem osi $rodkdw ciezkosci przekrojow nieod~
ksztatcalnych i wysokosci stozka (rys. 4). Zaktadamy
w dalszym ciggu ze, o ile chodzi o ich potozenie, pro-
ste te tak niewiele réznig sie od siebie, ze mozna je
w przyblizeniu utozsamié. Wéwczas mozna utozsamié
przekroje nieOdksztatcalne z przekrojami poprzeczny-
mi. Cel tych zatozen jest istotny. Jak bowiem wiado-
mo, przy niewielkich odksztatceniach dzwigarow
mozna przyjac, i na ogot przyjmuje sie na podstawie
doswiadczenia, ze przekroje poprzeczne, pierwotnie
prostopadte do osi podtuznej, pozostajg w dalszym, cig-
gu po zgieciu dzwigara prostopadte do osi odksztatco-
nej. Oczywiscie mowa tutaj o wypadkach, gdy tzw.
spaczenie przekrojow nie ma miejsca, wzglednie o wy-
cbrazalnej fazie zgiecia, w ktOrej przekroje ulegaja
obrotowi lecz spaczenie ich ,jeszcze" nie nastgpito.
W zwiazku z dokonanym utozsamieniem przekrojow
poprzecznych z przekrojami nieodksztatcalnymi oraz
osi podtuznej z osig z, prostopadta do przekrojow nie-
odksztatcalnych, mozna z wystarczajgca doktadnoscia
przyja¢, ze przekroje nieodksztatcalne pozostaja (po
wystgpieniu odksztatcenia) prostopadte do linii krzy-
wej, w ktdérg obraca s:e (pierwotnie prosta.) wysoko$é
stozka. -
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3. Przemieszczenia i naprezenia.

Powr6émy do modelu geometryczno-wytrzyma-
tosciowego rozpatrywanych dzwigarow (rys. 3).

Majac na uwadze, ze dzwigar traktuje sie jako
ztozony z tarcz, ktdrych wiasciwosci zostaty poprzed-
nio opisane, mozna podzieli¢ przemieszczenia punktéw
dowolnego przekroju nieodksztatcalnego (poprzecz-
nego) w wypadku ogolnym na nastepujgce ruchy skta-
dowe (rys. 7).

Rys. 7.

1. Przesuniecia w kierunku osj x iy, jednakowe
dla wszystkich punktéw danego przekroju.
Przedstawiajg one funkcje jednej tylko zmien-
nej t i zostajg oznaczone przez 2 (t) i 1 ()
Oiub krotko 21 7].

2. Obroty przekroju dokota osi (a?) i (y), przecho-
dzacych przez punkt (O) — rys. 6 — i odpo-
wiednio réwnolegtych do osi x i y (przyjetych
za gtdwne srodkowe osie bezwitadnosci prze-
kroju oporowego), oraz obrét dokota Osi z.

Po pierwszych dwoch obrotach punkt prze-
kroju o wspotrzednych x, y przesuwa sie w
kierunku osi z o odcinek réowny

d2 d 7

Jezeli chodzi o obrét dokota osi z, okreslony przez kat
0 (t), to nalezy pamieta, iz zatozenie, ze przekrgj
obraca sie dokota cisi z, nie oznacza, ze w rzeczywistos-
ci obrdt nie moze zaj$¢ dokota innej osi réwnolegtej.
Wiasnie bowiem obrét dokota dowolnej osi réwnolegtej
do osi z mozna zastgpi¢ przez obrét dokota osi z i sto-
sowne przesuniecie przekroju w swej plaszczyznie.

3. Przesuniecia 2 (s0,t), lub krotko 2, punktow
przekroju w kierunku osi z, wywotane spa-
czeniem. Sg one naogdt rézne zaréwno dla
réznych przekrojow, jako tez dla rdéznych
punktow jednego przekroju.

Wymienione trzy sktadowe ruchy obrotowe i trzy
sktadowe przesuniecia postepowe wyczerpujg wszyst-
kie, niesprzeczne z przyjetymi zatozeniami, przemiesz-
czenia punktow dzwigara i odpowiadajg ogolnemu
wypadkowi zgiecia i skrecania dzwigara. Jezeli te
wszystkie ruchy podsumowac, wowczas sktadowe 2,

przemieszczenia catkowitego dowolnego punktu
dzwigara odpowiednio w kierunku osi Y, Z, przy-
bierajg posta¢ nastepujaca:
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2=2—0"y o0 (8D
71—+ + 0. X (3.2)
______ @ Ly (33)

Tym samym okresliliSmy przemieszczenia sprezyste
dzwigara, wywotane dziataniem dowolnego obcigze-
nia. Nalezy z kolei powigza¢ te przemieszczenia z od-
ksztatceniami sprezystymi i za ich poSrednictlwiem
z naprezeniami, gdyz to wiasnie stanowito cel prze-
prowadzonych rozumowan. Mozna to osiggngé¢ przez
rozpatrzenie pseudoptaskich standw odksztatcenia
i naprezenia, panujacych w dostatecznie bliskim &fc
czeniu poszczegoélnych punktow dzwigara. Dos¢ proste
rozwazania doprowadzajg do wniosku, ze na boczne
Scianki elementu wycietego z pobocznicy dzwigara
przy pomocy dwoch bliskich przekrojow nieodksztat-
calnych t oraz t -j-/\t, jak rOwniez przy pomocy prze-
krojow poprowadzonych przez bliskie tworzace s oraz
s + A s, dziatajg napiecia uwidocznione na rys. 8 i 9.
Napiecia te, w postaci uzaleznionej od czterech skia-
dowych przemieszczenia 2,7], 2 i O, przedstawia-
ja nastepujace wzory:

=88 62/ 22y - Y LA g
\7 dt dt? z
o /d0 i a2\
t = Gos S/ z r+ (3.5)
Rys. 9.

Wzory te nalezy blizej wyjasni¢. Przede wszystkim
wiec wprowadzono tutaj pojecie napiecia (a nie napre-
zenia), przez ktOre rozumiany jest iloczyn wielkosci
naprezenia W danym punkcie j grubosci $cianki. Na-
stepnie,. jak to jest widoczne z rys. 8, napiecia n i t
nie tworza pary napie¢ prostopadtych, nie stanowig
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wiec napie¢ w zwyklym znaczeniu tych wyrazdw.
Istotnie, mowa tutaj o napieciach tzw. uko$nych, z
ktérych jedno n dziata w ptaszczyznie przekroju nie-
odksztatcalnego i jest skierowane wzdtuz tworzacej
(tzw. napiecie ukosne podituzne). Napiecia zas t (tzw.
ukos$ne Scinajace) dziatajg w ptaszczyznach przekro-
jow nieodksztatcalnych w kierunku stycznej do kon-
turu tych przekrojow oraz w kierunku tworzacych
W plaszczyznach, poprowadzonych przez tworzace
(prostopadle do pobocznicy). W tych ostatnich ptasz-
czyznach nie dziatajg inne napiecia (prostopadie), co
wynika z przyjetego modelu wytrzymatosciowego
c-raz dodatkowego, upraszczajgcego zatozenia, ze licz-
ba Péiissona, charakteryzujgca przewezenia poprzecz-
ne, jest rowna zeru. We wzorach (3.4) i (3.5) figurujg
jeszcze symibolile x0, y« i s0, ktére oznaczajg odpowied-
nie, oméwione juz poprzednio, wspoirzedne punktu Po,
potozonego w przekroju oporowym (rys. 6) na tworza-
cej, przechodzacej przez punkt P (x, y; s). Wielkosé
ro oznacza dtugo$¢ prostepadtej opuszczonej z O na
styczng do konturu przekroju oporowego w punkcie Po
Symbol 7. oznacza iloraz

I —t

gdzie | przedstawia petng dlugos¢ tworzacych.

4. Réwnania réwnowagi.

Wyznaczenie napie¢ n , t w tak ogdillnej formie,
jakg przedstawiajg wzory (3.4) i (3.5), wymaga okres-
lenia czterech nieznanych funkcji tj C i O, kto-
rych sens fizyczny zostat poprzednio wyjasniony. Dla
odnalezienia tych funkcji stojg do dyspozycji:

1. Roéwnania rélwinowagi napie¢ dziatajacych na
element Scianki (rys. 8), zwane réwnaniami
rozniczkowymi réwnowagi. Z roéwnan tych
daje sie zuzytkowac tylko jedno, mianowicie
réwnanie rzutéw sit na tworzacg

a

Pozostate dwa rownania mogg stuzy¢ jedynie
do wyznaczenia wzajemnego oddziatywania
powtoki zewnetrznej i usztywnien poprzecz-
nych.

2. Rownania rownowagi pomiedzy obcigzeniem
zewnetrznym, dziatajacym na dowolng, my-
Slowo odcietg czes¢ dzwigara, oraz oddziaty-
waniem czesci pozostatych na cze$¢ odcietg
(napiecia wewnetrzne). Jezeli obcigzenie ze-
wnetrzne, sprowadzone do srodka (O) pomy-
Slanego przekroju poprzecznego t (rys. 10),
mozna przedstawi¢ w postaci sity poprzecznej
Q o skiadowych Qx i Qy oraz pary sit M
o sktadowych M}, , My Mz , wodwczas

wzmiankowane réwnania réwnowagi w po-
staci catkowej przedstawiajg .sie jak naste-

puje:
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(S)t_ dx = Qx - =X - (42
@H)tdy=Qy—r+=Qy 1 1 (43
(44)
(4.5)
(4.6)
Wystepujacy w powyzszych wzorach symbol

oznacza catkowanie wzdluz (zamknigtego) konturu
danego przekroju poprzecznego.

Pierwsze dwa wzory przedstawiajg sumy rzutow
napie¢ Scinajagcych odpowiednio na osie X iy, pozo-
state wzory — kolejno sumy momentow napie¢ wzgle-
dem osi X, vy, z.

Jezeli stozek przeradza sie wi walec t. j., jezeli
dtugos¢ | staje sie niezmiernie duza, wyrazy, w kto-
rych figurujg sktadowe momentu, we wzorach (4.2)
i (4.3) znikaja. Oznacza to, ze napiecia $cinajgce
same réwnowazg site poprzeczng Q. Natomiast
w dzwigarach stozkowych napieciom podtuznym

»przychodza z pomocgll napiecia podiuzne, ktére ze
swej strony przejmujg réwniez cze$¢ sity poprzecz-
nej (rys. 11). Wynika stad, ze na napiecia Scinajace,
w dostolwinym znaczeniu tych wyrazéw, przenosi sie
jedynie cze$¢ sity poprzecznej; cze$¢ ta nosi nazwe
zredukowanej lub sprowadzonej sity poprzecznej
Q (Qx, Qy )>por. wzory (4.2) i (4.3).

Funkcje nieznane £ 7 C i O winny spel-
nia¢c dwa rodzaje rOownan rownowagi, dopiero co
oméwione, a oprocz nich réwniez inne rdéwnania,
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Zwiane warunkami brzegowymi. Nalezg do nich takie
warunki, jak warunek, aby w przekroju oporowym

catkowicie zamocowanym przesuniecia I, w Kie-
runku osi z znikaty, jak warunek, aby na korcu wol-
nym dzwigara znikaty napiecia podtuzne n itd.

Wi ogolnym wypadku, gdy dzwigar jest zbiezny,
gdy jego grubos$¢ zmienia sie dowolnie, a obcigzenie
jest roztozone dowolnie w kierunku osi dzwigara,
w wyniku podstawienia wartosci dla n i t
wedtug wzoréw (3.4) i (3.5) do réwnania (4.1) otrzy-
muje sie nader skomplikowane réwnanie rézniczkowe
0, pochodnych czastkowych i czterech nieznanych
funkcjach.

Funkcje te 7, Z, 0 winny oczywiscie
spetnia¢ poza tym okreslony ukitad réwnan warun-
kowych, nie mniej zaiwiiklanych, pomiedzy nimi row-
niez réwnania (4.2) 4—(4.6).

Ogolne rozwigzanie tego zadania, nalezacego do
znanych w matematyce zadan na warunki brzegowe,
uzyskano dopiero niedawno. Zastosowano tutaj me-
tode podziatu napie¢ (i przemieszczen) na dwa skiad-
niki: na napiecia przedstawione wzorami elementar-
nej teorii wytrzymatosci oraz na napiecia tworzgce
t. zw. uklady samozréwnowazone. Wyjasnimy po-
krétce wiasnosci obu rodzajéw napiec¢ skfadowych.

5.Teoria elementarna i samozréwnowazone
uktady napiec.

Zdaje sie nie ulega¢ watpliwosci, ze na skutek
wieloletniego przyzwyczajenia inzynier praktyk po-
stuguje sie najchetniej wzorami elementarnej teorii
wytrzymatosci. Mowa tutaj o takich wzorach, jak
np. znany wzor dla napie¢ normalnych przy zginaniu

B.y-— 5 x 7

(5.1)

jak niemniej znany wzOr Bredta-Batko dla napie¢
Scinajacych przy skrecaniu pretéw rurowych

— Mz
t—==">r ! Vo

gdzie j jest polem, ograniczonym konturem przekro-
ju, itd.

Zaletg tych wzordéw jest oczywiscie nie tylko ich
necaca prostota, lecz rowniez fakt, wielokrotnie do-
Swiadczalnie stwierdzony, ze ujmujg one w wiekszosci
wypadkow istote zjawiska zginania i skrecania. W tym
tkwi rowniez prawdopodobnie zrédto wiary w ich
»prawdziwos¢" oraz szeroko rozpowszechniony po-
glad, ze wszelkie napiecia lub ich nadwyzki, nie wy-
nikajace bezposrednie z elementarnej teorii wytrzy-
matosci, przedstawiajg napiecia ,dodatkowe" oraz
mniej lub wiecej istotne ,,poprawki.

Abstrahujac od oceny stusznosci takiego pogladu,
opracowana teoria dzwigarow zbieznych poszta ze
wzgledéw praktycznych po takiej wiasnie linii po-
dziatlu napie¢ rzeczywistych na dwa sktadniki, z kto-
rych jeden odpowiada formg matematyczng odpo-
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wiednim wzorom elementarnej teorii wytrzymatosci.
Te ostatnie napiecia czyni sie statycznie réwnowaz-
nymi danemu obcigzeniu dzwigara, co oznacza, ze
spetniajg one rownania rownowagi w postaci catko-
witej (4.2 -4-4.6). Pamietac jednak trzeba, ze napie-
cia wedlug teorii elementarnej stanowig naogét jedy-
nie czes¢ napieC rzeczywistych i ze skladowe prze"
mieszczen, ktdre im towarzyszg, tworzg ze sobg ukiad
zgodny tylko w wypadkach wyjgtkowych. Mozna
to przedstawi¢ obrazowo Iwi ten sposob, ze o ile
w dzwigarze poddanym obcigzeniu zastgpionoby na-
piecia rzeczywiste napieciami wedtug teorii elemen-
tarnej, wowczas czasteczki materiatu ulegtyby dodat-
kowym obrotom, poslizgom itd.; poréwnanie takie nie
powinno by¢ jednak rozumiane jak stwierdzenie, ze
musi nastgpi¢ zniszczenie materiatu w skali makros-
kopowej.

Jak o tym byta mowa, jedynie Iwi bardzo szcze-
gélnych przypadkach napiecia obliczone na podsta-
wie teorii elementarnej sa réwne napieciom rzeczy-
wistym. Tak sie dzieje n.p., gdy skrecaniu lub zgina-
niu ulega dzwigar wallicowy (a nie stozkowy), swo-
bodnie zamocowany, o statym przekroju, obcigzony
na wolnym koncu (a nie w przesle) sitg poprzeczna,
wzglednie parg sit. Naogot jednak spetnienie lwiarun"
kdéw zadania wymaga uwzglednienia obok napie¢
obliczonych wedtug teorii elementarnej, roéwniez
napie¢ dodatkowych. Jest zrozumiale, ze jezeli na-
piecia pierwszej kategorii sg statycznie rownowazne
zadanemu obcigzeniu dzwigara, napiecia, nazwane
dodatkowymi, winny tworzy¢ ukitad, nie posiadajacy
sity wypadkowej i wypadkowej pary sit. Uklad taki
nosi nazwe ukladu samozréwnowazonego lub zero-
wego (rys. 12).

Rozumowania nasze mozna teraz zanotowac sym-
bolicznie w postaci nastepujacej:

co

n=n - n! (5.3)
1=1
co

m7=7" + =2 : 11 (5-4)
Z=1

gdzie kropkg oznaczono napiecia wedtug-teorii ele-
mentarnej, a “wskaznikiem i — napiecia, wchodzace
w skiad (naogot nieskoriczenie licznego) zbioru ukta-
doéw samozréwnowazonych; stad we wzorach wyste-
puje roéwniez znak sumy nieskofAczonej.
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Napiecia ukfadéw samozréwnowazonych tacza
z odpowiednimi odksztatceniami (naogdt zresztg for-
malnie) w zwiagzki analogiczne do (t) zaleznosci (3.4)
i (3.5). ROwniez i te napiecia nie zyjg zyciem samo-
dzielnym, lecz wspdlnie z napieciami ,,inzynierskimi"
pozwalajg uwzgledni¢ wplyw zamocowania, zmien-
no$¢ obcigzenia i grubosci, obcigzenia skupione, zbiez-
nos¢ ksztattu itd.

6. Dzwigar stozkowy poddany
dowolnemu obcigzeniu.

W wypadku og6lnym., gdy dzwigar jest poddany
dowolnemu obcigzeniu, nie mozna uzyska¢ prostych
i fatwych do wyrachowania wzoréw dla napie¢. Od-
sylajgc czytelnika, ktérego to zagadnienie interesuje
szczeg6towo, do prac specjalnych -), ograniczymy sie
na tym miejscu jedynie do Kilku uwag.

W ogolnym wypadku wzory dlla napie¢ w dzwi-
garze osadzonym prosto posiadajg nastepujacag postac:

W' powyzszych wzorach 1xo i | oznaczajg gtowne
srodkowe momenty bezwitadnosci przekroju oporo-
wego, a i Fy pewne znane funkcje wspotrzednej
s0 A" , B' oraz C? sg to wspdtczynniki zalezne od

wiasnosci geometryczynych przekroju oporowego oraz
od tzw. wartosci wiasciwych, ktérym odpowiadajg ko-
lejne i-te uktady samiozréwnowazone zbioru (na ogot
nieskofczonego) tych ukladéw. Wartosci wiasciwe
wyznacza sie jako rozwigzania pewnego rownania (na
cgot) przestepnego, ktére wynika z ukladu réwnan

warunkowych danego zadania. Funkcje Cj oraz (j

przedstawiajg rozwigzania dwoch rownan rézniczko™
w.ych o pochodnych catkowitych, z ktorych jedno zale-
zy od argumentu s0 , a drugie od t. W réwnaniach tych

<) Por. np. (2) lub (4).

LOTNICZA

wystepuje parametr zalezny od wartosci wiasciwych
zadania.

Latwo spostrzec, ze pierwsze dwa skiadniki po
prawej stronie wzoru (6.1) oraz pierwsze trzy skiad-
niki po prawej stronie wzoru (6.2) przedstawiajg na-
piecia obliczone na podstawie teorii elementarnej
(por. z wzorami 5.1 i 5.2). Wyrazenia pod znakiem su-
my nieskonczonej przedstawiajg zbior odpowiednich
uktadow samozrownowazonych.

Zastandwmy sie teraz nad dwiema liniami cha-
rakterystycznymi, mianowicie nad osig Srodkéw sit
poprzecznych oraz osig $rodkOw skrecania. Przez
pierwszg z nich rozumiemy linie, ktorg przecina wy-
padkowa obcigzenia, dziatajgcego na dany odcinek
dzwigara, gdy ten odcinek, traktowany jako catos¢,
nie ulega obrotowi wzgledem czesci pozostatej. Mozna
udowodni¢, ze o ile w dzwigarze stozkowym, zarno"
cowanym swobodnie, napiecia rzeczywiste zostang
w przyblizeniu zastgpione napieciami ,,inzynierskimi”,
wowczas 0$ Srodkéw sit poprzecznych przedstawia

linie prosta, faczaca wierzchotek stozka z okre$lonym
punktem x , yp przekroju oporowego (rys. 13). Po-
tozenie tego punktu uzaleznione jest jedynie od
geometrii przekroju operowego i nie zalezy od wy-
sokosci stozka, z ktorego wycieto dany dzwigar, oraz
od dtugosci samego dzwigara; w zwigzku z tym wspot-
rzedne xp , yp sa rowne wspotrzednym srodkéw sit
poprzecznych dzwigara walcowego 0 tym. samym
przekroju co przekroj oporowy danego dzwigara
stozkowegoj).

