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W SIEDEMDZIESIATA ROCZNICE....

21 grudnia mysli polskiego inzyniera i technika zwracajg sie ku Wielkiemu Przyjacielowi
Narodu Polskiego, Wodzowi obozu pokoju i postepu, nieztomnemu bojownikowi o ustroj sprawiedli-
wosci spotecznej, socjalizm, ku Jozefowi Stalinowi, ktérego 70-tg rocznice w dniu tym obchodzi cata
postepowa ludzkosc.

Jozef Stal-n cate swe zycie i dziatalno$¢ poswiecit sprawie ludu pracujgcego, sprawie szczescia
ludzkosci, kontynuujac wielkie dzietlo Marksa, Engelsa i Lenina.

Z imieniem STALINA zwfigzane jest zwyciestwo socjalizmu w Z.S.R.R., dzi$ panstwa potegi
gospodarczej i militarnej, panstwa o przodujgcym ustroju i nauce, technice i kulturze, panstwa kto-
rego ludzie odwracajg kierunek biegu rzek, wykorzystujg energie atomowg dla budownictwa po-
kojowego, panstwa ktére jest gwiazdg przewodnig ludéw, walczacych o wyzwolenie spoteczne i na-
rodowe, 0 socjalizm.

Z imieniem STALINA zwigzane jest rozgromienie faszyzmu hitlerowskiego i wyzwolenie na-
rodow Europy z pod jego jarzma: wyzwolenie Polski, pomoc w utworzeniu Odrodzonego Wojska Pol-
skiego, ktore u boku Armii Radzieckiej wniosto swdj wkiad w wyzwolenie, i bezinteresowna pomoc
Z.S.R.R. dla narodu polsk ego po wyzwoleniu.

Z imieniem STALINA zwigzana jest swiatowa walka o pokoj, na czele ktorej stoi Z.S.R.R.,
gwarancja naszej niepodlegtosci, naszych granic na Odrze i Nysie, naszych mozliwosci istnienia i roz-

woju ku ustrojowi, ktéry nie ma bezrobocia, nedzy i wyzysku cziowieka przez cztowieka, — ku
socjalizmowi.

Z imieniem STALINA zwigzany jest wspanialy rozwoj lotnictwa radzieckiego, lotnictwa
obrony pokoju i zdobyczy ludu pracujacego Z.S.R.R. i Krajow Demokracji Ludowej. Jego osobistym
wskazowkom i opiece zawdzigcza Zw. Radziecki przodujace w S$wiecie lotnictwo, ktére tak wielkg
role odegrato w naszym wyzwoleniu oraz w stworzeniu i rozwoju lotnictwa Polski Ludowej.

Sktadajac WIELKIEMU STALINOWI wyrazy szczerej wdziecznosci i najgtebszej czci, przy-
rzekamy nie zapomnie¢, ze uratowanie od zagtady, opieke < przyjazn Zwigzku Radzieckiego, zawdz.e-
czamy zwyciestwu idei, ktOrej sztandarem jest. Jego Imie, jako wodza kierowanej przezen partii.

Przyrzekamy odda¢ wszystkie nasze sity i umiejetnosci sprawie wzmacniania niepodlegtosci
naszej Demokratycznej Polski Ludowej, sprawie taczacej wszystkich ludzi dobrej woli, sprawie
socjalizmu, pokoju i postepu.
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Optyw profilu przy nadkryfycznych liczbach Macha

1. WSTEP.

Woplyw Scisliwosci powietrza stat sie w ostatnich
dwudz.estu latach czynn.k.em, ktérego nie mozna
zan.edba¢ w zagadn eniach budowy samolotéw °).
Zatozenia aerodynam.ki zaniedbywaty poczatkowo,
zupetnie Swiadomie wplyw Scisliwosci, jako dajacy
bardzo n.ewielk.e r6zn.ce w poréwnan.u z wyn kami
uzysk.wanymi w zatozeniu osrodka nies¢ sl.wego.
Wprowadzona przez Glauerta [9] poprawka na wptyw
Scisliwosci pozwol fa ustali¢ roznice zachodzace po-
miedzy rownaniami aerodynam.ki zwyklej, a dyna-
m.ka osrodkdw $c.Sliwych, potwierdzajac zgodnose tej
ostatn.ej w $wo ch zaiozen.ach z wynikami dos$wiad-
czen, w zakresie predkosci mniejszych od predkosci
dzwieku. W przypadku jednak, gdy przy normalnym
przeptywie pcddzwiekowym pojaw.ajg s € w pewnych
m.ejscach optywanego c.ata .predkosci przekraczajgce
predkos¢ dzwiegku, poprawka Glauerta nie jest juz
wystarczajgca.

Prawa rzadzace dynamikag osrodkow Scisliwych
sg zupetnie rézne od praw aerodynamiki zwyklej.
Szczegolnie trudno jest znalez¢ Sciste zwigzki mate-
matyczne w przypadku gdy w rozpatrywanym polu
predkosci mamy do czynienia réwnoczesnie z predkos-
ciami naddzwiekowymi i poddzw.ekowymi. Oddzia-
tywanie lokalnego obszaru naddzwiekowego na cha-
rakter catego optywu jest stosunkowo duze i nastrecza
w budowie samolotow w.ele ktopotéw, zaréwno na-
tury aerodynamicznej jak i konstrukcyjno-wytrzy-
matosciowej.

Przypominamy, ze stosunek predkosci przeptywu
do predkosci dzwieku odpowiadajgcej parametrom
stanu w danych warunkach, przyjeto nazywac liczbg
Macha. L.czba Macha, réwna stosunkowi predkosci
przeptywu, przy ktérej pojaw.ajg sie miejscowe prze-
kroczenia predkosci dzwieku, do predkosci dzwieku
odpowiadajgcej parametrom stanu gazu przeptywu
niezaktoconego, nazywa sie ,,krytyczng liczbg Macha*
Zakres l.czb Macha zawarty pomiedzy Kkrytyczng
liczbg Macha, a liczbg Macha odpowiadajgcg predkosci
dzwieku (M — 1) bedziemy nazywac¢ nadkrytycznymi
liczbami Macha.

2 PRZEPLYWY NADDZWIEKOWE.

Przeptyw naddzwiekowy podlega rowniez pTawu
Bernoulliego z tg jednak réznicg, w poréwnaniu z ae-
rodynamikyg zwykla, ze parametry stanu gazu zmie-
niaja sie i gestos¢ musi by¢ obliczona z zaleznosci jej

9i'T GPor. [16].
) Patrz m. in.l).

od ci$nienia, np. z rdwnania adiabaty lub z réwnania
Hugoniota -)» Pozostatymi roéwnaniami potrzebnymi
do rachunku sg: réwnanie stanu i rownanie ciggtosci
przeptywu. Podstawowe réznice zachodzace pomiedzy
przeptywem poddzwiekowym i naddzwiekowym da-
dza s.e wyjasn.¢ na przyktadach optywu zataman wy-
puktego i wklestego?).

Jezeli przeptyw jednostajny naddzwiekowy na-
trafi na zrodto wywotujgce zaburzenia w postaci lo-
kalnych zmian cisnienia, to zaburzenia te nie bedg
mogly przem eszcza¢ sie we wszystkich kierunkach,
poniewaz ich predko$¢ rozchodzenia sie jest réwna
predkosci dzwieku, natomiast przeptyw posiada pred-
kos¢ wiekszg od predkos¢, dzw.eku. Rozchodzace sie
lokalne zmiany cisnienia sg jakby ,,zmywane" przez
przeptyw i w rezultacie zaburzenia te moga sie roz-
chodzi¢ tylko wewnatrz stozka lub klina o kacie
rozwarcia, ktdrego sinus jest rowny stosunkowi pred-

Rys. 1. Optyw naddzwiekowy zatamania wypukiego.

kosci dzwieku do predkosci przeptywu. Widac¢ tu
wyrazng réznice w poréwnaniu z aerodynam kg osrod-
kow niescisliwych, z ktorej rozwazan teoretycznych
wynika, ze zmiany cisnienia rozchodzg sie we wszyst-
kich kierunkach z nieskonczenie wielkg predkos¢ a,
podczas gdy w osrodku scisliwym lokalne zmiany
ci$n enia przemieszczajg sie¢ z predkoscig dzwieku:
przy predkosciach poddzwiekowych we wszystkich
kierunkach, przy predkosciach naddzwiekowych tylko
zgodnie z kierunkiem przeptywu.

Jezeli punkt zatamania A potraktujemy jako wy-
sylajagce fale dzwiekowe zrodto, nalezace zaréwno do
przeptywu niezaktdconego, jak i do odchylonego, to
zauwazymy, ze zm any kierunku i wielkosci wektora
predkosci musza zachodzi¢ wiasnie pomiedzy liniami
Macha no i n wasciwymi dla tych dwu przeptywow.
W przedziale no — n linia pradu jest styczna zaréwno
do linii pradu przeptywu niezaktoconego jak i do
Unii pradu przeptywu odchylonego.
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Rozwazajac optyw zatamania wypukiego, wobec
tendencji rozprezajgcego sie osrodka do catkowitego
wypetnienia powiekszajgcej s'e objetosci (bez oder
wan i prozni), przeptyw zakrzywi sie pcd katem
rownym katowi zatamania plaszczyzny, przy czym
predkos¢ wzrosn e, (wektor przyrostu predkosci jest
prostopadty do linii Macha powodujac w przypadku
zatamania wypuklego wzrost wektora predkosci oraz
zmiane kierunku, (pc>r. [16]), <@ w'ec i liczba Macha
poza zatamaniem wypuktym powiekszy sie. Pochy-
lenie lin i Macha, czyli linii, wzdtuz ktérych rozchodzg
sie lokalne zmiany cisnienia musi réwniez powigkszy¢
sie.

Poniewaz fzycznie biorgc, przemieszczenia zmian
ci$nienia sg identyczne z rozchodzeniem sie dzwieku
bedziemy mow ¢ dalej o falach dzwiekowych rozu-
miejac przez nie mechanizm przemieszczania sie lo-
kalnych zmian cisnienia, bez wzgledu na to czy zja-
wisku towarzyszg efekty gtosowe, czy nie.

Po przejsciu cigglych przem;an w obszarze po-
miedzy liniami Macha no i n predkos¢ gazu oraz
objetos¢ wiasciwa powiekszaja s:e, za$ cisnienie i tem-
peratura malejag. Nalezy podkresli¢, ze zmiany te
zachodzg przy rozszerzajgcym sie przekroju i sg
krancowo rozne od zmian zachodzacych w przypad-
ku przeptywu niescisl wego, w ktorym predkosé
maleje za$ ci$nienie rosnie przy niezmiennej tem-
peraturze i gestosci. Wobec tego, ze zmiany zachodzg
przy optywie zatamania wypukiego w sposéb ciaglty
i praktycznie bez wym'any ciepta z otoczeniem, mozna
przyja¢ prawo zmienno$ci parametréw stanu wg. row-
nania adiabaty.

Rozwazajac optyw zatamania wklestego zauwa-
zymy, ze przeptyw niezaktécony nie moze przejsé
tw spos6b c:agty w przeptyw odchylony, poniewaz
predkos¢ przeptywu poza zatamaniem jest mniejsza,
a wiec i liczba Macha ulega zmniejszeniu. Powodo-
watoby to przesuniecie 1'in'i Macha przeptywu od-
chylonego przed linie Macha przeptywu niezaktoco-
nego. W zwigzku z tym obserwujemy tutaj nieciggta
zmiane predkosci i kierunku przeptywu wzdtuz linii
zgeszczenia S przebiegajgcej pomiedzy obiema wy-
mienionymi lin ami Macha. Poniewaz jednak taka
idealna nieciggtos¢ zmiany nie jest fizycznie mozliwa,
omawiane zjawisko zachodzi w rzeczywistosci wgi
F. Feldmana [15] w warstwie o grubosci okoto 10 mm,
wg. schematu przedstawionego na rysunku nr. 3.
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teoretyczny przebieg zmian
-------- rzeczywisty

391/49-R3

Rys. 3. Schemat przebiegu zmiany cisnienia wzdtuz linii

pradu po przejsciu przez linie zgeszczenia.

Ta gwaltowna, nieciaggta zmiana powoduje
zmniejszenie predkosci i objetosci whasciwej oraz pod-
wyzszenie temperatury i cisnienia czynnka. Zmiany
zachodzace przy tym nie moga by¢ rozwazane jako
adiabatyczne, poniewaz zachodzg w sposob nieciggty
za$ zalezno$¢ pomiedzy cisnieniem i objetoscig wias-
c'wg jest znieksztatcona (w stosunku do adiabaty)
przez zamiane pewnej ilosci energii kinetycznej czyn-
nika w energ.e cieplng, ktéra podgrzewa gaz do
temperatury wyzszej n.zby to wynikato z réwnania
stanu i zwigzku = const. Zmiana zachodzi wiec
przy wzrcscie entropii i rownanie .adiabaty musi by¢
zastgpione rownaniem Hugomota uwzgledniajagcym
omoéwione wyzej zjawiska.

Poniewaz nastepuje tutaj uderzenie strug prze-
ptywu niezaktdconego, w ktérym panuje cisnienie
mn ejsze, o czynnik poza linig (powierzchnig) zgesz-
czenia, poruszajacy sie z mniejsza predkoscig i posia-
dajacy wieksze cisnienie, nazywamy cate zjawsko
sprezaniem uderzeniowym. Istnieje tutaj analogia do
zderzenia ciat statych, kiedy to rowniez obserwujemy
zamiane energii kinetycznej na cieplng. 1lo$¢ energii
kinetycznej zamien'onej na ciepto zalezy od stosunku
cisnien (albo predkosci) przed i po uderzeniu.

Z omoéwionych przyktadéw wynika, ze n:e mo-
zemy wiasciwie mowic¢ o ,,fali rozrzedzeniowej“ po-
niewaz zmniejszanie sie cisnienia zachodzi w sposéb
cigglty, natomiast predzej mozna nada¢ nazwe ,fali
uderzeniowej" sprezaniu uderzeniowemu, zachodzg-
cemu w sposob nieciggty, co podkreslitoby odmienno$é
charakteru tych dwu zjawisk ’).

W przypadku, gdy, po uderzeniu wywotanym za-
tamaniem wklestym, przeptyw odbywa sie w dalszym
ciggu z predkoscig naddzwiekowa fala uderzeniowa
jest pochylona do kierunku przeptywu i mowimy

) Nie jest to fala w Scistym tego stowa znaczeniu
poniewaz nazwe te nadajemy zjawisku rozchodzenia sie zmian
cisnienia wzdtuz pewnej drogi w funkcji czasu, przy czym,
po przejsciu fali, cisnienie przyjmuje warto$¢ taka samg
jakg miato przed jej przejsciem. W przypadku fali uderze-
niowej obserwujemy jedynie nagly wzrost cisnien a liczac
zgodnie z kierunk em przeptywu. Nie jest to wiec wiasciwie
fala, a tylko okreslenie odniesione do omawianego zjawiska.
Fala uderzeniowa ma zreszta pewng analogie do fali
spietrzeniowej w hydromechan ce. Stuszniejszym bytoby moze
okreslenie ,strefa rozrzedzeniowa ' i ,warstwa zgeszczenio-
wa“ z uwagi na wspomniang nie idealng nie¢ agtos¢ cisnie-
nia w przypadku gwattownego zahamowania przeptywu.
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wtedy o0 uderzeniu ukosnym. Amplituda takiego
uderzenia, czyli stosunek cisnien (albo predkosci)
przed i po uderzen u jest oczywiscie zalezna od wiel-
kosci kata zatamania.

Rozwazmy blizej ,przejscie” przeptywu przez
predkos¢ dzwieku. Predkos¢ przeptywu bezposrednio
po uderzeniu moze sie obnizy¢ od razu nawet do
78% predkosci dzwieku przed uderzeniem, przy czym
nie obserwujemy nigdy ciaggtego przejscia przez pred-
kos¢ dzw eku, jak to byto przy przeptywie rozrze-
dzeniowym, notujemy natomiast zawsze ostry spadek
predkosci [15]. Tworzaca sie tutaj fala uderzeniowa
ma kierunek linii Macha odpow-adajgcej predkosci
dzwieku, a zatem prostopadty do kierunku przeptywu
i w zwigzku z tym uderzenie, przy ktérym przeptyw
naddzwiekowy przechodzi w przeptyw poddzwiekowy
nazywamy uderzeniem prostopadtym. Predkosci
przed i po uderzeniu sg zwigzane zaleznoscia:

vl.v=2a}

Z omoéwionych najprostszych przyktadéw optywu
zataman wypuklego i wklestego z predkoscig nad-
dzw ekowa wynika, ze dla uzyskania wiekszej pred-
kosci przeptywu i zmniejszenia c.$nienia nalezy stru-
mien uczyni¢ rozbieznym przez zwiekszenie pola prze-
kroju i naodwrot, aby zmniejszy¢ predkos¢ i uzyskac
wzrost cisnienia nalezy strumien uczyni¢ zbieznym
przez zmniejszanie pola przekroju. Ten diametralnie
rézny przebieg zmian predkosci i ci$nienia przy prze-
ptywie naddzwiekowym w poréwnaniu do przeptywu
poddzwiekowego jest powodem catego szeregu zja-
w.sk, utrudniajacych przekroczenie tzw. ,bariery
dzw-ekowej".

3. OBSZAR NADDZWIEKOWY PRZY NAD-
KRYTYCZNYCH LICZBACH MACHA.

Rozwazmy teraz jak bedg sie zmieniaty c $nienie
i predkos¢ na powierzchni profilu po przekroczeniu
krytycznej liczby Macha, czyli, w wypadku, gdy w
pewnym miejscu na profilu predkos¢ przeptywu osiag-
nie, a nastepnie przekroczy, predkos$¢ dzwieku (punkt
A na rys. 4 W miejscu tym lokalne zmiany cisnienia
bedg sie rozchodzity prostopadle do powierzchni pro-
filu. Z powodu ciggtosci zachodzacych zmian n’e do-
strzezemy w ogo6le na zdjeciach fotograficznych w
wypadku doktadnego wygtadzenia skrzydta, linii
Macha, wzdtuz ktoérych przemieszczajg sie owe lokal-
ne zmiany cisnienia, natomiast uwidocznig sie wyraz-

Rys, 4, Tworzenie sie obszaru naddzwiekowego na profilu.
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nie rozjasnienia pochodzace od rozrzedzenia po-
wietrza. W miare przesuwania sie w prawo od
punktu A kierunek linii rozrzedzenia bedzie sie zmie-
n at, pochylajac sie coraz bardziej w miare wzrostu
predkosci i spadku ci$nienia. Zmiany takie zachodza
az do punktu B, w ktérym nastepuje uderzenie prosto-
padte. Po uderzeniu cisnienie gwattownie wzrasta
za$ predkos¢ maleje od razu o k.lka do kilkunastu
procent pcnizej predkosci dzwieku. To uderzenie
prostopadte, dajgce nieciggta zmiane parametrow
stanu jest wyraznie widoczne na zdjeciach fotogra-
ficznych.

Aby lepiej uzmystowi¢ sobie charakter zachodza-
cych zm'an, a w szczegolnosci pojawiajgcego sie w
punkcie B uderzenia prostopadiego rozwazmy prze-
ptyw przez przewezenie utworzone z dwu skrzydet
0 ptaszczyznach cieciw rownolegtych do siebie i roz-
stawionych na pewng odlegto$¢. Otrzymamy wtedy
ptaski przeptyw w dyszy, w ktérym rozktad réwnych
liczbowo predkosci jest pokazany schematycznie na
rysunku nr. 5. Przejscie przez predkos¢ dzwieku za-

Rys. 5. Krzywe statych predkosci przy dwuwymiarowym

przeptywie osrodka S$cisliwego przez dysze.

chodzi wzdtuz linii krzywej ,obliczonej przez Th. Me-
yera [13] dla danych warunkéw brzegowych. Przy
Scian e predkos¢ dzwieku pojawia sie przed najwez-
szym przekrojem za$ w osi dyszy — poza nim. Wyniki
rachunku teoretycznego, zgadzajg sie dobrze z rze-
czywistoscig, poza warstwg powierzchniows, czyli tam,
gdzie przeptyw moze by¢ uwazany za potencjalny.

Fizycznie, taki charakter przeptywu jest tatwy
do zrozumienia. Czynn kiem przys$pieszajagcym sg w
tym przypadku Sciany dyszy i wskutek tego czastecz-
ki gazu w osi dyszy, jako najbardziej oddalone od
scian najpozniej ulegajg przyspieszeniu.

Taki rozktad predkosci tworzy sie jednak tylko
wtedy gdy po przejsciu poza przekrdj najwezszy caly
przeptyw osiggnie predkos¢ naddzwiekowsg. Z termo-
dynamiki wiemy, ze przypadek ten zajdzie wtedy,
gdy stosunek cisn enia statycznego gazu w spoczynku
poza dysza do ciSnienia statycznego przed nig, jest
mniejszy lub réwny 0,527. W przypadku gdy stosunek
ten jest nieco wiekszy moze sie zdarzy¢, ze w poblizu
Sciany gaz przekroczy predkos¢ dzwieku, zas w osi
przekroju najwezszego nie zdota jej osiggna¢ i w re-
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zultacle poza przewezeniem otrzymamy predkos$¢
poddzwiekowg, jak to pokazano schematycznie na
rysunku nr. 6. Przypadek ten ttumaczy dos¢ dobrze

Rys. 6. Przeptyw osrodka Scisliwego przez dysze z miej-

scowym przekroczeniem predkosci dzwieku.

powstawanie obszaru naddzwiekowego przy optywie
profilu i pozostaje tylko do podkre$lenia i wyjasnie-
nia gwattowny skok cisnienia i predkosci przy przej-
Sciu od predkosci naddzwiekowej do poddzwiekowej
w tylnej czesci strefy supersonicznej.

Takie prostopadte uderzenie sprezeniowe obser-
wujemy rowniez w dyszy, w ktorej predkos¢ dzwieku
zostata przekroczona i dalsze rozprezanie obnizyto
cisnienie u wylotu do warto$ci mniejszej niz cisnie-
nie otaczajace (rysunek nr. 7d). Przy niewielkiej
réznicy cisnienn obserwujemy tylko zwezenie strum'e~
nia wyptywajacego z wylotu dyszy, jesli jednak umoz-
liwi¢ przenikniecie ci$nienia wiekszego od panujacego
W przewezeniu dc wewnatrz dyszy, to spowoduje ono
powstawanie uderzen prostopadtych, a nawet uderzen
ukosnych w zaleznosci od amplitudy sprezenia i wpty-
wu warstwy powierzchniowej.

Rys. 7. Tworzenie sie prostopadtej fali uderzeniowej przy
wyptywie z dyszy z predko$cig naddzwiekowa.
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Charakterystyczne jest, ze przejscie od przepty-
wu naddzwiekowego do poddzwiekowego przy nie-
wielkich liczbach Macha powoduje powstawame, n:e
jednej fali uderzeniowej a catego ich szeregu, kolejno
nastepujacych ;po sobie, az do miejsca, w ktorym
przeptyw przechodzi definitywnie do predkosci po-
mzejdzwiekowych. Im przekroczeni predkosci dzwie-
ku jest mniejsze tym ilos¢ fal uderzeniowych jest
wieksza, za$ ich amplitudy, czyli stosunki ci$nien
po uderzeniach do ci$nien przed uderzeniami, oczy
w $cie sg mniejsze. W gran:cy, przy bardzo niewiel-
kim przekroczeniu predkosci dzwieku, po poczatko-
wym rozjasnieniu oznaczajagcym przeptyw rozrzedze-
mowy otrzymuje sie na fotografiach zaciemnienie
pochodzace od catego szeregu fal uderzeniowych.

Rys. 8. Szereg fal uderzeniowych przy n'ewielkim przekro-
czeniu predkosci dzwieku na profilu, (M = 1,106).

4 WPLYW WARSTWY POWIERZCHNIOWEJ.

Na charakter tworzenia sie fal uderzeniowych
wpltywa W duzym stopniu warstwa powierzchniowa
i naodwrot, fale uderzeniowe majg lokalny wptyw
na grubos¢ i charakter warstwy powierzchniowej.

Warstwa powierzchniowa komplikuje w znacz-
nym stopniu tworzeme sie fal uderzeniowych. Jezeli
rozwazymy warstwe powierzchniowg o pewnej gru-
bosci, to z rozkladu predkosci mozemy od razu wy
wnioskowaé, ze zakres naddzwiekowy tworzacy sie
przy optywie profilu n'e moze siega¢ do samej po-
wierzchni skrzydta poniewaz predkos$¢ dzwieku jest
osiggnieta przez czasteczki gazu dopiero w pewnej
odlegtosci od Scianki. W zwigzku z tym fale ude-
rzeniowe i Inie Macha przy przeptywie rozrzedze-
niowym tworzg sie nie na samej $ciance, a w pewnej
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Rys. 9. Ksztatt linii Macha w obecnosci warstwy powierzch-

niowe;j.
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odlegtosci od niej. Jest to wazne o tyle, ze warstwa
powerzchniowa nie moze wobec tego wplywaé na
miejsce pojawiania sie czy zanikania obszaru nad-
dzwiekowego, poniewaz dz eje sie to niejako poza nia,
natomiast ma ona wplyw na ksztattowanie sie fal
uderzeniowych. Wykonane przez Gotherta [4] do-
Swiadczenia z bombami letniczymi wykazaty, ze miej-
sce, w ktérym powstaje obszar naddzwiekowy nie
zmienia sig, bez wzgledu na to czy charakter warstwy
powierzchnowej jest laminarny czy tez burzliwy.
Moze natomiast zmieniac sie i zmienia sie w rzeczy-
wistosci rozkiad c $nien w zaleznosci od liczby Rey-
noldsa, jak to wykazaly doswiadczenia wykonane
w N.A.C.A. z profilem 000.15.40 przy liczbie Macha
M = 0,84 oraz dwu roéznych liczbach Reynoldsa:
6,5. 108 oraz 1,1 . 106. [4], ]

Rys. 10. Wplyw liczby Reynoldsa na rozkiad cisnien.