O ile sity zewnetrzne (iwicigz z tym samym przy-
blizeniem co do wartosci napie€) nie przechodza przez
0$ srodkow sit poprzecznych, wowczas moze nastapic
skrecenie dzwigara i to tym wieksze, im wypadkowa
obcigzenia, dzialajagcego na dany odcinek dzwigara,
jest bardziej oddalona od tej osi. Jezeli moment wy-
padkowej wzgledem osi sit poprzecznych (wiasciwie
wzgledem punktu P, por. rys. 13) oznaczy¢ przez

wowczas jednostkowy kat skrecenia jest rowny

do’ 1

6.3
dt 4Gfo%N (63)
Kropka przy 0 w powyzszym wzorze oznacza, Zze
chodzi tutaj o warto$¢ przyblizong kata skrecenia,
odpowiadajgcg napieciom wedtug teorii elementarnej.
Jest rowniez oczywiste, ze tgcznie ze zginaniem dzwi-

3) Odpowiednie wzory dla Xp, yp Podane zostaty na
str. 7 pracy f8].
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gara zachodzi naogo6t rowniez zawsze jego skrecanie,
niezaleznie od tego, czy na dzwigar dziatajg pary sit,
czy sity pojedyncze.

Przy uwzglednieniu dodatkowo napie¢, pocho-
dzacych od uktadéw samozréwnowazonych, wyzna-
czenie osi $rodkowi sit poprzecznych komplikuje sie
niepomiernie. W tym wypadku mozna np. jednostko-
wy kat skrecenia obliczy¢ wprost ze wzoru

. 00
12C"z2 1 <«
1=1

dt dt

gdzie pierwszy skiadnik po prawej stronie znaku
réwnosci wyznaczony zostaje ze wzoru (6.3), w kto-
rym zamiast MR podstawia sie wartos¢

MR = Qx7.yp—QyVv.xp + Mz (6.5)

O znaczeniu funkcji zj byfa juz mowa poprzednio.

Mimo ze potozenie osi $rodkowi sit poprzecznych
jest w znacznym stopniu uzaleznione od geometrii
dzwigara, moze zajs¢ potrzeba takiego tub innego
przesuniecia tej osi wedle woli konstruktora. Tego
rodzaju postepowanie ma na celu np. zmniejszenie
niebezpieczenstwa drgan samowzbudzonych, utraty
sterownosci lotek itp. Nader pomystowg metode za-
proponowat tutaj D. Wflliams [1], opierajgc sie na ob-
serwacji, ze w przekrojach otwartych $rodek sit po-
przecznych lezy naogdt poza obrebem przekroju.
Autor ten konstruuje wiec (rys. 14 i 15) przekroje
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Rys. 14.

ztozone z odpowiednio dobranych figur zamknietych
i otwartych, co pozwala na manipulowanie potozeniem
osi srodkow sit poprzecznych w szerokich granicach.
Oczywiscie nalezy powzigé odpowiednie srodki, aby
sztywnos$¢ wybranego przekroju na skrecanie nie ule-
gta zbytniej redukcji, gdyz dzwigary rozciete posiadaja
naturalng dazno$¢ do ruchu pobccznicy bez wyste-
powania naprezen [6].,

Odnosnie do osi skrecenia, tgczacej punkty, doko>-
ta ktérych obracajg sie przekroje poprzeczne podczas
odksztatcenia dzwigara, to w ogolnym wypadku dzwi-
gara zbieznego, dowolnie obcigzonego, potozenie tej
osi zalezy od obcigzenia i od sposobu zamocowania
przekroju oporowego. Mowa tutaj, oczywiscie, 0 ro-
zumowaniu przyblizonym, w ktérym uwzglednia sie
wytacznie napigcia j przemieszczenia zwigzane z te-
orig elementarna.

Jednakze to samo widoczne jest w wypadku
ogolnym, jak wynika ze wzoréw: dla wspotrzednych
xs, ys srodka skrecania, wyprowadzonych na pod-
stawie (3.1) i (3.2):
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Z uwagi na to, ze ugiecia £ i 7 oraz kat skrecenia O
zalezg od obcigzenia i sposobu zamocowania, réwniez
potozenie i ksztatt osi skrecenia winny zaleze¢ od tych
czynnikow.

W szczeg6lnym wypadku, gdy na dzwigar dziala
para sit skrecajgcych i punkty styku przekroju oporo-
wego z podtozem zostajg specjalnie dobrane, odpo-
wiednia 0$ skrecenia, zwigzana z napieciami ,Inzy-
nierskimi”, pokrywa sie z osig $rodkéw sit poprzecz-
nych. W ogole jednak sg to dwie rézne linie, mimo
zakorzenionego, zgota przeciwnego pogladud). Zagad-
nienia te wymagajg dla ich catkowitego' wyjasnienia
jeszcze dalszych studiéw doswiadczalnych i teore-
tycznych, zwiaszcza wobec coraz to nowych -proble-
mow, jakie nasuwa rosngca szybkos¢ i wymiary sa-
molotéw.

7. Praca konstrukcji cienkosciennej.

W przedstawionym schemacie geometryczno-wy-
trzymatosciowym przypisano $ciankom kncstrukcji
cienkosciennych znikomg sztywno$¢ wiasng na zgina-
nie. Wiszelkie zatem obcigzenie zewnetrzne prosto-
padte do powierzchni $cianek przenosi sie bezposred-
nio na usztywnienia poprzeczne (wregi, zebra), rozto-
zone z punktu widzenia teorii niezmiernie gesto i stu-
zace za ,,podparcie” wiotkim $ciankom. Wynika stad,
ze np. sity aerodynamiczne w zasadzie przenoszg sie
na usztywnienia poprzeczne. To samo da sie powie-
dzie¢ o wiekszosci sit masowych oraz innych sit, jak
reakcje podwozia itd. W dalszym procesie sity ze-
wnetrzne ,,przeptywajg" z usztywnien poprzecznych
na przytwierdzone do nich $cianki za posrednictwem
napie¢, ktére przekazywane sg przez' istniejgce pota-
czenia (nity, klejenie itd.). Napiecia te dziatajg w Kie-
runku stycznych do powierzchni S$cianek (a wiec
stycznych do obwodu wreg) i potozone sg w plasz-
czyznach usztywnien poprzecznych, gdyz sztywno$¢
tych ostatnich w kierunku podtuznym konstrukcji
jest z zatozenia znikoma, nie mogg wiec one przeno-
si¢ napie¢ w kierunku prostopadtym do swej ptlasz-
czyzny. Opisane napiecia styczne ,,optywajg" dzwi-
gar na calej jego dtugosci w sposob ciagty wedtug za-
tozen teorii, w rzeczywistosci za$ skokami, gdyz
usztywnienia poprzeczne roztozone sg w okreslonych
odlegtosciach, a nie nieskonczenie gesto, jak wymaga
teoria. ROwniez obcigzenia zewnetrzne dziatajg cze-
stokro¢ w formie sit skupionych. Pod dziataniem
zewnetrznych napiec¢ stycznych w Sciankach dzwigara
powstajg naprezenia Scinajgce. Rozkiad tych napre-
zen nie jest naogdt jednostajny, zatem w Sciankach

4) Btednos¢ twierdzenia C. Webera fil] o pokrywaniu
sie osi $rodkéw sit poprzecznych z osig skrecenia wykazat

ostatnio dla belek o przekroju petnym, zamocowanych cat-
kowicie jednym koncem; prof. M. T. Huber w swojej Teorii
Sprezystosci (9).
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muszg pojawiac sie réwnoczesnie naprezenia normalne
(por. rownanie réwnowagi 4.1). Poprzez jedne i dru-
gie naprezenia (wzory 6.1 i 6.2) Scianki dzwigara prze-
noszg w konsekwencji obcigzenie zewnetrzne, sprowa-
dzajace sie do sity wypadkowej oraz pary sit, tacznie
Scinajacych, zginajacych | skrecajacych dzwigar
(wzory 4.2—4.6).

Przy wiotkim pokryciu przekazuje sie nan niekie-
dy wylacznie naprezenia Scinajgce, a naprezenia nor-
malne przenosi w catosci na listwy podtuzne, wzgled'-
nie wyraznie uksztattowane pasy. Na ogét w tych
wypadkach do pola przekroju listew dolicza sie row-
niez pewien utamek pola przekroju pokrycia. Tego
rodzaju konstrukcji nie mozna jednak uwaza¢ za kla-
syczne konstrukcje cienkoscienne z pracujgcym pokry-
ciem.

Z tego, co zostato powiedziane, wynika, ze w swej
czystej postaci cienkie pokrycie, usztywnione prze-
ponami poprzecznymi, powinno przenosi¢ naprezenia
Scinajace i normalne, roztozone jednostajnie w Kierun-
ku grubosci $cianek, w postaci stanu naprezenia analo-
gicznego ze stanem naprezenia wiotkiej biony.

W rzeczywistosci, wskutek dos¢ znacznego rozstepu
pomiedzy usztywnieniami poprzecznymi, pokrycie,
ktore w istocie posiada rowniez pewng wiasng miejs-
cowg sztywnos¢ gietna, musi by¢, celem zapobiegniecia
miejscowej utracie statecznosci pod wptywem, napre-
zen- Sciskajacych i Scinajgcych), usztywnione dodatko-
WO przy pomocy stosunkowo gesto roztozonych lllisterw
podluznych. Za pracujacy przekrdj poprzeczny dzwi-
gara nalezy woéwczas uwaza¢ przekrdj pokrycia i li-
stew.

Z drugiej strony w polach pomiedzy usztywnie-
niami (poprzecznymi i podtuznymi) pokryce ugina
sie pod dziataniem sit aerodynamicznych i pracujgc
jak btona, a czeSciowo nawet jak plyta, przekazuje
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obcigzenie zewnetrzne albo wprost na wiregi albo za
posrednictwem, listew podtuznych, réwniez ulegaja-
cych zginaniu. Te dodatkowe naprezenia wywotane
zginaniem sg naogot niewielkie w poréwnaniu z za-
sadniczymi naprezeniami, opisanymi poprzednio.
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LOTNICZE StOWNICTWO TECHNICZNE

W zwigzku z intensywnym rozwojem techniki
lotniczej odczuwa sie coraz bardziej potrzebe uregulo-
wania polskiego stownictwa lotniczego.

Zwigzek Polskich Inzynieréw i Technikéw Lot-
niczych, pragngc przyczyni¢ sie do rozwigzania tej
sprawy, wprowadza w ,,Technice Lotniczej” rubryke
I Lotnicze stownictwo techniczne", w ktérej bedg po-
dawane w formie krotkich wzmianek leksykograficz-
nych pojecia [ nazwy nieustalone w dotychczasowym
polskim, stownictwie Olotaliczym.

Prace w Zakresie jezykoznawstwa technicznego
sg bardzo trudne i wymagajg zbiorowego wysitku, to-
tez zwracamy sie do naszych czytelnikbw z prosba
0 wspotprace i krytyke.

Polskie nazwy ogtoszonych poje¢ nalezy trakto-
wacé jako projekt, na temat ktdrego nalezy w ciggu
dwdch miesiecy od chwili ogtoszenia nadsyta¢ swoje
uwagi. Ulwiagi te zostang rozwazone i przedyskuto-
wane, po czym w porozumieniu z Komisjg Stownictwa
Technicznego PKN zostanie ustalona i ogtoszona naz-
wa obowigzujgca.

Dla ujednolicenia formy zgtaszanych prac prosi-
my, aby kazdy projekt zawierat krotkie wyjasnienie
istoty omawianego pojecia, przy czym w razie potrze-
by definicje nalezy dopetni¢ rysunkiem. Ponadto
nalezy poda¢ odpowiedniki w jezykach: angielskim,
francuskim, niemieckim i rosyjskim.

Listy w sprawie lotniczego stownictwa technicz-
nego nalezy kierowa¢ na adres Redakcji: Warszawa 1,
ul. 6 Sierpnia 24.

Ponizej podajemy pierwsza serie projektow:

Klapka wywazajgca: — wychylna cze$¢ steru
przy krawedzi sptywu, stanowigca z nim jedng catosc,
przestawiana zwykle z pomieszczenia pilota w celu
zmniejszenia lub catkowitego zréwnowazenia momen-

tu zawiasowego steru, wychylonego dla utrzymania
samolotu w ustalonym locie.

ang. — trimming tab,

franc. — dispositif d’arrimage,
niem. — TrimImklappe,

ros. — trimmer,
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Klapka wywazajgca.

Klapka odcigzajaca — wychyilha czes¢ steru przy
krawedzi sptywu, stanowigca z nim jedng catosc,
sprzezona ze stalg czescig samolotu, tak ze w miare
wychylania steru odchyla sie ona wzgledem niego
W strone przeciwng, powodujgc przez' to zmniejszenie
jego momentu zawiasowego, a tym samym sit na

drgzku lub pedatach sterownicy podczas wychylania
sterow lub lotek.
ang. — balancing tab,

franc. — gouvernail auxilldare; gouv. de secours,
niem. — Hilfsruder,
rcs. —

Klapka sterownicza — wychylna cze$¢ steru przy
krawedzi sptywu, stanowigca z nim elastycznie za-
zwyczaj sprzezony zespot, potgczona bezposrednio
z uktadem sterownicy niezwigzanej ze sterem i bez-
posrednio wychylana powoduje zmiane momentu za-
wiasowego steru (wzgl. lotki) i jego wychylanie w
strone przeciwng, a w ten sposob stuzy do posred-
niego sterowania samolotem.

ang. — servo tab,

Predkos¢ rzeczywista — predkos¢ samolotu wzgle-
dem powietrza atmosfery rzeczywistej.

ang. — true airspeed (T. A. S),
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Predko$¢ rownowazna — predkos¢, jaka posia-
datby samolot w warunkach atmosfery wzorcowej
przy cisnieniu predkosci q réwnym cisnieniu pred-
kosci rzeczywistej w atmosferze rzeczywistej (na da-
nej wysokosci).

ang. — equivalent airspeed

(EAAS. = TAS. . W/™

Predkos¢ wskazywana — predkos¢ odczytana na
szybkosciomierzu bez uwzglednienia poprawek.

ang. — indicated airspeed (I. A. S)),

Btad potozenia — Biad wskazan przyrzadu wy-
nikajgcy ze zmian kata natarcia rurki aerodynamicz-
nej oraz z oddziatywania ptatowca w locie.

ang. — position error. (P. E.)

Poprawiona predko$¢ wskazywana — predkos¢
z uwzglednieniem poprawki na potozenie. W warun-
kach atmosfery wzorcowej poprawiona predkosé
wskazywana =; rzeczywistej predkosci lotu.

ang. — catibrated airspeed (C. A. S.).

Srodek réwnowagi obojetnej =0 punkt dla kto-
rego, dcm Id O, gdzie cmjest wspdtczynnikiem mo-
mentu catego samolotu, a b katem natarcia.

ang. — neutral point.

Zapas statecznosci statycznej — odlegtos¢ (poda-
wana zwykle w procentach Sredniej cieciwy skrzydia)
srodka ciezkosci do srodka statecznosci obojetnej. Za-
pas statecznosci statycznej jest dodatni gdy Srodek
ciezkosci lezy przed srodkiem statecznosci obojetnej.

ang. — static margin.

Srodek sterownos$ci — takie potozenie $rodka ciez-
kosci, dla ktorego znika sita na drazku lub tez wychy-
lenie drgzka potrzebne dla uzyskania jednostkowego
przyspieszenia.

ang. — manoeuvre point.

Zapas sterownosci — odlegto$¢ (zwykle wyrazana
w procentach $redniej cieciwy skrzydta) srodka ciez-
kosci od srodka sterownosci — dodatnia dla potozenia
srodka ciezkosci przed Srodkiem sterownosci.

ang. — manoeuvre margin.
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Inz. K. ZUCHOWICZ
Gléwny Instytut Lotnictwa

s/
SWIATEA PODEJSCIA

Rys. 1

Wzgledy ekonomiczne wymagajg nawigzania sta-
tej tacznosci ilotniczej pomiedzy wiekszymi osrodkami
przemystowymi. Liczba pasazerow, korzystajacych
z komunikacji lotniczej, wzrasta w szybkim tempie.
Dlatego tez nalezy dazy¢, aby loty komunikacyjne
mogty mie¢ miejsce tak podczas dnia jak li nocy z jed-
nakowym stopniem bezpieczenstwa, co mozna 0sigg-
na¢, miedzy innymi, przez odpowiednie os$wietlenie
lotnisk.

Przed 1939 r. tylko nieznaczna ilo$¢ portow lot-
niczych byla wyposazona w statg instalacje oswietle-
niowa. Jedne z nich posiadaty lampy graniczne, wy-
znaczajagce teren lgdowania, Oraz jeden lub dwa
reflektory lotniskowe, ustawione w ten sposéb, aby
pilot, ladujac pod wiatr- nie byt przez nie oslepiony.
Inne mialy pasy startowe, wyznaczone lampami
wzdtuz osi urzadzenia do S$lepego lgdowania (LO-
RENZ), co zwiekszato bezpieczenstwo ladowania w wa-
runkach zlej widocznosci. W wiekszosci jednak wy-
padkéw stosowano reflektor letniskowy i przenosne
lampy naftowe, ustawione na lotnisku w ksztatcie li-
tery ,, T“ o dhluzszym ramieniu réwnoleglym do Kkie-
runku wiatru, a pilot lgdujgc kierowat samolot od
podstawy ,,T“ w kierunku ramienia poprzecznego. Ze
wzrostem wymiarow samolotow i .ich ciezaréw, pow-
stata konieczno$¢ stosowania lotnisk o wiekszych wy-
miarach i o utwardzonych drogach startowych, ktére
by zapewniaty dtuzszy wybieg i wytrzymywaty odpo-
wiedni nacisk. W tych warunkach reflektory letni-
skowe staty sie mniej pozyteczne, poniewaz drogi
startowe stawaty sie za diugie, aby je skutecznie
oswietli¢ z jednego konca, a ustawianie lamp przenos-
nych i przenoszenie 'ich po zmianie kierunku wiatru
jest zbyt kiopotliwe. W tych wypadkach ten sposob
oswietlenia m.usiat by¢ z konieczno$¢; zastgpiony sta-
tymi lampami elektrycznymi, zabudowanymi param!
po obu stronach drogi startowej i widocznymi ze
wszystkich stron. W zaleznosci od kierunku wiatru
zapala sie z wiezyczki kontrolnej IHampy wzdtuz drogi
startowej, najwiecej zblizonej do kierunku Wiatru.

Rozwdj radia i radarowy sposéb nawigacji (,,G“)
pozwala utrzymywac z ziemig statg tgcznos¢, jak row-
niez statg kontrole lotu samolotu. Na wiekszych lotni-
skach, gdy ruch lotniczy bywa bardzo nasilony, dla

TECHNIKA LOTNICZA

49

SW/17Z/1 wYZNACZAJACE DROGE STARTOWA
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Wspotpraca éwi’atel podejécia i Swiatet wyznaczajacych droge startowa.

unikniecia wypadkow przylatujgce samoloty krazg w
odlegtosci okoto 30 km od lotniska oczekujgc na wez-
wanie d'o lagdowania, z wiezyczki kontrolnej. Po otrzy-
maniu zezwolenia lecg wprost do lgdowania bez po-
trzeby wstepnych okrazen. Z powyzszego wynika, ze
lampy wyznaczajagce drogi startowe moga nie by¢
widoczne ze wszystkich kierunkéw, a tylko od strony
podejscia samolotu. Opracowano wiec lampy, dajgce
asymetryczny rozsyt strumieni $wietlnych. Rozwar-
tos¢ katow tych strumieni jest rézna w réznych kra-
jach i zaleznia jest w pewnym stopniu od typu stosowa-
nych samolotow. Moc zaréwek w tych lampach jest
rzedu 35 W. Ostatnie zalecenia C. A. A. przewidujg dla
lamp drog startowych, przystosowanych do lagdowania
na przyrzady, mcc znacznie wigkszg. Stosowanie zaro-
wek o0 zbyt duzej mocy, celem zwiegkszenia zasiegu wi-
docznosci w ztych warunkach atmosferycznych, daje
mato korzysci, gdyz przenikanie Swiatta przez atmo-
sfere, w zaleznosci od mocy zrodta Swiatta zmienia sie
wedtug funkcji (logarytmicznej. Przy przezroczystosci
powietrza,, odpowiadajgcej dziennej widocznosci ob-
iektu z odlegtosci 200 m, zrodto Swiatta 0 maksyma.!'-
nej jasnosci 44000 Swiec bedzie wlidcczne z odlegtosci
318 m, podczas gdy zrodto Swiatta o maksymalnej
jasnosci 180000 $wiec bedzie widoczne z odlegtosci
375 m. Innymi stowy zwiekszenie mocy zrodia Swiatta
0 400% zwiekszy zasieg jego Widocznosci tylko o 20%.