Przesun'ecie obszaru podcisnienia na gérnej stro-
nie skrzydia przy niewielkich wymiarach modelu,
do przodu ttumaczy sie tu prawdopodobnie mniejszym
promiemem Kkrzywizny i zwigzanym z tym energicz-
niejszym oddziatywaniem sit masowych (prawo Frou-
da). Niestety brak wiekszej ilosci danych doswiad-
czalnych odnoszacych sie do tego zagadnienia nie
pozwala na szersze omowien'e tematu. Najbardziej
miarodajne byloby tu oczywiscie zestawienie badan
tunelowych z wynikami uzyskanymi z badan w locie.
Pewne pojecie 0 zachodzacych zmianach dajg do-
Swiadczen'a wykonane w Stanach Zjednoczonych w
latach 1946—7 z rakietowym samolotem Bell X—I,
zrzucanym z superfcrtecy B—29, oraz z samolotem
Douglas D 558'1 zaopatrzonym w naped strumien
wo-odrzutowy. Z zalgczonych dwu wykresow (rysu-
nek nr. 11 i 12) wida¢, ze wptyw skali modelu jest
bardzo znaczny i w zadnym wypadku nie moze by¢
lekcewazony. Odnosi sie to zaréwno do wspdtczynni-
kow s'ty nosnej jak i do wspotczynnikow oporu. Brak
jest niestety danych doswiadczalnych dla oswietlenia
interesujgcego zagadniema zmiany momentéw st
aerodynam cznych na ptacie zaleznie od jego wiel-
kosci (efektu skali).

Przeptyw rozrzedzeniowy obszaru naddzwieko-
wego nie ma bezposredniego wptywu na warstwe
powierzchniowg, ktdra pozostaje laminarng czy burz-
liwg w zaleznosci od energ'i kinetycznej posiadanej
przez subwarstwe. Komplikacje pojawiajg sie dor
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Rys. 11. Wplyw wielkosci modelu na wspdtczynniki sity

nosnej w zaleznosci od liczby Macha.

Rys. 12. Wplyw wielkosci modelu na wspdétczynniki oporu
w zaleznosci od liczby Macha.

piero w przeptywie zgeszczeniowym a wiec przede
wszystkim w miejscu gdzie wystepuje uderzenie pro-
stopadte.

Nieciggta zmiana cisnienia mozliwa jest, jak wy
n:kka z § 2 tylko w przeptywie naddzwiekowym, per
niewaz zakldcenia nie moga przemieszcza¢ sie ,w
gore* pradu, natomiast w przeptywie poddzwieko-
wym tego ogran czenia nie ma. W przypadku war-
stwy powierzchniowej laminarnej, posiadajgcej sto-
sunkowo niewielkg energie kinetyczng subwarstwy,
¢ $nienie z poza uderzenia prostopadiego, przenika da-
leko do przodu w strefie poddzwiekowej warstwy, po-
wodujac jej bardzo znaczne zgrubienie (do 10 razy).
Zgrubienie to w miejscu zetkniecia z normalng war-
stwg lam narng, tworzy zatamanie wkleste przeptywu,
powodujace utworzenie sie pierwszej, ukosnej odnogi
fali X. To ukos$ne uderzenie tworzace pierwszg od-
noge posiada znacznie mniejszg amplitude niz ude-
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rzenie prostopadie. Cate zjawisko wida¢ wyraznie

na rysunku nr. 13.

Rys. 13. Tworzenie sie fali X

Charakter zachodzgcych zmian potwierdzajg po-
miary cisnien wykonane na powierzchni ptytki do-
Swiadczalnej oraz iw réznych odlegtosciach od niej.
Na wykresach (rys. nr. 14) wida¢ wyraznie, w %dle

Rys. 14. Rozkiad cisnien statycznych w réznych odlegtos-
ciach od powierzchni $cianki i od przedniej krawedZ' plytki
przy fali X ¢ warstwie powierzchniowej lamnarnej.

glosci okoto 150 mm od krawedzi natarcia phytki,
skok cisnienia, pochodzacy od tworzacej sie, wskutek
zgrubienia warstwy pcw erzchniowej, pierwszej od-
nogi fali X. Przy okoto 200 mm obserwujemy drugi
skok cis$nienia znacznie intensywniejszy niz pierwszy,
a pochodzacy od uderzenia prostopadtego. Ciekawe
jest tutaj zlagodzenie gwattownosci skokoéw cisnienia
bezposrednio przy Sciance, co nalezy ttumaczy¢ swo-
bodnym rozchodzeniem sie zmian cis$n enia, w strefie
poddzwiekowej warstwy powierzchniowej, zaréwno
do przodu jak i do tytu.

To przem eszczanie sie zm an cis$nienia do przo-
du w warstwie powierzchniowej, powoduje powsta-
wanie lokalnego przeptywu o kierunku przeciwnym do
kierunku przeptywu zasadniczego [11]. Na wykresach
(rys. nr. 15) obrazujgcych rozktad predkosci w war-
stwie powierzchniowej oraz jej grubos¢, cate zjawi-
sko przedstawia sie jako typowe dla przechodzenia
warstwy laminarnej w burzliwg, razem z charakte-
rystycznym punktem wyjscia. Przerywane linie z le-
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wej strony osi pionowej przedstawiajg owe skierowa-
ne przeciwnie predkosci. Z wykresow tych wida¢, ze
grubos¢ warstwy powerzchniowej wzrosta z 1,2 mm
w warstwie laminarnej do okoto 10 mm w warstwie
burzliwej. Pomiar w powyzszym doswiadczeniu byt
wykonany przy pomocy cien utkiej rurki O 0,5/0,3
tworzacej wysunietg daleko do przodu sonde.

W przypadku Warstwy burzliwej nie obserwuje-
my tworzenia sie pierwszej odnogi fali X, az do pew-
nej wartosci skoku cisnienia. Zgrubien'e warstwy
powierzchniowej jest w tym wypadku 2 — 2 5 krotne
i wplyw skoku cisnienia jest znacznie mniejszy wo-
bec duzej energii kinetycznej subwarstwy za$ fala
uderzeniowa przyjmuje ksztatt pokazany na rys. 16.

Rys. 15. Profile predkosci w warstwie powierzchniowej
przy fali X.
Rys. 16. Prostopadta fala uderzeniowa przy warstwie

powierzchniowej burzl.wej.
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Wykresy obrazujace rozktady cisnienn na powierzchni
profilu i w réznych odlegtosciach od niej oraz roz-
ktady predkosci w warstwie powierzchniowej w réz-
nych odlegtosciach od krawedzi natarcia sg przed-
stawione na rys. 17 i 18 dla poréwnania z analogicz-

391/49-RH
Rys. 17. Rozkiad c'$nien statycznych w réznych odlegtos-
ciach od powierzchni $cianki i od przedniej krawedzi phytki
przy warstwie powierzchnowej burzliwej i uderzeniu prosto,,
padtym.

X=265mm

02 04 06 08 10 12 L4 M
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Profile predkosci w warstwie powierzchniowej
burzliwej przy uderzeniu prostopadtym

Rys. 18.

nymi rozkiadami warstwy laminarnej przedstawio-
nymi na rys. 14 i 15.

Tworzenie sie przedniej odnogi fali X obserwu-
jemy réwniez i przy warstwie powierzchniowej burz-
liwej, jednak tylko wtedy gdy stopien sprezenia ude-
rzeniowego przekracza 1,8. Skok cisnien jest wtedy
dostatecznie wielki aby pokonac¢ energie kinetyczng
subwarstwy i zm:ana cisnienia przenika do przodu,
podobnie jak to widzielismy w przypadku warstwy
laminarnej. Oczywiscie amplituda i przesuniecie do
przodu uderzenia ukos$nego tworzacego pierwszg od-
noge fali X jest tym wieksze, im wiekszy skok cisnien
notujemy w uderzeniu prostopadtym, bowiem wtedy
wklesty kat utworzony przez zgrubienie warstwy po-
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wierzchniowej jak réwniez i przenikniecie do przodu
zmian cisnienia sg wieksze.

Zarowno w przypadku warstwy laminarnej jak
i burzliwej przenikanie ci$nienia do przodu prowadzi
w konsekwencji do oderwan, powodujacych znaczne
powiekszenie oporu przy jednoczesnym zmniejszeniu
sity nosnej. Oczywiscie w przypadku fali typu X oder-
wan e nastepuje duzo wczesniej niz przy uderzeniu
prostopadtym. Zmniejszanie wiec oporéw przez sto-
sowanie profilow laminarnycn mijatoby sie z celem,
gdyby nie wihasc'wos¢ tworzenia bardziej ,,ptaskich”
wykresow rozkiadu cisnien, niz to ma miejsce przy
profilach normalnych. Do sprawy tej jeszcze powro-
cimy.

Gwattowny wzrost cisnienia w miejscu, w kto-
rym wystepuje uderzenie prostopadie, powstajacy w
warstwie powierzchniowej lokalny przeptyw w Kkie-
runku przeciwnym do kierunku przeptywu gtéwne-
go oraz ustalenie sie grubosci warstwy powierzchnio-
wej, tworzg w rezultacie, tuz poza falg uderzeniows,
miejscowe wypukie zatamanie przeptywu. Zatama-
nie to powoduje bezposrednio po uderzeniu prosto-
padtym ponowne przysp'eszenie przeptywu do pred-
kosci przekraczajgcej predkos¢ dzwieku. Dlatego tez,
bezposrednio poza ciemng linig uderzenia prostopad-
tego wida¢ na zdjeciach fotograficznych rozjasnienie
pochodzace wiasnie od tego obszaru naddzwieko-
wego. Rozleglos¢ tego obszaru jest zresztg bardzo
niewielka i konczy s'e on uderzeniem prostopadtym
0 znacznie mniejszej amplitudzie. Cate zjawisko po-
kazane schematycznie na rys. nr. 19, wida¢ réwniez
dos¢ doktadnie na rys. nr. 13.

Rys. 19. Obszar naddzwiekowy poza uderzeniem prosto-

padtym.

5. ZMIANY WSPOLCZYNNIKOW SIt AERO-
DYNAMICZNYCH PROFILU W ZALEZ-
NOSCI OD LICZBY MACHA.

5.1 Wspdtczynnik oporu cx .

Ponizej krytycznej liczby Macha zmienia sie
wspotczynnik oporu w zaleznosci od predkosci bar-
dzo niewiele. Dopiero po przekroczeniu Kkrytycznej
liczby Macha zaczyna c¢x gwattownie rosngé, osig-
gajac wartosci k lka, a nawet kilkanascie razy wieksze
niz przy predkosciach matych. Przyczyng wzrostu opo-
ru jest oczywisc:e tworzacy sie na profilu obszar
naddzwiekowy. Wskazuje na to miedzy innymi réw-
niez i znacznie wczesniejszy wzrost wspotczynnika
oporu profilow grubych, posiadajacych w'eksze rézni-
ce cisnien na powierzchni, a co za tym idzie réwniez
i wieksze predkosci wzbudzone.
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Rys. 20. Zaleznos¢ wspdtczynnikéw oporu cx od 1'czby Macha
M dla profiléw o réznych grubosciach. Liniami przerywanymi
oznaczono profile laminarne.

Na rys. nr. 20 widzimy wyrazny szybki wzrost
wspotczynnikéw oporu po przekroczeniu krytycznej
liczby Macha i to tym wczesniejszy i silniejszy im
profil jest grubszy. Dla poréwnania wykreslono row-
niez krzywe odnoszace sie do profilow lamlnarnych
wykazujace ich wyzszos¢ nad profilami normalnymi.

Na rys. nr. 21 przedstawiono krzywe wzrostu
wspotczynnikdéw oporu w zaleznosci od liczby Macha
dla réznych wspotczynmkdw sity nosnej. Zwiekszenie
réznic cisnien potrzebne do uzyskania wyzszego
wspotczynnika cz pocigga za sobg zwiekszenie pred-
kosci wzbudzonych i w koncowym efekcie powoduje
wzrost cx podobnie jak przy pogrubieniu profilu.

Krzywe przerywane odnoszace sie do profilu lam -
narnego wykazujg i w tym przypadku jego wyzszoscC.

Rys. 21. Zalezno$¢ wspotczynnika oporu €X od liczby Ma-
cha M dla roznych wspotczynnikéw sity nosnej ¢z . Liniiami

przerywanymi wykreslono krzywe odnoszace sie¢ do prof.lu
laminarnego.

Dla poréwnan'a pcidano jeszcze nia rys. nr. 22
krzywe wzrostu wspétczynnika oporu ¢ x w zalez-
nosci od liczby Macha, przy réznych wspétczynnikach
sity nosnej, dla profilbw cienkich (6%). Wzrost
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wspotczynnika oporu jest tutaj znacznie mniejszy
i zachodzi dopero przy wiekszych predkosciach. Dla
profilu laminarnego obserwujemy najpierw spadek

Rys. 22. Zalezno$¢ wspétczynnikow oporu cx od liczhy

Macha M dla .ré6znych wspotczynnikdw sity nosnej cz przy

profilach cienkich; liniami przerywanymi wykreslono krzywe
odnoszgce sie do profilu laminarnego.

oporu, az do M = 0,8, a dopiero potem jego ponowny
wzrost. Ten korzystny ksztatt krzywych jest wynikiem
zmnejszenia efektu oderwania, zachodzacego na no-
sku profilu, przez pojawiajgce sie przy wiekszych
liczbach Macha w obszarze ponaddzwiekowym silne
rozprezanie, ktérego rezultatem jest wysoki wspot-
czynnik sity nosnej cz oraz niski wspotczynnik oporu
cx, Dla proflu 0006 — 0,55 — 40 najwieksza, dcsko-
nato$¢ przy liczbie Macha M = 0,8 wynosi 36 co jest
na warunki duzych predkosci, wynikiem bardzo
dobrym.

Wyniku tego badania nie mozna rozciggaC i na
inne profile symetryczne o zblizonej grubosci. Do-
Swiadczenia wykonane w N. A. C. A. z profilem 6 pro-
centowym o ostrej krawedzi natarcia wykazaly po-
jawianie sie oderwan strug juz przy cz = 0,2 pogar-
szajgc bardzo znacznie doskonatos¢. Krytyczna liczba
Macha w tych warunkach jest réwniez nizsza niz dla
profilow grubszych i o zaokraglonej krawedzi natar-
cia, tak ze profil -omawiany okazat sie najgorszym
Z serii. o

5. 2. Wspodtczynnik sity nosnej ¢

Zmiany wspotczynnika cz w zaleznosci od liczby
Macha wykazujg duzag réznorodno$¢ i moga stanowic
zrodto powaznych trudnosci przy okreslaniu aerody-
namicznych wiasnosci platowca. Przy rozwazaniu
tych zmian, nie bedziemy chwilowo zajmowac sie
czmax 1 W doswiadczen ach krzywa cz = f (a), poza
zakresem proporcjonalnej zmienno$ci, przy duzych
(nadkryfycznych) liczbach Macha, nie rysuje sie w
formie wyraznego max:mum. Sam pom:ar w tym
zakresie na skutek nieuregulowanych oderwan strug,
drgan konstrukcji, trzepotania, nadmiernych przy-
spieszen normalnych do kierunku przeptywu, nie daje
w tych warunkach pewnego rezultatu. Zmiany
czmax w zaleznosci od ksztaktu profilu, wazne przy
ladowaniu zachodzg catkowicie w zakresie stosunko-
wo niewielk ch predkosci rzedu 150 -4- 300 km/godz.;
usprawiedliw a to dcdatkowo wyeliminowanie zakre-
sucz max z dalszych rozwazan. J.ako ceche charaktery-
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Rys. 23, Zalezno$¢ dcz /da”™oi liczby Macha dla profilow

0 roznej grubosci. Krzywe przerywane odnosza sie do pro-
filow laminamych.

styczng profilu z uwagi na wspdtczynnik sity nosnej
bedziemy traktowac stosunek i;:L. przy cz — n
a

Zm’enno$¢ tego stosunku w funkgji liczby Macha jest
przedstawiona na rys. 23, przyczym liniami ciggtymi
wykres$lono krzywe odnoszace sie do prof 16w nielami-
narnych przerywanymi za$ do prof Iéw laminarnych.
Jednoczes$nie z krzywymi pomiarowymi pokazano dla
kazdego profilu krzywe teoretyczne (cienkie linie
ciggle oraz przerywane), ktore okreslajg zmiennos¢

dc
gradientu cz tj. Y okreslonego przyblizonym
a
wzorem Prandtla — Glauerta. Jako warto$¢ wyjscio-

dcz
wa przyjeto d -dla M — 0,5. Na wykresach mamy
a

naniesione krzywe —;jggaiwg. wzoru Prandtla—Glaw
erta:

dcz 7 dcz \ VI — 85

daoo \da.co/ M — o053 >J1—NP

Z krzywych tych wida¢, ze az do krytycznej
liczby Macha przy ktérej przeptyw osigga w
pewnych miejscach predkos¢ dzwieku wszystkie pro-

dcz
file majg wzrost Wartoéci—d-é--bardzo dobrze zgadza-

jacy sie z przyblizong teorig Prandtla Glauerta. Po
przekroczeniu krytycznej liczby Macha pojawiajg sie
obszary naddzwiekowe oraz sprezania uderzeniowe
i zatozenia reguty Prandtla—Glauerta nie sg w tym
zakresie spetnione. Powoduje to oczywiscie rozbiez-
nos¢ pomiedzy krzywymi pomiarowymi i teoretycz-
nymi. Zmierzony doswiadczalnie przyrost wspétczyn-
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nika sity nosnej

ro$nie najpierw szybciej niz

przyrost teoretyczny, potem zas, po przekroczeniu
pewnej wyzszej liczby Macha, maleje bardzo gwal-
townie, aby po osiggnieciu pewnego minimum wzro-
sng¢ ponownie. Roéznica pomiedzy wartosciami naj-

. S . deT ..
wiekszymi i najmniejszymi stosunku gmnlejsza
sie wraz z gruboscig profilu. Nalezy podkresl ¢, ze
dla profilu N.A.C.A. 00012 — 1,1 — 30 (nielaminarny
i stosunkowo gruby bo 12%) osigga sie w stosunkowo
niewielkim zakresie liczb Macha ujemny stosunek

de Wszystkie profile wykazujg zgodnie, po zmn ej-
a
szeniu wspotczynnika sity nosnej powtérny wzrost,

réwniez gwattowny, stosunku przy jeszcze wwigk
a

szych liczbach Macha. To polepszenie gradientu wspot-
czynn ka sity nosnej zachodzgce przy duzych liczbach
Macha uwidacznia sie bardzo wyraznie na krzywych
biegunowych oraz krzywych — f (M) dla réznych

Rys. 24. Biegunowe profilu normalnego przy réznych licz-
bach Macha.
Rys. 25. Biegunowe profilu laminarnego przy réznych licz-

bach Macha,
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wspotczynnikéw sity nosnej. Z krzywych tych widac,
ze gwattowny spadek CFZCE_dIa Wiekszych wspotczyn-
a

nikbw c¢2 zachodzi juz przy mniejszych liczbach

Macha. Zwigzane to jest z wczesniejszym przekrocze-
niem krytycznej liczby Macha poniewaz depresje na
profilu potrzebne do uzyskania powyzszego wspot-
czynnika sity nosnej cz sg wieksze, a co za tym idzie

Rys. 26. Katy natarcia potrzebne -do uzyskania réznych

wspotczynnikow sity nosnej w zaleznosci od liczby Macha.

Liniami przerywanymi wykreslono krzywe odnoszace sie
do profilu laminarnego. Obydwa profile 12%.

réwniez i predkosci wzbudzone sg wieksze. Dla tych
samych powodow kat natarcia potrzebny dla uzyska-
nia pewnego wspodtczynnika sity nosnej jest dla pro-
filu laminarnego wiekszy niz dla profilu normalnego.
Wyjatek stanowig niektore profile cienkie, przy kto-
rych zachodzi zjawisko omawiane przy rozwazaniu
zmiennos$ci  wspoétczynnikow oporu, a mianowicie
zmniejszenie oderwan na nosku z powodu tworzgcego
sie silnego rozprezenia w obszarze naddzwiekowymy).

Aby objasni¢ zmniejszanie sie wspotczynnika sity
nosnej cz ze wzrostem liczby Macha, rozwazmy roz-
ktady cisnien A\p/q = f(x/I) dla profilu NACA
00012 — 1,1 — 40 przy réznych katach natarcia i roz-
nych predkosciach przeptywu (rys. nr. 28). Krzywe
Aplqg — wskazujg przy wszystkich liczbach
Macha, ze punkty szczytowe podcisnienia, wraz ze
zwiekszajagcym sie katem natarcia a przesuwajg sie
na gornej stronie skrzydta do przodu, za$ na dolnej
stronie — do tylu. Dla tego samego kata natarcia,
otrzymuje sie przy rosnacej liczbie Macha przesunie-
cie do tylu miejsc o najwyzszym podcisnieniu na gor-
nej stronie skrzydta. Po osiggnieciu pewnej maksy-

1) Zjawisko polega na tym, ze wobec silnie maleja-
cego ci$nienia, obszaru naddzwiekowego, subwarstwa zuzywa
swoja energie kinetyczng tylko na pokonanie oporow tarcia,
a nie_na regeneracje narastajgcego wzdtuz profilu cisn enia.
Malejace cisnienie powoduje przyspieszenie elementéw gazu
w warstwie powierzchniowej, a tym samym i przesuniecie
punktu przejscia daleko do tytu. Zmiany w katach natarcia
dla réznych wspoétczynnikow cz w funkcji liczb Macha sg
dla profiléw c enkich znacznie mniejsze, co réwniez nalezy
thumaczy¢ mniejszymi predkos$ciami wzbudzonymi.

2) Porownaj ksztatt krzywych w strefie naddzwieko-
wej z wykresami na rys,'nr. 14.
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Rys. 27. Katy natarcia potrzebne do uzyskania roznych

wspotczynnikow sity nosnej w zaleznosci od liczby Macha.

Liniami przerywanymi wykreslono krzywe odnoszace sie do
profilu laminarnego. Obydwa profile 6%.

Rys. 28. Rozkiady cisnien dla profilu NACA 00012.1,1.40
w zaleznosci od liczby Macha. Krzywe ciggte — gdrna strona
skrzydta, krzywe przerywane — dolna strona skrzydta.
Linie ————— oznaczajg granice predkosci dzwieku.

malnej wartosci, stosunek A p/q z powrotem spada.
Wartos¢ (/\p/g) max i 'liczba Macha sg tym wiek-
sze w roznych miejscach profilu, im mniejsze przyro-
sty A p/q zachodzg przy predkosciach matych (w przy-
padku przeptywu niescisliwego). Ttumaczy sie to zja-
wisko pozniejszym osiggnieciem krytycznego stosunku
cisnien i zwiekszaniem sie w dalszym ciggu A p/q,
podczas gdy w innych miejscach stosunek /\p/q za-
czyna zmniejszac sie. Przy rozpatrywaniu rozktadéw
cisnien /\ p/q = f(x/l) przy liczbie Macha M = 0,865
zauwazymy, ze krytyczna liczba Macha zostata prze-
kroczona i utworzyly sie miejscowe obszary nad-
dzwiekowe zakonczone falami uderzeniowymi typu
X2). Rozklady cisnien! wyniki pomiaréw catkowitych
sit zgadzajg sie przy tym ze sobg bardzo dobrze. Przy
coraz to wiekszych katach natarcia, przesuwa sie fala
uderzeniowa na gornej stronie skrzydta do przodu
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za$ na dolnej stronie do tylu, tak ze w rezultac:e
zachodzi w pewnym miejscu na cieciwie przecinanie
sie wykresow rozktadu c $nien i powiekszenie ujem-
nego pola cisnien poza punktem przeciecia. Odpo-
wiadajgcy temu zjawisku wspotczynnik sity nosnej c/
jest, pomimo stosunkowo duzego kata, bardzo niewiel-
ki, a w zakresie aco = 0°  1,5° czesto ujemny. Wi~

dc
da¢ to rowniez i z krzywej _a_é'gb =f(M) na rys. 23.

Mianowicie dla profilu normalnego 12%, przy M =
— 0,865 wspotczynn k cz ma wartos¢ ujemna. Z prze-

biegu krzywychaoo = f(M) na rys. 26 wida¢, ze przy
M = 0,865 trzeba dla uzyskania c2 =0,1 ustawi¢
".normalny, 12% profil pod katem natarcia rownym az

aoo = 4,3°. Wyniki te wida¢ rowniez wyraznie i na

krzywej biegunowej (rys. nr. 24), ktéra wskutek
dc2

ujemnych wartosci -j----- przy = 0 tworzy przy
aalo0

M = 0,86 -J- 0,88 niewielky petle.

Ry*. 29. Biegunowe profilu normalnego cienkiego (6%)

przy réznych liczbach Macha.

Dla poréwnania i podkreslenia korzysci stosowa-
nia cienkich profiléw laminarnych z powodu ich du-
zej doskonatos¢, pcdajemy biegunowe cienkich pro-
filow w zaleznosci od liczby Macha (rys. nr. 29 i 30).
Wyzszos¢ cienk.ego prof.lu laminarnego jest bardzo
wyrazna.

Przy pow:ekszaniu liczby Macha przemieszcza sie
fala uderzeniowa na goérnej stronie skrzydta w pobli-
ze krawedzi sptywu, tak ze, przy powiekszaniu kata
natarcia przeciecia rozktadéw c $nien stajg sie coraz
mniejsze i ostatecznie znikajg zupeinie. Powoduje to
oczywiscie i zmniejszenie sie zaburzen w przyrastaniu
sity nosnej, co mozna sprawdzi¢ na rys. 23 — 30.
Obserwacje fotograficzne zjawisk potwierdzajg w zu-
petnosci te wyniki, tak, ze mozna przypuszczac, ze
przy dalszym zblizaniu sie do predkosci dzwieku
wspotczynniki ¢? i cx profilu me doznajg juz meko-
rzystnych zmian.
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przy réznych liczbach Macha.

Zasadniczo dla wszystkich uzywanych profilow
wspolczynn.k ¢z zmienia sie podobnie, z tym zastrze-
zeniem, ze przy zwiekszajacej sie grubosci profilu, fa-
le uderzeniowe przesuwajg s ¢, ogolnie biorgc, do tytu.
W zw.gzku z tym ujemne pola na wykresach rozkia-
dow cisn.en rozc.agajg sie na krotszym odcinku cie-
ciwy i w rezultac.e s.fa nosna maleje w mniejszym
stopniu nie 0s.ggajac nigdy wartosci ujemnych. Pro-
wadzi to ostateczn.e do wniosku, ze w obszarze nad-
krytycznych 1czb Macha najgorszymi profilami sg
profile o grubcsci okoto 12%, najlepszyim. zas§ — moz-
liwie najc.ensze laminarne.