Urzadzenia radiowe do $lepego lgdowania moga
bezpiecznie doprowadzi¢ samolot do wysokosci okoto
60 m, co odpowiada odlegtosci okoto 1000 m. od drogi
startowej. W ztych warunkach widocznosci Swiatta
drdég startowych moga by¢ z tej odlegtosci niewidocz-
ne, wobec tego zaszla- konieczno$¢ zastosowania $wia-
tel podejscia (Rys. 1 i 3), ktore ustawia sie W linii
prostej na przedtuzeniu lewego rzedu Swiatet drog
startowych lub tez w dwu roéwnolegtych rzedach na
przedtuzeniu obu rzedéw Swiatet drég startowych.
Odstepy pomiedzy lampami w rzedzie —okoto 100 m.
Dhugos¢ rzedu tych lamp — okoto 1500 m. Moc lamp
Swiatet podejscia powinna by¢ duza, gdyz Swiatta te
sg przewidziane w pierwszym rzedzie, jako pomoc
przy ladowaniu w warunkach zlej widocznosci (co naj-
mniej 100 W). Klosz kodoru czerwonego. Instalowanie
Swiatet podejscia 0 matej mocy nalezy traktowac jako
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tymczasowe, do chwili opracowania witasciwych lamp
podejscia, posiadajacych duzg site Swiatta, skierowang
gtéwnie w strone podejscia samolotu do lgdowania,
z mozliwoscig regulowania intensywnosci Swiatta, ce-
lem dostosowania tych lamp do réznych warunkéw
przezroczystosci powietrza i unikniecia zjawiska oS$le-
pienia przy dobrej widocznosci powietrza.

Pomimo panujgcego obecnie wieku elektronowe-
go, piloci realisci twierdza, ze Swiatta podejscia jak
i Swiatlta wyznaczajagce droge startowg sg niezbedng
pomocg w prowadzeniu samolotu podczas ostatnich
kilku sekund przed lgdowaniem.

Procz wymienionych wyzej Swiatet porty lotni-
cze sa wyposazone w szereg innych zrodet Swiatla,
ktore przyczyniajg sie do zwiekszenia bezpieczenstwa
wykonywanych lotéw nocnych jak: latarnia lotnisko-
wa, oswietlony wskaznik kierunku wiatru i kierunku
ladowania, reflektor chmurowy, Swiatta przeszkodo-
we i inne.

Zrodha energii elektrycznej.

Powyzsze odbiorniki powinny by¢ zasilane z
elektrowni rejonowej, a ponadto zalecane jest, aby
w portach lotniczych byly rezerwowe elektrownie,
wystarczajgce do zasilania wszystkich urzadzen elek-
trycznych utatwiajacych loty. Jesli nie bytoby mozli-
we zasila¢ wszystkie odbiorniki, to nalezy rozwazy¢
mozliwos¢ zasilania ich wt nastepujacej kolejnosci:

1) urzadzenia elektryczne stuzace do kontroli

lotu,

2) urzadzenia radio-nawigacyjne,

3) Swiatla przeszkodowe w obrebie lotniska,

a w szczegoblnosci od strony podejscia do la-
dowania,

4) Swiatta drog startowych.

Elektrownia rezerwowa powinna by¢ wykonana
w ten sposéb, aby w razie przerwy w doptywie pradu
z elektrowni rejonowej, byta mozliwos¢ uruchomienia
jej automatycznie. Przerwa wl doptywie pradu po-
winna by¢ mozliwie krotka i w zadnym wypadku nie
powinna przekroczy¢ 2 minut.

Rys. 2

Urzadzenia specjalne, utatwiajgce lgdowanie
w warunkach ztej widocznosci.

Na niektdrych lotniskach podczas niezbyt gestej
mgly, do wyznaczenia drog startowych stosowano
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reflektory paraboliczne z zar6wkami sodowymi.
Swiatta sodowe zastosowano tu nie z powodu ich spe-
cjalnych wiasciwosci do przenikania mgtly, ale dzieki
ich duzej sprawnosci, duzej sile kierunkowego $wia-
tla o wyrdzniajgcej sie barwie. Reflektory te byty
ustawiane dorywczo w odlegtosci kilku metrow od
krawedzi drogi startowej.

W wypadku bardzo gestej mgty stosowano insta-
lacje rozprowadzajacg paliwo ptynne do palnikéw
rozmieszczonych wzdtuz drgi startowej. Instalacja
ta — Scisle biorgc — nie oswietlata drogi startowej,
ale powodowata znikanie mgty w pasie ponad drogg
startowg na skutek podwyzszenia temperatury po-
wietrza, Wartos¢ tych urzadzen polegata nie tylko na
tym, ze ulatwialy bezpieczne wylgdowanie samolo-
tom, alle gtdwnie na tym, ze umozliwity wykonanie
lotdbw w warunkach, w ktorych normalnie loty by sie
nie odbywalty.

Nizej podany jest wykaz sprzetu stuzacego do
elektryfikacji lotnisk komunikacyjnych, oparty w du-
zej 'mierze na ostatnich przepisach miedzynarodoe

wych.

Lampy drdg startowych d

Do wyznaczenia drég startowych stosowane sg
lampy, ktorych uktad optyczny jest zaprojektowany
w ten sposdb, ze daje dwa gtdwne strumienie $wdetlne,
skierowane wzdtuz drogi startowej, przy czym osie
tych strumieni sg skierowane ku drodze startowej
w obu kierunkach, tak aby przecinaty sie z ptaszczyz-
ng prostopadly, przechodzaca przez o$ podtuzng drogi
startowej w odlegtosci okoto 1000 m. Katy rozsytu
obu gtownych strumieni Swietlnych sg zawarte
w granicach:

w plaszczyznie poziomej do 60° -

w plaszczyznie pionowej, liczac od poziomu,

do 40°.

Jako zrodto Swiatta stosowane sg zarOwki nisko-
woltowe, zasilane z transformatorka zabudowanego
w korpusie kazdej lampy. Niskie napiecie ma na
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Wykres rozsytu Swiatta, w ptaszczyznie poziomej, dwu lamp wyznaczajacych droge startowa.

Ostatnio Panstwowa Wytwdérnia Optyczna w Jele-
niej Gorze opracowata nowy typ lampy drog startowych.
Lampa ta zostata opisana w kwietniowym zeszycie czasopis-
ma .Horyzonty techniki" z b, r.
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celu, mozliwe zblizenie sie do punktowego zrodia
Swiatta celem lepszego wykorzystania uktadu optycz-
nego. Lampy zabudowuje sie w studzienkach beto-
nowych po obu stronach drogi startowej, parami,
w odlegtosci okoto 50 cm od krawedzi drogi startowej.
Drogi startowe przystosowane do lgdowania na przy-
rzady majg lampy rozstawione w odstepach 60 m,
przy czym pierwsza para ma by¢ zabudowana w od-
legtosci 60 m od konca drogi. Odstep pomiedzy jllamt'
parni na drogach startowych nie 'przystosowanych
do illadowania na przyrzady wynosi 100 m. Lampy
w! obu rzedach, znajdujgce sie w odlegtosci okoto
450 m od obu koncéw kazdej drogi startowej, wysy-
tajg swiatto biato-zote. Biate strumienie bedg wi-
doczne od koncow drogi, zotte — od strony S$rodko-
wej. Srodkowa cze$é drogi startowej ma lampy jedno-
kolorowe — biate. Swiatlo z6tte ma na celu ostrzec
pilota, ze zbliza sie do konca drogi startowej. Jas-
nosci wszystkich lamp, zabudowanych po obu stro-
nach drogi startowiej, moga by¢ regulowane auto-
transformatorem w zakresie: 100%, 30%, 10%,
3% i 1%. Zmiana jasnosci jest dokonywana z wie-
zyczki kontrolnej w zafeznosci od stanu przezroczy-
stosci powietrza. Jednoczesnie mogg sie pali¢ lampy
wyznaczajgce tylko jedng droge startowa.
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Lampy zakresowe. Rys. 3

Na obu koncach drogi startowej sg stosowane
w odlegtosci okoto 50 cm od niej co najmniej cztery
lampy zakresowe, rozmieszczone w réwnych odste-
pach, przy czym dwie z nich sg zainstalowane na prze-
duzeniu linii lamp drég startowych. Jest to ten sam
typ lamp, jak podano wyzej, ale z filtrami koloru zie-
lonego. Ze wzgledu na wiekszg absorbcje strumienia
Swietlnego przez ten filtr, stosuje sie w tych lampach
zarowki o mocy 50 zasilane rowniez z transfcrma-
torkdw. Zadaniem tych lamp jest wskazanie piloto-
wi poczatku i konca drogi startowej. Lampy zakre-
sowe sg zasilane z kabla $wiatet granicznych, beda sie
wiec jednoczesnie pallity na koncach wszystkich drog
startowych, ma to na celu zorientowanie pilota
w usytuowaniu drog startowych, w wypadku uszko-
dzenia silnika po wystartowaniu.

Wskaznik kata lgdowania

Celem utatwienia pilotowi okresSlenia wasciwego
kata lgdowania, stosuje sie na punkcie startowym
przenosne lub state urzadzenie, ktore wysyta troj-
barwny strumien Swietlny. Katy rozwarcia poszcze-
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gélnych strumieni w plaszczyznie pionowej, liczac
od poziomu, wynosza:

czerwony lotniczy nie mniej niz 3

zielony lotniczy 20 + 0,2°

zohty lotniczy nie mniej niz 7°.
A katy rozwarcia wszystkich barw w plaszczyznie
poziomej nie powinny by¢ mniejsze niz 12°. Sita
Swiatta wi podanym kacie nie powinna by¢ mniejsza
niz 200 Swiec dla kazdego zabarwienia. Celem odroz-
nienia tych Swiatet od innych sg one przerywane
z czestotliwoscig od 30 do 60 nazy na minute. Wskaz-
niki kata lgdowania sg umieszczone na zewnatrz
drogi startowej, ale blisko jej krawedzi w odlegtosci
od 60 do 90 m od jej konca. W praktyce stosowane
sg dwa takie urzadzenia lub jedno. W wypadku za-
stosowania tylko jednego wskaznika kata lgdowania,
powinien on by¢ ustawiony po lewej stronie drogi
startowej, patrzac od strony ladujgcego samolotu.

-ZOLTE-

Zielone]

— CZERWONE ~CZERVONE
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Rys.: 4a Katy rozsylu strumieni $wietlnych wskaznika kata
lgdowania.

Swiatta podejscia.

Lampy te opisane wyzej sg zamocowane na stu-
pach o wysokosci okoto 10 m. Od strony drogi starto-
wej wysko$¢ zabudowania lamp, powinna by¢ taka,
aby nie wystawaty ponad nachylenie 1 :50.

Wskaznik kierunku wiatru.

Na lotnisku powinien by¢ co najmniej jeden
wskaznlik kierunku wiatru. Miejsce zabudowania
wskaznika kierunku wiatru i Kkierunku lgdowania
jest bardzo wazne. Powinny one by¢ widoczne ze
wszystkich kierunkéw podejscia.  Ogolnie biorac,
powinny znajdowac sie w sasiedztwie gtdwnych biur
portowych lub administracyjnych, tak aby pilot mogt
tatwo je odnalezé. Wskazniki te nie powinny by¢ na
terenie przeznaczonym do lgdowania, lub w> miejscach
gdzie mogtyby przedstawia¢ niebezpieczenstwo dla
ladowania lub kotowania. = Najodpowiedniejszym
miejscem do zainstalowania wskaznika kierunku
wiatru jest otwarty teren, dostatecznie oddalony od
zabudowan, aby unikng¢ wiréw wiatru, ktOre usta-
wicznie zmieniajg kierunek ustawienia wskaznka.
Rekawy zabudowane na budynkach sg zwj*de trud-
ne i niebezpieczne w obstudze i z tych wzgledow na-
lezy ich unika¢. Rekaw wiatru i wskaznik kierunku
ladowania powinny by¢ zabudowane blisko siebie,

LOTNICZA CZERWIEC 1949

tak aby oba mogty by¢ widoczne jednoczesnie. Takie
usytuowanie zwiekszy bezpieczenstwo lotu, gdyz pilot
moze poswieci¢ wiecej uwagi wiasciwemu lgdowaniu
i obserwowaniu innych samolotéw, bedacych w po-
wietrzu. Wskaznik kierunku wiatru moze by¢ wyko-
nany z materialu w formlie rekawia o dtugosci nie
mniejszej niz 3,6 m i $rednicy w szerszym koncu nie
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Rys. 4b  Wskaznik kata lgdowania.

mniejszej niz 09 m. Im dluzszy rekaw tym fatwiej
jest go zobaczy¢, poza tym daje lepsze wskazania
kierunku wiatru przy jego podmuchach. Wazno$¢ za-
stosowania biatych rekawoéw nie Wymaga specjalnego
podkreslenia (naturalnie za wyjatkiem, gdy jego ttem
jest snieg lub biaty piasek). Nowy, czysty, biaty rekaw
odbija okoto 80% padajacego na niego Swiatta, podczas
gdy kolor pomaraniczowy odbija okoto 27 %, a czerwo-
ny tylko okoto 12%. Nawet brudny rekaw odbija okoto
45% Swiatta. Dane te sg rowniez stuszne w nlécy, gdy
rekaw jest sztucznie oswietlony. Powierzchnia ota-
czajgca podstawe rekawa jest bardzo wazna. Po-
wierzchnia ta tworzy tto, na ktdrym pilot widzi re-
kaw z gory. Zabarwienie tej powierzchni powinno
by¢ kontrastowe z barwg rekawa, aby rekaw byt
tatwo widoczny z wysokosci co najmniej 300 m. Biaty
rekaw powinien mie¢ czarne tto, tj. czarny asfalt.
Gdy rekaw ma by¢ zabudowany na dachu, dach po-
winien by¢ pomalowany na kolor czarny w promieniu
co najmniej 6 m od podstawy rekawa. Jest pozadane
w okresie $niegoéw stosowac rekawi pomalowany na
czerwono lub pomaranczowo. W wypadku czestej
zmiany zabarwienia tta, rekaw powinien by¢ pomalo-
wany w pasy koloru biatego i pomaranczowego, lub
tez biato-czarne. PasOw powinno byc¢ pie¢, przy czym
pierwszy i ostatni powinien by¢ koloru ciemniejszego.
Podczas nocy rekaw powienien by¢ oswietlony. Innym,
bardzo waznym czynnikiem umozliwiajagcym odnale-
zienie rekawa, lub wskaznika kierunku lgdowania
zainstalowanego na ziemi, ktéry normalnie jest pomi-
jany, jest pierscien znakujacy o szerokosci 1,2 m i co
najmniej o Srednicy zewnetrznej 13,5 m. Pierscien ten
moze by¢ wykonany z biatego betonu, lub ttuczonego
kamienia wapiennego. Najlepszy jest z ttuczonego
wapniaka zwigzanego, mieszaning piasku z cementem
lub innymi odpowiednimi spoidtami.
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Oswietlony wskaznik kierunku lgdowania
(w ksztatcie litery T).

Wskaznik kierunku lgdowania mioze by¢ ustawia-
ny recznie na dowolny kierunek, z wiezyczki kon-
trolnej lub tez automatycznie przez nadajnik zabu-
dowany w miejscu mozliwie wolnym, od wiréw
wiatrowych. Kazdorazowe potozenie wskaznika Kie-
runku wiatru jest sygnalizowane na wiezyczce kon-
trolnej przy pomocy odpowiedniego przyrzadu (sel-
syn). Aby moc rozpozna¢ kierunek lgdowania podczas
nocy, -wskaznik jest oswietlony rurami neonowymi,
ktore sg ustawione wzdtuz grzbietu. Kazda rura jest
zasilana z oddzielnego transformatora, umieszczonego
pod skrzydiem wskaznika. Zmiana ustawienia wskaz-
nika dokonywana jest przy pomocy siilnika 3-fazowego
za posrednictwem przektadni $Slimakowej samo-
hamownej. Aby zapobiec nagtym zmianom potoze-
nia wskaznika, o$ pionowa jest polgczona za posred-
nictwem przektadni z pompg (olejows), dziatajgca
jako thumik.

Lampy graniczne-

W -my$l miedzynarodowych przepiséw I. C. A. O.
lampy graniczne sg konieczne na lotniskach nie po-
siadajgcych os$wietlonych drég startowych. Jezelli
lampy graniczne sg zainstalowane, to powinny by¢
takiego typu, aby wyznaczaty granice lotniska, zarow-
no podczas dnia jak i.nocy. Lampy graniczne powinny
by¢ ustawione na obwodzie lotniska w odstepach
okoto 100-metnowych. Lamp tych nie powinno sie
ustawia¢ w sasiedztwie budynkéw. Aby granica lot-
niska byta widoczna réwniez podczas dnia, lampy s3
instalowane na daszkach o dtugosci okoto trzech m.
Lampy sg koloru biatego. Sita Swiatta powinna by¢ co
najmniej 10 Swiec. Daszki powinny by¢ pomalowane
w pasy biato-zékte.

Lampy drég kotowania.

Lampy te sg instalowane wzdtuz wszystkich drég
kotowania, przeznaczonych do uzytku podczas nocy,
gdy nasilenie ruchu ilicitniczego jest duze. Przy ma-
tym ruchu nocnym z powodzeniem mogg by¢ zasto-
sowane inne $rodki, znacznie tansze.

Reflektor chmurowy

Reflektor ten wysyla w okresSlonym Kkieruku
waski strumien Swietlny o duzym natezeniu. Poto-
zenie plamy Swietlnej na chmurze w stosunku do skali
katomierza, ustawionego w statej odlegtosci od reflek-
tora, pozwiala lokresjli¢ podstawe wysokosci chmur
z prostej zaleznosci trygonometrycznej. Przy zatozo-
nym z gory kacie nachylenia reflektora, oraz ustalo-
nej odlegtosci pomiedzy reflektorem a katomierzem,
ten ostatni moze by¢ wyskalowany w metrach wska-
zujacych wysokos¢ chmur. Jako zrodto Swiatta czesto
stosowane sg zarowki rteciowe wysokiego cis$nienia.

Reflektor sygnalizacyjny.

Do utrzymania #acznosci wzrokowej pomiedzy
stuzbg startowg a zatogg samolotu podczas lotu lub
kotowania, tak podczas dnia, jak i nocy, stosuje sie
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reflektor’ reczny. Reflektor ten powinien mie¢ tatwg
mezliwos¢ zmiany barw; czerwonej, zielonej i biatej,
by mozna bylo nadawaé sygnaly o poszczegélnych
barwach llub ich kombinacji w dowolnym kierunku.
Rozwartos¢ strumienia Swietlnego tego reflektora nie
powinna by¢ mniejsza niz 1° i nie wieksza niz 3°. Na-
tezenie barwnego Swiatla przy stosowaniu podczas
dnia nie powinno by¢ mniejsze niz 6000 $wiec. Lustro
powinno by¢ tak zaprojektowane, aby natezenie
Swiatta byto nieznaczne w kacie wigkszym niz 3° od
osi strumienia. Konstrukcja reflektora powinna poz-
woli¢ na nadawanie znakami Morse‘a co najmniej
czterech stdw na minute.

Latarnia 1'otniskcwa.

Zadaniem latarni lotniskowej jest utatwienie
przylatujagcym samolotom odnalezienia lotniska. Jest
wiec to zrodta Swiatta o duzej mocy, umieszczone na
wiezy lub gorujgcym ponad (otoczeniem budynku,
wysytajace w odstepach od 3 do 5 sekund na przemian
Swiatto biate i zielone. Natezenie sity Swiatla i Kieru-
nek strumienia sg takie, aby pilot modgt zoba-
czy¢ je z duzej odlegtosci. Najczesciej moc latarni
wynosi okoto 2000 wiatéw. Uktad optyczny wykonany
jest ze szklanych pryzmatéw, ktore koncentrujg
Swiatto w dwu kierunkach; jeden z nich przechodzi
przez zielony filtr dajac S$wiatto zielone. Uklad
optyczny latarni wiruje naokoto osi pionowej z szyb-
koscig od 6 do 10 razy na minute. Maksymalna jas-
no$¢ wynosi okoto 3 000 000 $wiec. Zasieg widocznosci
przy absorbcji powietrza 25% wynosi okoto 35 km.
Latarnie te dla zapewnienia ciagtosci pracy posiadaja
urzadzenie pozwalajgce na automatyczng zmianeg
przepalonej zaréwki; po zapaleniu sie zaréwki zapaso-
wej zapala sie rowniez lampa sygnalizacyjna wska-
zujaca, ze nalezy zatozy¢ druga zapasowa zarowke.
Na gornej czesci korpusu latarni jest okienko, do kt6-
rego mozna wstawia¢ szkta o réznych zabarwieniach.
W ten sposéb, stosownie do umowy, mozna zidentyfi-
kowa¢ dane lotnisko (rézne barwy dla rdéznych
lotnisk).

Latarnia ta powinna by¢ postawiona przy lot-
nisku lub w jego sasiedztwie.

Swiiatta przeszkodowe.

Wszelkie przedmioty, znajdujgce sie w sagsiedz-
twie (lotniska, a wznoszace sie ponad poziom umyslo-
nych powierzchni przeszkod ¥ stanowig niebezpie-
czenstwo dla ruchu lotniczego 1.0 ile nie moga, by¢
usuniete, powinny by¢ oswietlone podczas nocy.

a) Umyslona plaszczyzna horyzontalna.

Jest ta ptaszczyzna wznoszaca sie 45 m ponad punkt
$redniego wzniesienia (lotniska, a konczaca sie w od-
legtosci 4000 m. od tego punktu. Punkt S$redniego
wzniesienia lotniska jest wybierany w poblizu $rod-
ka lotniska.

i) Okreslenie umyslonych powierzchni przeszkéd wy-
nika z rys. 5.
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b) Umyslona powierzchnia zblizania.

Jest to powierzchnia rozciggajgca sie od konca pasa
startowego (60 m od konca drogi startowej), a kon-
czaca sie w odlegtosci 3000 m w kierunku zblizania.

Szeroko$¢ powierzchni zblizania dla drogi przy-
stosowanej do lgdowania na przyrzady rowna sie sze-
rokosci pasa startowego (300 m) przy pasie i 1200 m

CZERWIEC 1949

czesci wspdlnej wynosi 1 : 7 w ptaszczyznie pionowej,
prostopadtej do osi pasa.

¢) Umyslona powierzchnia stozkowa.

Wznosi sie do gory na zewnatrz obwodu umyslo-
nej ptaszczyzny horyzontalnej na odlegtos¢ 5000 m.
(dla lotniska klasy C, D i E) od punktu $redniego

?A PLASZCZYZNA horyzontalng

'PAS.STAPI

Rys. 5

na jej koncu (w odlegtosci 3000 m). Nachylenie tej
powierzchni' wynosi 1 : 50.

Szerokos¢ powierzchni zblizania dla drogi nie
przystosowanej do lgdowania na przyrzady réwna sie
szerokosci pasa startowego (150 m) przy pasie i 750
m na jej koncu (w odlegtosci 3000 m). Nachylenie tej
powierzchni dla lotnisk klasy A, B, C i D wynosi
1:40, dla klasy E i F 1:30 i dla klasy G 1 :25. Po-
wierzchnia zblizania i pas startowy sg potgczone
z plaszczyzng horyzontalng umyslonymi powierzch-
niami przejsciowymi. Nachylenie powierzchni przej-
sciowych, mierzone od krawedzi pasa startowego iliub
od krawedzi powierzchni zblizenia, za wyjatkiem

ZINKT SREDNIEGO *

"ZNIESIENIA LOTN,
(RE PER)

POVZBLIZANI4 6 PRZED LUZENIE POJ2BL I-
NA PRZYRZADY o

rrrrAdcw"50 -~

ZANIA NA PRZYRZADY
NACH.140

250/49-

Umyslone powierzchnie przeszkod.

wzniesienia lotniska. Nachylenie powierzchni stozf-
kowej mierzone w plaszczyznie pionowej, przecho-
dzacej przez punkt Sredniego wzniesienia lotniska,
wynosi 1 :20. Dla drogi startowej przystosowanej do
ladowania na przyrzady |. C. A. O. zaleca, aby po-
wierzchnia stozkowa na przedtuzeniu powierzchni
zblizania miata nachylenie 1 :40. Obiekty bedace poza
strefami zblizania, o ile wg. uznania, rzeczoznawcow
beda stanowi¢ przeszkody dla ruchu lotniczego i nie
moga by¢ usuniete, powinny by¢ oswietlone zgodnie
z uprzednio podanymi przepisami.

(Dokonczenie na stronie 75).
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Dane odno$nie wy,czyndéw i wtasnosci lotnych Zaka 3
zostaly zaczerpniete ze sprawozdania Dziatlu Badan

Warunki latania w naszych aeroklubach wyma-
gaja sprzetu, ktory umozliwitby szkolenie podstawo-
we oraz matg turystyke za jak najmniejszg cene.

Rozwigzaniem tego problemu jest samolot Lot-
niczych Warsztatow Ds$wiadczalnych | Zak 3. Zuzy-
wa on na 100 km tyle paliwa co maty samolot osobo-
wy, a jego konstrukcja jest w wysokim stopniu upro-
szczona.

Jakkolwiek ,,Zak 3“ nie jest rewelacja, to jednak
udato sie konstruktorowi zastosowac tu szereg szcze-
Sliwych pomystéw, dzieki czemu samolot ten jest uda-
nym typem.

Ogolny ukiad i niektore dane samolotu podaje
rys. 1. Samolotom tego typu stawia sie duze'wyma-
gania odnciSnie pomieszczenia zatogi, totez stusznie
wykazano sporo pomystowosci przy rozwigzywaniu
kabiny ,,Zaka 3“.

Miejsca obok siebie zapewniajg bezposredni kon-
takt ucznia z instruktorem, badz tez pomiedzy turys-
tami w czasie przelotu, co znacznie ufatwia wspot-
prace w powietrzu. Dalszg zaletg tego ukfadu jest
pojedynczy kompffiet przyrzadow poktadowych. Uktad
siedzen obok siebie jest korzystny réwniez ze wzgledu
na matg wedrowke Srodka ciezkosci przy réznych
obcigzeniach samolotu. Pogorszenie natomiast wias-
nosci aerodynamicznych wskutego ,,pekatego” kadtu-
ba w tej kategorii samolotow nie ma wiekszego zna-
czenia. ! ci' |

W wyposazeniu kabiny nalezy podkresli¢ bardzo
wygodne w uzyciu przestawianie siedzen na wyso-
kos¢, a orczykdéw na odlegtos¢. Obydwie te czynnosci
moga by¢ wykonane przez zatoge po zajeciu miejsc
kilkoma prostymi ruchami w krotkim czasie. Przesta-

w Locie GlLot.

wianie orczyka (rys. 2 i 3) odbywa sie przez odbloko-
wanie mechanizmu raczka 14 i ustawienie go ruchem

Ciezar wiasny 400 KG
Cigzar catkowity  g20kG
Powierzchnio nosna 17,16ml
Obc powierzchni 36k6/m’

Obc mocy 9.54 k6/Kn

*

Rys. 1. Zak 3 — zestawienie.
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nog na zadang odlegtos¢. Podobnie przez pociggniecie
ragczki 15 (rys. 2) zwalnia sie zaczepy fotellia i ruchem
ciata ustawia siedzenie na dowolng wysoko$¢. Szkoda
tylko, ze nie ma sie przy tym za co przytrzymac.

Przydatyby sie tez odpowiednie chwyty na ze-
wnatrz samolotu, ufatwiajgce wsiadanie i wysiadanie
Z maszyny.

Dostep do kabiny jest wygodny, dzieki zastoso-
waniu odsuwanej czesSci gornej; chroni ona nalezycie
przed wiatrem i hatasem silnika. W razie ewentual-
nego kapotazu jednak, otwacie kabiny jest niemozli-
we, totez przed lgdowaniem w niepewnych warunkach
nalezatoby jg otwiera¢ jeszcze w powietrzu.

Przetgcznik zaptonu oraz kran paliwowy sg tak
umieszczone, ze najpierw musi by¢ otwarte paliwo,
a dopiero potem uruchomiony silnik — szczegét drob-
ny lecz praktyczny dila mato wprawnych i zapominal-
skich pilotow. Na szczegdlng uwage zastuguje dosko-
nata widocznos¢ w przdd, do goéry, do dotu i na boki
z obu miejsc, zaréwno przy kotowaniu na ziemi, jak
i w locie (nawiet przy wznoszeniu).

Przechodzac do opisu technicznego samolotu na-
lezy stwierdzi¢, ze zastosowana konstrukcja mieszana
jest dla tego typu samolotéw najbardziej odpowiednia.

Skrzydta sg wykonane z drewna, kryte sklejkg
oraz ptétnem. Elementem pracujgcym na giecie jest
dzwigar skrzynkowy. Skrecanie jest przenoszone
przez keson utworzony przez wyzej wspomniany
dzwigar oraz pokrycie sklejkowe oparte na zebrach
noskowych. W czesci przykadtubowej (skrzydto jest
dwudzielne), keson jest poszerzony, a tylne ograni-
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czenie stanowi dzwigar pomocniczy, przechodzacy
skosnie do tytu. Skrzydto tgczy sie z kadtubem, w
trzech punktach: dwa sworznie przenosza sity z dzwi-
gara gtownego, 3-cim punktem jest okucie zamoco-
wane na dzwigarze pomocniczym. Sworznie sg typu
rozpreznego (rys. 4), co usuwa lluzy w potgczeniu.
Czes¢ tylna skrzydia jest kryta ptotnem.

Lotki sg typu szczelinowego, w czesSci przedniej
lekki keson kryty sklejka, za dZzwigarem ptotno. Ste-
rowanie lotek linkowe.

Kadtub jest spawany z rur stalowych chrcmo-
mclibdenowych. W czesci przedniej jest, zawieszone
na 4 okuciach, toze silnikowe. Przegroda ogniowa
jest wykonana z blachy duralltowej. Za przegroda
ogniowg miesci sie kabina zatogi, a nastepnie za sie-
dzeniami po stronie prawej jest umieszczony zbiornik
paliwa, po lewej bagaznik o tadownosci 30 kG i po-
jemnosci ok. 60 dm3. Kadtub jest oprofilowany drew-
niang konstrukcja krytg ptotnem.

Usterzenie jest wykonane w ten sposob, ze ster
kierunku jest umieszczony za usterzeniem poziomym,
co zwieksza skutecznos¢ steru przy wyprowadzaniu
z korkociggu. Obydwa stateczniki sg wykonane
z drewna i kryte sklejkag. Stery majg szkielet z drew-
na, czesci odcigzajace sa kryte sklejka, reszta ptdtnem.
Po zdjeciu oston blaszanych jest dostep do dzwigien
i linek uruchamiajgcych stery.

Podwozie trojgoleniowe jest osadzone na kra-
townicy kadtuba, co ma te zalete, ze po odjeciu skrzy-
det samolot stoi na ,,wiasnych nogach'l i nadaje sie
do transportu kotowego. Kota balonowe o cisnieniu

1) predkosciomierz, 2) wariometr; 3) busola; 4) wysokosciomierz; 5) obrotomierz; 6) manometr paliwa i oleju; 7) ter-

mometr oleju (wychodzacego); 8) kran paliwowy; 9) przetacznik iskrownikéw; 10) tabliczka z danymi; 11) dzwignia

gazu; 12) drazek sterowy; 13) orczyk; 14) raczka dla przestawiania orczyka; 15) rgczka dla przestawiania siedzenia),
16) raczki hmulca; 17) gasnica; 18) siedzenie (pilota).
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Swoirzen rozprezny stuzacy do tgczenia
skrzydet z kadtubem.

Rys. 4.

12 at. Amortyzatory olejowo-powietrzne (0 cisnie-
niu napetniania 47 at) dzialajg bez zarzutu. Kota
sg zaopatrzone w hamulce, jednak w obecnym stanie
konstrukcja hamulcow nie jest wystarczajgco opra-
cowana i sg one niepewne w dziataniu. Kazde koto
jest hamowane oddzielng raczkag. Raczki sg umiesz-
czone przed tablicg przyrzadéw poktadowych. Taki
uktad ma swoje zalety w poréwnaniu do réznicowego
sterowania hamulcow za posrednictwem orczyka, lub
tez dzwigni osadzonych na pedatach i uruchamianych
ruchem stop. W ,,Zaku 3“ hamulce mogg by¢ uru-
chamiane niezaleznie od potozenia-orcz.yka, co przy
kotowaniu z bocznym wiatrem jest duzg zaleta. Wada
za$ jest to, ze dla uruchomienia hamulcow pilot miusi
pusci¢ drgzek sterowy. Z tego wynika, ze do startu
i ladowania hamulce raczej nie mogg by¢ uzywane,
chyba ze interweniowac bedzie drugi cztonek zatogi.
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Kétko ogonowe jest umieszczone na koncu resora
obrotowo i sprzezone przy pomocy amortyzatorow
gumowych ze sterem kierunkowym, co utatwia koto-
wanie. . Niestety nie moze sie ono obraca¢ o 360°, totez
przy przetaczaniu samoilotu do tytu, ogon musi byc¢
niesiony.

Do napedu zastosowano czterocylindrowy silnik
rzedowy, odwrocony, chtodzony powietrzem, Walter
»Mikron 111*, 0 mocy 65 KM przy 2600 obr/min. Silnik
jest zawieszony elastycznie na prostym tozu zespawa-
nym z rur stalowych. Dostep do silnika, po fatwym
odjeciu masek bocznych, jest bardzo wygodny. Uru-
chamianie recznej pompki benzynowej oraz przelewu
gaznika jest wyprowadzone na zewnatrz maski, co
utatwia znacznie rozruch silnika (rys. 5). Silnik wy-
maga bardzo lekkiego przelania i zaskakuje bez trud-
nosci. Smigto jest przy tym pokrecane recznie.

Instalacja paliwowa jest prosta. Jeden zbiornik
spawany z blachy aluminiowej o pojemnosci 40 ! jest
umieszczony za kabing zatogi. Zawor paliwowy jest
uruchamiany raczkg osadzong na desce przed fotela-
mi.  Cisnienie paliwa (do 0,3 at) oraz oleju (2-4-4
at) wskazuje jeden dwuwskazéwkowy manometr.
Nalezy stosowac paliwo o liczbie oktanowej 72.

Z kclei pare uwag odnosnie pilotazu ,,Zaka 3“

Zajecie miejsc w kabinie i zapuszczenie silnika
nile nastrecza trudnosci. Przy wsiadaniu nailezy jed-
nak zwraca¢ uwage na wirujace $migto, gdyz do sa-
molotu wsiada sie od przodu (po krawedzi natarcia
skrzydta). Przy prébie silnik daje okoto 2200 obr/min.

W czasie rozbiegu przy starcie samolot lekko
ucieka w prawo,, daje sie jednak fatwo utrzymac na
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Rys. 5. Silnik ,,Walter Mikron" i jego zawieszenie.

kierunku Greczykiem. Ogon podnosi tatwo — nie nalezy
jednak zbyt predko Sciggaé. ,,Zaka 3“ nalezy rozpe-
dzi¢ az dio 90 km/godz. i dopiero wtedy Sciggnat. —
Po wyjsciu w powietrze przytrzymac przy ziemi az
do uzyskania na szybko$ciomierzu 115 km/godz., po
czym przystgpi¢ do wznoszenia na tej szybkosci. Nie-
petne podniesienie ogona w czasie rozbiegu przedtuza
rozbieg i moze uniemozliwi¢ start tak samo wczesne
oderwanie od ziemi powoduje wytracenie predkosci.

Najlepsze wznoszenie ma miejsce przy predkosci
110 km/godz przy 2370 obr/min — poleca sie jednak
stosowa¢ nieco mniejsze obroty dla zaoszczedzenia
silnika. Najwieksza predko$¢ wznoszenia, przy ziemi,
wynosi 2,7 m/sek; 1000 m samolot osigga w okoto 7
minut, a 2000 m w 16 minut.

Przelot ekonomiczny nalezy wykonywaé na
n — 2200 przy czym predkos¢ (rébwnowazna) wynosi
130 km/godz. Zuzycie paliwa wynosi iwi przyblizeniu
13 1/godz, co odpowiada zasiegowi 300 km. Przy sil-
nym wietrze czotowym obroty moga by¢ zwiekszone
do 2350, co daje predkos¢ (réownowazng) 140 km/godz,
a zuzycie paliwa 16 1/godz.

Na petnej mocy, przy obrotach n = 2600 'osigga
sie maksymalng predko$¢ rownowazng wynoszaca
155 km/godz. (Przy peinym otwarciu przepustnicy
w locie poziomym mozna osiggna¢ obroty n =, 2730
i predkos¢ vr = 157 km/godz, co jednak nie jest wska-
zane z uwagi na przecigzenie silnika).

Putap praktyczny wynosi okoto, 3500 m, a czas
potrzebny do jego osiagniecia — okoto 44 minut.

Przy schodzeniu na zamknietym gazie, zwiaszcza
w zimnej porze roku, cyfllindry i gtowice przechtadza-
ja sie znacznie, totez nalezy schodzi¢ raczej na gazie
(n — 1700 -r- 1800).

Predkos¢ lotu (wedtug szybkosciomierza) odpo-
wiadajgca najmniejszemu katowii planowania wynosi
120 km/godz, przy czym predkos¢ opadania wynosi
2,8 m/sek przy n — 1200.

Dla skrocenia podejscia do lagdowania mogg by¢
wykonywane $lizgi, jednak niezbyt gtebokie (prze-
chylenie okoto 15°). Nalezy da¢ petng noge i tylko
tyle lotki, zeby samolot nie schodzit z kierunku.
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Predko$¢ podchodzenia do lgdowania wynosi
100 — 110 km/gdz. Po wyrdwnaniu samolot wytraca
szybkos¢ i dochodzi do ziemi w potozeniu na 3 punkty
przy predkosci 85 — 90 km/godz. Czas dobiegu = 15
sek, a odlegtos¢ 56 m. Kotowanie po ziemi jest tatwe.
— nawet przy do$¢ mocnym wietrze.

Stery sg wystarczajgce dla bezpiecznego prowa-
dzenia samolotu, a sity na sterownicy we wszystkich
fazach lotu (lot poziomy, wznoszacy, Slizgowy) nie
sg zbyt. duze.

Po przeciagnieciu, ktore nastepuje przy predkosci
wskazywanej 80 km/godz, niezaleznie czy silnik pra-
cuje na petnej mocy, czy tez jest zdtawiony, samolot
nie ma sktonnosci do ,walenia sie“ na skrzydio. Lotki
sg caly czas wystarczajgco skuteczne. Sam przebieg
oderwania strug jest bardzo tagodny, samolot rozpe-
dza sie lekko, przy czym strata wysokosci jest zni-
koma.

Do wprowadzenia w korkocigg potrzebna jest
zdecydowana akcja sterami, po uprzednim przecigg-
nieciu samolotu (petne skrzyzowanie sterbw w mo-
mencie utraty szybkosci) — w przeciwnym bowiem
razie samolot wchodzi w spirale i rozpedza sie. W kor-
kociggu strata wysokosci jest dos¢ znaczna — 150 m
na jedng zwitke, 230 m na dwie zwitki, a szybkos¢
wirowania duza — 1 obrot na 3 sek. Po wycofaniu
sterow do potozenia Srodkowego, wirowanie natych-
miast ustaje i samolot wychodzi z korkociggu, rozpe-
dzajac sie przy tym do 150 km/godz.

Samolot jest stateczny statydznie dookota wszyst-
kich trzech osi, przy drgzku trzymanym. Natomiast
zachowanie sie samolotu z drgzkiem puszczonym nie
jest prawidtowe, gdyz zbyt duze sity tarcia sterownicy
nie pozlwiaHlajg na powr6t wychylonych sterow do po-
tozenia $rodkowego.

Zwrotno$¢ samolotu jest dobra.

Graniczna predko$s¢ nurkowania wynosi 250
km/godz, a nieprzekraczalna przy tym ilo$¢ obrotow
silnika — 2850.

Jako samolot szkolny l-ego stopnia ,,Zak 3“ nie
jest przeznaczony do wykonywania akrobacji, totez
poza spiralg, S$lizgami, gtebokimi skretami i korko-
ciggiem nie powinny by¢ wykonywane zadne inne
ewolucje.
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Badania w locie przy predkosciach poddzwiekowych

W artykule ponizszym wprowadzono pewne okre-
Slenia nie stosowane dotgd w naszej literaturze lot-
niczej. Okreslenia te wyrdznione sg kursywa, a po-
nadto zamieszczone i objasnione sg w dziale ,,lotnicze
stownictwo techniczne™ na str. 48.

SPIS OZNACZEN:

cz — wsp. sity nosnej samolotu

czH — wsp. sity nosnej usterzenia
wysokosci,

cxX — wsp. oporu samolotu,

GR= O+< — wsp. wypadkowej sity aerodyna-
' micznej,

cm — wsp. momentu samolotu,

c — wsp. momentu wzgledem $rodka
aeroiynamicznego,

Px — opor catkowity samolotu

T — cigg,

Q — ciezar samolotu w locie,

S — powierzchnia no$na,

Sfj — powierzchnia usterzenia wysoko-
sci,

t — $rednia cieciwa aerodynamiczna
skrzydta,

IH — odlegtos¢ srodka ciezkosci samo-
lotu od Srodka aerodynamicznego
usterzenia wysokosci,

Vv n N — cecha usterzenia wysokosci,
St t

a — kat natarcia skrzydta,

aRr — kat natarcia usterzenia wysoko-
Sci,

e — odgiecie strug za skrzydtem,

7ff — kat zaklinowania usterzenia wy-
sokosci,

P

Pr

czH

csH

Kn

Kh
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p— Po

1 e
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Po

Thumaczeniel artykutu p. t. ,Flight
rcsearch at high subsonic speeds,, opu-
blikowanego w ,,Journal of the Royal
Aeronautical  Sociefy” sierpien 1948
Thumaczyt inz. R. Lewandowski.

— kat wychylenia steru wysokosci
(+ do dotu),

— kat wychylenia steru kierunku,

kat wychylenia klapki wywaza-
steru wysokosci.