5.3 Wspotczynnik momentu cm.

Aby zorientowa¢ se w przebiegu zmian wspot-
czynmka momentu c¢m w za.eznosci od l.czby Macha
dem
—

rozwazymy krzywe = f(M) przy c. = 0 dla

profildow o réznej grubosci oraz krzywe cm — f(M)
przy roznych wspotczynnikach sity nosnej cz
Wspotczynnik ¢ m odno$ my do punktu potozonego
w odlegtosci 0,25 dlugosci cieciwy od krawedzi na-
tarcia.

d
Wartos¢ — e
dcz
micznej obojetnejl) skrzydta w stosunku do osi odnie-

okresla potozenie osi aerodyna-

J) 0§ aerodynamiczna obojetna czyli os, dla ktorej
cm skrzydta dla pewnego zakresu cz lub katow natarcia

jest staty.
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sienig momentu sit aerodynamicznych, przy czym do-
dc
datn:e wartosci

. oznaczajg potozenie osi aerody-

namicznej obojetnej przed osig odniesienia, dajac nie-

stateczny przebieg momentéw cm = f(c ) i odwrot-

ni. Jesli ustalimy potozenie osi aerodynamicznej

obojetnej dla liczby Macha M = 0,5 to przy zmniej-

szani grubosci profilu oraz przesuwaniu do tytu
dem

maksymalnej grubosci staje sie wartosé do coraz

mn:ejsza i dla obydwu 6% skrzydet jest ona ujemna
(rys. nr. 31). Przy powiekszani sie l:czby Macha prze-
suwa s:e 0$ obojetna poczatkowo w K'erunku krawe-
dzi natarcia i to tym szybciej im profil jest grubszy.
Po przekroczeniu krytycznej liczby Macha wartos¢

dcm

Ao dla profléw 9% i 12% poczatkowo zmniejsza

s'e. poznij za$, iprzy dalszym pow:ekszen:u liczby
Macha, rosnie bardzo gwattownie. Przy profilach cien-
kih 6% zjawisko to nie wystepuje wecale i 0$ aero-
dynamiczna przemieszcza s:¢ od razu do przodu, po
przekroczeniu krytycznej liczby Macha. Maksymalne
przesunieci osi aerodynamiznej do przodu jest tym
wieksze im grubszy jest profl przy czym co osigg-
nieci tego skrainego przedniego potozenia o$ aerody-
namizna przesuwa s:e¢ gwattowni do tylu w miare
jak lizba Macha rosni i to dla wszystkich badanych
profiléw.

Przesuwanie sie do przodu osi aerodynamiznej
przy pow:ekszan:u sie liczby Macha mozna wyjasnié¢
W nastepujacy sposob:

Profil w przeptywie scsliwym mozna traktowac
jako omywany pradem niesc:$I'wvm z tg réznig, ze
jego grubosc¢ i kat natarcia sg powiekszone w stosunku

1
VI mz a). Kiedy wptyw Scisliwosci nie wystepuje,
przy powiekszaniu grubosci iprcfilu obserwuimy
wedréwke osi aerodynamicznej do przodu. Wobec
tego profile badane w przeptywie Scisliwym, przy
pow’ekszaiacej sie liczbie Macha, muszg m'e¢ te
samg wiasciwosc.

Obliczone w ten sposéb krzywe teoretyczne od-
niesione do M = 0,5 oraz odpowiadajgcy im rzeczy-

dcm

wisty przeb:eg = 0,5s" wykreslone na
rysunku nr. 31.

Dla proflow laninarnych o maksymalnej gru-
bosci potozonej w odlegtosc: 40% ciec'wv od krawe-
dzi natarcla. krzywe teoretyczne i. pomiarowe zga-
dzajg sie do$¢ dobrze, za$ profile norma”e, o mak-
symalnej grubosci w odlegtosci 30% cieciwy od kra-
wedzi natarc;a, wykazujg ze wzrostem grubosci pro-
filu wieksze przesuniecie osi aerodynamicznej do
przodu, niz by to wynikato z przyblizonej teorii
Prandtla-Glauerta.

dcm
Gwattowny wzrost ------ po przekroczeniu kry-

dcz’
tycznej liczby Macha, jest réwniez spowodowany

a) Wg. reguly Prandtla — Glauerta.
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Rys. 31 Krzywe ----- = f(M) cz = 0 dla proflow o roznej

grubosci. Liniami ¢ aglymi oznaczono profile normalne. z?$
przervwanymi — laminame Limami ci°nkim: wvkreslono
przebieg teoretyczny krzywych wg reguty Prandtla—Glauerta.

przecinaniem sie wykresow rozkiadow cisn’en w tyl-
nej czesci profilu co zostatlo potw:erdzone doswiad-
czeniami wykonanymi na profilu NACA 00012 — 1,1 —
— 30 (patrz rys. nr. 28). Wozrost ten byt przyczyng
wle’u trag:cznych wypadkdw iak"e m:aty nfeisce przy
oblatyw.an:u samolotéw szvbk:ch, przekraczajacvch
krytyczng liczbe Macha. P'loci latajgcy na samolo-
tach Me 163 stwierdzali zgodn;e. ze po przekroczeniu
pewnej predkosci przy nadkrytycznych liczbach
Macha, ptatowiec stawat sie gwattownie tak ciezki na
ogon, ze tracili na pewien czas pancwan:e nad n;m.
Zjawisku temu towarzyszy odwrotna reakcja sterow
jaka zachodzi w tym zakresie predkosci, przy ich nie-
wielkim wychyleniu.

Krzywe cm = f(M)cz, odniesione do punktu po-
tozonego w od”gtosci 0,25 cieciwy od krawedzi natar-
cia przy zwiekszajacej sie 1'czb'e Macha, wykazuja
rowniez dla wszystk:ch badanych profilow poczatr
kowo zmiany momentu w sensie cigzenia na ogon.
Po przekroczeniu krytycznej Tczby Macha, krzywe od-
noszace sie do profilu 9% i 12% odg:naia sie w Kie-
runku przec,wnym powodujac pewne pcteoszen:e s:e
statecznosci. Przy dalszym pow!ekszaniu liczby Macha
obserwujemy znowu gwattowng znfane wspotczynni-
ka momentu w sens’e c'gzenia. na ogon (rys. nr. 32).
Przy profilach cienk;ch.6% nie otrzymuje sie po prze-
kroczeniu krytycznej liczby Macha zm'any statecz-
nosci, w sensie cigzenia na gtowe i krzywe zaginajg
sig w dalszym ciggu od razu w tym samym k erunku
(cigzenia na ogon). W okolicy l:czby Macha M == 0,9
nastepuje radykalny, ostry zwrot w zmianie wspot-
czynnika momentu dla wszystk'’ch badanych momen-
tébw w sensie cigzenia na gtowe czyli polepszenia sta-
tecznosci. Przebieg krzywych pozwala przypuszczac,
ze przy dalszym zblizaniu sie do predkosci dzwieku,
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Rys. 32.Krzywe cm 1/4 = f (M) przy réznych wspotczynni-
kach sity nosnej cz dla profiléw o grubosci 12%, Krzywe
przerywane odnoszg sie do profilu laminarnego.

przerywane odnoszg sie do profilu laminarnego.

wspotczynnik cmnie dozna zadnych
zmian podobnie jak i wspétczynnik cz .

szkodliwych

Zmniejszenie katn odchylenia strug poza skrzyd"
tem powoduje réwniez pogorszenie sie wspotczynnika
statecznosci, bowiem usterzenie pracuje wtedy nie-
jako pod wiekszym katem natarcia. Jest to zwigzane
z charakterem przeptywu naddzwiekowego, przy kté-
rym, nawet przy skonczonym wydtuzeniu, strugi spty-
wajace ze skrzydta biegng dalej rownolegte do prze-
ptywu niezaktdconego [16].

Whioskujemy stad, ze tylko obszar poddzwiekowy

ma wplyw na kat odgiecia strug. Wobec tego kat ten
musi by¢ mniejszy niz przy podkrytycznych liczbach
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Macha, dla ktérych obszar poddzwiekowy rozcigga
sie na catym obwodzie profilu.

Wszystkie rozwazane krzywe wskazujg na wy-
razng wyzszo$¢ profilow cienkich z przesunietg do
tylu najwieksza gruboscia.

6. ZMIANY REAKCJI STEROW

Jedng z najwazniejszych przyczyn, utrudniajg-
cych opanowanie zakresu nadkrytycznych liczb Ma-
cha sa duze niespodzianki jakich mozna oczekiwac
w pewnych zakresach predkosci w sterownosci samo-
lotow. Stwierdzono bowiem, ze zblizanie sie do pew-
nych liczb Macha (w okolicy M — 0,9], oprocz zna-

dcm
nego juz nam z wykresow ics += f(M) oraz ¢ 0,25

=a Znacznego pogorszenia statecznosci, spowo-

dowanego przesunieciem osi aerodynamicznej skrzy-
dia daleko do przodu, pocigga za sobg takze bardzo
powazne zaklocenia w skutecznosci dziatania sterow.

Po przekroczeniu krytycznej liczby Macha ster
pracuje w cieniu aerodynamicznym strug oderwa-
nych na skutek oddziatywania fal uderzeniowych
na warstwe powierzchniowg. Odnosi sie to zarowno
do lotek jak i do usterzenia poziomego i powoduje
znaczne zmniejszenie skutecznosci dziatania sterow,
podobnie jak s:e to dzieje przy matych predkosciach,
na duzych katach natarcia, na ktorych zachodzi oder-
wanie. Jednak duzo nieprzyjemniejsze sg zmiany
dziatania steréw wynikajgce z przechodzenia prze-
ptywu naddzwiekowego w poddzwiekowy.

Systematyczne badania zmian cis$nienia zacho-
dzacych przy wyzszych liczbach Macha przyniosty
wyniki bardzo ciekawe, umozliwiajgce uprzedzenie
pilota o0 niespodziankach jakich moze oczekiwaé
w locie.

Okazato sig, ze w pewnym zakresie liczb Macha,
nawet przy zerowym kacie natarcia profilu (Sc;sle
mowigc przy cz —0), przy niewielkim wychyleniu po-
wierzchni sterujacych reakcja steru moze by¢ od-
wrotna. Pomiary rozktadu cisnien na skrzydle z lotkag
0 szerokosci réwnej 20% cieciwy przy réznych licz-
bach Macha i réznych katach wychylefn’a steru zo-
staty wykonane przez B. Gotherta [10]. Z wykresOw
przedstawionych na rysunku nr. 34 wida¢, ze przy wy-
chyleniu lotki o 4n ku dotowi cisnienie na dolnej stro-
nie steru, przy liczbie Macha M = 0,88 jest mniej-
sze, niz na gornej, a wiec reakcja steru jest odwrotna.

Przy wychyleniu lotki o 8°, przy tej samej licz-
bie Macha, cisnienie na dolnej powierzchni jest zno-
wu wieksze niz gornej i wobec tego reakcja steru jest
normalna. Wynika stagd wniosek, ze heutralne poto-
zenie lotki jest potozeniem niestatecznym 1 stery majg
tendencje do wychylenia sie ku gorze lub ku dotowi
az do potozenia statecznego, ktdre w omawianym przy-
padku jest zawarte pomiedzy 4" i 8° wychylenia. Zja-
wisko tci pocigga za sobg konieczno$¢ stosowania przez
pilota duzych wychylen steréw oraz nie zwracania
uwagi na poczagtkowg, odwrotng ich reakcje. Ponie-
waz zmiana kierunku reakcji zachodzi przy stosun-
kowo niewielkiej zmianie liczby Macha (od M = 0,86



GRUDZIEN 1949

Rys. 34.

profilu przy réznych liczbach Macha, oraz wychyleniach
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391/49 -934

Rozktady cisnien na skrzydle prostokatnym z lotkg o gtebokosci o,2 cieciwy

— 47 oraz p = 8°. Kat

natarcia skrzydta a = o°

do M — 0,88), stosowanie duzych wychylen steru mo-
ze by¢ niebezpieczne ze wzgledu na duze predkosci
i zwigzane z tym znaczne przyrosty sit aenodynamicz-
nych. Zmiany sterownosci sg specjalnie przykre, po-
niewaz sg réznokierunkowe, dezorientujgc w wysokim
stopn:u pilota.

Woyijasnienie tego zjawiska jest dos¢ trudne. Praw-
dopodobnie zachodzi tu dz:atanie podobne jak i w
przeptywie poddzwiekowym przez dyfuzor, bowiem
zmiany o ktérych mowa, pojawiajg sie tylko przy
pewnym potozeniu fal uderzeniowych. Z wykresu
rozktadu cisnien wskazujgcego na odwrotng reak-
cje wychylonego steru, wida¢ ze fale uderzeniowe
pojawiajg sie na gornej i dolnej stron:e profilu w tej
samej odlegtosci od krawedzi natarcia, nieco przed os;3
obrotu lotki (rys. nr 35). Wychylona ku dotowi lotka
zweza niejako przekroj na dolnej stronie skrzydia
powodujac przyspieszenie przeptywu, a Wiec i zmniej-
szenie c $nienia statycznego. ROwnocze$nie na gornej
stronie rozszerzanie sie przekroju powoduje zmniej-
szenie predkosci przeptywu, a wiec i zwiekszenie cis$-
nienia statycznego. Otrzymujemy w rezultacie od-
wrotng reakcje steru. Zjawisko nasila s'e w miare
zblizania do predkosci dzw'eku poniewaz wtedy nie-
wielkie zmiany przekroju przelotowego powodujg
znaczne zmiany w cisnieniu i predkosci przeptywu.
Przy wiekszym kacie wychylema, z powodu miejsccr
wego zahamowania przeptywu naskutek zwigkszenia
oporéw, predkos¢ na dolnej stronie lotki jest mniej-
sza niz na gornej i reakcja steru jest normalna cho-
ciaz jego skutecznos¢ jest mniejsza. Fala uderzenio
wa na dolnej stron'e prof lu przesuwa sie Wtedy do
przodu za$ ma gornej stronie — do tytu, co wida¢ row-
niez wyraznie na wykresach przedstawionych na rys.
nr. 34.

Te chorobe odwrotnej reakcji przy niewielkich
wychyleniach steru obserwujemy przy wszystkich
profilach, z tymi tylko réznicami, ze wobec zaleznosci
zjawiska od rozktadu cisnien, profile laminarne i cien-

kie przechodzg ja przy wigkszych liczbach Macha
i w mniejszym nasieniu niz profile normalne i grube.
Jedynym zabezpieczeniem w takich warunkach lotu
jest posiadanie znacznego zapasu sterownosci, niewy-

Potozenie fal uderzeniowych przy odwrotnej re-
akcji sterow.

Rys. 35.

korzystywanego przy innych predkosciach. Poc:gga
to za sobg z kolei konieczno$¢ ograniczania ruchow
sterami, ze wzgledu na ich zbyt wielkg czutos¢, za-
réwno przy mniejszych jak i przy wiekszych liczbach
Macha. Z nadmierng czuto$cig sterow wiagze sie nadto
wspomniane wyzej niebezpieczenstwo pojawienia s;e
zbyt duzych sit aerodynamicznych normalnych do to-
ru lotu. Zagadn enie sterownos$ci w zakresie predko-
Sci lotu bliskiej predkosci dzwieku nastrecza wiele
trudnosci i wymaga szczegoélnie wnikliwego i staran-
nego rozwigzania.

7. SPOSOBY  ZMNIEJSZANIA  UJEMNYCH
SKUTKOW SCISLIWOSCI.

7.1 Profile laminarne.

Pierwszym, uzytym w technice, sposobem pro-
wadzacym do polepszenia wiasnosci aerodynamiczr
nych samolotu przy wielk ch predkosciach byto za-
sowanie profildw laminarnych. Profile te odznaczajg
sie duzym wypetnieniem wykreséw rozktadu cisn:en
bez ostro zarysowanych szczytow. Te wiasnie ostro
zarysowane szczyty podcisnienia powodujg wczesniej-
sze przyspieszanie przeptywu do predkosci naddzwie-
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kowych, eo w rezultacie korncowym prowadzi do spre-
zania uderzeniowego i oderwan strumienia. Nawet
w przypadku, gdy predkos¢ dzwieku na profilu la-
m narnym zostata przekroczona, nigdy zmiany za-
chodzace przy tym nie majg takiego nasilenia, jak
przy profilu normalnym, a to wtasnie z powodu fa-
godnego, bez ostrych szczytéw, rozktadu depresji.
Wyrazna korzys¢ stosowania profiléw laminarnych
jest widoczna bezposrednio z wykresow

Cx = f(M) — (M) cm 0,25 = f(M)

eta

(rys. nr 20 27 129 — 33). t= Sty
Na wszystk:ch tych wykresach wida¢, ze niekorzystne
zmiany zachodzace przy pow ekszaniu s'e liczby Ma-
cha, sa dla nrofA6™ J]gm-'r>ovnvch znaczn:e tagodniej-
sze. Wida¢ to przede wszystkim z poréwnania krzy-
wych biegunowych profiléw 00012 — 1,1 — 30 (rys.
nr. 24) oraz 00012 — 0,55 — 40 (rys, nr. 25). Niebez-
pieczne petle krzywych biegunowych spowodowane
u profilu 00012 — 11 — 40 ujemnym przyrostem
dcz

AT znikajg zupetme dla profilu laminarnego 00012-

0,55 — 40, oszczedzajgc konstruktorowi, a bardziej
jeszcze pilotowi szybkiego samolotu, przykrych nie-
spodzianek. WDrawdz:e profile laminarne, posiadajg
wieksza wedrowke Srodka narcia i sa przy normapnych
predkosciach bardziei n:estateczne niz profile normal-
ne. iednak zmiany jakich doznaia krzywe wspotczynni-
kéw momentéw w zaleznosci od I'czby Macha, sg przy
nich znacznie mmejsze. Nie jest bowiem niebezpiecz-
na sama wedrowka S$rodka parc:a, pon’ewaz mozemy
ja zréwnowazy¢ dziataniem usterzenia odpowiedniej
wielkosci, natomiast bardzo przykre sg réznok:erun-
kowe znfany momentéw, zachodzace przy roznych
| czbach Macha, dezorientujace w wysokim stopniu
pilota.

7.2 Skrzydio w strzate.

Innym sposobem cp6zn;enia wplywu Scisliwosci
jest zastosowanie skrzydta o krawedzi natarc:a cof-
nietej do tytu, lub wysun;etej do przodu czyli tzw.
skrzydta w strzate. Schemat pracy skrzydta utozonego
w strzate jest tatwy do wyjasnienia (rysunek nr. 36);

Rys. 36. Rozktad predkosci przy skrzydle o wydtuzeniu
X ——co ustawionym uko$nie do kierunku wiatru.
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ze skiadowych predkosci: prostopadtej do krawedzi
natarcia Vcos c¢p, oraz rownolegtej do niej Vsin cp,
ta druga nie ma zadnego wpltywu na ksztattowanie
sie rozkladu cisnien, oczyw scie nie biorgc pod uwage
oddziatywania warstwy powierzchniowej, oraz abstra-
hujac od warunkoéw brzegowych. Wynika stagd wnio-
sek, ze prof 1l zachowuje sie tak jakby byt optywany
przez strumien nie o liczbie Macha M a o liczbie
M cos <p. W zwigzku z tym, w poréwnaniu do skrzy-
dfa prostego omywanego strumien em o liczbie Macha
M, wspotczynniki aerodynamiczne cx i cz zmienig
sie dla skrzydta w strzate na czcos3) oraz czcos2q
za$ l'czba Macha na Mcos tp. Wida¢ w:ec, ze uktad
ten, oprocz znacznego opdznienia wplywu Scisliwosci
daje duze Kkorzysci zmniejszajac opor profilowy.
Rzeczywiste zmniejszenie oporu catkowitego oporu
skrzydta jest okoto 50% mniejsze, poniewaz do wzeru
na opor tarcia stanowigcego znaczng czes¢ oporu pro-
filowego musimy wzig¢ petng wielkos¢ predkosci V,
a nie jej skladowg normalng do krawedzi natarcia.
Na rys. nr. 37 przedstawiono wykreslnie zaleznos¢
liczby Macha M”r od kata strzaty ¢ dla wydtuzenia
X = co. Widzimy wyraznie, ze wplyw strzaly jest
bardzo korzystny.

Rys. 37. Zalezno$¢ krytycznej liczby Macha M

strzaty dla skrzydfa o wydtuzeniu X — co .

od kata

Badama przeprowadzone w Niemczech ]) podczas
wojny wykazaty przy duzych liczbach Macha znaczng
wyzszos¢ skrzydia w sirzaie w poréwnan.u ze skrzy-
dtem prostym.

Na wykresach rysunku nr. 38 wida¢ wyraznie, ze
skrzydto w strzate zachowuje normalny przyrost cz
na jednostke kata natarcia do znacznie wyzszych liczb
Macha, niz skrzydio proste. Podobnie i wspotczynnik
oporu jest przy skrzydle w strzate przy duzych licz-
bach Macha znacznie nizszy, niz przy skrzydle pros-

:) Elizsze szczegély znajdg czyteln:cy w sprawozdan;u
Lilienthal Gessels-chaft Nr 156. B Goélhert Hochgeschwind.g-
keitsmessungen an einem Pfeilflugel.
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Rys. 38. Poréwnanie wynikéw badan skrzydta prostego ze
skrzydtem o kacie strzaty ; 35°. Wartosci
dla c. nalezy pomnozy¢ przez 04.

tym. Pomiary te pozwolity na ustalenie, ze przy
skrzydle o kacie strzaly o — 35° mozna uzyska¢ licz-
be Macha o 0,08 wyzszg niz przy skrzydle prostym.

7.3. Zmniejszanie wydtuzenia

Trzecim sposobem op6znienia wptywu Scisliwosci
jest stosowanie matych wydtuzen. Z badan do$wiad-
czalnych w-iadomo, ze skrzydta o niewielkim wydtu-
zeniu posiadajg znacznie lepsze wihasnosci aerodyna-
miczne, niz by to wynikato z przeliczenia znanym
wzorem Prandtla.

Przy przeptywie naddzwiekowym to polepszenie
wiasnosci aerodynamicznych jest duzo wieksze, szcze-
goélnie dla skrzydet o bardzo niewielkim wydtuzeniu
(X=105 1). Skrzydto takie mozna w bardzo gru-
bym przyblizeniu poréwna¢ do ciata obrotowego, na
ktérym nie zachodza tak gwaltowne skoki cisnienia
jak to obserwujemy u ciat ptaskich ([16] str. 12 — 13
i rys. 16, 17), poza tym za$ opor falowy takiego ciala
jest znacznie mniejszy [16].

Zwigzane z tym podwyzszenie krytycznej liczby
Macha jest przedstawione na rysunku nr. 39 dla pro-
stych krawedzi natarcia.

7.4 Odsysanie warstwy powierzchniowej.

Czwartym sposobem zapobiegania niekorzystnym
zmianom spowodowanym S$cisliwcscig powieftrzla jest
odsysanie warstwy powierzchniowej w miejscu gdzie
grozi ona oderwaniem, pociggajac za sobg przykre
zmiany momentow oraz zwiekszenie oporéw i zmniej-
szenie sity nosnej. Sposéb ten wymaga jednak prze-
prowadzenia catego szeregu préb i chwilowo nie jest
stosowany. Doswiadczenia wykonane przy znacznie
mniejszych predkosciach niz odpowiadajgce nad-
krytycznym liczbom Macha wykazaty duzag poprawe
wiasnosci aerodynamicznych profilow przy zastoso-
waniu odsysania warstwy.

Wiobec tego, ze zostata juz osiggnieta granica,
mprzy ktérej skrzydio proste jeszcze sie oplaca, naj-
blizsza przyszto$¢ powinna przynies¢ nam samoloty
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Rys. 39. Zalezno$¢ krytycznej liczby Macha M

dtuzenia skrzydta.

od wy-

szybkosciowe o skrzydiach w strzate i o matym wy-
dtuzeniu, zaopatrzone w profile laminarne.

Szereg prototypow o ukiadzie skrzydet w strzate
oraz typu /\ budowanych za granicg pozwoli na wy-

konanie doktadniejszych badan i umozliwi dalsze
zblizenie sie do predkosci dzwieku.
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Zapton—Spalanie—Detonacja w silnikach o zaptonie elektrycznym

OGOLNE WARUNKI FIZYKALNE ZAPLONU
MIESZANKI).

Jest niewatpliwie interesujgcym sam poczatek spa-
lania. Rozpatrzymy tylko zapicjn przez iskre elektrycz-
na. Bierzemy zasadniczo pod uwage warunki pracy
silnika lotniczego z duzymi cylindrami, kazdy o obje-
tosci skokowej ok. 3 1, chtodzonymi powietrzem, przy
pelnej mocy, gdy jego najgoretsze czeSci osiggnety
najwyzsze trwate dopuszczalne temperatury, a wiec
przy obrotach watu wykorbionego rzedu 2000 obr/min.
Orientacyjny rozkiad temperatur najgoretszych ob-
szarobw w cylindrze i tloku jest podany na rys. 1.

ELEKTRODY | IZOLATOR
SWIECY t--600°
POD $WIECA t*+270°

GRZYBEK ZAW.
WLOT, i-380°

Rys. 1. Cylinder silnika 14 cyl. ,,Wright Cyclone". Tuleja

cylindra stalowa, gtowica i thok — z lekkich stopéw. Tem-

peratury — naniesione przez autora, dopuszczalne jedynie

przy stosowaniu oleju o temp, zaptonu od ptomienia co

najmniej 270°C. Temperatury sg wpisane w miejscach, w
ktérych wystepuja.

Nalezy doda¢, ze zapton ma miejsce od dwdch
Swiec, iskrzacych zazwyczaj réwnoczes$nie. Nie jest
jednak bezwzgledng koniecznoscig — réwnoczesne
iskrzenie obu $wiec. Sg silniki, zwlaszcza chtodzone
ciecza, w ktorych np. Swieca, umieszczona blizej za-
woru wlotowego zaczyna iskrzy¢ o 2° — 5° kata obro-
tu watu wykorbionego wczesniej, niz Swieca blizsza
zaworu ‘wylotowego. Tlok sunie po goragcej gtadzi
cylindra, zwilzonej S$wiezg warstewka oleju o gru-

kosci tylko 0,015 — 0,02 mm, a mimo to 10 — 14 razy
grubszej od najcienszej dopuszczalnej, przy ktorej
zachodzi jeszcze tarcie ptynne, to jest ok. 0,002 mm.
Pozorny nadmiar grubosci warstewki oleju jest jed-
nak korzystny ze wzgledu na nieréwnosci powierzchni
gtadzi cylindra i ttoka, zawarte w granicach 0,0025 mm
— nawet po szlifowaniu. Nalezy réwniez bra¢ pod
uwage sptukiwanie i rozcienczanie wierzchnich, mo-
lekularnych warstewek oleju przez paliwo podczas
suwu wlotowego i sprezania; te czgsteczki oleju ule-
gaja potem spaleniu jako paliwo. Rozcienczanie war-
stewki oleju przez paliwo moze doprowadzi¢ nawet
do obnazenia gtadzi cylindrowej z oleju — podczas
kilkakrotnych nieudanych prob rozruchu; jest wiec
bardzo grozne.