— wspotcz. sity nosnej usterzenia
wysokosci,

— wspoétcz. momentu zawiasowego
steru wysokosci,

— zapas statecznosci statycznej
z drgzkiem trzymanym,

— zapas statecznosci statycznej
z drazkiem puszczonym,

— zapas sterownosci,

— odlegtos¢ srodka ciezkosci od
punktu odniesienia,

— odlegtos¢ srodka aerodynamiczne-
go od punktu 'odniesienia.

— liczba Macha,

—i cisnienie statyczne,

— gestos¢ powietrza,

— bezwzgledny wsp. lepkosci,

— predkos$¢ rownowazna = rzeczy-
wista predkos¢ samolotu wzgle-

dem powietrza . 5 a

— gestos¢ powietrza w warunkach
lotu,

— normalna gestos$¢ powietrza,
— liczba Reynoldsa,

— przys$pieszenie ziemskie,

— wspotczynnik cisnienia.
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Jeszcze 10 lat temu najwieksza predkos¢ osiggana
przez samolot nawet przy nurkowaniu rzadko prze-
kraczata potowe predkosci dzwieku. W tych warun-
kach powietrze otaczajgce samolot zachowuje s''e tak,
jak gdyby byli niescisliwe i sily, jakie dziatajg na
samolot, mogg by¢ obliczone na podstawie praw rza-
dzacych aerodynamika cieczy niescisliwej.

W czasie wojny 1939-45 dokonano wielkiego po-
stepu w osiggach samolotéw, a predkosci lotu prze-
kroczytly 3/4 predkosci dZzwieku nawet w locie pozio-
mym. Przy tych predkosciach powietrze nie zacho-
wuje sie juz jak ciecz niescisliwa, prawa, aerodyna-
miki komplikujg sie i konstruktor samolotu napotyka
na szereg nowych zagadnien zwigzanych z osobliwy-
mi i niespodziewanymi zjaiwiskamli wynikajgcymi ze
Scisliwosci powietrza.

Celem niniejszego artykutu jest omowienie zna-
czenia, jakie dla wyjasnienia tych zjawisk majg ba-
dania w locie, ze specjalnym uwzglednieniem prac
wykonanych w Angielskim Instytucie Lotniczym
(Royal Aircraft Establishment) w Farnbonough w cza-
sie ostatnich lat.

2. PRZEDMIOT BADAN W LOCIE

Przede wszystkim musimy ustali¢ dokfadne ogra-
niczenia, jakim z koniecznosci musza podlega¢ bada-
nia w locie. Nie mozna bowiem przeprowadzi¢ w locie
tak wyczerpujacych i systematycznych badan, jakie sa
mozliwe w tunelach aerodynamicznych. Towarzyszace
zawsze badaniom w locie trudnosci w dokonywaniu
szybkich modyfikacji oraz w bezposrednim mierzeniu
sit 1 momentow, wystepujagcych na samolocie, sg
o0 wiele wiegksze przy wielkich predkosciach. Przy-
czyng tego jest fakt, ze lot musi odbywac sie w wa-
runkach, przy ktérych wystepujg gwaltowne i czesto
nieprzewidziane zmiany aerodynamicznych wiasnosci
samolotu.

Potrzeba uzyskania szczegétowych danych, odno-
szacych sie do badania samolotéw o naturalnej wiel-
kosci, cefflemi poréwnania ich z wynikami otrzymy-
wanymi na modelach, a takze potrzeba wyjasnienia
zjawisk zwigzanych z tymi badaniami, jest obecnie
duzo wieksza niz Kkiedykolwiek, poniewaz liczby
Reynoldsa, uzyskiwane na modelach, sg ciggle zbyt
mate i niepewnosci zwigzane z nieznajomoscig popra-
wek tunelowych sg znacznie wieksze przy duzych
liczbach Macha.

Jest wiec wskazane prowadzi¢ badania w locie
przy wielkich predkosciach w dwdch Kierunkach:

1. Badania nad wartoscig pomiaréw tunelowych
i innych, dokonywanych na modelach oraz
przystosowalnoscig ich do warunkéw lotu
rzeczywistych samolotow. Badania te sg gtow-
nym zrodlem podstawowych danych j nalezy
podkresli¢, ze praca ta ma ogromne znaczenie.

2. Praca nad zagadnieniami, ktore nie mogg by¢
skutecznie badane na modelach ani studio-
wane teoretycznie, jak np. odksztatcenia aero-
elastyjczne, przy ktorych badania tunelowe
zawodza.
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©©  Sv
Tunel Metoda badania §®G n~ =
3= od3b
RAE na wielkie predk. model czesciowy 0,8 3.10°
" J, . model kompletny 08 15.10°
o » . model kompletny 09 05.10°
Langley (<h = 4,88m) model czesciowy 0,6 10.10"
— model latajgcy
bez pilota - 3,8.10°
modele umocowane
na samolocie - 1.10°

Rys. 1. Poréwnanie liczb Reynoldsa, wystepujacych
w locie (wykres) i w badaniach modelowych (tabela).

Majac te ograniczenia na uwadze omoéwimy naj-
pierw stosowane w ostatnich latach metody i tech-
nike badan w locie przy wielkich predkosciach oraz
same pomiary, potem objasniony bedzie wptyw Scis-
liwosci powietrza na opér, wypér, statecznos¢, sterow-
nos¢ i inne zjawiska, wreszcie za$ przedstawimy po-
krétce prawdopodobne przyszie kierunki rozwojowe
badan w locie przy wielkich predkosciach.

3. METODY BADAN | TECHNIKA
POMIAROWA.

Przy badaniu w locie wptywu Scisliwosci powie-
trza spotykamy sie z trzema nowymi, waznymi czyn-
nikami, ktore oddzialywujg na metody i technike po-
miarowg, nie wystepujg za$ w locie z predkosciami
mniejszymi. Oto one:

1. Zmiany aerodynamicznych wiasnosci samolo-
tu, zachodzace przy duzych liczbach Macha,
sg czesto tak znaczne i niespodziewane, ze mo-
ga spowodowac katastrofe, wobec tego od pi-
lota wymaga sie wielkich, umiejetnosci i do-
Swiadczenia.
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2. Poniewaz czesto predkosci badane przekra-
czaja te, jakie s mozliwe do osiggniecia w lo-
cie poziomym, konieczne jest przeprowadzanie
badan w locie nurkowym.

3. Z powodu wptywu wielkich predkosci, bardzo
mate zmiany mierzonych wielkosci (np. ka-
tow wychylenia steru wysokosci) mogg miec
zasadnicze znaczenie, to tez jest wymagana
bardzo. wielka doktadnos¢ pomiardw.

Konieczne jest stosowanie wysokowartosciciwych
urzadzen samozapisujacych. Podczas pracy w obsza-
rze duzych liczb Macha w R. A. E. samoloty byty
zwykle wyposazone w przyrzady do mierzenia katow
wychylenia sterow, sit na drazku sterowym, pred-
kosci, wysokosci, przyspieszenn normalnych i podtuz-
nch, ewentualnie kata natarcia i kata odchylenia.
Przyrzady te fotografowano przy pomocy kamery foto
F. 24 zaopatrzonej w naped T. 35 tak, ze zdjecia byty
wykonywane samoczynnie w regularnych odstepach
czasu. Jezeli ilos¢ miejsca jest ograniczona, to mozna
uzy¢ samoczynnej kamery 35 mm. W wypadkach, gdy
zmiany zachodzg szybko, konieczne sg aparaty kine-
matograficzne. Ostatnio zostaty wprowadzone przy-
rzady notujace wychylenia ster6w i przyspieszenia
w sposob ciggty, o czym bedzie mowa dalej. Wskaza-
nia przyrzadéw mierzacych katy wychylenia steru
wysokosci, kierunku, lotek craz klapek wywazajacych
przekazywane sg ,,desynem*, ktory pozwala na do-
ktadne pomiary matych zmian, rzedu jednego do
dwéch stopni. Ruch steru przenosi sie na nadajnik
»desynu" za posrednictwem krzywki zaprojektowanej
w ten sposéb, aby petny zakres ,,desynu“ odpowiadat
matemu wychyleniu ptaszczyzny sterujacej, nie ogra-
niczajac przy tym jej ruchu.

W pierwszych badaniach przy duzej liczbie Macha
w R. A. E. przyspieszenia normalne mierzono przy
pomocy zwyklego przyspieszeniomierza typu Kolls-
man. PoOzniej, gdy trzeba byto notowac szybkie zmia-
ny przyspieszen oraz otrzyma¢ doktadne pomiary
przyspieszen podtuznych opracowano przyspieszenio-

Rys. 2. Przyspieszeiniomierz podtuzny .stosowany do pomia-

réw oporu w locie. 1| — nadajnik mi'krode.synu; 2 — ciezarek

zawieszony na .sprezynie; 3 — .silniczek elektryczny na prad
staty 24V, napedzajacy rolki.
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mierz o nastawianym tlumieniu i zmiennej czestosci
drgan wiasnych. Jest on pokazany na rys. 2

Przyrzad ten okazat sie bardzo udany. Zasadniczag
jego czescig jest ciezarek, ktéry moze sie przesuwaé
po dwdch wirujacych watkach. Ciezarek jest dwudziel-
ny, przy czym w miejscu podziatu, jest warstwa filcu,
obejmujgca jednocze$nie oba watki. Tiumienie jest
regulowane przez zmiane cisnienia pomiedzy potow-
kami ciezarka i watkami przy pomocy S$rub S$cigga-
jacych. Wiasna czestos¢ drgan i czutos¢ moze byc
zmieniana przez zwyklg wymiange sprezyny. Walki
sg napedzane silniczkiem elektrycznym na prad sta-
ty 24V. Ruch ciezarka notuje za posrednictwem
>desynu" samoczynny przyrzad. Zastosowanie tego'
przyrzadu do pomiaréw oporu przy nurkowaniu be-
dzie omoéwione szczegétowo w rozdziale 4.

Kat natarcia li kat odchylenia sg zwykle mierzo-
ne przy pomocy skrzydetka, umieszczonego na wy-
siegniku w odlegtosci 70% cieciwy przed krawedzig
natarcia skrzydta. Kat skrzydetka wzgledem !linii
odniesienia mierzy sie przy pomocy nadajnika ,,desy-
nu", zamocowanego wzdtuz skrzydetka i potgczonego
z odbiornikiem w samoczynnym przyrzadzie notuja-
cym. Dokladno$¢ uzyskiwana przy uzyciu tego przy-
rzadu (okoto & % nie jest catkowicie zadawalajgca,
ale jest wystarczajgco dobra dla czynienia poprawek
przy pomiarze oporu za pomocg przyspieszeniomierza
podtuznego, jak to bedzie pozniej omowione.

Predkos¢ i wysokos¢ okresla sie z cisnienia sta-
tycznego i dynamicznego przy uzyciu zwyktych rurek
Pitota i przewodow statycznych potaczonych ze wskaz-
nikiem predkosci i wysokosci w samoczynnym przy-
rzgdzie notujgcym. Same wskazania tez podlegajg
wpltywowi Scisliwosci powietrza i trzeba tu wprowa-
dzi¢ poprawke cecnowania szybkosciomierzawy-
nikajaca z tego, ze cisnienie dynamiczne jest zaréwno
funkcjg liczby Macha jak i wskazywanej predkosci
lotu. Poprawka ta jest dobrze znana i nie wymaga
wyjasnien. Druga poprawka wynika z faktu, ze
wspotczynnik cisnienia statycznego P,/| p™,2 w do-
wolnym miejscu w polu cisnien na skrzydle zmienia
sie z liczbg Macha i z predkoscig wskazywang. Zwy-
kle przyjmuje sie, ze ci$nienie w przewodzie statycz-
nym zmienia sie z liczbg Macha wedtug prawa Gtau-
crta. Zatozenie to jest dos¢ niepewne, gdyz postuguje-
my sie ci$nieniem na krawedzi natarcia, poniewaz
jednak w tym wypadku catkowita poprawka jest
zwykle mata, nie gra tu ona duzej roli. Poprawka na
cisnienie statyczne przestaje by¢ stuszna, gdy na
skrzydle pojawia sie fala uderzeniowa. W tych wa-
runkach n.ie ma catkowicie zadawalajgcej metody
okreslenia btedu potozenia. Pewne pomiary biedu
potozenia przy duzych liczbach Macha byty wyko-
nane w R. A. E. Samolot badany fotografowano, gdy
przelatywat obok ptatowca typu Lancaster, przy czym
pc.miar wysokosci byt wykonany jednoczes$nie. Sa tu
konieczne dalsze badania, zanim zostanie opracowana
metoda okreslania btedu potozenia dla wyzszych liczb
Macha (powyzej 0,85). Wydaje sie jednakze, ze obec-
ne sposoby wprowadzania poprawek zachowajg stusz-
no$¢ az do liczby Macha M-"0,85 i jest mato prawdo-
podobne, zeby poprawki te byty duze przy wiekszych
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wartosciach M, jezeli bedg uzyte zwykte rurki Pitota,
umieszczone na krawedzi natarcia. Rurka Pitota,
umieszczona pod skrzydtem, nie moze by¢ stosowana,
poniewaz po pojawieniu sie miejscowych predkosci
dzwieku na skrzydle, obszar ponaddzwiekowej zmia-
ny cisnienia moze sie przesung¢ poza otworki statycz-
nego przewodu, a wtedy poprawka staje sie duza
i niemozliwa do ustalenia.

Przy pomiarach predkosci i wysokosci za pomoca
rurki Pitota w czasie nurkowania odczyty wyso-
kosci i predkosci wskazywanej muszg by¢ takze popra-
wione z uwagi na opdznienia w przewodach przy
gwattownych zmianach cisnienia. Mozna wykazac,
ze spadek cisnienia A p wzdtuz rurki o dhugosci 4
przekroju wewnetrznym s j Srednicy d jest okreslony
wzorem:

gdzie
7128 1\
K=l xdt/
p — gestos¢ powietrza
p. — wspotczynnik lepkosci
Q — objetos¢ wysokosciomierza lub szybkoscio-
mmierza.

Mozna ten wzOr napisa¢ w innej postaci:

) _ 2,9310
op = ujuK
1-6,88- 1076h
i predkos¢ opadania
t
h — wysokos¢ w stopach.

Nalezy zwrdéci¢ uwage, ze poprawka na opdznie-
nie jest odwrotnie proporcjonalna do 4-ej potegi $red-
nicy przewodéw. W typowej instalacji, skiadajgcej
sie z normailhej rurki Pitota, umieszczonej na samym
koncu skrzydta i potagczonej z szybkosciomlierzem,
wysokosciomierzem i wariometrem duralowymi prze-
wodami o $rednicy zewnetrznej 5/16“ poprawka na
opOznienie jest niewielka i nie musi by¢ bardzo do-
ktadnie wyznaczana, nawet dla najbardziej stromego
nurkowania. Poza opo6znieniami w przewodach wy-
stepujg jeszcze mechniczne opdznienia w przyrzadach
notujacych. Wedtug przeprowadzanych pomliaréw
catkowite opdznienie w przyrzadach notujgcych mo-
ze by¢ wyrazone w postaci

zwigzek miedzy Ki i K jest nastepujacy:
Ki = 15K + 11 . 10

W praktyce postugujemy sie zwykle ukiadem
dwdch wysokosciomierzy w samoczynnym przyrza-
dzie notujgcym, potgczonych ze sobg przewodem o ma-
tej Srednicy i o diugosci okoto 4 stop. Wartos¢ Ki
jest obliczona dla kazdego przyrzadu, przytgczonego
do zrédta cisnienia, a takze i dla potaczenia pomiedzy
obydwoma wysokcsciomierzami. Opdznienie wska-
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zan wysokosci dla ktoregokolwiek przyrzadu jest
okreslone wzorem:

roznica odczytu

Kj (dia przyrzadu) A ysokosciomierzy

K! (miedzy wysokosciomierzami).

W ten sposob otrzymujemy prostg i bezposrednig
metode obliczania poprawki w zaleznosci od odczytow
na obydwdch wysokosciomierzach.

Pomiar predkosci i wysokosci przy pomocy rurki
Pitota, pomimo ztozonosci ukltadu wyzej opisanego,
pozostaje nadal wygodnym sposobem przy duzych
liczbach Macha. Jednak przy najwyzszych osigga-
nych liczbach Macha musimy juz szuka¢ innych me-
tod. Najwieksze mozliwosci daje zastosowanie ra-
daru.

Aparat radarowy S. C.R., zmodyfikowany dla
strzelania przeciwlotniczego, byt uzyty przez R.A.E.
dla pomiaru kata wzniesienia, kursu i odlegtosci sa-
molotu nurkujacego z wielkg szybkoscia. Z pomia-
row tych mozna obliczy¢ wysokos¢ i predkos¢ w cza-
sie catego nurkowania. Stwierdzono, ze predkos¢ i
liczba Macha moga by¢ mierzone w ten sposéb z do-
ktadnoscig do + 1%. Gldéwng wada tej metody jest
duza ilos¢ obliczen, konieczna dla okre$lenia pred-
kosci.

Liczba Macha jest zwykle obliczona ze znanej
predkosci i wysokosci, konieczne jest jednak zaopa-
trzenia pilota we wskaznik liczby Macha, podajacy
jej wartos¢ w postaci bezposredniego odczytu. Budo-
wa takiego przyrzadu jest oparta na tym, ze liczba
Macha moze by¢ wyrazana w zaleznosci od catkowi-
tego cisnienia pc i cisnienia statycznego p wedtug
wzoru:

Pc — P
P

Wobec tego przyrzad skiada sie z membramy rézni-
cowej, ktorej odksztatcenia sa proporcjonalne do p ¢ —p

i z drugiej membrany aneroidowej, ktorej odksztatce-
nia sa proporcjonalne do p. Odpowiednia przektadnia
taczy te dwa ruchy w ten sposob,.ze ruch wskazowki

Pc — P
zalezy od ¢ -— . Przyrzad moze by¢ wyskalowany

tak, zeby dawat bezposrednio liczbe Macha. Musi by¢
tu uwzgledniona poprawka, na btad potozenia.

Jest rzecza oczywista, ze badania w locie przy
duzych liczbach Macha wymagajg bardzo wysokich
kwalifikacji ze strony pilota. Zjawiska $cisliwosci, na
jakie moze on napotka¢, sg zasadniczo rézne od zja-
wisk, z jakimi mamy do czynienia w locie przy
mniejszej liczbie Macha. Poza tym sposéb, w jaki
pilot powinien zareagowac, aby nie dopusci¢ do nie-
bezpieczn.ej sytuacji, jest czesto krancowo rézny od
sposobu podyktowanego doswiadczeniem, nabytym
w latach z matymi predkosciami. Z tego powodu zbli-
zanie sie do nieopanowanych jeszcze obszaréw liczby
Macha winno odbywac¢ sie stopniowo. Kazdy lot wi-
nien by¢ starannie przeanalizowany, zanim uczyni sie
nowy krok naprzéd. W ten sposdb mozna bedzie
przewidzie¢ wieksze zmiany Wywazenia, statecznosci,
skutecznosci steréw lub tez zauwazy¢ w pore niebez-
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pieczne zjawiska. Wymaga to oczywiscie nie tylko
Sciste] wspotpracy pilotéw |i technikoéw,, ale takze
i zrozumienia przez tych pierwszych technicznej stro-
ny zagadnienia.

4. WPLYW SCISLIWOSCI NA OPOR

Pomiar catkowitego oporu samolotu na pod-
stawie prob w locie nurkowym.

4. 1.

Pierwsze pomiary catkowitego oporu profilowe-
go samolotu przy duzych liczbach Macha byty wyko-
nane tkoto 5 lat temu przez obserwowanie zmiany
predkosci i wysokosci w ustalonym nurkowaniu. Opor
obliczano z prawa zachowania energii. Ta metoda data
ogolne pojecie o przyrastaniu wspotczynnika poru
przy duzych liczbach Macha, jednak uzyskana doktad-
nos¢ byta niewielka.

Rys. 3. Meteor | (z krétkimi gondolami). Typowe zesta-

wienie wynikéw nurkowania, uzyskane przy uzyciu metody

energetycznej. Kazdy symbol odpowiada osobnemu nurko-
waniu.

Rysunek 3 przedstawia wyniki typowej serii po-
miaréw wedtug wyzej podanej mjetody. W tym. wy-
padku dla osiggniecia wymaganej liczby Macha nur-
kowanie byto strome (az do 45°). Niedoktadnosé
zmniejsza sie z malejgcym katem nurkowania.

Znacznie wiekszg doktadnos¢ mozna osiggnaé
przy uzyciu przyspieszeniomierza, podtuznego dla bez-
posrednich pomiaréw przyspieszenia wzdtuz toru lotu.
Przy$pieszeniomierz, uzywany zwykle do tego celu
w R. A. E., byt juz opisany wyzej, a stopien dokifad-
nosci, uzyskiwany przy jego uzyciu, widoczny jest
z rysunku 4.

Przyspieszeniomierz ten montuje sie na samo-
locie w poblizu srodka ciezkosci tak, aby jego o$ byta
réwnolegta do interesujacej nas czeSci toru lotu.
W praktyce, poniewaz potozenia samolotu w czasie
nurkowani”™ nieco sie zmieniajg, nie mozna uzyskac
Scistej rownolegtosci osi przyspieszeniomierza do toru
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lotu przez caly okres badania | nalezy .wprowadzi¢
poprawke. Pomiedzy tymi wielkosciami mozemy
ustali¢ prostg zalezno$¢ o dostatecznej doktadnosci:

(Px —T)/Q =R + n<D

gdzie R jest odczytem przyspieszeniomierza podtuz-
nego (w jednostkach p) w dowolnym momencie nur-
kowania, n — przy$pieszeniem normalnym, <! — ka-
tem miedzy osig przyspieszeniomierza podtuznego
a torem lotu, P x —catkowitym oporem samolotu, Q —
ciezarem w locie, T — ciggiem silnikow netto. Kat o>
mozna znalez¢ mierzac kat natarcia samolotu przy po-'
mocy poprzednio opisanego wskaznika skrzydetkowe-
go lub tez na podstawie badan tunelowych. Nie jest
tu konieczna wielka doktadnos¢ pomiaru kata $
gdyz wyraz n jest zwykle bardzo maly, jezeli o0$
przyspieszeniomierza byla ustawiona wystarczajgco
doktadnie. Dla okre$lenia oporu wystarcza zwykle
postuzy¢ sie obliczeniowg wartoscig ciggu. Ciag silnika
odrzutowego mozna zmierzy¢ w sposéb podany poni-

z€j- -

Rys. 4. Meteor IV EE 454. Poréwnanie oporu catego sa-
molotu mierzonego podczas lotu poziomego i nurkowania.
Linia petna az do M — 0,811 odpowiada wynikom z lotu
poziomego na wysokoséci 25000 stép. Odosobnione punkty
odpowiadajg nurkowaniu przy réznych obrotach silnikow
i wspotczynniku zmieniajgcym sie od 0,06 do 0,09, Naj-
wyzszg liczbe Macha osiagnieto na wysokosci ok. 25 000 stop.

Warto$¢ oporu Px, otrzymana w ten sposob, za-

wiera oczywiscie. f sobie opér indukowany. Zwykle
jednak opor indukowany w czasie interesujgcej nas
czesci nurkowania rzadko przekracza 2% oporu cat-
kowitego, tak ze obliczona poprawka oparta o pomia-
ry przy mniejszych szybkosciach i nie uwzgledniaja-
ca mozliwych zmian efektywnego oporu indukowa-
nego z.liczbg Macha, jest wystarczajaco doktadna dla
wyznaczenia oporu profilowego.

Osiaggniecie duzej dokladnosci przy uzyciu tej
metody zalezy od zachowania statych warunkow pod-
czas nurkowania, a zwtaszcza wyeliminowania $lizgow,
oraz od prawidlowego ustawienia podiuznego przy-
$pieszenicmierza. Jest tu konieczne silniejsze ttumie-
nie niz przy innych pomiarach przyspieszen, poniewaz
zmniejsza ono niedoktadnosci powodowane drobnymi
i stosunkowo szybkimi odchytkami cd toru lotu. Wy-
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Rys. 5. Meteor IV EE 454. Nurkowanie przy 12 000 obr/min.
Typowy przebieg wzgledem czasu.
Rys. 6. Procentowy wzrost oporu w zalezno$ci od liczby

Macha na podstawie préb w locie wykonanych w R. A. E.

niki pomiarow, uzyskane podczas typowego nurko-
wania, wykonanego w celu ustalenia oporu przy duzej
liczbie Macha, przedstawia rys. 5.

Rys. 6 przedstawia wyniki pomiar6w oporu przy
duzej liczbie Macha dla kilku samolotéw. Z tych
krzywych mozna wysnuc¢ szereg ciekawych wnioskow.
Tak np. przy liczbie Macha okoto 0,82 przyrost oporu
profilowego samolotu Spitfi.re bez dziatek jest prawie
taki sam jak i dla samolotu Meteor, pomimo gondol
na skrzydtach u tego ostatniego. Ponizej tej liczby
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przyrost oporu Spitfire‘a jest wiekszy niz dla Meteo-
ra. Powyzej M =i0,82 op6r Meteora wzrasta silniej
niz dla Spitfire'a. Moze to zachodzi¢ czesciowo wsku-
tek potozenia najwiekszej grubosci profilu skrzydia
Meteora bardziej ku tytowi i czeSciowo wskutek szyb-
kiego zwiekszania sie oporu interferencyjnego gondol
na skrzydtach przy liczbie Macha powyzej 0,80.

Opd6r samolotu Meteor z normalnymi krotkimi
gondolami, jest rowniez pokazany na rys. 6. Znacznie
wczesniejszy przyrost oporu w poréwnaniu do Meteo-
ra z dtlugimi gondolami jest spowodowany wczesniej-
szym oderwaniem w miejscu przejscia gondoli
w skrzydto. Fotografie pasemek wetnianych wyka-
zaty to oderwanie poczynajgc od liczby Macha okoto
0,72 przy gondolach krétkich, przy 0,75 byto ono juz
znaczne. Przy przedtuzonych gondolach pasemka za-
chowywaty sie dos¢ spokojnie az do liczby Macha oko-
to 0,8. Przeptyw powietrza przez silniki wydaje sie
nie wywiera¢ znaczniejszego wpltywu na przyrost
oporu wskutek Scisliwosci w do$¢ duzym obszarze wy-
datku.

Powazny wplyw wystajgcych elementéw samo-
lotu na opdér widoczny jest z krzywych podanych na
rys 6. Widoczne réznice spowodowane sg obecnoscig
dziatek oraz wypuktosciami widocznymi na skrzydle

(rys. 7).

W Anglii nie prowadzono systematycznych badan
nad wplywem chropowatosci powierzchni lub jej po-
falowania na przyrost oporu przy duzych liczbach
Macha. Pomiary wykonane na jednym z samolotow
w R. A. E. w ciggu pewnego czasu, kiedy stan jego
powierzchni ulegat do$¢ silnemu pogorszeniu, nie wy-
kazaty widocznych zmian. Niestety, linia przejscia
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Rys. 8. Mustang Ill. Rozklady cisnienia na skrzydle przy

¢? — 0,11. Foréwnanie wynikéw badan w locie z wynikami

otrzymanymi w tunelu na wielkie predkosci.

w warstwie powierzchniowej nie byta, mierzona w ko-
lejnych fazach badan i nie jest wykluczone, ze prze-
chodzita catkiem z przodu, nawet na samym poczatku
tych badan, niezaleznie od wzglednie dobrego wykon-
czenia powierzchni skrzydta. Przy zadnym z pomia-
réow oporu przy duzej liczbie Macha nie byly wyko-
nane obserwacje przejscia warstwy laminarnej w
burzliwa, co jest niestety duzg usterka i ten stan rze-
czy musi by¢ w bliskiej przysztosci naprawiony,
zwlaszcza z tej racji, ze przejscie przeptywu z larni-
narnego w burzliwy ma prawdopodobnie wielki bez-
posredni wptyw na zjawiska wynikajace ze $cisliwosci.

4.2. Pomiary catkowitego (oporu w locie pozio-
mym-

Obecnie juz mozna osiagng¢ na niektérych samo-
lotach dostatecznie duze predkosci lotu poziomego dla
prowadzenia badan nad wptywem Scisliwosci. Mozna
tu osiagna¢ wiekszag doktadnos¢ niz przy nurkowaniu.,
gdyz warunki lotu sg bardziej ustalone i tatwiejsze
do studiowania. Rysunek 4 przedstawia poréwnanie
badarn oporu samolotu Meteor w locie poziomym i
podczas nurkowania. Zgodno$¢ wynikéw obu metod
jest doskonata.

Przy pomiarach w locie poziomym opdr okresla
sie przez Obliczenie ciggu na réznych wysokosciach
i obrotach silnikow (odrzutowych) na podstawie cis-
nienia dynamicznego i temperatury w dyszy wylo-

towej. Obliczenie to opiera sie na fakcie, ze catkowity
cigg silnika odrzutowego moze by¢ wyrazony w za-
leznosci od cisnienia dynamicznego w dyszy wyloto-
wej oraz ci$nienia w otaczajgcej atmosferze. 1los¢
przeptywajacego gazu zalezy od powyzszych para-
metrow oraz catkowitej temperatury w dyszy wylo-
towej. Jezeli zatem charakter tych zaleznosci zostat
ustalony na podstawie badan na hamowrii, to znajac
catkowite cisnienie oraz temperature w dyszy, mozna
bezposrednio okresli¢ ciag netto w dowolnych wa-
runkach lotu. Zazwyczaj zupelnie wystarczy uzy¢
pojedynczej rurki Pitota w dyszy wylotowej, poniewaz
zmiana rozktadu cisnienia w przekroju dyszy wylo-
towej z wysokoscig jest zwykle znikoma.

4. 3. Pomiary oporu profilowego przy duzych

liczbach Macha.

Pomiary wptywu Scisliwosci na catkowity opor,
omoéwione w poprzednim rozdziale, pozwalajg na wy-
jasnienie oddziatywania liczby Macha na osiggi samo-
lotu, a takze umozliwiajg przewidywania 0siggow
przysztych szybkich samolotow. Celem doktadniej-
szego zrozumienia czynnikdw majacych wplyw na
wzrost oporu oraz dla systematycznego poréwnywania
z badaniami na modelach jest bardzo pozadane wy-
konanie pomiarow wptywu Scisliwosci na miejscowy
wspotczynnik oporu w okre$lonymi przekroju skrzy-
dfa.
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Wyprobowano dwie metody zmierzajgce do tego
celu:

1. pomiar rozktadu cisnien wzdtuz profilu ptata
celem obliczenia oporu ksztattu przez catko-
wanie,

2. pomiar rozktadu catkowitych cisnien w obsza-
rze zaburzen za skrzydtem (wake) i obliczenie
stad oporu profilowego.

Pierwszg metode wyprobowano z dodatnim skut-
kiem w R.A E. na jednosilnikowym samolocie.
W przekroju pomiarowym byto okoto 40 otworkow
potaczonych z bateriag manometrow zainstalowang
W samoczynnym przyrzadzie notujacym, przy czym
fotografie odczytow byty wykonywane w dwusekundo-
wych odstepach w ustalonym locie nurkowym
z 40.000 stép (12.200 m). W ten sposob zanotowano
dostatecznie doktadnie rozklady cisnien, z ktérych
mozna bylo obliczy¢ opor ksztattu profilu skrzydta
dla szeregu liczb Macha, az do wartosci 0,82.

Typowy zesp6t krzywych rozktadu cisnien przed-
stawia rys. 8, a odpowiadajgce temu zmiany oporu
ksztattu z liczbg Macha sg widoczne na rys. 9.

0.06 e/spotczynnik oporu kszt |
wyniki préb wlocie------- r
wyniki badan tunel < |
0,05
N
[
0,04
0,03 — .
wspbtczynmk oporu profil
iyynihi iréb w locie.
wyniki nadan tunel. /V /
0.02
a
1
/4
0.01 7/
°0
3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 09 M 10
443/48 -H9.
Rys, 9. Mustang. Poréwnanie wsp6étczynnikéw oporu pro-

fitowego skrzydta i oporu ksztattu z badan w locie i z badan
tunelowych.

Rysunki 8 i 9 zawierajg takze dla poréwnania wy-
niki podobnych pomiaréw, wykonanych w tunelu na
wielkie predkosci w R.A.E. Badany przekréj modelu
odpowiadat doktadnie wielkosci naturalnej samolotu
bez uwzglednienia jakichkolwiek odksztatcenn spowo-
dowanych obcigzeniami wystepujacymi w locie.

Pomiary odksztatcen badanego przekroju byty
wykonane w locie i najwieksze odchylenie wynosito
mniej niz 1/10” (2,54 mm.) przy szybkosci nurkowania
450 mph (724 km/godz.).

Nalezy zaznaczy¢, ze tak mate odksztatcenie osigg-
nieto skutkiem wzmocnienia komory amunicyjnej
w gornej czesci skrzydia. Zanim zostato to uczynione,
rozktad cisnien w locie wykazywat znaczne maksi-
mum na krzywej ssania, jakie nie wystepowato w cza-
sie badan tunelowych.

Druga metoda badania wspotczynnika oporu pro-
filowego skrzydta w locie — przy pomocy mierzenia
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rozktadu szybkosci w strumieniu zaburzen za skrzy-
dtem — jest nieco mniej mozolna, ale posiada dwie
wady. Po pierwsze — szerokos¢ pasa tych zmniejszo-
nych predkosci jest tak duza przy znacznych liczbach
Macha, ze musi by¢ uzyta duza ilo$¢ rurek Pitota, two-
rzacych rodzaj grzebienia. Szerokos¢ takiego grzebie-
nia musi wynosi¢ okoto potowy dtugosci cieciwy
profilu. Po drugie — znaczne odchylenia przeptywu
cd kierunku lotu w obszarze poza falg cisnieniowg
czynig obliczenie oporu profilowego niepewnym.

Powyzej omoOwione pomiary rozktadu cisnien
byty wykonane na samolocie Mustang i zanim zostaty
wykonane pomiary rozkitadu predkosci za skrzydiem,
samolot ulegt zniszczeniu, podobne jednak badania
byty wykonane i opublikowane wi Ameryce. Wyniki
pomiaréw amerykanskich podano na rs. 10. Krzywa
oporu profilowego obliczona z tych pomiaroéw jest réw-
niez podana na rys. 9, jednak z wyzej wyjasnionych
powodow nie wydaje sie ona by¢ doktadna.

Rozktad cisnien wzdtuz profilu oraz pomiary ob-
szaru Zaburzen za skrzydtem rzucaja ciekawe Swiatto
na mechanizm przyrostu oporu, co bedzie omoéwione
W nastepnym rozdziale.

4. 4. Pcchodzeniie i analiza przyrostu oporu.

Zwykle przyjmuje sie, ze przyrost oporu przy du-
zych liczbach Macha jest zwigzany czesciowo ze spad-
kiem cisnienia w zakresie ponaddzwiekowym, a czes$-
ciowo jest rezultatem oderwania na powierzchni
skrzydta w okolicy powstawania fali uderzeniowej

Rys. 10. Wplyw Sciedliw.osci powietrza na obszar zaburzen
za skrzydtem. Profili skrzydta zmodyfikowany NACA 44, naj-
wieksza grubos¢ g/t 2. 14% na 40alo cieciwy. (NACA T. N.
1144)

odlegtos¢ od cieciwy skrzydta (w goére-1- w dot—)

miejscowa cieciwa

Zatozenia te wydaje sie potwierdza¢ rys. 10. Wy-
konano szereg obliczen dla ustalenia wzajemnej wiel-
kosci tych wplywow na przyrost oporu. Réwniez ob-
serwacja pasemek wetnianych przyklejonych do po-
wierzchni skrzydta pozornie potwierdza te zalozenia.
Np. w: wypadku samolotu Mustang pasemka na gor-
nej stronie skrzydta zaczynajg ulega¢ zaburzeniom
przy liczbie Macha — 0,74 i wykazujg bardzo silne
zaburzenia w obszarze poza potowg gtebokosci cieciwy
przy liczbie Macha — 0,79.
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M — 0,82 na podstawie badan w locie.

Rys. 12. Sp tfire. Rozklad cisnien na skrzydle przy
M — 0;85 na podstawie badan w locie. — miejscowa
liczba Macha.

Niestety, jest to nadmierne uproszczenie zjawiska.
W pierwszym rzedzie przykiad krzywych rozkiadu
cisnien z rys. 8 i obliczony stad opor ksztattu wyka"
zuje, ze nawet przy najwyzszych' osiggnietych licz-
bach Macha prawie caty przyrost oporu jest zwigzany
z tworzeniem sie ponaddzwiekowego obszaru przed
falg uderzeniows i tylko maty utamek tego przyrostu
ma zwigzek ze zmianami ci$nienia na czesci skrzydta
zawartej pomiedzy falg uderzeniowag i krawedzig
sptywu. Ponadto pozytywny gradient cisnienia jest
zachowany az do krawedzi sptywu i ci$nienie w tym
skrajnym miejscu jest stale dodatnie, nawet przy naj-
wiekszej osiggnietej liczbie Macha. (0,82 przy Mu-
stangu, 0,85 przy Spitfire, patrz rys. 11 i 12). W tych
wypadkach nie zachodzi oderwanie.

Stwierdzono poza tym szybkie zgrubianie sie
warstwy powierzchniowej poza falg uderzeniowg
i obecnos¢ tej grubej warstwy burzliwej wywotuje
drganie pasemek wetnianych na powierzchni skrzydta
(zawodno$¢ pasemek powierzchniowych jest dobrze
znana przy badaniach oderwania przy mniejszych
szybkosciach lotu). Poszerzanie sie obszaru zaburzen
za skrzydtem widoczne na rys. 10. jest spowodowane
czesciowo zgrubianiem sie warstwy powierzchniowej,
a czesciowo spadkiem cisnienia dynamicznego w miej-
scu, w ktorym fala uderzeniowa siega do warstwy
powierzchniowej.

W  wiekszosci przekrojow skrzydta rzeczywiste
oderwanie moze ewentualnie zaj$¢ przy dostatecznie
duzej liczbie Macha i gdy to nastapi, istnieje praw-
dopodobienstwo silnego wzmozenia sie efektéw Scis-
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liwosci. S dowody, ze zachodzi to na samolocie Mu-
stang przy liczbie Macha powyzej 0,8. Zresztg jest
jeszcze ciagle wiele rzeczy do wyjasnienia w zwigzku
z wzajemnym oddziatywaniem fali uderzeniowej
i warstwy powierzchniowej, a zwiaszcza z wptywem
ich na przyrastanie oporu. Badania w locie majg bar-
dzo duze znaczenie dla rozwigzania tych probleméw ze
wzgledu na duzy wptyw liczby Reynoldsa. Nastepnym
krokiem winno by¢ ustalenie zwigzku miedzy zjawi-
skami Scisliwosci a potozeniem punktu przejscia prze-
ptywu laminarnego w burzliwy, w warstwie po-
wierzchniowej.

5. WPLYW SCISLIWOSCI NA WYPOR

Badania tunelowe wykazaty, ze wptyw Scisli-
wosci na wypor wyraza sie:

1) zmiang pochylenia krzywej wyporu,

2) zmiang kata natarcia, odpowiadajgcego zero-

wemu Wyporowi,

3) zmiang wspotczynnika najwiekszego wyporu
(cz max )

Najwazniejszym z tych czynnikdw jest wplyw
liczby Macha na wspotczynnik najwiekszego wyporu.
Niestety, tego rodzaju pomiary sg trudne do wyko-
nania w locie z nastepujacych powodow:

— przeciaggniecie przy duzych liczbach Macha
jest zwykle utrudnione wystepowaniem takich
skutkéw scisliwosci jak zmiany wywazenia
i statecznosci lub tez trzepotanie;

— przeciggniecie przy duzej liczbie Macha moze
by¢ osiggniete, nawet na najwyzszych osig-
galnych wysokosciach, tylko przy nurkowaniu
lub skrecie — a w tych warunkach pomiar
szybkosci staje sie trudny.

Z tych powodow wiekszos¢ préb, majacych na
celu pomiar wyporu w locie przy duzej liczbe Macha,
ma znaczenie tylko orientacyjne. Przy mniejszych
liczbach Macha, w kazdym wypadku badania okresla-
ja rzeczywisty wspotczynnik wyporu. Gdy liczba Ma-
cha wzrasta, dochodzimy do sytuacji, w ktérej wspot-

Rys. 13. Typowy przyktad, ograniczania wspotczynnika

sity nosnej skutkiem $cisliwosci.
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czynnik wyporu jest ograniczony przez zmiane wy-
wazenia lub statecznosci albo tez przez trzepotanie,
zanim nastagpi wiasciwe przeciagniecie. Wypor w tych
warunkach jest tak sarnio ograniczony jak i przy
Cz max-

Wspotczynnik wyporu w catym obszarze jest ogra-
niczony w sposob podany na rys. 13. P.rzy liczbie
Macha okoto 0,8 wspdtczynnik wyporu w rzeczywi-
stosci moze spas¢ az do 0,2.

Wyniki pomiaréw, w ktérych osiggnieto prawdo-
podobnie najwiekszy wspotczynnik wyporu przy do-
statecznie duzej liczbie Macha, zestawiono na rys. 14
z danymi z badan tunelowych.

Wilykres ten i pewne inne ogdlne wskazdéwki po-
zwalajg przypuszcza¢, ze wplyw skali na najwiekszy
wspoétczynnik wyporu traci na znaczeniu przy duzych
liczbach Macha. Mozna to zrozumie¢ w ten sposob,
ze istota przeciggniecia zmienia si¢ ze wzrastajgca
liczbg Macha; spadek wyporu jest prawdopodobnie
zwigzany raczej z ograniczeniami "Wspotczynnika cis-
nienia na gornej powierzchni skrzydta wraz z powiek-
szaniem sie ssania na powierzchni dolnej, niz z oder-
waniem optywu.