Temperatury gniazd zawordéw sg znacznie nizsze
od temp, grzybkow i wynosza tylko ok. 0,45 tempera-
tur swych grzybkéw; wynika to z wykresu Williamsa
dla gniazd zaworéw wylotowych, a potwierdza sie
posrednio i dla gniazd wlotowych. Temperatury po-
dane na rys. 1, mozna chwilowo przekracza¢ nawet
0 10%, lecz tylko pod warunkiem stosowania oleju
i materiatdw najwyzszej jakoscid). Dla silnika chio-
dzonego 97% glikolem 3) muszg by¢ odnosne maksy-
malne temperatury ok. 30° C nizsze, a dla chitodzo-
nych wodg — ok. 100° C nizsze od podanych na rys. 1.
Zapton ma miejsce w chwili, gdy tlok jeszcze spreza
mieszanke i ma do przebycia droge kilkunastu mm
w strone swego zwrotu. Malejgca predkos¢ ttoka
wynosi wowczas ok. 8 — 6 m/sek.

Cisnienie mieszanki, przy ktorym zaczyna sie
iskrzenie na elektrodach $wiecy, wynosi podczas pracy
siln.ka 7 — 9 ata, a temp. mieszanki 350° — 450° C.
Od zaptonu do otwarcia zaworu wylotowego obraca sie
wat ok. 160° w czasie ok. 1/75 sek.

NIEKTORE WARUNKI FIZYKALNE
iskrzenia SWIECY.

Prad elektryczny jest to przeptyw swobodnych
elektronéw pod wptywem rdznicy potencjatéw; po-
dobnie iskra elektryczna, a wiec i tuk elektryczny. Wy-
tadowania na elektrodach swiecy majg charakter oscy-
lacji o wysokiej czestotliwosci, przy natezeniu pradu
w obwodzie pierwotnym co najmniej 1,45 A, a przy
wiekszych obrotach silnika 3 — 4 A; przerwy tego
pradu indukujg w obwodzie wtornym napiecie ok.
8000 V.

1) Szereg nastepnych objasnien uzupetniajagcych w od-
nosnikach ma na celu utatwienie przesledzenia omawianych
zagadnien Kolegom Technikom.

2) Jednym z waznych kryteriéw jakosci oleju jest jego
temperatura zaptonu od ptomienia, wynoszgca dla b. dobrych
olejow 270° — 290° C.

3) Wzor etyl-glikolu: C2H2(OH)2; dodajemy ok. 3%
srodka przeciwkorozyjnego.
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Zwrocona ku wnetrzu glowicy cze$¢ oprawki
Swiecy wraz z elektrodami nie powinna mie¢ zbyt
duzej pojemnosci cieplnej, dlia umozliwienia nie-
zwitocznego roztadowania chwilowych nadmiernych
swych nagrzan, czyli powinna by¢ tez niezbyt duza.
Celem zapobiezenia jednak zwarciom w obwodzie
wysokiego napiecia, wywotanym przez czasteczki
przewodzgce prad (np. sadze), osadzajgce sie na wil-
gotnej warstwie $wiezego oleju, narzucanego podczas
pracy silnika na powierzchnie owych roznych ele-
mentéw Swiecy —! temperatura ich powinna by¢ w
czasie pracy stale wyzszg od 450° C; woOwczas ma
miejsce t. zw. samooczyszczanie Swiecy przez natych-
miastowe odparowywanie wiekszosci a w ostatecz-
nosci spiekanie resztek wspomnianej warstewki oleju.
Czasteczki’spieczone nie trzymajg sie bowiem naogot
tak silnie powierzchni, jak Swiezy olej i zostajg na-
tychmiast usuniete przez burzliwy ruch gazéw.

Z powyzszych wzgledéw temperatura izolatora
i elektrod Swiecy w czasie pracy silnika, zaréwno
chtodzcmego powietrzem jek i ciecza, musi wynosi¢
co najmniej 500° C.

Aby byla zapewniona taka temperatura owych
czesci Swiecy juz przy matych obcigzeniach, Swieca
musi mie¢ odpowiednig budowe, zalezng jednak takze
od wielko$ci i zmiennosci w czasie — temperatur
dziatajgcych na te czes¢ Swiecy iprzy duzych obcigze-
niach; wielkosci tych temperatur sg inne dla cylin-
dréw silnikow chtodzonych powietrzem, a inne dla
chtodzonych woda; silniki chtodzone mieszaning gli-
kolowg zajmujg tu miejsce posrednie. Pomiedzy roz-
nymi typiami silnikdw jednego rodzaju chtodzenia za-
znaczaja sie ponadto wyrazne rdéznice wspomnianego
zakresu temperatur. Dlatego produkuje sie Swiece
0 réznej pojemnosci cieplnej i dobiera sie typ Swiecy
indywidualnie do typu silnika. Istnieje tu pewne kry-
terium porownawcze, tzw. wartos¢ cieplna Swiecy.
Wspomniane temperatury ulegaja niewatpliwie waha-
niom o wyraznej amplitudzie, przy czestotliwosci wy-
nikajacej z ilosci cyklow na sekunde. Przy 3—5 elek-
trodowych Swiecach mamy pewien rozrzut miejsca
zaptonu mieszanki, zaleznie od chwilowych warun-
kow fizykalnych pomiedzy elektrodg srodkows, a po-
zostatymi.

Najkorzystniejszy odstep elektrod wynosi 05 —
0,6 mm. Emisja elektronéw rosnie z powierzchnig
i temperaturg elektrod, dzieki czemu przy rozgrza-
nym silniku wystarcza do iskrzenia napiecie 8000 V,
gdy przy zimnych elektrodach potrzebne jest napiecie
13.000 — 15.000 V. Z powyzszych uwag wynika,
ze nadmierne smarowanie silnika, powodujgce zarzu-
canie Swiec olejem — przeszkadza iskrzeniu Swiec
oraz wywotuje zbyt predkie narastanie szkodliwej
warstewki spieczonego oleju na Sciankach gtowicy
i denka ttoka.

Przeptywajace wolne elektrony iskry elektrycz-
nej wytrgcaja niejako — przez odpychanie — elek-
trony ze skrajnych orbit atoméw napotykanych cza-
steczek (molekut) mieszanki, jonizujac je w ten spo-
s6b pojedynczo, dwu —! a nawet parokrotniel).

Zapewne zachodzg réwniez podobne zjawiska
wtorne. Sity spojniowe miedzyczgsteczkowe materia-
tu elektrod sg w temper. 500" — 600" C znacznie
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mniejsze niz w temp, nizszych; totez w wyzszych
temp, nastepuje przez iskrzenie najpierw jonizacja,
a stopniowo nawet destrukcja skrajnych czasteczek
elektrod (erozja elektronowa).

UAKTYWNIENIE CZASTECZEK
MIESZANKI PRZEZ ISKRE.

Iskra dziata zapalnie przez:

a) ,,pobudzenie” czasteczek,
b) dysocjacje ich,
¢) podgrzanie.

Natomiast jonizacja nie ma prawdopodobnie tak
istotnego wplywu zaptonowego, jak przypuszczano
dawniej.

Przez ,,pobudzenie” czgsteczki rozumie sie zmia-
ne stanu energetycznego jednego z jej atoméw na
skutek wypromieniowania lub wchioniecia przezen
jednego lub wiecej kwantéw energii?).

Jasnym jest, ze wiasnie iskrzenie dziata ,,pobu-
dzajgco" na czasteczki. Czgsteczka Swiezo pobudzona
jest aktywniejsza chemicznie od niepobudzonej.

Dysocjacja czasteczek mieszanki w iskrze polega
na rozpadzie czasteczek chemicznych obojetnych — na
ich pierwotne, aktywniejsze chemicznie sktadniki, w
postaci swobodnych atoméw i grup .atomoéw.

Azeby sobie lepiej uprzytomni¢ na czym polega
podgrzanie czasteczki, przypomnijmy sobie, co rozu-
miemy pod pojeciem ciepta i temperatury. Istotg zja-
wiska ciepta s — w gazach — niestychanie predkie,
lecz beztadne ruchy czasteczek, zas w fazach nie ga-
zowych materii —! b. nikte lecz predkie drgania czg-
steczek. Temperatura charakteryzuje witasnie nasi-
lenie tych ruchow. Wieksze zmiany temperatury, po-
czawszy (dla niektorych ciat) juz od kilkudziesieciu
stopni C, powodujg nawet zmiane znaku sit miedzy-
czasteczkowych.

Samo dziatanie podgrzewajgce iskry jest trudne
do wyodrebnienia z catoksztaltu poprzednio wymie-
nionych zjawisk; jednak niepo$lednig przyczyna
wstepnego .podgrzania pewnej ilosci czasteczek mie-
szanki sg prawdopodobnie gwattowne ich przyspie-
szenie i zderzenia, spowodowane bombardowaniem
seriami elektronéw iskry. Naogét przyjmuje sie, ze
ilos¢ energii cieplnej doprowadzana przez iskre jest
rzedu 10 cal.

Te czasteczki, ktdre podleglty przynajmniej jed-
nemu z trzech rodzajow wyzej scharakteryzowanych
oddziatywan iskry, tzn. pobudzeniu, rozpadowi, badz
podgrzaniu — bedziemy w dalszych rozwazaniach
okresla¢ mianem ,,uaktywnionych".

) Jonem zwiemy atom badZ czasteczke pozbawiong
jednego, dwoch, a nawet paru elektronéw (przy czasteczkach
bardziej ztozonych), posiadajacg zatem dodatni tadunek
elektryczny o wielkosci réwnej sumie tadunkéw ujemnych —
brakujacych elektrondw.

s) Kwant energii np, Swietlnej zwiemy tez fotonem;
energia fotonu Swiatta np. podczerwonego wynosi zaledwie
ok. 0,02 X 10’12 erga. Nalezy odroznia¢ elektryczny fa-
dunek elektronu — od fotonu.  Pobudzanie — to tylko
przeskakiwanie elekronéw ng inne orbity; jonizacja — to
catkowite odrywanie sie elektrondw.
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Istniejg podstawy do przypuszczen, ze tylko
czasteczki uaktywnione sg zdolne do zapoczatkowania
reakcji spalanial).

Obliczenia wykazaty jednak, ze koncentracja
i faczna energia w ten sposéb uaktywnionych cza-
steczek jest za mata na to, aby mogta spowodowac
stwierdzong doswiadczalnie predkos¢ reakcji spalania
mieszanki. Stato sie jasnym, ze muszg tu zachodzié
jeszcze jakie$ dziatania posrednie, ktore okreslono
mianem ,,reakcji fancuchowych". Reakcja tancucho-
wa jest to szereg pojedynczych reakcji chemicznych,
w wyniku ktérych powstajg czgsteczki uaktywnione,
stanowigce znow zarodki dalszych reakcji tancucho-

wych.
ZAPEON.

Najpierw ulega zapaleniu malenka objetosé
mieszanki pomiedzy elektrodami swiecy. Warto$¢ opa-
towa tej objetosci mieszanki musi by¢ co najmniej
taka, zeby ilos¢ wywigzanego ciepta byta wieksza,
niz odprowadzona przez chtodzenie i zeby wystarczyta
do zapalenia sagsiednich czasteczek; gdy ta objetosc
jest za mata (wchodzg w gre objetosci rzedu 0,6 mma),
a podgrzanie przez iskre nie dos¢ energiczne, to ist-
nieje, zwiaszcza pcdczas rozruchu, mozliwos¢ umiej-
scowienia i wygaszenia tego zaczgtkowego zaptonu —
przez dobre przewodnictwo cieplne zimnych jeszcze
elektrod Swiecy iciraz otaczajgcej mieszanki, czemu
sprzyja takze réwnoczesna obustronna dyfuzja pew-
nej ilosci zimnych i podgrzanych czasteczek. Stad
wnioski: . ‘ I opi

1) odstep elektrod powinien by¢ — zwilaszcza dla
celéw rozruchu — jak najwiekszy, bo wowczas
stabsze jiest chtodzenie pierwotnie zapalonej (mieg-
dzy elektrodami) mieszanki—przez zimne jeszcze
elektrody; jest wskazanym, zeby odstep ten wy-

nosit nie mniej niz 0,5 4—0,6 mm,

2) masa elektrod powinna by¢ z powyzszych przy-
czyn jak najmniejsza, czyli elektrody jak najcien-

sze, rys. 2.

Rys. 2. Ukfad, elektrod, $wiecy:
A) o gorszych wiasnosciach rozruchowych, B) o lepszych.
Srednica De elektrody $rodkowej i gruboé¢ b elektrod bocz-
nych sg rzedu I mm, a nawet ciensze.

3) warto$¢ opatowa mieszanki powinna by¢ jak naj-
wieksza,

4) iskra powinna by¢ mozliwie ,,thusta".
W przypadku udanego zaptonu, mamy najpierw

X) Mianem spalania okreSlamy reakcje chemiczng b.
energicznego #gczenia sie pierwiastka lub zwigzku chemicz-
nego z tlenem, przy réwnoczesnym znacznym wywigzywa-
niu ciepta; w pewnej fazie spalania wystepuje zazwyczaj
zjawisko Swietlne zwane plomieniem. Plomien jest raczej
przejawem po6zniejszym i niekoniecznym.
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pewne ,,przewleczenie zaptonu", tzn. wstepny, wzled-
nie .powolny przebieg spalania, w ktérym to czasie
dokonuje sie ok. 1% catkowitej reakcji.

Pomiary okresu przewleczenia zaptonu polegajg
na zarejestrowaniu czasu uptywajacego od poczatku
iskrzenia swiecy do chwili wystgpienia uchwytnego
wzrostu cisnienia w cylindrze. Pomiary te wykazaty,
ze okres przewleczenia jest wielkoscig stalg dla da-
nych warunkéw fizykalnych, jak sktad mieszanki,
wielkos¢ cylindra, temperatury i ci$nienie poczatkowe.
W konkretnym przypadku okres ten wynosit 0,00148
sek., co odpowiadato 16° kata obrotu watu silnika
badanego przy n = 1800 i przy stopnliu sprezania
s = 7, przecigetnie 10° na kazde 1000 obr/min.

Dalsze rozprzestrzenianie sie spalania j, cisnienia
odbywta sie z gwattownie rosngcg predkoscia w wy-
niku reakcji tancuchowych. W tym czasie ma miejsce
réowniez dodatkowe sprezanie j podgrzewanie mie-
szanki przez ttok, konczacy suw sprezania.

PRZEBIEG SPALANIA W BOMBIE
DOSWIADCZALNEJ.

Interesujgca jest zalezno$¢ pomiedzy predkoscig
posuwania sie strefy spalania, a predkoscig powsta-
jacej przez to fali cis$nienia.

Rys. 3. Posuwanie sie strefy spalania w spokojnej mieszan-

ce w bombie doswiadczalnej.
P — punkt -zaptonu, a — kierunek ruchu czota fali ci$nienia.
W ----- 0,1 mm, grubo$¢ warstewki ,,strefy spalania”, —
kierunek ruchu czasteczek ,goracych”, po przejsciu przez

strefe spalania, d — czgsteczki dyfundujgce obustronnie,
f — spietrzenie czasteczek ,,chtodnych™, tworzacych czoto
fali cisnienia.

Dla bardziej wszechstronnego przesledzenia tej
zaleznosci rozpatrzmy najpierw wrost temperatury
i cisnienia gazOw szczelnie zamknietych w bombie
doswiadczalnej, jako wynik przyrostu energii kine-
tycznej czasteczek tych gazdw, spowodowanego reak-
cja mieszanki juz zapalonej. Na energie kinetyczng
czasteczki skiada sie <w gtownej mierze energia kine-
tyczna jej ruchu postepowego oraz energia kinetyczna
drgania jej atoméw, a tylko w matym stopniu rotacja
tej czasteczki. Wielko$¢ tej energii jest zawsze wielo-
krotnoscig kwantu. Czesteczce przypisujemy wielko$¢
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kilku A1), a predkos¢ kilkuset m/sek, nawet w tem-
peraturze pokojowej. Czasteczki, ktore juz doznaty
przyrostu energii kinetycznej — zderzajg ste z cza-
steczkami, ktoére jeszcze go nie doznaly. Pierwszym
skutkiem zderzenia dwoch czasteczek jest przy-
$p eszenie  mechaniczne  czgstki  powolniejszej.
Podczas zderzenia ma miejsce rOéwnez udzielenie
energii, uaktywniajgce czasteczke do wejscia w re-
akcje spalania. Czestotliwo$¢ zderzen jest rzedu
5 mihardow na sekunde juz w temperaturze pokojo-
wej.

A zatem czgsteczki podgrzane spaleniem pedza
we wszystkie strony i spietrzajg takze (jako predsze)
przed sobg napotkang mase czasteczek jeszcze nie
podgrzanych, podgrzewajgc je w tym czasie i uaktyw-
niajgc do spalenia, rys. 3.

Dlatego przypuszczamy, ze czcto fali cisnienia
jest utworzone z czgsteczek jeszcze ,,chtodnych. Czoto
fali cisnienia posuwa sie tedy przed ,,strefg spalania”.
Predkos¢ rozprzestrzeniania sie fali cisnienia jest wfec
uwarunkowana iloscig wywigzywanego ciepta, tem-
peraturg i predkoscig przebiegu samej reakcji spala-
nia.

Strefa spalania par benzyny w powietrzu sta-
nowi cienkg warstewke o grubosci rzedu 0,1 mm,
odgradzajacg niejako mase czasteczek gorgcych, wsréd
ktorych jest wiasnie pewien procent $wiezo powsta-
tych w wyniku spalania — od masy czgsteczek chtod-
niejszych przed spaleniem czasteczek palnych tej ma-
sy; warstewka owa posuwa s:e¢ dos$¢ razno. Po przej-
Sciu przez strefe spalania czasteczki ulegaja na ogot
odrzuceniu w przeciwnym kierunku, niz kierunek po-
suwania s:e strefy spalania.

Rownocze$nie ma miejsce obustronna dyfuzja
pewnej ilosci zimnych i goracych czasteczek, rys. 3.

Powiedzielismy, iz wsrod czasteczek goragcych jest
tylko pewien procent Swiezo powstatych w wyniku
spalania, gdyz w powietrzu mamy objetosciowo za-
ledwie 21% tlenu, natomiast az 78% azotu i 1% tzw.
gazéw szlachetnych; czyli okoto 80% objetosci po-
wietrza nie bierze — lub prawie nie bierze — udziatu
w spalaniu, ulegajac jedynie podgrzaniu; gazy te
wpltywajg wiec wydatnie na obnizenie temperatury
produktéw spalania.

Srednia predkos$é posuwanla 5|e strefy spalania
w spokojnej mieszance pod cisnieniem atmosferycz-
nym zawarta jest w gramcach 1-4— 9 m/sek, przewaz-
nie 2 4— 7 m/sek. wg. pomiaréw laboratoryjnych dla
réznych gazow.

PREDKOSC SPALANIA W CYLINDRZE
SILNIKA.

W rzeczywistosci ,,silnikowej" mieszanka nie stoi
nigdy spokojne w cylindrze, lecz pozostaje w ruchu
burzliwym skutk em swego przeptywu przez przewod
wlotowy oraz skutkiem ruchu tloka.

Zakres predkosci doptywu mieszanki do cylindra
zawarty jest pomiedzy 40 a 90 m/sek, przewaznie
pomiedzy 50 a 70 m/sek. Ten burzliwy ruch, gtéwnie
w postaci wirébw mieszanki w cylindrze, tzw. zw'ro-

Y 1 A =1 Angstrom 10 mm.
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wanie mieszanki — znakomicie sprzyja predszemu
rozprzestrzenianiu sie spalania; predkos$¢ rozprze-
strzeniania s:¢ spalania (tak zwanego czesto ,,ptomie-
nia") w cylindrze silnika jest dzieki temu kTkakrotnie
wieksza, niz w mieszance spokojnej i wynosi ok. 2/3
jej predkosci wlotowej. Obwodowe predkosci wiro-
wania mieszanki wynoszg ok. 1/6 predkosci wlotowej.
Innymi stowy — predkos$¢ posuwania sie strefy spa-
lania jest ok. czterokrotnie w eksza od predkosci zwi-
rowania. Najwieksza predko$¢ spalania wystepuje
przy pewnym niedomiarze powietrza, czyli przy zbyt
bogatej w paliwo mieszance; ilos¢ doprowadzonego
wowczas powietrza wynosi 0,85 — 0,9 teoretycznie
potrzebnej. Ta zaleznos$¢ predkosci spalania od niedo-
miaru powietrza jest b. wyrazna. Oznacza, to, ze przy
10 4—15% nadm arze paliwa liczba reakcji czgsteczek
paliwa z czasteczkami tlenu powietrza osigga maksi-
mum.

Charakterystyczna jest tu duza nieréwnomier-
no$¢ — itzn. zmienno$¢, od wybuchu do wybuchu,
$redniej predkosci rozprzestrzeniania sie spalania,
ktora raz wynosi np. 15 m/sek, a zaraz w nastepnym
wybuchu np. 25 m/sek; jest cna mniejsza iprzy $cian-
kach, niz posrodku.

Gdy ttok przechodzi przez zwrot zewnetrzny,
ciSnien'e gazéw osigga juz potowe swej wielkosci
szczytowej. Poniewaz cisnienie szczytowe osigga wiel-
kos¢ 36 4— 48 atn, zaleznie od stopn;a sprezania
i ciSnenia tadowania, to przy przejsciu ttoka przez
z. z. mamy dopiero cis$n:enie 18 4- 24 atn, przewaznie
ok. 20 atn.

Maksimum cisnienia podczas spalania wystepuje
dopiero po 5° 4— 15°, przewaznie po 6" 4— 12° kata
obrotu watu wykorbionego' za zewnetrznym zwrotem
tlkcka. Ok. 50° konczy sie spalan:e; dopiero odtad
mamy czyste rozprezanie sie spalin w miare ustepo-
wania ttoka.

Wielko$¢ stopnia sprezania wywiera réwniez
znaczny wplyw zaréwno na predko$¢ spalania jak
i na cisnienie maksymalne, jak to ilustruje rys. 4.
Mniejsza konieczna przedzwrotno$¢ zaptonu oznacza
réwniez korzystn:e mniejszg przeciwiprace na ttoku
w okresie koncowego sprezania przezen — dawki juz
zapalonej.

"e<75 -ISO  -125 -t0O 75 50 -25 -0 25 50 75 <00 <25 <50 <75°

Mtltt-n

Rys. 4. Wiptyw wielkosci stopnia sprezania e na predko$¢

spalania: krzywa a —>5s — 4: krzywa b —> . — 5;

krzywa ¢ —> s +— 6; przedzwrotno$¢ zaptonu — stata =

— 30° prawidtowy skiad, ilosciowy mieszanki paliwo —
powietrze.
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NIEKTORE REAKCJE CHEMICZNE
PODCZAS SPALANIA.

Bogactwo reakcji chemicznych podczas normal-
nego spalania w cylindrze silnika jest wielkie. Nie
znamy jeszcze przebiegu wielu reakcji spalania
jednakowo doktadne na wszystkich ich szczeblach,
tym bardziej, ze wchodzi w reakcje b. wiele r6znych
weglowodoréw — sktadnikow benzyny. Ogdlnie zna-
ne reakcje spalania wegla i wodoru, oraz ew. reakcje
posrednie — pomijam. Wspomne tylko o niektdrych,
mniej znanych a ciekawych reakcjach.

Wypada jeszcze raz przypomnie¢, ze tlenu jest
objetosciowo w powietrzu tylko ok. 20%, a ok. 80%
stanowi mato aktywny w warunkach tego spalania —
azot oraz nieco gazéw szlachetnych (i slady wodoru
0,01%). Azot obniza predko$¢ spalania i jest czynni-
kiem zasadniczo przeciwdetonacyjnym. Z gazOw
szlachetnych dobrym przewodnikiem ciepta jest
argon, 3 hel —osiem razy lepszym 1) Obecnos¢ argo-
nu dziata wiec przyspieszajgco na przebieg spalana.
Jest go jednak w powietrzu mato, bo tylko 0,9%.
Jest chemicznie nieczynny. Helu brak niestety na
wysokosciach lotow. Jest réwniez niewykluczonym
krotkotrwate istnieniie ozonu O3 powstajacego ze
zdysocjowanych na atomy przez iskrzenie Swie-
cy +— czgsteczek tlenu

Oa—> 0 -j- O
przytaczajacych sie do niezdysocjowanych czaste-
czek tlenu Oa

Oa + O—> Oa

Atomy tlenu O ,in statu nascendi" sg szczegol-
nie aktywne i moga zapoczatkowac reakcje spalania
weglowodoréw paliwa.

Podczas spalania CO na CO2 w obecnosci azotu
istnieje mozliwos¢ tworzenia sie tlenku azotu NO,
lecz dopiero w wysokich temperaturach, poczawszy
od ok. 1500°C; rowniez wieksze cisnienia, pcwyzej
20 kG/cm? sprzyjaja tworzeniu sie NO — jednak w
ilosciach nie przekraczajagcych paru procent (w od-
niesieniu do objetosci ostudzonych spalin). Tlenek
azotu jest zwigzkiem endotermicznym, a wiec trwa-
tym tylko w wysokich temperaturach. Przy spadku
temperatury rozktada sie juz w ok. 600°C z powrotem
na azot i tlen wg. schematu.

2NO ->Na + 02 + 42,1 kcal,
a wiec nieco egzotermicznie. Wskutek wydzielania
tlenu podczas swego rozktadu —! moze by¢ NO $rod-
kiem podtrzymujgcym palenie. Stygnac ponizej 620°C
wigze sie NO, nieco egzotermicznie, z otaczajgcym
tlenem — na dwutlenek azotu NO2, ktory jest gazem
trujgcym, barwy ceglastej. Dwutlenek azotu NOa
pcdgrzany powyzej 620°C rozktada sie ponownie wg.
schematu
2NOa —> 2NO + 02

a wliec moze by¢ Srodkiem podtrzymujgcym palenie,
podobnie jak NO.

Przy stygnieciu NO2 ponizej 140°C tworzg sie
réwniez czasteczki czterotlenku azotu NaO< wg. sche-
matu

2NO2 —> NaOi H-. 14,7 kcal.
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Czasteczki te sg nietrwate powyzej 140aC.

Og6lng wspdlng cechg tlenkéw azotu jest wy-
dzielanie tlenu podczas rozktadu przy (podgrzewaniu,
co predystynuje je jako $rodki utleniajace.

Szczegblng role wsrod tlenkéw azotu odgrywa
podtlenek azotu NaO, gaz lekko znieczulajacy, tzw.
rozweselajacy, ktory wprawdzie nie tworzy sie pod-
czas reakcji spalania, lecz moze mie¢ zastosowanie
jako dodatek wzbogacajacy w tlen dawke mieszanki
w cylindrze.

Nasuwa sie pytanie, dlaczego nie dodawac wprost
samego, n|p. ciektego tlenu? Tymbardziej, ze przy tym
samym dodatku ilosciowym réznych czynnikéw utle-
niajacych, otrzymuje s'e dwukrotnie wiekszy przyrost
mocy od ciektego tlenu niz np. od N20. Niestety
jednak, dodatek tlenu jest mozliwy tylko do pewnej
granicy zawartosci procentowej, powyzej ktorej dal-
szy dodatek tlenu wywotuje juz tzw. detonacje, tzn.
b. gwattowny, szkc.dliwy dla catosci silnika, przebieg
spalania; ta najwieksza dopuszczalna zawarto$¢ pro-
centowa tlenu zalezy, m. in., w duzym stopniu od typu
silnika, tak, ze nie daje sie generalizowa¢. Maksimum
dodatku tlenu mozliwe jest przy bogatej (w paliwo)
mieszance.

Natomiast rozktad dodawanego NaO odbywa sie
nieco endotermicznie wg. ponizszego schematu

2NaO —> 2N-. + Oa — 39 kcal.

Mozna dodawaé¢ wiekszy % NaO niz cieklego
02, gdyz rozpad N20 wyzwala obok tlenu — takze
dostateczng ilo$¢ azotu, bedacego wdwczas skutecz-
nym inhibitorem detonacji, (przeciwdziata detonaciji,
a wiec wiasnie skutkom réwnoczesnego dodania
tlenu).

Z pewnych doswiadczen i (przeliczen poréwnaw-
czych wynika, ze predkos¢ b. szybkiego samolotu
z silnikiem ttokowym 2000 KM — powinna wzrosnaé¢
0 10 -2—12%, przy wtrysku 15 kG/man. N20. Oznacza
to wzrost predkosci o ok. 70 km/godz. Koniecznym
jest jednak' wowczas przystosowanie $migta (spraw-
nos¢) do zwiekszonych predkosci lotu.

Podobne wyniki mozna osiggna¢ wtryskujac wo-
de do przewodoéw wlotowych. Wode miesza sie wow-
czas pot na pot z metanolem 2) aby ja uodporni¢ prze-
ciw zamarzaniu, oraz dodaje sie nieco $rodka prze-
ciwkorozyjnego. Juz kilkoprocentowe dodatki H20
wyraznie przyspieszajg przebieg reakcji spalania.
Woda dostarcza bowiem do reakcji ponizej 1500°C —
b. aktywnego, bo $wiezo zdyso-cjonowanego uprzednio
w temperaturach powyzej 2000°C — wodoru, a takze
tlenu, wg. schematu

2 H20 —> Ha. + 2 OH
a przy dalszym podgrzewaniu
2 OH --> 0Oa + Ha

Wyrazna dysocjacja wody zaczyna sie dopiero

ok. 1500°C, kiedy to ulega dysocj.acji zaledwie 0,1%

1) Z tego wynika, ze hel nadawatby sie dobrze do
wykonywania obiegu w silniku cieplnym o energicznym pod-
grzewaniu i — naprzemian — ozigebianiu (np. silnik ..Phi-
lips™).

2) Metanol — alkohol metylowy CH! , OH.
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pary wodnej, przy 2000°C — 2%, a przy 2500°C —
juz 10%o.

Wiryskiwanie perhydrolu H202 nie daje wyni-
kow, ktorych moznaby s:e na pierwszy rzut oka po
jego nadmiarze tlenu spodz”wac¢. Wiemy bowiem,
ze perhydrol aktywniej utlena niz tlen. Perhydrol
ma jednak b. wysokg temperature wrzenia (80%
perhydrol wrze przy 151°C), co uniemozliwia dos¢
szybkie jego parowanie bez podgrzewania. Ponadto
jest H202 czynnikiem wybitnie prodetonacyjnym.

DETONACJA.

Na okreslenie zjawiska, ktOre jest przedmiotem
ponizszych omoéw'en, przyjeta sie przed trzydziestu
laty, nazwa ,,detonacja”. Mianem detonacji okresla-
my w ogoble rozprzestrzenianie s'e fali nadc:$nienia
z predkoscig rzedu 2 km/sek; w omawianym zjawisku
predkos¢ ta nie przekraczata, w chwili przyjmowania
tego okreslenia, nawet wg. najsSmielszych 6wczesnych
obliczen, 45% powyzszej predkosci, a z wiekszym Ow-
czesnym prawdopodobienstwem miescita sie w skrom-
nejszych granicach 300 — 500 m/sek. Wobec tego
jednak, ze przecietna predko$¢ rozchodzenia s'e fali
ci$nienia podczas normalnego przebiegu spalania wy-
nosi ok. 15 —i 25 m/sek. — to nawet predkos¢ rzedu
300 m/sek. byta .az 12 razy wieksza od tamtej; to
byto dla silnikowcéw dostatecznym powodem okres-
lenia owego przeblegu — w przenosni mianem deto-
nacji. Uzywa sie tez czasem okreslen’a ,stukanie",
lecz ma cno jezykowo inne zabarwienie znaczeniowe;
dlatego wydaje s:e jednak lepszym stowo ,,detonacja™.

Podtug poézniejszych badan uczonych rosyjskich
Sokolika i Woinowa, potwierdzonych niedawno przez
badaczy amerykanskich, predkos¢ rozchodzenia sie
fali detonacji zdaje sie wynosi¢ istotnie ok. 2 km/sek.

Okreslenie ,,detonacja™ nabiera wiec coraz wiecej
znamion bezposredniej Scistosci.

Z kolei wypada okresli¢, ze bedziemy rozumieé
przez ,zapton zewnetrzny", a co przez ,Samoza-
pton" — w odrdznieniu od detonacji. Nie bedg to
iednak jakie$ ogolnie obowigzujace definicje.

Zapton zewnetrzny mamy woéwczas, gdy tylko
czes$¢ mieszanki zost.aje poczatkowo doprowadzona do
temperatury zaptonu przez jiakie$ miejscowe pod-
grzanie cieptem zewnetrznym, a temperatura pozo-
state] masy mieszanki jest jeszcze wyraznie nizsza oid
temperatury zaptonu.

Samozapton mamy wodwczas,
m’eszanki zostaie doprowadzona
temperatury zaptonu.

Wypada doda¢, ze niebezpieczne temperatury
mieszanki zaczynajg sie dopiero powyzej 500°C.

Jakiz przebieg ma wiec detonacja w cylindrze
silnika ttokowego?

Produkty spalania sie pierwszej, nieznacznej
objetosci mieszanki zapalonej przez $wiece, rozszerzajg
sie energicznie wskutek gwattownego wzrostu swej
temperatury; rownoczesne strefa spalania rozprze-
strzenia si¢, obejmujac otaczajgce warstwy mieszanki;
rozszerzajgce sie spaliny sprezajg wiec coraz bar-

gdy cata masa
rownoczesnie do
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dz:ej — pozostalg, jeszcze nie zapalong mieszanke.
Wynikiem tego sprezenia (i podgrzewania) jest przy-
$pieszony wzrost temperatury owej pozostatej mie-
szanki. Poniewaz poczatek iskrzenia ma miejsce przy
ok. 35° przedzwrctnosc’, wiec mamy jeszcze dodatkowy
wzrost cisnienia i temperatury tych gazéw wskutek
normalnego, korcowego sprezania przez ttok. W miej-
scu najbardziej odlegtym od $wiecy (jednej lub dwdbch)
ulega reszta mieszanki najwiekszemu sprezeniu przez
rozchodzacg sie fale spalin — w skutek przybywania
,p0 drodze" coraz nowych ilosci spalin.

O ile w wyniku tych przebiegéw, a zwiaszcza
sprezania, nastgpi wzrost temperatury catej owej
reszty mieszanki powyzej temperatury jej zaptonu,
czyli powyzej 520° — 550°C, to nastepuje samozapton
i nagte spalenie od razu catej masy tej reszty. To jest
wiasnie detonacja.

Pod wzgledem chemicznym jest detonacja praw-
dopodobnie wyn kiem reakcji tancuchowych powolne-
go utleniania Weglowodoréw w fazie gazowej jeszcze
nle spalonej mieszanki. . Jest to. obszerne zagadnie-
nie chemiczne.

Detonacja zaczyna sie-wiec zazwyczaj w obszarze
najbardziej odlegtym od obu $wiec, o ile nie przy-
Spiesza jej 'wystgpienia jaki$ blizszy, a szczegolnie
goracy element, np. grzybek zaworu wylotowego,
osiggajacy podczas pracy silnka prawie temperatury
spalin wylotowych, tj. nawet ok. 900°C. Dlatego za-
wor wylotowy powinien znajdowa¢ sie niedaleko
Swiecy, aby by¢ juz w strefie spalin w cylindrze
woweczas, gdy resztka mieszanki podlega korncowemu,
ewent. detonacyjnemu sprezeniul). ..Doc:isk™ tej mie-
szanki do goretszych scianek spowoduje bowiem pre-
dzej samozapton, niz ,,docisk" do chtodniejszych Scia-
nek.

Pomiarowo stwierdzono wystepowanie detonacji
dcfpoero po spaleniu s:e najmniej potowy, ia przewaznie
ok. 2/3 ilosci m:eszanki. Z chwilg wystgpienia deto-
nacii ma miejsce nagly, gwattowny wzrost predkosci
spalania i takiz wzrost c'$n:enia. Mamy wiec w da-
nym r.azie trzy do$¢ odlegte od siebie osrodki zapto-
nu: pierwszy zapton w dwoch ogniskach od $wiec —
nieco pozniejszy — samozapton reszty nreszatnki. Fala
ci$nienia detonacji wstrzymuje nieraz rozszerzanie sie
fali ¢:$nienlia, pochodzacej od wiasciwego zaptonu; za-
pton gra wiec woweczas niejako — tylko role sptonki
w naboju armatnim. Przedzwrotno$¢ jest zazwyczaj
taka, ze detonacja zaczyna sie b. blisko zwrotu ttoka,
a konczy sie tuz po przejéciu ttoka przez zwrot.
W praktyce odbywa sie w:ec izochoryczriie.

Swiecenie gazow (widoczny ptomier) wystepuje
raczej dopiero- przy koncowym, maksymalnym wzro-
Scie cisnienia. Najgoretsza jest strefa biezacego spa-
lania, ok. 2200°C, temperatura spalin jest nizsza. Po
spaleniu catej dawki — najgoretsze gazy sg w cylin-
drze tam, gdzie zaczeto sie spalane; najzimniejsze

A DosE skutecznym sposobem obnizania $redniej tem-
peratury zaworu wylotowego jest zastgp'enie jednego duzego
zaworu — dwoma mniejszymi, o mniejszej pojemnosci c;epl-
nej: fatwiejsze jest wowczas predkie schtadzanie szczyto-
wych temperatur takich zaworéw — po suwach pracy i wy-
lotowym — do pozagdanych nizszych temperatur.
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Rys. 5. Seria zdje¢ migawkowych normalnego spalania w
cylindrze silnika. Przedzwrotnos¢ zaptonu 23°. [1].

tam, gdzie dotarto ono na koncu; roznice temperatur
gazéw w cylindrze wynoszg tuz po detonacji po Kil-
kaset °C i dochodzg nawet do 900°C.

Detonacyjne spalenie owej maksymalnie sprezo-
nej reszty mieszanki jest predsze, niz moze nastgpic
jakas dostrzegalna zmiana jej objetosci. Wzrost cisnie-
nia doznaje bezmata nieciggtosci, fala detonacyjna
rozchodzi sie z predkoscig dzwieku 1), a nawet dwu-
krotnie wyzszg — wrecz jako uderzenie, odbijane
z kolei wielokrotnie przez scianki gtowicy i denka —
prawe nieruchomego woéwczas tloka; te ,fale uderze-
niowe" (shock waves) uwidoczniajg sie¢ na wykresie
indykatorowym, jako drgania. Na rys. 5 mamy sze-
reg kolejnych zdje¢ migawkowych przebiegu normal-
nego spalania wi cylindrze (Rassweiler i Withrow),
wykonywanych co 2,4° kata obrotu watu wykorbio-
nego, z predkoscig 5000 zdjeé/sek; a wiec na jedno
zdjecie wypada mniej, niz 0,0002 sek:

Na kazdym zdjeciu wida¢ tylko nieznaczng roz-
nice w poréwnaniu z poprzednim.

Na rys. 6, mamy natomiast podobny komplet
zdje¢, lecz z przebiegu spalania detonacyjnego.

Zwroémy uwage na zdjecie przy —0,2° i na na-
stepne przy +2,2°; poczgtkowe zdjecia od —(29° az
do —0,2° wykazujg normalny, stopniowy rozwoj spa-
lania, podobnie do rys. 5; natomiast od —O0,2" do
+2,2° widzimy nagty skok w rozprzestrzenianiu sie
spalania. W przeciggu czasu krotszego niz 0,0002 sek,
nastgpito detonacyjne spalenie reszty, tj. ok. 1/3 mie-
szanki; wat wykorbiony obrdcit sie wiec w tym czasie
mniej, niz 24". Istniejg podstawy do przypuszczenia,
ze. spalanie detonacyjne. nastgpito raczej w. 0,0001
sek.!

Detonacja moze zaczynac¢ sie kazdorazowo w nieco
innym miejscu, lecz wystepuje na ogoét stale w jednej
okolicy, rys. 7.

’) W gorgcych spalinach, tj. ok. 900 m/sek.

GRUDZIEN 1949

Rys. 6. Seria zdje¢ migawkowych spalania detonacyjnego
w cylindrze silnika (Rassweiler i Withrow). [1],

W. Jost przeprowadza w swym dziele nastepujgce
rozwazanie: ,,Przyjmijmy, ze przy koncu sprezania
znajduje sie mieszanka pod cisnieniem 8 at, ktére
wskutek spalania wzrasta do 40 at; to reszta dawki
niespalonej znajduje sie tu pod cisnieniem ok. 40 at.
Podczas spalania przy statej objetosci i. pieciokrotnym
wzroscie cisnienia wystgpitoby cisnienie szczytowe
200 at. To cisnienie szczytowe wystgpitoby wszakze
tylko w znikomo matej objetosci i dlatego musiatoby
rozptynac¢ sie tak, ze nie mogtby sie dalej szkodliwie
ujawnic".

Innymi stowy, wyzej opisane zjawisko miatoby
charakter miejscowego wzrostu temperatury i spie-
»22"

26’ -0.2¢ <46* t7.0¢ +9.4*

Rys. 7. Szes$¢ serii zdje¢ migawkowych rozrzutéw poczatkdéw

detonacji. [1],
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trzenia cisnienia, ktére nie dotartoby jednak w swej
szczytowej wysokosci do otaczajgcych scianek, a tylko
w rozmiarach wyraznie ztagodzonych. Tak nalezy
sobie wyobrazi¢ rzeczywisty przebieg detonacji.

Na rys. 8, jest przedstawiony wykres zmian cis-
nienia roboczego przy normalnym spalaniu, otrzyma-
ny punktowo indykatorem Farnborough z ci$nieniem
szczytowym 32 at, kiedy tymczasem przy spalaniu de-
tonacyjnym wystepujg cisnienia powyzej 90 at,
rys. 9. (Uwaga: O$ wspétrzednych czasu ma na wy-
kresie Kkierunek w lewo).

Rys. 8. Wykres zmian ci$nienia roboczego w cylindrze
silnika przy normalnym spalaniu, zdjety indykatorem
Fatrnborough (Serruys). [1].

Ponizej za$ pokazane sg dwa wykresy spalania
detonacyjnego o matym i Srednim nasileniu, zdjete
optycznym indykatorem Serruysa, rys. 10. Na wykre-
sach tych uwidoczniajg sie wyraznie — poprzednio
wspomniane, drgania cisnienia o wielkiej czestotli-
wosci.  Osie wspotrzednych czasu majg kierunek w
prawo.

Na wykresach indykatorowych dajg sie réwniez
zauwazyC¢ niejednokrotnie najpierw nieduze drgania
ci$nienia (fale), pojawiajace sie przed wystgpieniem
whasciwej detonacji; nje wykluczano, ze fale te wias-
nie Zapoczatkowujg detonacje. Przypuszczenie to nie
zostato jednak nezbicie potwierdzone.

Jasnym jest, ze detonacyjne ,,uderzen;a" cisnie-
nia sg zabojcze dla catego silnika, a w szczegdlnosci
dla jego mechanizmu korbowego.

Mimo parokrotnie wyzszych cisnief szczytowych,
moc s inika wzrasta zaledwie nieznacznie i to tylko
podczas stabych detonacji, spada natomiast zawsze
podczas Srednich i s:Inych detonacji. Energia wysokich
miejscowych temperatur i spietrzen cisnienia zuzywa
sie wtedy na podmuchy strugowe spalin, w wyniku
czego ciepto ich przechodzi podczas gwattownych
ich uderzen —i wprost do $cianek gtowicy i ttoka.

Wspotczynnik przejscia (,,przejmowania™) ciepta
ze spalin do Scianek gtowicy i ttoka ro$nie bowiem
m. in. ze wzrostem ciepta wiasciwego i crsnienia
tych gazéw; podczas detonacji rosng wiasnie te wiel-
kosci. Zas$ ilos¢ ,,przejmowanego” i ,,przenikajgcego™
cieptal) rosnie oprocz tego wraz z roznicg tempera-
tur. Energia cieplna przechodzi wiec wéwczas z gazéw
do gtowicy i denka ttoka przypuszczalnie proporcjo-
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nalnie do ich powierzchni, tzn. ok. 2/3 do gtowicy,
a ok. 1/3 do ttoka. W wyniku tego, temperatura gto-
wicy (i tloka) rosnie, za$ temperatura spalin nawet
maleje, rys. 11

Na wykresie tym jeszcze nie wida¢, zeby moc
wyraznie malata. Zwiekszenie nasilenia detonacji
uzyskiwano tu przez zwigkszenie przedzwrotnosci za-
ptonu.

Pomiar cis$nien szczytowych jest nader utrudnio-
nych z powodu ich prawie punktowego charakteru
i ustawicznego rozrzutu owych punktéw. Wymiary
koncowek rejestrujgcych przyrzadéw pomiarowych
sg juz zbyt wielkie dla tego celu.

Wreszcie, silny wzrost cisnienia ostabia bieg
dysocjacji — normalnie obnizajgcej szczytowe tem-
peratury o ok. 300°C — a wiec sprzyja jeszcze wiek-
szemu wzrostowi temperatur szczytowych.

Detonacje stycha¢. Daje sie pozna¢ po metalicz-
nym przydzwieku, towarzyszacym poszczegolnym za-
ptonom. W silnikach chtodzonych powietrzem stychac
ja mocniej, niz w silmkach chtodzonych cieczg. Gdy

Rys. 9. "Wykres zmian cisnienia roboczego w cylindrze sil-
nika przy spalaniu detonacyjnym. zdjety indykatorem
Fairnborough (Serruys). [1].

Rys. 10. Dwa wykresy zmian ci$nienia roboczego w cylin-
drze silnika przy spalaniu detonacyjnym, zdjete optycznym
indykatorem Serruysa. Gorny wykres — staba detonacja,
— Srednio silna. [1],
J) Terminologia wg.
B. Stefanowskiego.

,»Termodynamiki  Technicznej"
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odgtos detonacji przybiera na sile, to traci réwnoczes-
nie na zabarwieniu metalicznym. Przyczyng odgtosu
detonacji nie sg jakieS mechaniczne uderzenia o sie-
bie czesci metalowych w cylindrze, jak to pierwotnie
przypuszczano. Ze tak nie jest, stwierdzono podczas
doswiadczen ze spaleniem detonacyjnym w bombach
doswiadczalnych, ktére nie zaw eraty zadnych ru-
chomych czesSci, a w ktérych ow specyficzny przy-
dzwiek rowniez byt styszalny. Jak wiec powstaje ten
dzwiek?  Przypuszczalnie jest on wynikiem owych
drgan gazdw spalajacych sie wodwczas, a zwilaszcza
nagtej zmiany kierunku ruchu czgstek podczas btyska-
wicznego przelatywania ich przez strefe spalania.
Dla detonacyjnego przeb;egu spalania nie jest bynaj-
mniej nieodzownym jakie$ szczegdlnie wysokie cisnie-
nie mieszanki w chwili zaptonu: gdy jest dostatecznie
n‘ekorzystny stosunek powierzchni (chtodzacej) do
objetoscil) w bombie doswiadczalnej, a mieszanka
nie znajduje sie w zywszym ruchu, to wystarcza
cisnienie 2 ata w chwili zaptonu, aby wytworzona
przez spalianlie fala cisnienia doprowadzita resztke
mieszanki do spalania detonacyjnegci.

Niektorzy badacze sg zdania, iz samozapton
wspomnianej wyzej reszty, tj. ok. 1/3 mieszanki —
jest zbyt stabym impulsem, by spowodowac styszalne
dzwieki; taki bodzliec moze wywotac, ich zdaniem, naj-
wyzej drgania o niskiej czestotliwosci’. Natomiast sty-
szalne drgania o wysokiej czestotliwosci moga pocho-
dzi¢ z poza 'Cfwego obszaru samozaptonu, od gazéw juz
palacych sie, badz tez dopalajacych sie z op6zni‘en'em.

Istnieje tez przypuszczenie, ze podczas kazdego
spalania sie mieszanki par réznych benzyn z po-
wietrzem tworzy sie rownolegle pewna ilo$¢ szczegol-
nej substancji, przenikajgcej catg dawke; od stopnia
koncentracji tej substancji zalezy mozliwo$¢ wysta-
pien” i sita detonacji, gdyz to wtasnie owa substancja
detonuje. Substancja ta jest grupg chemiczng (w ro-
dzaju grupy ,,OH"), zwigzkiem chemicznym, lub tez
sktada sie z paru zwigzkow.

Bogata mieszanka, zwiaszcza od 10% do 20%
nadmiaru pakwa, wykazuje wieksze sktonnosci do
detonowania, niz uboga. Oleje sprzyjajg na ogot de-
tonacji; nadmierne smarowanie jest wiec i z tych
wzgledéw niewskazane.

Bardzo waznym czynnikiem powstawania lub
zapob:egania detonacji moze by¢ przewodnos¢ ma-
teriatu Scianek.

Aluminium jest pieciokrotnie lepszym przewod-
nikiem ciepta — od zeliwa i stali. Dlatego gtowice
i ticki ze stopdw o podstawie aluminiowej umozliwiajg
wydobywanie (bez obawy detonacji) mocy co naj-
mn;ej o 15 — 20% wyzszych, niz przy gtowicach
i ttokach zeliwnych. Waznym jest jednak, zeby ich
powierzchnie nie byty pokryte grubszymi warstwami
izolacyjnymi, np. spieczonymi resztkami po-olejowy-
mi, sadza, pytem it)p. Przewodno$¢ cieplna sadzy jest
ok. 5000 razy mniejsza, przewodnos¢ oleju 2000 razy
mniejsza, a przewodnos¢ pytu (kurzu) co najmniej
400 razy mniejsza, niz przewodnos¢ aluminium.
W lotnictwie zeliwo nie wchodzi zresztg w rachube
takze ze wzgledu na ciezar i matg wytrzymatosé.

) Objetos¢ bomby doswiadczalnej wynosi kilka litrow.

LOTNICZA GRUDZIEN 1949

NIECO O SRODKACH
ANTYDETONACYJNYCH.

Detonacji staramy sie zapob eg.a¢, a przynajmniej
przesuwac jg do obszaru wyzszych temperatur i cis-
nien (opdznia¢ ja), gtdwnie na dwdch drogach: kon-
strukcyjnej i chemicznej.

Srodki konstrukcyjne polegaja na pozostawieniu
mieszance jak najmniej czasu na ,przygotowanie"
detonacji.

Osiggamy to przez:

1) dobdér wysokciprzewodnych materiatdbw na

Scianki gtowicy i denka ttoka,

2) zwiekszenie obrotow,

3) zmniejszenie cylindrow,

4) umieszczenie Swiecy w poblizu zaworu wylo-

towego,

Rys. 11. Wykres zmian temperatury i mocy — w $lad za
wzrostem detonacji, spowodowanym wzrostem przedzwrol-
nosci zaptonu. [1],

5) odpowiednie uksztattowanie przestrzeni spa-
lania, zapewniajgce dobre zw rowanie mie-
szanki,

6) ograniczenie wielkosci
(a wihasciwie rozprezania),
itp.

Srodki chemiczne polegaja na dodawaniu do pa-
liwa zwigzkéw chemicznych, powodujgcych zmniej-
szenie w cylindrze predkosci reakcij tancuchowych
wstepnego utleniania weglowodoréw jeszcze niespa-
lonej m eszanki, bedgcego prawdopodobnie przyczyng
detonacji.

Niejako ,,naturalnym antydetonatorem sg ochto-
dzone spaliny. Sg jednak konieczne do$¢ znaczne
ich ilosci dla osiggniecia wydatnych skutkow, tak,
ze pozostaje w cylindrze za mato miejsca na $wiezg
mieszanke.

stopnia  sprezania
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Najbardziej uzywanym jest czteroetylek otowiu
(zawarty zazwyczaj w tzw. ptynie etylowyml); za nim
idzie karbonylek zelaza Fe(CO)-. Sa one na ogot
znane, zwiaszcza pierwszy, dzieki swej praktycznej
przydatnosci.