W praktyce' powazne réznice pomiedzy badaniami
modelowymi i badaniami v locie powstajg praw-
dopodobnie z tego powodu, ze przy duzej liczbie Macha
poszczegblne ograniczenia wyporu, zachodzace na sa-
molotach, jak np. trzepotanie, nie wystepuja w ogole
na modelach. Oczywiscie jest rzeczg szczeg6lnie wazng
opracowa¢ takie metody interpretowania pomiaréw
modelowych, zeby ograniczenia spowodowane trzepo-
taniem mogly by¢ zrealizowane bez uciekania sie do
badan wi locie.

6. STATECZNOSC | STEROWNOSC.

6. 1. Zasady ogolne.

W wypadku matych szybkosci, przy ktérych
wplyw Scisliwosci oraz odksztatcen aeroelastycznych
jest znikomy, kat wychylenia steru wysokosci, ko-
nieczny dla zachowania jakichkolwiek statych warun-
kow lotu samolotu o danym zaklinowaniu statecznika
poziomego i o okreslonym srodku ciezkosci samolotu,
jest w pewnym przyblizeniu jedynie funkcjg wspot-
czynnika wyporu. Wspotczynnik momentu zawiasowe-
go steru wysokosci jest funkcja tylko kata natarcia
statecznika poziomego i kata wychylenia steru wyso-
kosci oraz klapki wywazajgcej. W tych warunkach
przy rozwazaniu statecznosci podtuznej mozna postu-
giwac sie liniowymi zaleznosciami jak to czynit &a

Przy wielkich szybkosciach wychylenie steru wy-
sokosci, konieczne dla wywazenia samolotu, jest juz
funkcja zarowno liczby Macha jak i wspdétczynnika
wyporu; réwniez i wspétczynnik momentu zawiaso-
wego steru wysokosci zalezy od liczby Macha. W tych
Warunkach zatozenia liniowych zalezno$ci tracag juz
stuszno$¢ i nawet rozszerzona analiza podana przez
Gatesa i Lyona (Reports & Memoranda Nr 2028) ma
watpliwg warto$¢ w obszarze wystepowania fal ude-
rzeniowych, gdy zachodzi¢ mogg duze i nagte zmiany
wspotczynnikéw. Jednak ta rozszerzona, metoda z R.
& M. 2028 stanowi doskonatg podstawe do nozwazan

lotnicza
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Rys. 14, Wplyw liczby Macha na najwiekszg wartosé
wspotczynnika  wyporu.  Poréwnanie badan  tunelowych
z badaniami w locie.

wplywu Scisliwosci na stateczno$¢. Teoria ta jest juz

dos¢ znana, jednakze warto jest omowi¢ poszczegolne

okres$lenia majgce znaczenie dla naszych rozwazan.
Stateczno$¢ podtuzna i sterowno$¢ samolotu sg

okreslone przez dwa czynniki:

zapas statecznosci statycznej Kn i zapas sterownosci

H  Zapas .stateczno$ci statycznej przy pewnej szyb-

kosci v jest okreslony jako Kn =
jest wspotczynnikiem wypadkowej sity aerodyna-
micznej na samolocie (w przyblizeniu cr moze by¢

. . dem .
przyjete za réwne a o jest pochodng w zato-

d
zeniu, ze Cr i u sg zwigzane zaleznoscig cr p V' =
—const. W tych warunkach mozna wykazaé, ze sta-
teczno$¢ statyczna podtuzna zachodzi, gdy K = 0.
Zapas statecznosci statycznej moze by¢ tez napisany
W postaci:

di>H
= — Vva cR (1)

. . .. 3 CzH -
gdzie a, oznacza wielko$¢ _3§W przy predkosci v,
a V jest cechg usterzenia poziomego. Site nosng

na usterzeniu poziomym okresla wspdétczynnik

czH — a,aH + a2fiH + a.”R

gdzie o.r jest katem natarcia statecznika poziomego,
P#— katem wychylenia steru wysokosci, zas (Ir —
katem wychylenia klapki wywazajacej.

Zaktadajac, ze skutecznos$¢ steru wysokosci jest
dodatnia, warunek statecznos$ci statycznej podtuznej
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z dragzkiem sterowym unieruchomtoniym moze byc¢
wyrazony nieréwnoscia;

= 0O,

dcR

00 moze by¢ obliczone na podstawie préb w locie.

Srodek statecznosci obojetnej jest to takie potoze-
nie srodka ciezkosci, dla ktorego Kn — O, a zapas sta-
tecznosci, statycznej jest odlegtoscia Srodka statecz-
nosci obojetnej od $rodka ciezkosci, ktory dla dodat-
niej statecznosci lezy przed Srodkiem statecznosci obo-
jetnej.

Podobnie zapas statecznosci statycznej z drgzkiem
wolno puszczonym K'n moze by¢ wyrazony w postaci:

= —Va )
gdzie jest katem wychylenia klapki wywazajgcej
csH O, zaS warunkiem statecznosci statycznej

z drazkiem wolno puszczonym jest:

0

Zapas sterownosci Hm jest proporcjonalny do sity
na dragzku lub do wychylenia drgzka potrzebnego dla
uzyskania przyspieszenia normalnego 1 g, i moze by¢
wyrazony w postaci:

H —  Vas 9cm =
m 3nez Scz 2p<i
Vai
= — Va ocs 2 Uj 3)
gdzie jest wychyleniem steru potrzebnym dla

utrzymania normalnego przyspieszenia ng,

_ ® o 9czH . ¢ hvleni K .
g pst zas ai — —d--é--jes pochyleniem krzywej

Wyporu.
Podobnie zapas sterownosci z drazkiem puszczo-

nym moze by¢ wyrazony w postaci:

P-i

gdzie csh jest wspotczynnikiem momentu zawiaso-
wego steru wysokosci:

csH — bt I-H + b2 1777 + b3 fik
Ogo6lne wyrazenie na moment aerodynamiczny wzgle-
dem $rodka ciezkosci samolotu przy dowolnym stanie

usterzenia poziomego brzmi:

cm — cmo Xi') cz +
— V/a, (a + tH —¢) + a pH + a3 fiK]
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gdzie (x — x,,) jest odlegtoscig Srodka ciezkosci Od
srodka aerodynamicznego samolotu bez usterzenia po-
ziomego,. Tjy jest katem zaklinowania statecznika
poziomego wzgledem linii zerowego wyporu skrzydia,
za$ e jest katem odgiecia strug za ptatem.

Stosujac powyzsze wyrazenie na cm w rowna-
niach (1) i (3) widzimy, ze wptyw Scisliwosci na po-
dtuzng statecznos¢ samolotu w ogolnosci moze byc¢
wynikiem kombinacji poprzednio wyliczonych zjawisk
zachodzacych przy duzej liczbie Macha:

1) zmiany cm0 i $rodka aerodynamicznego,

2) zmiany pochylenia krzywej wyporu i kata
odpowiadajacego zerowemu wyporowi gtownej
ptaszczyzny nosnej,

3) zmiany pochylenia krzywej wyporu dla uste-
rzenia poziomego,

4) zmiany al i as

5) zmiany kata odchylenia strug za skrzydiem
na usterzeniu,

6) zmiany charakterystyki momentu zawiasowe-
go steru wysokosci.

Dla jasnego zrozumienia zmian statecznosci i ste-
rownosci samolotu, wywotanych duzag liczbg Macha,
jest konieczna petna analiza iwiyzej wymlienionych
zjawisk. Niestety jest to trudne do wykonania przy
oparciu sie o badania w locie, zwtaszcza W wypad-
kach, gdy zagadnienie komplikujg duze odksztatcenia
kostrukcji. Wiekszos¢ badan w locie, omawianych
w dalszym ciggu, bedzie dotyczyta ogdlnego wptywu
liczby Macha na zapasy: statecznosci statycznej i ste-
rownosci. Nalezy jednak stara¢ sie o analize tych czyn-
nikbw w locie, gdyz ma to zasadnicze znaczenie,
zwlaszcza ze wzgledu na dostarczenie bezposredniego
materiatu dla pordwnania wynikow badan w locie
z badaniami modelowymi i teoretycznymi. Z drugiej
strony, badanie wptywu Scisliwosci na zapas statecz-
nosci statycznej i sterownosci ma zasadnicze znacze-
nie ze wzgledu na ogodlne zachowanie sie samolotu
przy duzej liczbie Macha.

6. 2. Pewne typowe pomiary statecznosci i ste-
rownosci w locie przy duzej liczbie Macha.
6. 2. 1. Zmiaina wywazenia w locie nurkowym.

Najwczesniejsze przejawy wplywu Scisliwosci na
statecznos¢ podiuzng samolotéw dotyczyty znacznych
i czesto niebezpiecznych zmian w wywazeniu, jakie
wystepowaty przy nurkowaniu z wielkimi predkos-
ciami.

Wykonano szereg pomiaréw tych zmian. Typowe
przyktady zawiera rysunek 15. Sg tu przedstawione
zmiany wychylen steru wysokosci, konieczne dla wy-
wazenia samolotu Spitfire oraz dwoch samolotéw
typu Mustang — jednego ze sterem pokrytym ptot-
nem, drugiego ze sterem pokrytym metalem. ROz-
nice pomiedzy wynikami obu Mustangéw byty spo-
wodowane przede wszystkim odksztatceniami steru
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ys< 15-  Zmiana kata wychylenia steru wysokosci  /\ (3#

liczbg Macha (mierzona od kata wychylenia steru potrzeb-

no dla wywazenia samolotu przy przyspieszeniu Ig,

zy tej samej predkosci réwnowaznej, i maltej liczbie
Macha).

krytego ptotnem. Zamieszczono réwniez dane poréw -
nawcze, osiggniete w tunelu na wielkie predkosci
w R. A. E. przy liczbie Reynoldsa okoto 2~"10e

Nalezy przypuszczac, ze te duze zmiany w wywa-
zeniu byly spowodowane czesciowo odksztatceniami
elastycznymi w locie. W wybranym wypadku, wyita-
czajgc deformacje krytego ptdétnem steru Mustanga |,
odksztatcenia te nie graty duzej roli.

predkos$¢ réwnowazna mil/godz.
350 400 450

M M-06 7 o nNzK
mata wysokos¢ M-°J]
okoto 10000 stép',3050m)

M-0.8

500 1Jr

M=0,75'.

¢/uzo wysokosc¢
okoto 30000st6p\(9140m)

44]/48
Mustang. Katy wychylenia steru wysokosci po-
predkosci

Rys. 16.
trzebne dla wywazenia samolotu przy duzej
(podane dla dwdch wysokosci).

Jest to widoczne z rysunku 16, gdzie sa podane
wychylenia steru wysokosci, potrzebne dla wywazenia
w zaleznosci od. réwnowaznej predkosci lotu dla 2-ch
wysokosci.  Na matej wysokosci zachodzi niewielka
zmiana w katach wychylenia steru az do predkosci
rownowaznej 440 m. p. h. (M ==0,7). Na duzej wyso-
kosci (30 000 st¢ip = 9150 m) kat wychylenia steru
zmienit sie az o 3° juz przy predkosci 330 m. p. h.
(M — 0,8), czyli ze ta zmiana jest catkowicie zwigzana
z liczbg Macha, a nie z odksztatceniami.

Tak jest jednak nie zawsze. Pewne badania wy-
konane w Niemczech na samolocie Me 262 wykazaty
wplyw odksztatcen elastycznych oraz Scisliwosci na
stateczno$¢ podiuzng. Zmiany wywazenia z szyb-
koscia byty mierzone na kilku wysokosciach, przy
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Rys. 17. Wplyw liczby Macha i odksztatcen konstrukcji
na kat wychylenia steru wysokosci potrzebny dla wywazenia
samolotu (Me 262).

44,7148 -Ria
Rys. 18. Meteor 1V, Wychylenia steru wysokosci i klapki
wywazajacej konieczne do wywazenia -samolotu.  14.000

obr./min.
pH — wychylenie steru wysokosci potrzebne do wywazenia
samolotu przy zerowym kacie klapki.
pochylenie, krzywej  odpowiadajgce
stetecznosci.

dodatniej

czym mierzono jednocze$nie odksztatcenia usterzenia
oraz kadtuba. Wyriiki sg podane na rys. 17.

Widac tu, ze zmiany wychylenia steru wysokosci
potrzebne dla wywazenia zalezg od wysokosci lotu.
Jest to spowodowane znacznymi odksztatceniami
usterzenia wysokosci. Przewazna czes$¢ tych zmian,
pociggajgca za sobg zadzieranie sie przodu zamoBoitu
na matych wysokosciach, jest spowodowania, odksztat-
ceniami konstrukcji j gdy z krzywych réwnowagi dla
réznych wysokosci' wyeliminowa¢ wptywy odksztat-
cen, wszystkie punkty wyznaczajg jedng krzywa, wy-
kazujacg zmiany wywazenia w kierunku opuszczania
przodu samlolotu, zaczynajac od liczby Macha okoto
0,75.

Wyzej omowiony wplyw Scisliwosci na wychy-
lenia steru wysokosci konieczne dla wywazenia jest
wynikiem:
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1. zmian cmo i $rodka aerodynamicznego samego
skrzydta,

2. zmian kata odchylenia strug za skrzydiem, na
wysokosci! usterzenia poziomego wskutek zmian
w rozktadzie sity nosnej wzdtuz rozpietosci tegoz
skrzydta,

3. zmian potozenia samolotu, 'koniecznych dla uzys-
kania wymaganego wyporu.

Dla samolotu zblizanego do ukfadu klasycznego
trzeci czynnik daje moment pochylajgcy na teb. Drugi
czynnik daje taki sam moment, o ile fala uderzeniowa
tworzy sie najpierw przy nasadach skrzydta. Czyn-
nik pierwszy moze dziata¢ w obydwdch kierunkach,
ale nie wydaje sie prawdopodobne, zeby mogt prze-
wyzszy¢ poprzednio podane czynniki. Totez na ogot
zmiana wywazenia przy zwyktym ukiadzie da samo-
lot ciezki na teb, o ile nie zachodzg wieksze odksztal-
cenia elastyczne konstrukciji.

Meteor zdaje sie by¢ wyjatkiem od tej reguty.
Poczatkowa zmiana wywazenia daje samoliot ciezki
na ogon az do M = 0,8. Jakkolwiek ta zmiana wywa-
zenia moze by¢ nieco skomplikowana odksztatcenia-
mi, to jednak wydaje sie, ze gtowna przyczyna lezy
w $cisliwosci, w przeciwienstwie do Me 262, zewnetrz-
nie podobnego do Meteora. Moze to by¢ spowodowane
poczatkowa stratg nosnosci na zewnatrz g.ondol silni-
kowych, powodujgc zwiekszenie odchylenia strug na
usterzeniu.

Poczatkowa zmiana wywazenia wi kierunku ciez-
kiego ogona, po przekroczeniu liczby Macha 0,8
przechodzi szybko w cigzenie na teb (rys. 18).

6. 2. 2. Pomiary statecznosci podtuznej przy duzej
liczbie Macha.

Zmiany w wychyleniu steru wysokosci, koniecz-
nym dla wywazenia, w zaleznosci od liczby Macha,

M*0,80 s

‘ m{3

OH=0dla M=0,80

M-0,70 3,=0dla M=0,75
3,=0Odla M=0,70
71=0,60
3,-Odla M=0,6
M=0,40
o S [ (I L L —j
0 0.1 0.2 03 04 05 06 Cz 07
443/48 ~R19
Rys. 19. Meteor 1V. Katy wychylenia steru wyeiokoiscii
potrzebne do wywazenia samolotu przy statych liczbach
Macha.
- - - pochylenie krzywej odpowiadajgce dodatniej

stetecznosci.
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omowione powyzej, wykazujg, ze statecznos¢ statycz-
na ulega, zmianom, cigzenie na teb na okre$lonej wy-
sokosci wskazuje zwykle na zmniejszenie zapasu sta-
tecznosci statycznej. Te zmiany statecznosci statycz-
nej moga by¢ bardzo duze. Np. w wypadku Meteora
(rys. 18) poczatkowo zachodzi znaczny wzrost w za-
pasie statecznosci z drazkiem, trzymanym przy wzra-
stajacej liczbie Macha, nastepnie stateczno$¢ znacznie
sie zmniejsza, tak ze zapas statecznosci statycznej
staje sie ujemny dla M powyzej 0,8. W wielu wypad-
kach mamy duzy ujemny Zapas statecznosci statycz-
nej przy najwyzszych osigganych liczbach Macha. Do-
brym tego przyktadem jest samolot Vampire (rys. 20).

Jest widoczna nagta, bardzo silpa zmiana w ac7

zachodzaca przy pewnym, cz na réznych wysoko$-
ciach. Zmiana ta zachodzi przy tej samej liczbie
Macha na kazdej wysokosci i jest wylacznie wywo-
tana Scisliwoscia. Przy najwiekszych osigganych
predkosciach mamy bardzo duzy ujemny zapas sta-
tecznosci statecznej na kazdej wysokosci.

Na szczescie, przy tych duzych predkosciach
znaczny ujemny zapas statecznosci statycznej me
wydaje sie mie¢ tak silnego wplywu na ogdlng sta-
tecznos¢, jak by to miato miejsce przy szybkosSciach
mniejszych. Waznymi czynnikami przy duzych pred-

. . . dfij/
kosciach sg nie catkowite pochodne 4 (lub v

czy tez gir: ), ktére wszystkie sg proporcjonalne do

apH
K,, , ale czastkowa pochodna--p--- przy statej liczbie

Macha. Ten czynnik jest tez najwazniejszy we wzo-
rze na zapas sterownosci Hm (poréwnaj wzor 3). Moze
on by¢ okreslony z badan w locie trzema sposobami:

1. przez analize krzywych wychylenia steru wy-
sokosci, potrzebnego do wywazenia w funkcji
c2 , dla statych liczb Macha, przy r6znych wyso-
kosciach lotu poziomego,

2. przez bezposredni pomiar zapasu sterownosci,
przez szczegOtowg analize drgan podtuznych
w roznych warunkach lotu.

Pierwsze dwiie metody byty stosowane w R. A. E.
Metoda trzecia nie zostata jeszcze dostatecznie rozwi-
nietg w AngTiii, ale jest szeroko stosowana w Stanach
Zjednoczonych, jak' to opisuje Millikan w ,Journal
of the Aeronautical Sciences" z wrzesnia 1947 r. Za-
stosowanie pierwszej metody do wynikéw otrzyma-
nych w locie poziomym na Meteorze i Vampirze jest
podane na rys. 19 i 21. (S.tr. 72).

W wypadku Meteora zachodzi az do najwyzszych
osiggnietych wartosci M staty wzrost z liczbg

Macha, S$wiadczac o zmniejszajacej sie statecznosci.
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Rys. 20. Vampire |. Katy wychylenia steru wysokosci ko-

nieczne do wywazenia samolotu.

W wypadku Vampora, przy matym wspotczynniku
wyporu zmiany w d ----- sg niewielkie az d'0 liczby
Macha — 0,75, natomiast powyzej zachodzi znaczny
d

spadek dF::yZ wskazujacy na wzrost statecznosci. Przy
wspotczynniku wyporu cz powyzej 0,1 ‘wydaje sie za-
chodzi¢ staty wzrost------

dcz
Przypadkowo mamy tu do czynienia ze znaczng nie-

zgodnos$cig miedzy badaniami w locie i tunelowymi,
te ostatnie wykazujg znaczne zmniejszenie sie statecz-

ze wzrastajaca liczbg Macha.

NOWOSCI

NAJWIEKSZY SILNIK TURBINOWY.

Zdjecie przedstawia silnik turbinowy Northropa,
Turbodyne; posiada on wielostopniowg turbine spali-
howg oraz wielostopniowg sprezarke osiowg. Turbo-
dyne Il rozwija moc 10000 KM i jest obecnie najwiek-
szym silnikiem lotniczym. Pozostata energia spalin jest
wykorzystana do uzyskania dodatkowego ciggu. Silnik
ten ze wzgledu na swa wysokg moc nie nadaje sie do
zabudowania na zadnym z dotychczas wykonanych
ptatowcow. Dla préb w locie przewidywana jest za-
budowa jego w odpowiednio zmodyfikowanym dziobie
bombowca Boeing B-29.

Aviation Week, November 29, 1948.
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nosci przy M — 0,8 i matych cz . Ta niezgodno$¢ moze
by¢ spowodowana llokalnym wptywem skali wi miej-
scach potaczenia skrzydta z belkami niosgcymi uste-
rzenie. Wskazuje to na jedno z powazniejszych zagad-
nien przy analizie w wyniku badan tunelowych, mia-
nowicie na wptyw skali, jaki moze by¢ widoczny
w czesciach samolotu, gdzie efektywna liczba Rey-
noldsa jest znacznie mniejsza, niz obliczona dla $red-
niej cieciwy skrzydta rzeczywistego.

Rys. 21. Vampire |. Katy wychylenia klapkj wywazajgcej

potrzebne do wywazenia samolotu.

Dokonczenie nastgpi w zeszycie nastepnym.

To be concluded.

Transteated from the iJoiurnal oi Royal Aeronautical
Scciety (August 1948) with permission of the Society.

TECHNICZNE
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NOWE RADZIECKIE SMIGLOWCE:

»Wiertolet® N. Kaniowa.

Jest to Smigtowiec projektu doswiadczonego ra-
dzieckiego konstruktora wiroptatow — N. . Kamowa.
Pierwszg konstrukcjg Kamowa byt wiroptat KASKR-1
wykonany w 1928 r.

Termin ,,Wiertolet" powstat z potgczenia dwoch
wyrazow: iwiiertikalnyj letczyk i uzyty zostat po raz
pierwszy w roku 1928 do oznaczenia wiroptatu
KASKR-1.

Wiertofet Kamowa rozni sie zasadniczo w budo-
wie od znanych konstrukcji Bratuchina. Odznacza
sie on nadzwyczajng prostotg konstrukcji. Zespot
nosny sktada sie z dwdch przeciwbieznych wirnikow
trojtopatkowych umieszczonych na jednej osi.  Smi-
gtowiec wyposazony jest prawdopodobnie w dwucy-
lindrowy silnik, chiodzony powietrzem. Krata ka-
diuba, zawierajgca silnik wraz z przektadnig oraz
fotel pilota, umieszczona jest bezposrednio na dwdch
ptywakach.

Zalgczone zdjecie ilustruje wyraznie oryginalng
konstrukcje ,,Wiiertoleta*.

Ostatni Smigtowiec Bratuchina.

Prof. Bratuchin jest autorytetem w dziedzinie kon-
strukcji wiroptatéw; opracowat on szereg prototypow.
Jego nowy S$miglowiec przedstawiony na ilustracji
wydaje sie ze jest powiekszeniem dwumliejscowej
,Omegi", ktéora wzieta udziat wi pokazach podczas
Swieta lotnictwa w Moskwie, w'latach 1944—45,

Nowy Smigtowiec posiada prawdopodobne kon-
strukcje catkowicie metalowg. Ma on zabiera¢ szesciu
pasazerow; zatoga sktada sie z dwdch ludzi. Posiada
on dwia przeciwbiezne wirniki umieszczone bezposred-
nio nad silnikami. Silniki zamontowane sg na kon-
cach kroétkich skrzydet podpartych zastrzatami. Sil-
niki sg przypuszczalnie ewolucjg 600-konnego gwiaz-
dzistego silnika ASII-21.

Auiation Week, April 18, 1948
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SZYBOWIEC Z POMOCNICZYM SILNICZKIEM
STRUMIENIOWY M.

Francuskie Zaklady Fouga zbudowaty ostatnio
ciekawy prototyp jednomiejscowego szybowca z po-
mocniczym napedem strumieniowym. Szybowiec ten
przeznaczony jest prawdopodobnie do badari meteo-
rologicznych na duzych wysokos$ciach; przewidziany
jest on réwniez jako lekki szkolny samolot akroba-
cyjny.

Jest to wolnonosny S$rednioptat z usterzeniem
w ksztattcie V. Rozpieto$¢ wynosi 13 m, powierzchnia
skrzydta okoto 13 m2 Platy i kadtub sg konstrukcji
drewnianej, usterzenie jest catkowicie metalowe. Wy-
posazony jest w silnik turbostrumieniowy ,,Szydlow-
ski-Turbomeca“ dajagcy 80 KkG. ciggu przy 32.000
cbr/min (ciag maksymalny ma wynosi¢ 90 kG). Sred-
nica silnika wynosi 42 cm. Zamontowany jest on nad
kadtubem tuz poza kabing pilota. Szybowiec posiada
jednokotowe podwozie oraz zwykig ptoze ogonows. Po
osiggnieciu pufapu, przewidziane jest schowanie sil-
nika w kadtub — dalszy lot ma by¢ normalnym lotem
szybowcowym.

Catkowity ciezar startowy szybowca wynosi¢ miat
497 kG, w tym ciezar samego szybowca — 274 kG,
za$ ciezar silnika, zbiornika oraz paliwa — 140 kG.

Szybowiec ten zostat wystawiony w biezagcym ro-
ku na Miedzynarodowym Salonie Lotniczym w Paryzu
jako Castel-Mauboussin CM. 8R-13 ,,Cyklone* i wzbu-
dzit ogolne zainteresowanie, stanowigc jeden z najcie-
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kawszych eksponatéw Salonu. Catkowity ciezar wy-
stawionego egzemplarza wynosi 485 kG, obcigzenie
ptata — 37,3 kG/mr. Obliczone Wyczyny: szybko$¢
maksymalna na poziomie morza — 250 km/godz; szyb-
ko$¢ maksymiaSIna na wysokosci 3500 m — 260
km/godz; szybkos$¢ wznoszenia przy ziemi — 3,9 m/sek;
putap — 10.000 m; dtugos¢ startu — 350 m.

Aircraft Engineering, April 1949,

Aeronautlcs, June 1949

NOWY SPOSOB ODLADZANIA OKIEN KABINY
SAMOLOTU.

Firma Pittsburg Plate Glass Co wyprodukowata
nowy typ niezamarzajgcych szyb pod nazwg ,,nesa“.
Szyby utworzone sg z dwodch ptyt szklanych z zawar-
tg miedzy nimi warstwg przezroczystego plastyku
zwiekszajacg wytrzymatos¢ zespotu.

Warstwa plastyku powleczona jest cienkg war-
stewka materiatu ,,nesa“, bedacego przewodnikiem
pradu elektrycznego.

Prad do warstewki doprowadzany jest za pomocg
dwéch paskow przewodnika wklejonych w przeciw-
legte krawedzie szyby. Opor elektryczny przewodza-
cej. warstewki powoduje wywigzywanie sie ciepta
w ilosci wystarczajgcej do stopienia kazdego osadu
lodu na zewnetrznej powierzchni szyby.

Proby przeprowadzane podczas lotébw nad Pétnoc-
nym Atlantykiem wypadty pomysinie.

Ariation Week, March 14, 1949

DOSWIADCZALNY ZESPOt RAKIETOWY.

W osrodku doswiadczalnym White Sand wykona-
no w lutym br. pierwszy probny lot dwustopniowej
rakiety. Rakieta skiadata sie ze zmodyfikowanego
pocisku V-2, niosgcego rakiete WAC. Rakieta osigg-
neta podobno wysokos¢ okoto 400 km'; najwieksza
szybkos¢ miata wynosi¢ okoto 8.000 km/godz. Wedtug
danych z obserwacji lotu, rakieta V-2 odpadta na wy-
sokosci 32 km, za$ najwieksza szybko$¢ osiggnieta zo-
stata przez WAC na wysokosci okoto 100 km.

The Aeroplane, March 11, 1949

Iotnicza CZERWIEC 1949
PRZYRZAD OSTRZEGAJACY PRZED BRAKIEM
TLENU.

Ostatnio w Air Force School of Medicine (Randoillph
Field) opracowano przyrzad ostrzegajacy pilota gdy
grozg mu zaburzenia wywotane brakiem tlenu. Przy-
rzad ten, zwany w skrocie EEG, bedac umocowanym
na gtowie pilota, reaguje na zjawiska zachodzace
w mozgu podczas niedostatku tlenu. Na wysokosci
7.600 m okres czasu pomiedzy pierwszymi objawami
niedostatku tlenu, a wystgpieniem zaburzenn wynosi
270 sek. Przyrzad ostrzegajacy reaguje juz po upty-
wie maksimum'100 sek, tak ze pilot ma jeszcze okoto
3 minut czasu do wigczenia aparatu tlenowego,
wzglednie do ewentualnego doprowadzenia go do po-
rzadku.

Doswiadczenia z przyrzadem EEG byty przepro-
wadzane na 107 osobach. W 105 wypadkach wyniki
byty pozytywne.

Ariation Week, April 4, 1949

NOWY SYSTEM ROZRUCHU SILNIKOW
STRUMIENIOWYCH.

AiResearch Manufacturing Company w Los Ange-
les wyprodukowata ostatnio maty silnik turbinowy
dajacy réwnowaznik 65 KM mocy. Silnik ten, wiaza-
cy okoto 40 kg, posiada jednostopniows turbine spali-
nowg, dwustopniowg sprezarke, oraz dwie komory
spalania. Wyposazony jest w 3/4-konny rozrusznik
elektryczny zasilany z akumulatora. Sprezarka sil-
nika jest przewymiarowana; wieksza czes¢ sprezonego
powietrza uzyskanego z niej stuzy do napedu wysoko-
cbrotcwej turbiny powietrznej rozrusznika pneuma-
tycznego, ktory jest bezposrednio sprzezony z watem
duzego silnika turbostrumieniowego lub turbinowego.

Teru system rozruchu uniezaleznia samoloty wyposa-
zone w silniki turbinowe od pomocniczych startowych
urzadzen lotniskowych, koniecznych do rozruchu tego
typu silnikéw. Silniczek ten moze poza tym zasila¢
sprezonym powietrzem wszystkie instalacje pneuma-
tyczne samolotu, jak urzadzenia klimatyzacyjne,
urzadzenia ogrzewajace, urzadzenie do utrzymywania
stalego cisnienia w kabinie samolotow wysokoscio'-
wych it.p.

Aeronautical Engineering Review, February 1949
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NOWE KSIAZKI

G. W. MIKLASZEWSKI — Modele latajace, (Przekiad
z rosyjskiego). Bibl. Ligi
Lotniczej. Wyd. ,,Prasa
Wojskowa".  Warszawa,
1948; str. 304.

Ta piekna ksigzka dla naszej miodziezy stuzy¢ ma
ta podrecznik dla instruktoréw modelarstwa i zaawan-
sowanych modelarzy, ktdrzy znajdag tu odpowiedz na
wiekszos$¢ zagadnien lotniczych. Modelarstwo lotnicze
bowiem to nie tylko zabawa w miniaturowe lotnictwo,
ale jak stusznie zaznacza autor, modelarstwo moze
postuzy¢ jako wspaniata szkota samodzielnej, tworczej
pracy, wychowujaca przysztych wynalazcow, pracow-
nikdw naukowch i konstruktorow, a takich ludzi witas-
nie lotnictwo potrzebuje.

Dla speinienia tego zadania autor wytozyt podsta-
wy aerodynamiki, mechaniki lotu i statyki lotniczej
w sposob przystepny a jednoczesnie bezbtedny, czego
nie mozna powiedzie¢ np. o wielu niemieckich pod-
recznikach modelarstwa.

Ponadto autor celowo usungt ze swej ksigzki
wszystkie specjalne reguty modelarskie, ktorych petno
w literaturze anglo-amerykanskiej, aby nie stwarzac
niepotrzebnego balastu dla pamieci miodziezy, nato-
miast potozyt nacisk na zrozumienie fizykalnej strony
zjawiska. Dopiero w oparciu 0 te podstawy mozna
te czy inne ,,recepty" poprawnie stosowac.

Ksigzka zawiera poza tym' rysunki kilkunastu
modeli latajgcych (w tym jeden $miglowiec), obszerny
rozdzial dotyczacy budowy modeli, osobny o $migle
i silniku gumowym. Silniki benzynowe omawia bar-
dzo krétko, a o samozaptonowych nawet nie wspomina.
To samo odnosi sie do silnikéw odrzutowych, ale na-
lezy pamietac, ze autor pisat te ksigzke w r. 1945,

Ttumacze zastuzyli niewatpliwie na podzigkowa-
nie od miodziezy za tak cenng ksigzke, ale od strony
fachowcéw muszg spotkac sie z rzeczowg krytyka.

Dokonczenie ze str. 54

Instalacja elektryczna powinna by¢ wykonana
w ten spos6b, aby wszystkie Swiatta zapalane z wie-
zyczki kontrolnej jak: lampy drég startowych, prze-
szkodowe, graniczne, latarnia lotniskowa, wskaznik
kierunku lgdowania itp. miaty na planie lotniska od-
powiadajagce im lampki sygnalizacyjne, ktore majg
wskazywaé, czy wigczone Swiatta palg sie, czy nie.

Oswietlenie lotnisk w duzym stopniu zalezy od
typu uzytkowanych samolotéw i od urzadzen radio-
wych, stosowanych w danym czasie do utatwienia
Slepego lgdowania. Poniewaz charakterystyki stoso-
wanych samolotéw nie sg stale, a urzadzenia do Sle-
pego lagdowania bedg ulepszane, przeto i wymagania
odnosnie elektryfikacji Htotnisk bedg réwniez z bie-
giem czasu ulegaty zmianom. Jak wynika z powyzsze-
go opisu, problemy zwigzane z elektryfikacjg lotnisk
sg skomplikowane i wymagajg studiéw oraz statego
Sledzenia postepu techniki w tej dziedzinie.

Zacznijmy od aerodynamiki (str. 33). Czytamy:
»gestos¢ powietrza tzn. wage jednego m3 mierzymy
w kg/m'l“ — winno za$ by¢: ,.ciezar wiasciwy ¥ po-
wietrza" tzn. ciezar jednego m3, gdyz gestosc jest ilo-
razem ciezaru wihasciwego przez przyspieszenie ziem-
skie, za$ waga jest przyrzadem do mierzenia ciezaru
i wszelkie liczne zwroty typu: waga modelu, waga
skrzydia itp. sg btedne; winno by¢ Ciezar modelu itd.

Ttumacze nie uznajg linii pradu , (linii toka),
a wprowadzaja linie strug? (str. 46).

O przeptywie turbulencyjnym moéwig: strumien
zawirowany ilub zawichrzony. Widmo optywu (str. 52)
ma oznacza¢ obraz przeptywu.

tuk osiowy profilu — to linlia $Srodkowa lub szkie-
let profilu.

Uzywamy okreslenia profil o statym Srodku par-
cia, nie za$ o nieruchomym. Cigg $migta jest sifa,
wiec okreSlenie — sita ciggu — nie jest poprawne,
a wystepuje wielokrotnie. Czasem trzeba uzy¢ zwrotu
wielko$¢ ciggu.

Zamiast moc (praca) zatracona winno byc¢: zuzyta
na... lub praca rozciggania, skrecania itp.

Przymiotnik ,,niewygodnyj* w catym podreczniku
ttumaczono wadliwie jako niewygodny np. niewy-
godne wydtuzenie, wymiary itp., podczas gdy winno
by¢ — niekorzystne. Natomiast polskie . niewygod-
ny" — to rosyjskie ,,nieudobnyj” i w tym znaczeniu
wystepuje u Miklaszewskiego' np. na str. 164 oryginatu.

Maziste mydto potasowe nazywamy potocznie
, szarym mydiem a nie zielonym, wg. dostownego ttu-

maczenia.
Sita nos$na poza srodkiem ciezkosci pochyla m'odel,

a nie zakreca (str. 166), zmniejszenie predkosci za

PN - - -
N ktory wg normy N — 02080“ P°WIMEn slI? wyrazac
w kG/m3 — przyp. red.
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skrzydtem jest skutkiem przyhamowania warstwy
powietrza a nie zagarniecia (str. 173).

Statecznos$¢ .-,bokowaja“ — to boczna a nie po-
przeczna (sr. 158).

Emalit — to lakier, a nie cellon, ktory po rosyj-
sku nazywa sie,,aerotak™. Terminy z wytrzymatosci
materiatdw — rowniez czesto bledne: ,nati,azenie* —
to nacigg papieru, a nie naprezenie (str. 37), ,,moment
soprotiwlenia” — to wskaznik wytrzymatosci, a nie
moment oporu; ,,wremiennoje soprotiwlenie™ — to
wytrzymatos$¢ dorazna, a nie “czasowy opor* (str. 252);
moment i naprezenie , razruszajuszczeje* — to mo-
ment wzgl. naprezenie niszczace, a nie odksztatcajgce
(str. 250). Zamiast zapas 'wytrzymatosci przyjeto u nas
okreslenie pewnos¢ tub wspoétczynnik pewnosci.

Korekta cyfr i wzoréw — staba. Np. str. 141 —
trzy poprawki: 8 .— 0,55 zamiast btednego 8 — 55;
we wzorze 48 brak dwu pierwiastkéw, wiersz nizej

G
pp=——oybez zbednego u; str. 182 — Aﬂp. puit— 0 winno

by¢ 0,6; str. 44 p —1,125 winno by¢ 0,125; str. 200 —
wzér na M& bedzie btedny, jesli poprawi¢ wg. erraty;
str. 208 — jednostkg momentu bezwitadnosci jest

k@Gmsek! a nie-------- )
sek~

Pomimo usterek, ktore niewatpliwie zostang usu-
nigte w nastepnym wydaniu, czytajgc te ksigzke,
mimowoli zazdroscimy obecnej miodziezy, ze ma tak
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piekny podrecznik, ktérego nam bardzo brakowalo,
gdy dwadziescia pare lat temu sami budowalismy
modele.

A. A. UMANSKIJ — Prostrastwiennyje systemy. Gosu-
darsfwiennoje izdatielstwo stroi-
tielhoj  literatury (Strojizdat)
Moskwa 1948.

Ksigzka A. A. Umanskowo jest bardzo dobrym
przyktadem, wzajemnego zazebiania sie statyki lotni-
czej i statyki konstrukcji inzynierskich. Autor, wy-
korzystujac swe doswiadczenie w pierwszej dziedzi-
nie, przenosi znane.mu metody i rozwigzania do dru-
giej dziedziny statyki. Ze wzgledu na nieco odrebng
posta¢ konstrukcji inzynierskich, technik czy inzynier
lotniczy nie znajdzie w tej ksigzce przyktadow, ktore
magtby bezposredno przenies¢ na spotykane w statyce
konstrukcji ptatowcowych zagadnienia. Ta pozorna
wada jest jednak z drugiej strony zaletg. Konstrukcje
inzynierskie sg znacznie prostsze od lotniczych i zro-
zumienie zasad przenoszenia sit na prostszych ele-
mentach stanowi¢ moze wstep do opanowania prze-
biegu sit w konstrukcjach bardziej ztozonych. Wopro-
wadzenie, szersze niz to jest praktykowane w statyce
konstrukcji lotniczych, pojecia statycznej zamien-
nosci scianki i preta kratownicy umozliwia konstruk-
torowi lotniczemu zrozumienie do$¢ skomplikowane-
go przebiegu sit w okolicach wykrojow konstrukcji
skorupowych. Z

KRONIKA ZPIL

NOWI CZLONKOWIE

W drugim kwartale b. r. zostali zweryfikowani
i przyjeci na czionkéw Kota Lotniczego nastepujacy
Koledzy:

79. Lenkiewicz Stefan 87.
80. Bochenski Jan 88.
81l. Gruszczynski EmUI 89. Leyko Jerzy
82. Kaminski Kazimierz 90. Kotodziejczyk Leon
83. Karski Janusz 91. Wactawski Miecz. :
84. Kurzynski Marian 92.  Sottyk Witold

Sottyk Tadeusz
Frackbwiak Witold

85. Szurgott Andrzej 93. Hryniewicz Piotr
86. Witkowski Ryszard 94, Kartazinskli Henryk
ODCZYTY.

W okresie sprawozdawczym odbyty sie nastepu-
jace odczyty:

1 kwietnia b. r. — odczyt kol. Jerzego Pindery
p. t ,,Zarys elastooptycznej metody analizy na-
prezen”.

Wydaje INSTYTUT WYDAWNICZY SIMP.
Skfad. Kolegium: Przewodniczacy — Inz. W4t Fiszdon.
inz. Fr. Janik, dr inz. Fr. Misztal, inz.

Cena pojedynczego zeszytu:
1948 r. — 120 zi, 1949 r. — 200 zi

Cztonkowie: dr inz
W. Roth,
Konto PKO-I-8100.

29 kwietnia — odczyt kol. prof. Jerzego Bukow-
skiego p. t. ,,Profile laminarne".
27 maja — odczyt kol. Jana Staszka
p. t. ,,Optyw profilu przy ponadkrytycznych licz-
bach Macha*
oraz
22 czerwca — odczyt- kol. prof. Bronistawa Bo-
chenka p. t. ,,Wytrzymatos¢ metali w wysokich
temperaturach™.
Odczyty odbyty sie w audytorium Instytutu Aero-
dynamicznego w Warszawie ul. 6 Sierpnia 24 i cieszy-
ty sie duzym zainteresowaniem oraz frekwencja.

WYCIECZKA.

Dnia .10 czerwca b. r. odbyta sie wycieczka czton-
kéw ZPIL do warszawskiego portu lotniczego PLL
,,Lot“ na Okeciu. Cztonkowie wycieczki zapoznali sie
z obecng organizacjg stuzby ruchu i bezpieczenstwa
na lotnisku Okecie oraz zwiedzili stacje goniometrycz-

na.
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