Sa i inne S$rodki, mniej praktyczne, lecz wspo-
mnimy o nich dla wszechstronnosci. Wypada nad-
mieni¢, ze antydetonatory podwyzszajg na ogoét znacz-
nie punkt zaptonu paliwa, niektére nawet o 200°C.

Dodatek potasu | talu podwyzsza punkt zaptonu
benzyny, za$ pary ich wywierajg dziatanie antydeto-
nacyjne. Podobnie, lecz stabiej, dziatajg selen i telur.
Albo np. gorgce pary talu o temp. 680°C, w strumie-
niu azotu z 15% domieszkg powietrza, wprowadzone
przez specjalny zaworek do cylindra okazaty sie 11
razy skuteczniejsze od czteroetylku otowiu. Pary
potasu o temp. 200° —I 400°C byly cztery razy sku-
teczniejsze niz czteroetylek otowiu.

Antydetonatory dzialajg najskuteczniej w stanie
poczatkowego utleniania sie.  Czteroetylek otowiu
jest najskuteczniejszy w fazie rozkiadania sie.

Specjalne badania wykazaty, ze aldehydy, two-
rzace sie jako posrednie miedzyprodukty reakcji
spalania nie sg przyczyng detonacji; na formalde-
hydzie pracowat silnik bezdetonacyjnie.

NIECO O BADANIACH.

W ciggu ostatnich 30 lat przeprowadzono wiele
badan zwigzanych z detonacjg, m. in. na nastepuja-
cych jednocylindrowych silnikach specjalnych, ktére
miaty w gtowicach po 1 — 4 Swiec:

1. na silniku z aparaturg umozliwiajgcg pobieranie
prébek mieszanki w roznych fazach suwu spre-
zania; czas otwarc¢’a zaworka wynos’l 1/800 sek,
przy n = 600,

2. na silniku rejestrujagcym nie tylko wzrost cis-
nienia, lecz takze posuwane sie ptomienia w cy-
lindrze,

3. na silnikach z okienkiem kwarcowym w gtowicy,
umozliwiajagcym robienie zdje¢ migawkowych
rozwoju ptomienia spalania, badz fotografowa-
nie widma tego plomienia po przepuszczeniu
wigzki jego promieni, przez szczeling spektro-
skopu na klisze spektrografu; podobnych silni-
kéw byto wiele, m. in. o réznych urzadzeniach
do fotografowania. Urzgdzenia te umozliwiajg ro-
bienia nawet do 200.000 zdje¢ na sek,

4. na silniku z gtowicag zeliwng, powlekang jednak
wewnatrz kolejno réoznymi metalami dla stwier-
dzenia, czy na- powstawanie detonacji ma wptyw
przewodnictwo materiatu $cianek otaczajacych,
czy tylko katalityczne dziatanie powierzchni tych
Scianek,

5. na silniku o specjalnym ksztalcie przestrzeni
spalania, osiggnietym przez specjalne uskoki
sklepienia gtowicy; chodzito o stwierdzenie zapo-
biegawczego wptywu nagtych zmian przekroju
gtowicy na powstawanie detonacji,

*)  Czteroetylek otowiu Pb (CaH-.)4; ptyn etylowy, np.:
55°/h czteroetylku otowiu, 36% etylibromidu 1 9% mo-
nochloryny naftalenu.  Antydetonacyjne wiasnosci
roetylku otowiu odkryt w r. 1922 Midgley.

czte-
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6. na silniku o zaptonie co drugi cykl, dla pobierania
probek badz to sprezonej mieszanki, badz spalin,
celem wykrywania obecnosci aldehydow,

7. na silniku o jednym tylko suwie — suwie spre-
zania; chodzito o przesledzenie wzrostu cisnienia
po zaptone, przy stojacym ttoku.

8. wreszcie na silniku o poztoconym zaworze wy-
lotowym, celem stwierdzenia ewent. katalitycz-
nego wplywu gorgcej powierzchni zaworu stalo-
wego — na tworzenie sie NO?. Przy poztoconym
zaworze wylotowym malata koncentracja NO?.

Pomingtem oczywiscie ‘wszelkie typy silnkéw
0 zmiennym stopniu sprezania, jak silnik Ricardo,
CFR itp., gdyz nalezg one dz's do normalnego wy-
posazenia laboratoriow silnikowych.

A to kilka nazwisk znakomitych badaczy za-
gadnien zaptonu, spalania normalnego i detonacyj-
nego — gazow:

Davy, Dixon, Langewin, Bodenstein, Ubbelohde.
Pier, Callendar, Ricardo, Midgley, Janeway, Tizard,
Bonhoefer Haber, Pye, F nch, Bone, Boyd, Townend;
Hinshelwood, Lindner, Schnauffer, Campbell, Serruys,
Egerton, Rassweiler, Withrow, Neumann, Dumanois,
Nusselt, Semendéw, Kcndnatiiew, Kistiakowski, Woi-
now, Andreew, Sokolik, Szczotkin, Aiwazow, Lewis,
Elbe, Miiffling, Rothrock, Jest, Miller, Fiock i in.
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Swiece zaptonowe silnikdw niskopreznych

1. WSTEP.

Bardzo waznym elementem kazdegg silnika
niskopreznego jest Swieca zaptonowa. Od jej jakosci
zalezy prawidtowos¢ pracy silnika ttokowego, wzgled-
nie ciagtos¢ pracy s'Intkow odrzutowych. Czesto
spotyka sie w praktyce," iz uzytkownicy $wiec samo-
chodowych wzglednie lotniczych, nie zdajgc sobie spra-
wy z réznic jakie istniejg w konstrukcji i pracy po-
szczegblnych Swiec popetniajg liczne btedy, pociaga-
jace za sobg n:epozadane skutki. Celem tego .artykutu
jest zapoznanie czytelnika z wymaganiami uzytkow-
nikdbw Swiec, rodzajem S$wiec, ich konstrukcjg, wia-
snosciami charakterystycznymi, dtugowiecznos$cia oraz
cechowaniem.

2. WYMAGANIA UZYTKOWNIKOW SWIEC,

Uzytkownik wymaga cd wytwoércy dwoch zasad-
niczych wiasciwosci Swiecy:

1) mozliwie duzej trwatosci w danych warunkach
pracy oraz,

2) niezawodnosci dziatania, tj. zada, aby wytado-
wanie iskrowe nastepowato przy wszystkich wa-
runkach pracy silnika i Swiecy.

Do zrealizowania wytadowania iskrcfwego ko-
n:ecznym jest przylozenie napiecia miedzy elektroda-
mi zawartego w granicach 15 -4— 5 kV. Pierwsza
wartos¢ odnosi sie do warunkéw pracy na ziemi,
druga na' wysokosci.

Wszystkie inne wiasnosci Swiec sg zwigzane z ty-
mi dwoma i stanowig wymagania wtorne uzaleznione
cid konstrukcji lub materiatébw stosowanych na po-
szczegllne czesci. O tych ostatnich decyduje wiec
wytwaorca.

3. RODZAJE SWIEC.

Pod wzgledem zastosowania dzielimy $wiece na
lotnicze i samochodowe. Zasadnicza réznica polega
jedynie na jakosci wykonania, z ktorg wigze sie pew-
noé¢ dziatania. Swiece lotnicze wykonane sg o wiele
doktadniej oraz poddaje sie je bardziej szczeg6towej
kontroli', zarébwno w czas:e produkcji jak i przy od-
biorze.

Rozrézniamy rowniez Swiece do silnikéw ttoko-
wych i $wiece dla silnikéw odrzutowych. Swiece
silnikbw odrzutowych posiadajg na qgot znacznie
wiekszg przerwe iskrowg oraz rdéznig sie od Swiec
silnikow tlokowych ksztatltem elektrod bocznych.

Pod wzgledem konstrukcyjnym Swiece dzielg sie
na: rozbieralne i nierozbieralne. Swiece pierwszego ro-
dzaju dlaijg sie demontowac na poszczegdlne elementy,
co umozliwia oczyszczanie.

Druga cechg konstrukcyjna jest wielko$¢ gwintu
do gniazda Swiecy.

Rozmiar tegq gwintu decyduje o gabarycie Swie-
cy, ten ostatni za$ wptywa na ksztalt przestrzeni
spalania i gtowicy.

Ze wzgledu na wiasnosci elektryczne rozréznia
sie Swiece: ekranowane i nieekranowane. Ekranc|wane
Swiece posiadajg zewnetrzng ostone metalowa, chro-
nigcg aparature radtowag od zaburzen, jakie powsta-
ja przy wytadowan'ach iskrowych uktadu zaptono-
wego hieekranowanego.

Pgd wzgledem rodzaju wytadowania dzielg sie
one na: Swiece 0 wytadowaniach iskrowych, jarze-
niowych, oraz iskrowo-jarzeniowych. Pierwszy rodzaj
stosuje sie w silnikach tlokowych, dwa ostatnie za$
stosuje sie obecnie w silnikach odrzutowych.

Z punktu widzenia pracy silnika istniejg Swiece
,.ZImne” j ,,gorgce”. Sg to cikredlehia, potoczne, iloscio-
wo te sprawe ujmuje tzw. ,wartos¢ cieplng Swiecy”,
0 czym bedz;e dalej mowa. Swiece ,,z’mne" posiadaja
wysokag wartos¢ cieplna, $wiece ,,goracel’ zasS — niska.

4. KONSTRUKCJA SWIEC.

Swiece silnkéw tlokowych musza zachowaé
szczelno$¢ przy réznicy cisnien po stronie wewnetrz-
nej i zewnetrznej $w:ecy dochodzgcej do 40 kG/cmL
Z tego powodu ich konstrukcja musi by¢ przystoso-
wana przede wszystkim do tego warunku.

Rysunek 1 przedstawia trzy rozwigzania Swiec
dla silnika ttokowego:

la. — Swieca typu samochodowego, nierozbie-
ralna o zawalcowanym izolatorze elektro-
dy Srodkowej,

Ib. — Swieca rozbieralna nieekrangwana,
Ic. — Swieca lotnicza ekranowana.

Numeracja poszczegdlnych czesci Swiecy jest
jednakowa dla wszystk:ch szkicow. Oznaczenia po-
szczegblnych elementow podane sg pod rysunkiem.

Oprawki 1 wykonuje Sie ze stali zwyklej, maszy-
nowej. Rozwartos¢ klucza oraz gwinty muszg byc¢
zgodne z normami, ktére przewidujg nastepuigce wy-
miary gwintu dla oprawki Swiecy: M8, M10, M12,
M14, M18 i M22. Skok gwintéw 1,25 procz M18 X 15
i M22 X 15. Dla ochrony przed korozjg powleka sie
oprawki warstwg ochronng np. przez oksydowanie,
chromowanie jtp.

Elektrody s$rodkowe 2, jak réwniez bcézne 5,
wykonuje sie z materiatdbw odpornych na korolzje
chemiczng (przeciw dziataniu np. czteroetylku oto-
wiu), oraz erozje elektronowa wywotang iskrzeniem.
Materiatami takimi sg: tugsten, nlik;el, stopy platyny
z irydem oraz stale o duzej zawartosci niklu. Najbar-



GRUDZIEN 1949

technika

lotnicza

Rys. 1. Przekroje typowych $wiec; la — $wieca nierozbieralna, aiieekranowana,
Ib — Swieca rozbieralna nieekranowana, lc — $wieca ekranowana.
Oznaczenia: 1 — oprawka, 2 — elektroda $rodk., 3 — izolator elektrody $rodkowej,
4 — uszczelka elektrody $rodkowej, 5 — elektrody boczne, 6 — uszczelki izolatora,
7 — zaczep przewodnika elektrycznego, 8 — nakretka, 9 — dodatkowa izolacja,
10 — op6r weglowy 1000 £2,11 — sprezynka dociskowa, 12 — wkiadka stalowa,
13 — tulejka szklana, 14 — elektroda srebrna z koncéwka platynowa, 15 — wkitadki
posrednie.

dziej odpornym na korozje jest tungsten, ktory jed-
nak z powodu swej kruchosdi rzadko jest stosowany,
szczegoblnie na elektrody boczne, ktore muszg sie daé
gdg'na¢ ze wzgledu na regulacje przerwy iskrowej.
Znaczng odpornos¢ na erozje elektronowg wykazuja:
platyna (4-krotnie lepsza qd niklu) oraz iryd (5-krot-

nie).
Materiat
d
H-f
1. Mika

2. Porcelana
3. Stealit
4. Sillaminit

5. Pyranit

6. Sintorkorund

7. Sintox

8. Zircrund

Ciezar
wiasciwy

Glenr'

2,6 4- 3,2

234-25
2,6 4- 2,7
2,4
2,6

3,78

Wspotczynnik

przew.

kcal
m. h. €

0,3

0.7 4-09

74

7,45

16

10,5 4- 768
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Izolator elekrody $rodkowej
3 jest czeScig Swiecy najbardziej
odpowiedzialng i nastreczajgcag
najpowaznejsze trudnosci w pro-
dukcji. Muszg go cechowa¢ na-
stepujace wiasnosci:

wyscjka odporno$¢ na prze-

bicie,

duza zdolno$¢ do odprowa-

dzania c epta (odp. przewod-

nietwo i o,dp. konstrukcja),
dobra szczelno$¢ (nie moze
by¢ porowaty),

wysoka wytrzymatos¢ na dc,-

cisk (ok. 60 kG/mma2).

Sita wywierana, przy zawal-
cowaniu, wzglednie zaciskaniu
nakretki wyncs$i' zazwyczaj okoto
4000 kG.

Wielkg role gra porowatos¢
powierzchni izolatora. Wskutek
poréw nastepuje zanieczyszczenie
izolatora w gigh, prowadzace
z jednej strony do chemicznego
powigzania materiatu np. miki
ze zwigzkami otowiu, co zmniej-

sza jego odpornos$¢ na przebicie, z drugiej zaS§ — do
wywotania samozaptonu w cylindrze silnika.

Najlepiej nadaja sie na izolatory materiaty ce-
ramiczne. Pozwalajg one przy odpowiednim opra-
cowaniu technologicznym skonstruowac¢ $wiece o mi-
nimalnych rozmiarach przy zachc/waniu wymaganych
wiasciwosci izolacyjnych.

Tablica L
Temp,
ciepla  weko
przy t°C °C
0 7300
0 1670
700 4- 200 1650
— 1816
700 4- 200 —
700 4- 200 2050

Wytrz,
na docisk

kG/cms

3000

4500—6000

5000—6000

5000—8000

Wsp. Opornos¢
rozszerz, — wlasc. przy
liniow. 600°C Uwagi
cm

~ 6.10' rozpada sie
tracac wode
krystaliczng

43 . 10-6 _ bardzo
krucha

8,2.10-6 7.3.10"

3,5.10-6 3,7 . 705

75.10-6 7,9.70%  ostatnio

stosowany
w Anglii

— — jak 6

— jak 6
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Tablica 2.

Materjat elektrody

Sred. erozja

L.p. Konstrukcja elektr. : Silnik elektrod Uwagi
Srodkow. bocznej mm/godz.
I \V/ | @ Stal Nikiel ~ JupiterT*F (0178
2 U © Stal nikt.  Nikiel Merlin i 0,0127
3 LUJ @ Stal nikt.  Nikiel Kestrel X 0.0127  Hamownia
4 LUJ @ Stal nikt.  Nikiel Kestrel V. 0,0102
5 |U4 @ Stal nikt. Piat.-Iryd Cyclone 0,0084
6 o @ Stal nikt.  Stal nikl. Kestrel X 0,0089 Hamownia
7 O @ Nikiel-Mang Mikiet Cyclone 0.0084
LI H Mikiet Nikiel Kestrel 7 0.0081
8 Mikiet Nikiel Kestrel X 0.0058
5 UZJ @ Stal nikl-  Piat-Iryd Mercuryiy 00071
10 LWJ @ Stal nik. ~ Nikiel Pegasus Il 00056
Stal nikt. Nikiel Merlini! 0,0051
u LM @ _ -
Stal nikt. Nikiel Pegasus I 0,0046
Platyna Platyna PapierVI 0,0038+0,0051
2 LU ® Platyna Platyna Merlinji 00038
13 |wi @) Stalnikt.  Stal CheetahJZ  0,0038
14 M © Stal nikt. Plat.-lryd MerlinJl 00038
15 UU © Piat.-lryd Plat-lryd Merlinji 0.0038
16 LUJ (@) Nikiel Nikiel  PegasusXX  0,0025  Hamownia

Znacznie gorszym, lecz bardziej rozpowszechnio-
nym materiatem jest mika. Jest Gna krucha i posiada
mniejsze przewodnictwo cieplne; musi tez posiadac
jak najmniej zanieczyszczen, szczegodlnie zwigzkdw
zelaza, gdyz zmniejszajg one odpornos¢ na przebicie.
Powierzchnia izolatora wykonanego z warstw miki
nie jest tak idealnie gtadka jak izolatora ceramicz-
nego. Mika fatwo wiaze sie ze zwigzkami chemicznymi
zawartymi w paliwie lub spalinach stajgc sie przewod-
nikiem elektrycznym. Jest ona nieodporna na wy-
sokie temperatury.

Materiatly uzywane na izolatory $wiec oraz ich
wiasnosci fizyczne podane sg w tablicy 1.

Ostatnie trzy materiaty sg to spiekane tlenki
aluminium z dodatkiem niewielkiej ilosci krzemu.

Uszczelka elektrody srodkowej 4 wykolnana jest
z miedzi elektrolitycznej. Ma ona na celu ewentualne
wyréwnanie réznic wywotanych cjdmiennymi wspot-
czynnikami rozszerzalnosci poszczegélnych materia-
téw izolatora a tym samym zachowanie szczelnosci
Swiecy przy podwyzszaniu temperatury. Uszczelka
ta nie zawsze jest stosowana.

Elektroda boczna 5 moze by¢ pojedyncza jak np.
w $wiecach samcjchodowych, jednak w $wiecach lot-
niczych stosuje sie zwykle dwie lub wiecej ze wzledu

na pewno$¢ dziatania. Zasadniczg cechg elektrod
bocznych jest dobdr ksztattu koncowki, ktéry musi
by¢ przystopowany do ksztattu elektrody Srodkowej.
Szczelina miedzy tymi elektrodami musi posiadac
wspolne, réwnolegte, tworzace o dtugosci co najmniej
réwnej Srednicy elektrody bocznej wzglednie jej gru-
bosci. Ten warunek przedtuza znacznie zycie Swiecy
ze wzgledu na elektronowg erozje elektrod.

Przy ostrych krawedziach elektrod erojzja poste-
puje bardzo gwattownie. Elektrody boczne wykonuje
sie z materiatu takiego jak elektrody $rodkowe o ile
ten ostatni pozwala na regulacje przerwy iskrowej
przez g ecie. Wplyw konstrukcji elektrod na erozje
pc|daje tablica 2.

Uszczelki izolatora 6 wykonywa sie przewaznie
z miedzi elektrolitycznej,, cho¢ firmy angielskie sto-
sujg réwniez uszczelki‘“stalowe. Szczelnos¢ uzyskuje
sie przez zgniot.

Zaczep przewodnika elektrycznego 7 jest znorma-
lizowany i wykcaiuje sie z dobrych przewodnikow
elektrycznych odpornych jednocze$nie na korozje che-
miczng atmosfery.

Istotng roznicg Swiecy ekranowanej w stosunku
do $wiec przedstawionych na rysunku la i Ib jest
wydtuzenie nakretki 8 oraz dodatkowa izolacja cera-
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miczna 9. Nakretka ta spetnia role ekranu elektrycz-
nego, ktory ostania ztgcze styku 7 z przewodem pradu
iskrownika. Do tej nakretki mocowany jest ekran
samego przewodu dzieki gwintowanemu jej zakon-
czeniu. Na szkicu Ic przedstawiona jest tez inna
konstrukcja elektrody Srodkowej, bardziej odpo-
wiednia dla swiec ekranowanych. Elektroda ta po-
siada opor weglowy 1000 U poz. 10. Ma on na celu
zmniejszenie zuzycia elektrod spowodowanego ekra-
nowaniem. Opdr ten redukuje niekiedy nawet w 75%
erozje elektronowg wywotang obecnoscig ekranu
(por. tablica 3). Woytlumaczen'e samego zjiawiska
zwiekszenia erozji wskutek stosowania ekranu podane
jest dalej.

Il — jest to sprezynka stuzaca za element elastyczny
przy zmianach temperatur,, 12 — wkiadka stalowa,
13 — tulejka szklana wtopiona w izcjlator, a majgca
na celu zapewni¢ szczelno$¢ Swiecy, 14 — elektroda
srebrna z koncéwka platynowa wzglednie irydowa,
15 — whkiladki posrednie z miedzi elektrolitycznej.

5. WEASNOSCI CHARAKTERYSTYCZNE.
5.1 Warto$¢ cieplna Swiecy.

Nazywamy tak czas, wyrazany w sekundach, li-
czony od chwili obcigzenia specjalnego silnika pra-
cujagcego w Scisle okreslgnych warunkach na $w.ecy
cechowanej, do chwili wystgpienia pierwszego objawu
samozaptonu. Warto$¢ cieplna decyduje o tempera-
turze przy jakiej S$wieca pracuje. Temperatura
ta nie moze by¢ zbyt niska, aby S$wieca mogta
sie sama czysci¢ przez spalanie na jej powierzchni
weglowodorow, ktére osadzajagc sie na niej przy ni-
skiej temperaturze, moga spowodowa przerwanie
pracy. Temperatura samooczyszczania sie $wiec wy-
nosi okoto 400° C. Z drugiej strony warto$¢ cieplna
nie moze by¢ za wysoka, by nie wywota¢ samozapto-
néw obnizajgcych mcic silnikia oraz aby zachowana
byta dostateczna dtugowieczno$¢ swiecy. Ten ostatni
warunek jest szczeg6lnie wazny dla Swiec z izolacjg
mikowg. Mika w temperaturze polwyzej 600“ C szybko
traci wode krystaliczng i rozpada sie na proszek, przy
czym izolator i Swieca ulegajg zniszczeniu. Wiasciwy
rozktad temperatur na Swiecy przy dobraniu odpo-
wiedniej wartosci cieplnej uwidacznia rysunek 2.

Na rozktad ten wptywa ilos¢ ciepta odprowadzana
przez Swiece, ta za$ zalezy, jak to bylo podane od
konstrukcji $wiecy i wspdtczynnikow przewodzenia
poszczegOlnych materiatéw. Jak wida¢ z rysunku 2
najwiecej ciepta odptywa przez oprawke.

. Z konstrukcji mopna jedynie przypuszcza¢ czy
dana Swieca nalezy do ,goracych” czy ,.zimnych";
wiasciwy wybor wartcsci cieplnej Swiecy w odnie-
sieniu do uzytkowanego silnika mozna stwierdzi¢ na
podstawie wygladu $wiecy po kilku godzinach pracy.
Swieca taka posiada woéwczas nieskorodciwane, jasne
elektrody, niewielki bronzowy osad na izolatorze oraz
niewielki ciemno-szary osad na oprawce cd strony
wewnetrznej. Swieca ,,zimna" jest po pracy zanie-
czyszczona na catej wewnetrznej powierzchni znacz-
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Rys. 2. Prawidlowy rozktad temperatury wzdtuz Swiecy.

nej grubosci warstwg matowego, wilgotnego, wzgled-
nie btyszczacego suchego, czarnego osadu. Wywotane
jest to spadkiem temperatury Swiecy ponizej tempe-
ratury samooczyszczania. Swieca ,gorgca” jest obto-
zona osadem czerwonym, szarym lub zétawym za-
leznie od rodziaju paliwa, przy czym czesto widoczna
jest w tym wypadku daleko posunieta erozja elek-
trody srodkowej. Oczywiscie przy takim dobieraniu
Swiecy do danego silnika nalezy zachowa¢ prawidtowe
warunki pracy silnika, gdyz np. temperatura Swiecy
zalezy od sktadu m eszanki jak to wynika z rysunku 3.

°C

Rys. 3. Zalezno$¢ temperatury Swiecy t od ciezarowego
stosunku powietrza do paliwa w mieszance I/q.

Nie zachowanie wiasciwych warunkéw pracy mcize
spowodowac catkowicie btedng ocene. Wihasciwe przy-
stopowanie wartosci cieplnej $wiec lotniczych do sil-
nika uzytkowanego mozna przeprowadzi¢ jedynie
przez biadania ,na hamowni, wzglednie przez specjalne
badania w powietrzu.

Swiece obecnie wykgnywane posiadajg nastepu-
jace wartosci cieplne: 35, 45, 75, 95, 125, 145, 175,
190, 225, 250, 275, 310, 380, 400, 480 i 500.

5.2 Wielkos$¢ przerwy iskrowej miedzy elektrodag
srodkowa i bocznymi.

Wielko$¢ przerwy pomiedzy elektrodami ograni-
czona jest napieciem pradu iskrciwnika potrzebnym
do wywotania iskry. Rysunek 4 podaje wielko$¢ wy-
maganegq napiecia w zaleznosci od cisn enia panuja-
cego w przestrzeni spalania, dla trzech réznych przerw
iskrowych; na rys. 5 podana jest natomiast zmiana
napiecia pradu iskrownika z. wysokoscig lotu.
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iskry na S$wiecy, od ci$nienia w komorze spalania p dla
roznych wielkosci przerwy iskrowej, | — przerwa iskrowa
0,3 mm; 2 — przerwa 0,5 mm, 3 — przerwa 0,8 mm.

od wysokosci lotu ff.

Dc; przebicia przerwy powietrznej 0,25 mm Kko-
nieczna jest roznica napie¢ (przynajmniej 5500 V.
Warunek ten zgodnie z wykresem 5 ogranicza wy-
soko$¢, przy ktérej moze jeszcze pracowal taka
Swieca do 12500 m. Przy szczelinie 0,5 mm napiiecie
przebicia wzraisitlai do wartosci 8500 V co odpowiada
max. wysokosci lotu tylko 8500 m. W wypadku,
gdyby pilot przy tej przerwie na ‘'Swliecy chciat
Osiagna¢ wieksza wysokos¢ mogtby sie spotkat z za-
burzeniem w pracy silnika na skutek braku iskry.
Normalnie stosuje sie w silnikach ttokowych nisko-
preznych przerwe iskrowa wielkosci 0,3 — 05 mm.

5.3 Opor izolacji.

Ze wzgledu na przebicie opor izolacji $wiec po-
winien wynosi¢ 2M Q, a nie moze spas¢ w zadnym
wypadku popizej 0,2MQ. Powaznym czynnikiem ob-
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Rys. 6. Zalezno$¢ oporu izolacji R od temperatur /.

nizajgcym opoér izolacji jest temperatura elektrod,
ktorej wptyw widoczny jest z rysunku 6.

Jak wida¢ z tego wykresu najniekorzystniejszym
obszarem temperatur pracy $wiecy jest 360 ~450°C.
W granicach temperatur 450 -*—590"C $wieca pracuje
bez zarzutu. Uwszgledniajagc omdwione poprzednio
powody ten obszar temperatur jest najbardziej wias-
ciwym dla pracy Swiec wszelkiego rodzaju. Chcac
sprawdzi¢ dobor wartosci cieplnej $wiec odnosnie da-
nego silnika, mozna wywierci¢ w elektrodzie $rod-
kowej c.twor, wprowadzi¢ wen termopare siegajaca
az do paru milimetrow przed koncem elektrody
i mierzac temperature Swiecy stwiiierdzi¢ czy zawiera
sie ona w przewidzianych granicach.

54 Woytrzymatos¢ na przebicie.

Opdr izolacji nie jest jednak zawsze miarodajnym
dla oceny izolatora i dla tego izolator musi by¢ od-
porny na przebicie prgdem zmiennym przy powiek-
szaniu napiecia qd 0 do wartosci 10kV, z szybkoscig
IkV/10 sek. Dla Swiec lotniczych warunki przebicia
uwzgledniajg zmiane cisnienia barometrycznego z wy-
sokoscig: Swiece lotnicze nie moga ulec przebiciu
pradem iskrownika (poza przerwg iskrowg) przy na-
pieciu 7,5 kV i przy cisnieniu po stronie wewnetrz-
nej $wiecy wynoszacym 20 kG/cm? oraz po stronie
zewnetrznej 0,333 kG/cm2.

5.5 Szczelnos$¢ swiecy.

Ze wzgledu na jakosc¢ ipracy silnika Swieca musi
by¢ szczelna, tcf jest nie moze przepuszczaC wiecej
powietrza niz:

100 cml na minutg dla $wiec nierozbieralnych,

150 cma na minute dla $wiec rozbieralnych.

Przy badaniu $wiecy na szczelnos¢ przewidziane sg
nastepujace warunki: ciénienie ipo stronie wewnetrz-
nej swiecy 30 kG/cm?, cisnienie zewnetrzne | kG/cm2,
temperatura otoczenia 15°C. Spetnianie tych warun-
kow zapewnia dostateczng szczelno$¢ swiec przy ich
pracy na silniku.
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5.6 Ekranowanie.

Ekranowanie $w’ec lotniczych ma na celu unik-
niecie zaburzenia w poktiadgwych instalacjach radio-
wych spowodowanego pracg iskrownikow lub cewek
zaptonowych. Z punktu wdzenia dtugowecznosci
Swiecy ma ono wptyw ujemny. Przewaod elektryczny,
prowadzacy od uzwojenia wtornego iskrownika do
Swiecy, otoczony metalowg ostong, stanowi pod wzgle-
dem elektrycznym kondensator o znacznej pojemnos$cs.
W chwil' przerwania obwodu kondensator ten wyta-
dowuje sie i woweczas przez Swiece ptynie prad o na-
tezeniu od 30 do 150 A, podczas gdy przy normalnej
pracy bez ekranu prad ten wynosi zaledwie 0,7 A.
Przy tak duzym pradzie wytadowanie iskrowe na
elektrodach jest bardzo energ'czne i powoduje ono
nadmerne zuzycie elektrcd co widoczne jest z tabli-
cy 5 a co oméwione zostato poprzednio. Zmniejszenie
erozj' elektrod wskutek stosowania oporéw widoczne
jest z tablicy 3 oraz wykresu na rys. nr. 7.

Tablica 3. Zuzycie elektrod w mm.
- Cewka
Jakos¢ przewodu wyso- Iskrownik pradnica

kiego napigcia. 1l0$¢ godzin pracy

20 40 20 40

Neekranowany

dtug. 1,80 m. 018 032 016 032
Ekranowany dtug. 1,80 m. 034 057 024 044
Ekranowany dtug. 1,80 m

z oporem 1000 Q 009 018 011 02

Rys. 7. Wplyw wielkoéci oporu R na zuzycie elektrod
Swiecy 7.

Doswladczenia te przeprowadzono na silniku Ke-
strel-X ze $w ecami Lodge A2—2. Poczatkowa przer-
wa iskrowa 0,3 mm.
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.Nalezy zwro6ci¢ uwage iz dla kompensacji tego
zjawiska stosowanie oporéw 1000 Q miedzy uzwoje-
nem iskrownika, a przewodem ‘ekranowym jest bez-
celowe, jak rowniez powiekszane wartcéci tegoz
oporu.

Dla unikniec'a zjawska erozji wywotanego obec-
noscig ekranu, niektére amerykanskie wytworn'e sil-
n’kowe zastosowaty cewki wysokiego napieca bezpo-
$rednio przy Swiecach, co zapobiega powstaniu kon-
densatora w formie ekranu.

6. DLUGOWIECZNOSC SWIECY.

Pod tym terminem rozumie s'e dos¢ godzin pracy
Sw’'ecy do chwili jej znszczenia. Diugowieczno$¢ uza-
lezniona jest od: jakosci wykonan'a, materatéw uzy-
tych na poszczegdlne elementy (w szczeg6lnosci na
elektrody i izolator), od zastosowania, sposobu eksplc-
atacj' i konserwacji. Jakos$¢ wykonania oraz materia-
ty Swiec ujete sa normami technicznymi i $cisle kon-
trolowane przez odpowiednie badania. Przez wiascwe
stosowan e Sw'ec uzytkownik moze mie¢ wplyw nie
tylko na jako$¢ pracy silnika, ale réwniez i na dtu-
gowieczno$¢ Swiecy. W p erwszym rzedze odgrywa
role prawidtowe dobranie wartosci cieplnej, aby $w e-
ca pracowata w odpow'ednich granicach temperatur.
Zyce Swiec pracujgcych na silniku lotniczym jest
krotsze, gdyz podlegajg one korozji pod wptywem
etylizciwanej benzyny oraz dodatkowej korozji elek-
trod skutkiem ekranowania. Te dwa czynniki sg jed-
nak nerozerwalnie skojarzone z nowoczesnym sini-
kiem lotniczym.

Sposéb eksploatacji ma ogromny wptyw na zycie
Swiecy. Sw'eca musi by¢ starann e przechowywana,
nalezy sie z nig ostroznie obchodzi¢, aby przez ude-
rzen'a nie uszkodz ¢ ‘zolatora, lub czesci nagwinto-
wanych. Zabrudzenie Swiecy, szczeg6ln'e zaolejenie
elektrod prowadZ do zwiekszen’a oporéw przebicia
co powoduje brak iskry wzglednie nadmierne zuzycie
elektrod. Ten sam skutek osiaga s'e przez niewtasc'wa
regulacje szczelin iskrowych, przy czym w silnikach
lotn'czych jest to wystarczajgcym powodem do znik-
necia iskry na pewnej wysokosci, jak to byto po-
pc.rzednio méwione. Nadmierne zuzycie $wec moze
by¢ réwniez spowodowane niewtasc'wym paliwem
no. pos adajagcym nadmiar srodka antydetonacyinego,
lub pracg silnika przy zle dobranej pod wzgledem
ilasc owym mieszance. Rezultatem tego ostatniego
jest przepalenie Swiecy oraz zanieczyszczeni twar-
dym, wzglednie smolistym osadem, n'szczacym Swiece
w kazdym wypadku. Zycie $wiec waha s'e w drani-
cach 50 ;- 400 dodz:n. W tym czas'e mogg bv¢ one
jedyni umiejetnie czyszczcne oraz mozna regulowaé
szeroko$¢ przerwy iskrowej. Wszelka tzw. ,rege-
neracja“ swiec praw'dlowo wykonanych jest bezce-
lowa, a przeprowadzana przed kornicem zycia Swiecy
jedynie znakomicie przysp'esza znszczenie dobrych
Swiec.

7. CECHOWANIE SWIEC.

Dla okre$lenia rodzaju swiecy firmy wytworcze
cechujg Swiece stosujgc gkreslony znak na S$wiecy,
jak np. barwny pasek na izolatorze ceramicznym,
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znak ,,A5“ itp. Oznaczenia te sg jednak inne dla
kazdej wytworni i bez katalogu, wzglednie szyfru
tej wytworni jest nemozliwe oznaczene rodzaju
Swiec. Np. firma angielska Lodge oznacza warto$é
cieplng jak na tab. 4a.

Tabela 4a — oznaczenie wartosci cieplnej przez

firme Lodge.
cecha wartosc¢ cecha wartos¢
cieplna cieplna

BB 35 HH 275

B 45 47 300

C 95 49 310 4- 380

H 145 4-175 51 440
H—FP 200 4- 250 53 480 4- 500

N'emcy stosowali ogélne oznaczenia $wiec wprowa
dzc-ne przez firme Bosch. Ponewaz Swiece tej wy-
tworni sa u nas najbardziej rozpowszechnione, wiec
przytoczono ponizej w tabeli 4b szyfr oznaczenia Swiec
wg. tej firmy.

Tabela 4b. Znakowanie Swiec wg. firmy Bosch.
cecha oznacza cecha oznacza

"D rozbieralna z gwint M 8
K specjalna ¥75 warto$¢ cieplna
M gwint M 18 E ekranowana
w ., M4 T izolacja ceramiczna
X . M 12 G izolacja mikowa
U ., M10 ? rozwarto$¢ klucza,

dtugos¢ gwintu itp.
wg. norm Boscha

*) cyfry przyktadowe

Jesli cecha Swiecy nie zawiera ktérego ze znakow
podanych w tab. 4b, to znaczy iz dana $wfeca nie na-
lezy dci tego rodzaju; np. brak litery E oznacza $wie-
ce nieekranowang. Kolejno$¢ znakoéw cechy jest
przestrzegana wg. wzoru:

DKM175ET2.

8. SWIECE SILNIKOW ODRZUTOWYCH.

Swiece silnikéw odrzutowych sg trzech rodzajow:

1. iskrowe,
2. jarzeniowe,
3. iskrowo-jarzeniowe.

Pierwsze z n'ch rdznig sie w zasadz:e o|d Swiec
silnikow ttokowych tylko ksztattem elektrody bocz-
nej oraz del katniejsza konstrukcjg elementéw, nie
narazong na tak wysokie c$nienia; totez uwagi poczy-
nione poprzednio w stosunku do $wec silnikow tto-
kowych odnoszg s:'e i do nich. Posiadajg cne tylko
jedng elektrode bcezng, uksztattowana jako plerscien
kotowy wspétosiowy z elekrodg srodkowg wg. rysun-
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Rys. 8. Swieca iskrowa dla silnika odrzutowego; 1 —opraw-

ka, 2 — elektroda srodkowa, 3 — 9 izolator elektrody $rod-

kowej, 5 — elektroda boczna; 6 — uszczelka izolatora,
7 — zaczep, 8 — nakretka.

ku 8. Stosow.anie tego rodzaju elektrod jest dogodne ze
wzgledu na korozje a mozliwe ze wzgledu na to, ¢
pracuigc w nisk ch cisnieniach, gdyz tylko do okoto
3,5 kG/cm2, n;e wymagaja tak duzych napie¢ jak
Swiece poprzednie; omawiane.

Celem umozliw'enia zaptonu mieszanki przy sto-
sunkowo duzej przestrzeni kgmory spalania zwiek-
szono w tych $w ecach wielko$¢ przerwy iskrowej,
ktora dephodzi do 3,5 mm. Przy tak wielkich przer-
wach iskrowych stosuje sie jednak przerwy wstepne
0 szerokosci 0,5 mm, aby nie istniata koniecznos¢
nadmiernego zw’ekszenia napiecia. Ze wzgledu na
warunki pracy $w:ec silnikbw odrzutcwych, a szcze-
gonie z racji wysokich temperatur, zyce tych Swiec
ogranicza sie przewazne do kilku godzin ($w:ece nie-
mieckich silnkéw odrzutowych pracowaty 3 godziny).
Ze wzgledu na zmniejszane napie¢ koniecznych przy
stosowaniu znacznych przerw 'skrowych, a z drugiej
strony ze wzgledu na ograniczenie napiecia pradu
iskrownika ze wzrostem wysokosci lotu, worewadzo-
no ostatno inny rodzaj $wiec — powierzchniowo-ia-
rzeniowe. Jarzenie polega na rozkladzie pola k'lku
dielektrykéw o réznych statych dielektrycznych. Trze-
ci rodzai $wiec stasowanych w sankach odrzutowych
sa to Swiece powierzchniowo-jiarzeniowe z iskrzenem.
Sa cne skojarzenem S$wiec jarzeniowych z -iskrowymi,
dajac jednocze$nie mozno$¢ zmniejszania naniecia
pracy oraz intensywnosci wytadowania $wiecy iskro-
wej.
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Rozwd] metod badan oceny wartosci przeciwstukowej paliw

DAWNE METODY BADANIA PALIW.

Wiasnosci  antydeltonacyjne paliw dla silnikow
z zapalaniem od iskry jeszcze przed wojng byty pod-
stawg da oceny wartosci paliwa. Wyrazano je pod
postacig tak zwanej -,liczby oktanowej" a mierzono
przez poréwnanie z wiasnosciami antydetonacyjnymi
paliw wzorcowych.

Za gtéwne wzorce przyjeto weglowodory: czysty
izooktan o umownej 1'czbie oktanowej 100 i czysty
heptan o umownej liczbie oktanowej 0. Przez miesza-
nie izooktanu z heipitanem otrzymano skale p.alw
wzorcowych o | czbach oktanowych od 0 do 100.
Liczba oktanowa kazdego paliwa wzorcowego byta
réwna procentowej zawartosci w nim izooktanu.

Liczba oktanowa zatem paliwa badanego byta
réwna procentowej zawartosci izooktanu w paliwie
wzorcowym, ktére pod wzgledem detonacji byto row-
nowartosciowe z badanym.

Pomiarow 1'czby oktanowej dokonywano na spe-
cjalnych jednocylindrowych silniczkach, ktére nosity
nazwe silnikow CFR.

Metody: ,,Research Method* i ,,Motor Method".

Jeszcze przed wojng istmalci kilka odm-ian tych
siln:czkéw i w zwigzku z tym kilka metod badania
liczby oktanowej. Najbardziej rozpowszechnionymi
metoctami byty ,,Research Method“ i ,,Motor Method*.

Dla tych dwu metod sTniczki CFR miaty jedna-
kowe wymiary i podobne warunki pracy.

Srednica cylindra 82,6 mm
skok ttoka 114,3 mm
robccza objetos¢ cylindra 0,613 I'tra
stoplen sprezaniiia 4 do 10
temp, cieczy chtodzacej 100°C

thok zeliwny

regulacja gaznika na max!mum detonacji (przy teo-
retycznym sktadzie mieszanki pa-

liwo-powietrze)

obroty 600 cibr/min przy metodzie RM

900 obr/min przy metodzie MM.

W tabeli | zestawiono wyniki otrzymane przy pomia-
rach Fczby oktanowej polskich benzyn lotn czych,
wykonane clbu metodami przez IBTL przed wojng
[4]. t t

Przy cjbydwu pierwszych metodach pomiar deto-
nacji odbywat sie za pomocga specjalnego urzadzen'a,
zwanego sbukomierzem. Dziatanie stukomierza polega
na tym, ze cisnienie powstajagce w komorze spalania
w czasie detonacji jest przekazywane za pomocy ela-
stycznej membrany i iglicy detonacyjnej, znajdujacej

A — rura -doprowadzajaca powietrze, B — potgczenie prze-

wodoéw gietkich. C — koncowka podgrzewacza osadnika,
D — osadnik, E — potgczenie wodne kondensatora, F —
termometr powietrza wlotowego, G — Mikrometr do ozna-
czania wysokosci gtowicy, H — wskaznik poziomu oleju.
| — skala do nastawiania zaptonu, J — wylgcznik grzej-
nika olejowego, K — cewka zaptonowa, L — przerywacz,
M — filtr olejowy, N — S$ciek wiezy chtodzacej, O — po-
taczenie przewodéw gietkich, P — wieza lodowa.
Tabela 1
i liczba oktanowa
Paliwo
RM MM
Benzyna lotnicza E 70 58
Benzyna lotnicza S 74 73
Benzyna samochodowa 57 56
Benzyna lotnicza krajowa 62 62
Gazolina stabil. 74 75
M‘eszanka benzyny ze spir.
80/20 82 78
Meszanka benzyny ze spir.
i benzolem 80/20/10 86 79
Mieszanka samochodowa han-
dlowa 115 87
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sie w styku z membrang. Iglica unoszac s:e ku gorze
kazdorazowo zamyka cibwdd pradu statego, w ktory
wigczeny jest grzejnik z termoparg. Napiec'e pradu,
powstajgce w termoparze wskazywane jest przez mi-
Ewctltomierz z jest miarg intensywnosci detonacji.

Metoda — ,,US Arngy Method*.

Wojskowe lotnictwo amerykanskie postugiwato
sie whasng metoda ciceny odpornosci na detonacje pa-
liw lotn czych. Metoda ta nosita nazwe ,,US Army
Method“. Jednocylindrowy siln czek uzywany przy tej
metodzie miat nieco inne wym'ary i warunki pracy
od poprzednie, omawianych; $rednica cyl ndra wyno-
s'ta 67 mm, ttok byt aluminowy, ilos¢ obr./min. wy-
nosita 1200, temp, cieczy chtodzacej 165° C.

W metodzie ,,US Army*“ detonacje ustalano za
pomoca temperatury m erzonej termoparg, umiesz-
czong w otworze, znajdujgcym sie w gtowicy cylin-
dra.

Wedhicr badan radzeckiego badacza Zabrian-
sk'eqo (Nieffaneje Choziaistwo Nr 10 1939 r. me-
toda ta w stosunku do metody MM dawata dla ben-
zen pierwszej destylacii z czteroetylkiem otowiu wy-
n'ki wyzsze o 2 do 3 jednostek. benzvnv krak!ngowe
w<r. tej metody byty oc”mane nieco leniej, natom'ast
paliwa, zawieraiace weglowodory aromatyczne ocenia-
no znacznie n'zei. Z posréd przytoczonych trzech me-
tod do roku 1939 przyjeta sie we wszystkich kraiach
Europy i Ameryk' iedvnie ..Motor Method*. Odpor-
nos¢ ral'w na detonacje wyrazano pod postacig | cz-
by oktanowej wg. MM.

Aviation Method.

W okresie wctjny metoda ,,US Army*“ ulegta dal-
szej modyfikacj. i przeksztatcita sie w metode ,,Avia-
t'on Method" (1C). Metoda ta jest uzywana jeszcze do
tej pory jako jedna ze znormal zcwanych.

Dane siln’ka laboratoryjnego:

Sredmea cylindra 89 mm
skok ttoka 1143 mm
robocza objeto$é cylindra 0,612 1
obroty 1200 obr/min
stopien sprezania 4—10
temp, mieszanki' 104,4° C

35° przed z7zZ
190° C (gl kol)

przedzwrotnos¢ zaptonu
temp, c¢ eczy chtodzacej

temp, oleju 65,6° C
temp, powietrza 51,7° C
wskaznik detonacji termoparg

Nowe metody badania paliw.

Jiak wiadomo z badan dokonanych jeszcze przed
wojng, odpornos¢ pal w na detonacje zalezy od skita-
du chemicznego pal wa i od konstrukcji silnikéw.
W okresie ostatniej wojny S$w'atowej zaszty duze
zmiany w konstrukgji siln kéw lotniczych, w zw gzku
z tym wzrosty réwn'ez wymagania odpornosci paliw
na detonacje, co z kole' spowodowatd olbrzymi roz-
woj przemystu paliw wysokooktanowych, ktéry w
roku 1939 byt jeszcze w zaczatku. Rozwdj ten przy-
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Rys. 2. Silnik CFR 1C do oznaczenia liczby oktanowej
metodg ,,Av:at'on Method".
A — potencjometr, B — rura wlotowa powietrza, C — osad-
nik, D — koncéwka podgrzewacza osadnika, E — termometr
podgrzewacza osadnika, E — termometr powietrza wloto-
wego, F — potagczenia dla wody skroplonej, G — korek do
napetniania chtodziwem, H — koncéwka teTmopary, | —
mikrometr do pomiaréw wysokosci glowicy, J — Karter,
K — korek do napetniania olejem, L — wskaznik poziomu
oleju, M — spust oleju, N — dzwignia mocujaca cylinder,
O — filtr olejowy, P — chiodnica olejowa, Q — wylot rury
z chiodnicy, R — wieza chtodzaca.

spieszany przez wyjagtkowe warunki tj. zapotrzebo-
wanie wojenne, pociaggnat za sobg réwnoczesnie ko-
niecznos¢ rewizji' metod oceny wartosci przeciwstu-
kowej paliw. W artykule niniejszym postaram sie da¢
obraz rozwoju tych metod.

Metoda bogatych mieszanek.

Jeszcze przed wybuchem ostatniej wojny Swito-
wej w r. 1939, wiadomym byto, ze ogolnie stosowana
metoda oceny warto$¢ przeciwstukowej pal'W, znana
pod nazwg ,,CFR Motor Method", znormalizowana w
USA i wyrazajgca wiasnos¢ te ipod postacig ,.liczby
oktanowej" nie jest wystarczajacym kryterium zacho-
wani sie paliwa w normalnym silniku lotnczym,
przy bogatej mieszance tj. w warunkach startu samo-
lotu, przy wznoszeniu sie i w locie poz'ornym na pet-
nej mocy. Za pomo/cg metody ,,CFR Motor Method"
mozna byto oceni¢ jedynie pal wia, majace pracowac
przy ubogiej mieszance na mctcy przelotowe;j.
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Na 'poczatku wojny w W. Brytanii komisja skia-
dajaca s'e z cztonkow ,,Institute of Petroleum" oraz
Brytyjskiego Ministerstwa Lotnictwa zadecydowata,
ze paliwa, wykazujgce zadawalajgca 1 czbe oktanowsg
w warunkach proby na znormalizowanym s Iniku CFR
majg by¢ badiane dodatkowo w specjalnych labora-
toriach silnikowych lub laboratoriach fabryk s Inikow
lotniczych. Badan a dodatkowe przeprowadzono na
jednocylindréwkach silnikéw lotn czych lub na rzeczy-
wistych silnikach lotn czych w warunkach zblizonych
do warunkoéw przy starcie tj. przy m eszance bogat-
szej niz przy préb e na siln ku CFR i z zastosowaniem
dotadowania. Po pewnym czas e ustalono niezbicie,
ze szereg pal w, wykazujacych jednakowsg liczbe okta-
nowg przy badaniu metodg ,,CFR Motor Method" za-
chowywato sie niejednakowo przy zastosowaniu dota-
dowania 1 bogatszej m.eszank. w silnikach rzeczywi-
stych. Zdecydowano, ze do celéw wojskowych koniecz-
nym jest wybieranie paliw, wykazujgcych wysokg od-
porno$¢ na detonacje w warunkach rzeczyw stych, ze
wzgledu na konieczno$¢ startu z mozliw.e najwiek-
szym tadunkiem bc-mb i ze wzgledu na taktyczng
przewage wznoszenia sie i poscigu dla mysLwcow,
uzywajacych paliw wysokoodpornych na detonacje.
Stwierdzono tak wielkie rézn ce pomiedzy n ektory-
m, pal wami, nie réznigcymi sie liczbg oktanowa wg.
MM, ze zainstalowano do statych badan jednocylin-
dréwke silnika lotn czego ,,Pegasus”, ktGrg umieszczen
no w specjaln e do tego celu przystosowanym budyn-
ku.

Silnik zmontowano na masywnym bloku beto-
nowym, Ktory spoczywat z kolei na ptycie korkewe;.
Sciany pomieszczenia zbudowane z ceg el, spoczy-
waty na ptytach gumcwych i byly pokryte nieaku-
stycznym materiatem, ttumigcym echo. Duze okno,
przez ktére mozna byto obserwowac silnik wykonano
z dwu szyb, grubos$¢. 22 mm. Drzwi do sasiedniego
pomieszczenia kontrolnego skonstruowano tak, aby
zapewni¢ izolacje dzwiekowa. Pomieszczenie kontrol-
ne znajdujgce s ¢ obok pomieszczenia na silnik row-
niez wytozono materiatami nieakustycznymi. W po-
mieszczeniu kontrolnym, przeznaczonym dla prowa-
dzgcego proby, umieszczono dupl katy przyrzadéw
pomiarowych, znajdujgcych sie na s.Iniku. Sprezarka,
napedzana s In kiem elektrycznym, byta zmontowana
w tym samym pom eszczeniu co siln k, przyrzady za$
do regulacji cisnienia tadowania znajdowaty s e na
tablicy rczdzielczej w pokoju kontrolnym. Na urzadze-
niu tym uzyskano zupein e dobrg powtarzalnos¢ wy-
n kéw. Na silniku ,,Pegasus“ wykonano okoto 2000
pomiaréw, po czym na jego miejsce zainstalowano
bezzaworc.wy siln k ,,Hercules".

Doktadnos¢ wykonania oznaczen zalezata od do-
ktadnosci z jakg udawato sie uchwyc ¢ poczatek de-
tonacji, odgtos ktorej trudno byto wylowi¢ w cgol-
nym hatasie, wywotanym przez prace s Inika. Naj-
lepszg metodg wykrywania w tych warunkach deto-
nacji okazata sie metoda stuchowa. Doswiadczony ba-
dacz, pracujac w pomieszczeniu, w ktérym znajdo-
wat sie s Inik mdgt doktadnie rozrézni¢ detonacje w
ogllnym hatasie. Jednakze praca w tych warunkach
byta tak uc azliwa, ze nie mozna byto wytrzymac
dtuzej niz dwie do trzech godzin. Dobudowian.e sa-
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siedniego pokoju kontrolnego miato wasnie na celu
uczyn en e doswiadczen mniej nuzacymi. Stwierdzono,
ze detonacja moze by¢ uchwycona z pokoju sasied-
niego przy lekko otwartych drzw ach, gdyz izolacja
akustyczna pochtaniata niskoczestotliwe dzw eki sil-
nika, nie zatrzymujac wysokoczestotliwych dzwiekow
detonacji. W ten sposoéb préby mogty by¢ prowadzone
przez jednego badacza os em do dziewieciu gedzin
bez przerwy. Aby usprawni¢ prace zastosowano elek-
tryczne podgrzewanie pcwietrza z automatyczng re-
gulacjg temperatury oraz f Itrowanie i chlodzenie
oleju. Odczyt momentu oporowego odbywat sie za
pomocg urzadzen a hydraulicznego z przekaznikiem w
kabinie.

Ustalono nastepujgce warunki pracy dla paliw
100 oktanowych:

stopien sprezania 8:1
obroty 2400 obr/min
temp, gtowicy cylindra 185° C

temp, pow etrza na wilocie 110° C

przewrotnos¢ zaptonu 29° przed zwrotem zew-
netrznym
temp, oleju wchodzagcego  70° C

Silnik rozpoczynat prace od warunkéw normal-
nych bez sprezania, po czym stopniowo powiekszano
cisn enie tadowan a az do maksymalnego na granicy
detonacji. Co 0,105 kG/cm? (1,5 <) cisnienia fadowan’a
dokonywano pom ar6w zuzycia paliwa i Sredniego ci$-
nienia indykowanego. Specjalnie doktadne dokony-
wano pomiaréw w punkc e maksymalnej osiggalnej
mc.cy i nieco poza tym punktem. Dla kazdego paliwa
wykreslano krzywg zaleznos$ci Sredniego c¢ $n enia in-
dykowanego cd jednostkowego zuzycia paliwa (rys. 3).

Pi
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Rys. 3. Krzywa Srednich cisnien indykowanych.
pi — $rednie cisnienie indykowane; b — jednostk. zuzycie
paliwa.

Wobec tego, ze s'Inik pracowat przy statych obro-
tach, krzywa ta wyrazata zm ane mocy, oddawanej
przez siln k na gran cy detonacji w zaleznosci od bo-
gactwa mieszanki. Najwyzsza os agn eta cyfra Sred-
niego cisnienia indykowanego nosfa nazwe szczyto-
wego osiggniecia, a tak zwane ,,rich m'xture perfor-
mance" czyli osiggi przy bogatej mieszance okreslone
byty pozycja i ksztattem gornej czesci krzywej, pe>-
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czagwszy od jednostkowego zuzycia paliwa 0,26
kg/KMh, wzwyz nieco pcza szczytowg warto$¢. Opi-
sana metoda pracy na siln. ,,Pegasus* byta znormali-
zowana w brytyjskich normach badan paliw w latach
1939 — 1942.

Poniewaz wykonywanie prob na zwyktym sil-
niczku CFR, ktory réznit sie cd normalnego siln.ka
lotniczego wielkoscig, systemem chtodzenia, obrota-
mi itp., wydawato sie jednak duza dogodniejsze niz
préby na duzym silniku lotniczym, postanowiono
przystosowac silniczek CFR do nowego rodzaju prob.
Zwiekszono obroty, podwyzszona temp, chtodziwa,
jednakze nadal pomiar wykonywano przy skiadzie
mieszanki, zblizonym do teoretycznego i w dalszym
ciggu otrzymywang roznice pomiedzy wynikami na
silniku Pegasus, a wynikami na przerdb onym sil-
niczku CFR.

Wreszcie obserwacje doprowadzity do, przekona-
nia, ze najwazn ejszym czynnikiem wplywajagcym na
wynik pomiaru wartosci przeciwstukowej, jest skiad
mieszanki. Juz w roku 1939 ustalit sie poglad, ze pa-
liwo lotnicze powinno pos.ada¢ pewng min malng od-
porno$¢ przeciwstukowy tak przy ubog ej jak przy
bogatej mieszance. Opracowano wiec nowg metode
pomiarow wartosci przeciwstukowej paliwa na silni-
ku CFR. Przebieg préby byt taki sam jak opisano
uprzedn o dla siln. ,,Pegasus” tj. wyznaczano krzywg
Srednich cisnien indykowanych w zaleznosci od bo-
gactwa mieszanki. Miarg odpornosci na stukanie byta
wielko$¢ szczytowego punktu krzywej, ktéry charak-
teryzuje mc.c maksymalng, jaka silnik moze uzyskac
przy pracy na danym paliwie. Nowa metoda oceny
wartosci przeciwstukowej paliw na zmodyf kowanym
silniczku CFR zostata nazwana ,,metodg bogatych
mieszanek”. Krzywa Srednich cisnienn indykowanych,
charakteryzujacg odpornos¢ paliw na detonacje wy-
znaczano, poczawszy cd Scisle teoretycznego skiadu
mieszanki, d-a bogatszej o 50%. W samym s.Iniku CFR
wprowadzona pewne modyfikacje, jak np. celem
uzyskania doktadnego dozowania paliwa zastosowano
pompke pal.wowg, ktéra wtryskiwata paliwo do rury
ssacej przed podgrzewaczem mieszanki. Zastrzyk do
rury ssagcej zaczynat sie 45° przed ZZ w czasie suwu
ssania.

Powiekszono przelotno$¢ przewodow zasilajg-
cych, zastosowano dodatkowo podgrzewanie powie-
trza zmiane przedzwrotnosci zaptonu itp. Ostatecznie
ustalona nastepujgce warunki pracy:

obroty 900 obr/min
przedzwrotnos¢ zaptonu  19° przed ZZ
temperatura powietrza  655° C
temperatura chtodziwa  100° C
temperatura m eszanki  149° C

Do wykrywan a stukan uzyto oscylografu, a na
miejsce iglicy detonacyjnej wmontowano specjalny
elektromagnetyczny przekaznik c $nienia. Wyniki po-
dawano pod postacig liczby oktanowej jak przy me-
todzie ,,Motor Method". Metodg tg otrzymywano dla
nizej oktanowych paliw wyn ki wzglednie poréwny-
walne z wyn kiami .na silniku ,,Bristol Pegasus"; byta
to jednak wcigz jeszcze metoda przejsciowa.

_ X) Metoda ta stosowana jest réwniez w Zwiazku Ra-
dzieckim.
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Metoda oceny wartosci przeciwstukowej paliw
z zastosowaniem cisnienia tadowaniu.

(Superchiarge Method).

Metode ,,Bogatych mieszanek” stosowano do
chwili opracowania nowego jeszcze bardziej zmodyfi-
kowanego silnika CFR ze sprezarka. Celem tych zmian
byto dazenie otrzymania krzywych S$rednich cisnien
indykowianych jak najbardziej zblizonych do takich
samych krzywych, otrzymywanych przy badaniu pa-
liw na silniku ,,Pegasus"”, oraz obnizenie kosztow ba-
dan, gdyz proba na siln.ku ,,Pegasus" pochfaniata
8 galonéw pal-w.a, a préba na silniku CFR 1 galcn.
W tym ncwym silniku typu CFR wprowadzono na-
stepujgce zmiany: dano koto zamachowe zeliwne za-
miast stalowego aby uzyska¢ zwiekszenie obrotdw,
przeciwwagi zmniejszono tak iaby odpowiadaty ttoko-
wi aluminiowemu, ttok zasadniczo wykonano wg. wy-
miarow zeliwnego, jednak grubos$¢ denka i sposéb po-
tagczenia gniazdek sworznia ttoka z denkiem skon-
struowano tak jak dla silnikéw lotniczych. Dzielony
kotnierz cyl ndra zamieniono na peiny, mocniejszej
konstrukcji, pozwalajgcej na zmiane stopnia spreza-
nia jednak nie w czasie biegu. Dodanoi sprezarke, da-
jaca cisn enie tadowania do 2 ata, przeptywomierz pc<-
wietrza, ogrzewacz powietrza i komore wyréwnawcza.
Paliwo bylo dozowane za pomocg pompy CAV tej
samej, ktorg uzywano przy poprzednim s.lniku. S 1-
nik zostat sprzegniety z dynamometrem wahliwym
dla dokltadnego pomiaru mocy. Zawor wydechowy
byt chtodzony sodem metalicznym. Ostatecznie usta-
lono nastepujace warunki pracy:

stopien sprezania 725 1
obroty 2400 obr/m.n
temp, chiodziwa 150° C

temp, powietrza wlotowego 150° C
przedzwrotnos¢ zaptonu 35° C przed ZZ

Pomiary na tym urzadzeniu wreszcie odpowia-
daty prébom na silniku ,,Pegasus”.

Metoda ASTM D-909-47 T (3C).

W tym samym czasie w USA opracowano wiasng
metode oceny paliw w warunkach bogatej mieszanki
z zastosowaniem cisnienia tadowania dla ktorej skon-
struowano silnik ,,CFR — 3C*, bedacy rowniez mo-
dyf.kacjg dawnego silnika CFR.

Metoda pomiaru wartcsci aritydetonacyjnej pa-
liw na tym urzadzeniu zostata znormalizowana jako
metoda ASTM D 909 — 47T i Wielka Brytania dla
zun fikcwania pomiaréw przyjeta metode amerykan-
ska, ktora niewiele sie réznita od jej wilasnej.l) Wa-
runki pracy ustalono jak nastepuje:

obroty 1800 obr/min

stopien sprezania 7:1

przedzwrotno$¢ zaptonu 45° przed ZZ

temp. chtodziwa 190,5° C
temp, powietrza wlotowego 107,2° C
temp, oleju 74,0° C

Urzadzenie ,,3C* skiada sie z jednccylndrowego
zmodyfikowanego silnika CFR ze zmiennym stopnein
sprezania, zmiennym cisnieniem tadowania i zmien-
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Rys. 4. Silnik ,CFR — 3C do pomiaru metodg ,,Supercharge”.

Rys. lewy: A — podgrzewacz osadnika, B — manometr wod-

ny, C — wskaznik $wietlny, D — manometr rteciowy, E —

rozrusznik, F, G — podpérki tablicy z przyrzadami kon-

trolnymi. H — termometr osadnika, | — termometr do
ogrzewania osadnika.

nym przeptywem powietrza. Zasadg tej metody jest
poréwnanie sredn ego cisnien a indykowanego w punk-
cie szczytowym dla patkwia badanego i odpowiednich
pal w wzorcowych (rysunek 5). Pomiary sg wykony-
wane przy stalym stopniu sprezania, zmiennym cis-
nieniu tadowania i zm ennym przeptywie powietrza.
Aby otrzymac¢ krzywa Srednich cisnien indykowa-
nych m erzy sie je w kilku punktach przy jednoczes-
nej zmianie bogactwa mieszanki. Pomiary wykonuje
sie dla palwa badanego i dla paliw wzorcowych, kt6-
re dobiera sie tak aby krzywa paliwa badanego byta
zawiarta pomiedzy krzywymi dla pal.w wzorcowych.

Szczytowe S$rednie cisnienie indykowane dla pa-

liwa badanego znajduje s e przez interpolacje na pro-
stej, tgczacej punkty szczytowe krzywych paliw wzor-
cowych. Detonacje wystuchuje sie ucheml). Aby wy-
niki byty powtarzalne musi by¢ utrzymana odpowied-
nia regulacja silnika:

a) maksymalne $rednie ¢ $nienie indykowane dla
izooktanu z 6 cm3 ptynu etylowego na galon
powinno wykaza¢ maksimum dla 12,56 kG/cm?
przy cisnieniu tadowania 1,38 ata (40 cali Hg),

b) punkty krzywych Srednich cisn en indyko-
wanych dla paliw wzorcowych nie powinny

) ~ roznic¢ sie wiecej niz 0 5% od krzywych znor-
Al .-

ij ¥ Mozna tez uzywac -dowolnych przyrzadéw do wy-
krywania detonacji.

Rys. prawy: A — pokrywa zaworéw, B — termometr do
pomiaru temp, oleju, C — filtr olejowy, D — odptyw wody
z chtodnicy olejowej, E — koncéwka termometru olejowego,
F — potaczenie oleju przefiltrowanego z karterem, G —
wylot pompki olejowej do filtru z chlodnicy, H — wilot
ochtodzonego i przefiltrowanego oleju do tozysk, | — potacze-
nie oleju, znajdujacego sie pod cisnieniem, z zaworem bez-
pieczenstwa, K — odpowietrzenie, L — regulator doptywu
oleju do zaworoéw.

Rys. 5. Znajdowanie za pomocg interpolacji szczytowego

osiaggniecia na krzywej .$rednich cisnien indykowanych; dla

paliwa badanego | krzywa paliwa badanego zawarta jest

pomiedzy krzywymi dwu najblizszych paliw wzorcowych.
i 1.
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matpowanych (rys. 6) sporzadzonych przez
ASTM na specjalnych wzorcowych kartach,
stuzacych do regulacji warunkoéw pracy si-
nikéw doswiadczalnych,

c) cdstepy pomiedzy krzywymi, uzyskanymi dla
paliw wzorcowych n e pow nny sie rozni¢ od

wykreséw  znormalizowanych  wiecej niz
0 30%.
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Rys. 6. Karta wzorcowa podajaca krzywe S$rednich ci$nien
indykowanych p-w funkcji ciezarowego stosunku paliwa do

powietrza ¢ dla szeregu paliw wzorcowych. Dodatki ptynu
etylowego liczone sg w cm3 na galon amer. (3,78 1).

Sposob brytyjski pom'aru wartosci przeciwstu-
kowej paliw w zasadzie nie ro6zni sie od amerykan-
sk ego. W obu wypadkach wykres$la sie krzywe Sred-
nich cisnien indykowanych w zaleznosci od bogac-
twa mieszanki. Na wykresie wg. metody brytyjskiej
odktada sie na odcietej jednostkowe zuzycie paliwa,
a wg. metody amerykansk ej stosunki paliwa do po-
wietrza. Ob'e metody noszg nazwe ,,F — 4*.

Sposoby podawania wynikow sg réwniez podobne.
Metoda brytyjska podaje je pod postacig stosunku
$rednich c¢ $nien indykowanych w punktach szczyto-
wych krzywych dla paliwa badanego i wzorcowego,
przy czym paliwem wzorcowym jest techniczny izo-
oktan (paliwq ,,S*) z dodatkiem 0,278 cmy/l pitynu
etylowego (1,25 cm3 na galon). Wzér wyraza to jak
nastepuje:

OND = . 100
P lwi

gdzie OND — odpornos¢ na detonacje iprzy bogatej
mieszance,
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Pfo —sSrednie ci$nienie indykowane paliwa ba-
danego przy jego zuzyciu jednostkowym
takim, jakie wykazuje paliwo wzorco-
we w punkcie szczytowym Kkrzywej
$rednich cisnienn indykowanych,

Plwl — $rednie c $nienie indykowane paliwa
wzorcowego w punkcie szczytowym.

Do okreslenia wynikéw uzywane jest tylko: jedno
paliwo wzorcowe niezalezne od wielkosci Sredniego
cisn enia indykowanego uzyskanego, na pal-wie ba-
danym.

W metodzie amerykanskiej przy liczbach okta-
nowych paliw badanych nizszych od 100, stosuje s ¢
paliwa wzorcowe uzyskane przez mieszan e izookta-
nu z heptanem, a dla paliw o liczbie oktanowej wyz-
szej od 100 uzywa s e jako paliw wzorcowych mie-
szanin izcoktanu ze wzrastajgcymi dodatkami ptynu
etylowego. Wyniki dla paliw ponizej liczby oktano-
wej 100 podaje s e w postaci liczby oktanowej dla
bogatych m.eszanek. (LOgM). Dla paliwa powyzej tej
granicy, wilasnosci przeciwstukowe wyraza sie pod
postacig wspotczynnika wyczynowego (performance
number).

gdzie WW — wspotczynnk wyczynowy

( Pib)s srednie cisn enie indykowane paliwa ba-
danego w punkcie szczytowym.
Srednie cisn enie indykowane czystego
izooktanu w punkcie szczytowym.

(Piw)s

Tabela wspoétczynnikéw wyczynowych.

Paliwo Wspotcz.
wyczynowy
izooktan czysty 100
izooktan z 0,1 cm3 pt. etyl, galon 104
" ol1z2 . . . " 107,5
oo Qenouno 1105
Loou04 . L. 1125
n uoos o 115
W TS e 117,7
" u Qf] 1 1 1 119,7
n 1" 1> 1 i 122,2
" n 0,0 ,, .. " 124
woow UFi i ” 125,7
woou L2000 i " 129
Wi i " 132
s U i iou " 134
ol o i ” 136
s W20 i i i " 138
wo U 2% i 143
u 20 u i 146,7
. s L " 150
S U T I 152,5
. didsaiiouw 7 155
N T 157,2
mw e U " 161
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Dla zaoszczedzenia obliczen utozono tabele poda-
jace wartosci Wspotczynnikéw wyczynowych palw
wzorcowych z domieszkg rosnagcych ilosci ptynu ety-
lowego. Znalaztszy zatem w tabeli paliwo wzorcowe,
ktoremu odpowiada pod wzgledem detonacji paliwo
badane mamy gotowe wyniki. Odporno$¢ na detona-
cje bywa czesto wyrazania, sktadem paliwa wzorco-
wego, posiadajacego takg samg warto$¢ antydetono-
cyjna, co pal wo badane. Np. odporno$¢ na detonacje
.S + 25 oznacza, ze paliwo ma wartos¢ antydeto-
nacyjng taka jak izooktan z dodatkiem 2,5 cm3 ptynu
etylowego na galon amer. (0,66 cm3 na litr). Inaczej
mozna wyrazi¢ odporno$¢ paliwa liczbg utamkowsg
np. 100/130, gdze 100 wyraza liczbe oktanowg p.aT-
wa przy ubogiej mieszance, oznaczong ktora$ z odpo-
wiednich metod np. 1C, I'czba za$ 130 wyraza wspot-
czynnik wyczynowy paliwa.

Poniewaz przy statych obrotach siln ka, $rednie
ci$nienie indykowane jest proporcjonalne do mocy,
wiec m wiekszy jest wspotczynnk wyczynowy pali-
wa, lub im wiecej ptynu etylowego zawiera réwno-
wartosciowe paliwo wzorcowe, tym wiekszg moc
uzyska s inik pracujacy na danym pal wie. Np. wspot-
czynnik wyczynowy 130 wskazuje, ze na paliwie ba-
danym silnik uzyska mcc 30% wyzszg niz na czystym
izooktanie.

Inz. R. WITKOWSKI
Gléwny Instytut Lotnictwa
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ZAKONCZENIE.

W chwili obecnej znormalizowane sg i powszech-
nie przyjete nastepujace metody badania odpornosci
paliw na detonacje:

Dla paliw samochodowych:

1. Metoda ,,CFR Research Method" (norma ASTM

D-908 — 47 T).
2. Metoda ,,CFR Motor Method“ (norma ASTM
D-357 — 47).

Dla pal w lotnczych:

1. Metoda ,,CFR Av’at'on Method“ (1C) — (normla
ASTM — D-614 — 47).

2. Metoda ,,CFR Surercharge Method"
(norma ASTM D-909 — 47 T). A

3C) —
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PEGAZ

W koncu roku 1945 Departament Lotnictwa Cy-
wTnego MK ogtosit konkurs otwarty na projekt
wstepny moltoszybowca. W mysl wiarunkéw konkursu
projektowany motoszybowiec stuzy¢ m'at dwu pod-
stawowym celom, a to:

— szkoleniu pilotéw szybowcowych kat. ,,C*
(11 st. wyszkolenia) w pilotazu silnikowym
metodg samodzielng oraz,

— tan'emu treningowi szerok:ch mas pilotow
silnikowych w aeroklubach.

Konkurs okreslat Scisle wiarunki techniczne ja-
kim odpowiada¢ m:at proiekt. Z ciekawszych wyma-
gan przytoczy¢ tu nalezy: zastosowanie podwoz'a
z przednim kotkiem, samodzielny start z réwnego
terenu, zaseg 250 km. Zaznaczone byto wyraznie,
iz nle jest wymagana zdolnos¢ zaglowania z zatrzy-
manym silnikiem.

Ogdlnie narzucone warunki odpowiadaty raczej
klas’e samolotu slabosilnikowego anizeli motoszy-
bowca wg. okreslema b. ISTUS.

W wyn'ku konkursu za najlepszy ogtoszony
projekt uznano prace oznaczong godtem ,Pegaz“
(konstruktor inz. Tadeusz Chylinski). Zostata ona za-
kwalifikowana do real zacji. Budowe przeprowadzo-
no w Okregowych Warsztatach Lotniczych w War-
szawie. hi

Jak wida¢ z rys. 1, podajacego zestawienie ,,Pe-
gaza", jest tci wolno,no$ny Srednioptat o usterzeniu osa-
dzonym na dwu belkach ogonowych. Konstrukcja
ta jest wynik em zastosowiania S$migta pchajgcego.
W motoszybowcach byta juz stosowana przed wojng

w konstrukcjach Instytutu Technik: Szybownictwa
i Motoszybownictwa we Lwowie.
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Rys. 2. Poflgczenie belek ogonowych ze skrzydtem.

Zgodn'e z wymaganiami kostrukcja ,,Pegaza”
rozwigzana zostata przez konstruktora prosto i tanio.
Podstawowym zastosowanym materatem jest drewno.
Jedynymi czesciam' metalowymi sg elementy pod-
wozia, sterownice, okuca, toze i inne drobne czesci.

Skrzydto ma obrys prostokatno-trapezowy o lek-
kim skosie do tytu (y — 6”), i jest dzielone w miej-
scu zamocowania belek ogonowych.

Prostokatng czes¢ srodkowa posiada na catej roz-
pietosci profil NACA 23015, odznaczajagcy se malg
wedréwka $rodka parcia. Konstrukcyjnie cze$¢ ta
rozwigzana jest jako skrzydto dwudzwigarowe z ke-
sonem o konturze dwuspdjnym, utworzonym przez
pokry¢ e sklejka bukowg noska, i obszaru nfedzy
dzwigarami. Z kadtubem cze$¢ srodkowa zwiazana
jest na state. Potgczenie uzyskano przez sklejenie
przedniego dzwigara z jedng z wreg kadituba przy
jednoczesnym skrecenu S$rubami.

Tranezowe czesci zewnetrzne skrzydta maia pro-

fil zmienny od NACA 23015 u nasady do NACA
23011 przy koncu. Sa one zwichrzone geometrycznie
wzdluz rozp'etosci 0 kat h a == —24". Nanrzec'w
lotek na krawedzi natarcia skrzydia znajduie sie
stata szczekng Lockheedia: (slot) zapewniajgca skutecz-
nos¢ lotek takze i na duzych katach natarcia. Kon-
strukcja czesci zewnetrznej jest k”syczna. Zginanie
przeimuie poiedynczy dzwgar gtéwny, wzmocniony
u nasady skosnym dzwigarkiem pomocniczym.
Na. skrecanie pracuje normalny keson noskowy u na-
sady poszerzony na dzwigar pomocniczy. Keson po-
krvtv jest sklejka bukowa, reszta skrzydta ptotnem.
Lekkie zebra kratowe rozm'eszczone sg na dzwigarze
co 250 mm.

Cze$¢ zewnetrzna skrzydta polaczona jest ze
srodkowa przy pomocy trzech stozkowych sworzni
stalowych (dwa na okuciach dzwigara gtownego i je-
den — dzwigara pcpnocn'czego).
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Rys. 3. Amortyzacja i mechanizm sterowania przednim

kotkiem.

Lotki szczelinowe umieszczone sg na skrzydtach
zewnetrznych kazda w dwu punktach. Pokrycie ich
stanow' sklejka w czesci przeddzwigarowej i ptétno
w pozostatej. Wychylen'a lotek wynoszg 30" do gory
i 18" do dotu (réznicowa¢ r — 1,66). Naped lotek
linkowy.

Kadtub wiasciwy stanowi krotka gondola zawie-
rajgca kabine p'lc>ta i zespot napedowy. Konstrukcja
jej jest potskorupowa. Na 4 podtuznicach osadzonych
jest 12 wreg, la catos¢ pokryta jest sklejka bukowa.
Nia jednej z wreg wsparte jest koto przedne za$ na
dwu nnych golenie két gtownych. W dolnej czesci
zaopatrzono kadtub w ptoze drewniang amortyzo-
wang krgzkami gumowymi. Styka sie ona z ziemiag
przy wiekszych ug eciach amortyzacji két gtdwnych,
co zaj$¢ moze np. przy twardym lgdowaniu z prze-
padnieciem. W przekroju kadtub ma ksztatt szesc'o-
kata.

Belki ogonowe speiniajg wytgczne role wysieg-
n'kow dla usterzenia. Wykonane sg one jako lekko
zbiezne rury sklejkowe o przekroju prostokatnym.
Wraz ze statecznikiem poz'ornym tworzg sztywng
rame bez zewnetrznych usztywnien. Polgczenie belek
ze skrzydiem przedstaw‘a rysunek 2.

Usterzenie posiada podwdjny ster k'erunku i po-
jedynczy ster wysokosci. Stateczniki, tak poziomy,
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jak i ponowy, wykonane sg z scisny i pokryte nia
catej powierzchni sklejkg bukowa. Stery posiadajg
szkielet sosnowy pokryty ptdétnem z wyjagtkiem czesci
ode gzajacych, pokrytych, jak stateczniki, sklejka.
Lnki mechanizmu sterowania poprowadzone sg cjd
kadtuba do steréw na zewnatrz konstrukcji.

Podwioze ,,Pegaza” jest'typu trojkotowego z kota-
mi gtébwnym' umieszczonymi 0,5 m za $rodkiem c'ez-
kosci i kotkem przednim. Amortyzacje wszystkeh
trzech kot stanowi ogumenie nskiego cisnienia
i sznury gumowe o Srednicy 16 mm. Zadne z kot nie
ma hamulcdow.

Dla zapewnien’a dobrej zwrotnosci samolotu na
Z'emi koto przednie sprzezono przez specjalng prze-
ktadnie z orczykiem (rysunek 3).

Jego petnemu wychyleniu odpowiada taki obrot
kota, ze mozliwym jest wykopanie bez pomocy z ze-
wnatrz zwrotu o 180° dokota konca skrzydta.

Kab na pilota jest obszerna i wygodna. Wejscie
do n'ej utatwiono dzieki zaopatrzeniu bocznej $ciany
kadtuba w specjalny stopien. Fotel uksztattowany
na sylwetke ze spadochronem plecowym, jest n'e-
przestawialny. Na tablicy poktadowej znajdujg sie
nastepujgce przyrzady: waricmetr do 5 m/sek., skreto-
mierz z kulka, predkosciom'erz i obrotem'erz, a takze
wigcznik zaptonu. Z prawej strony kabiny umiesz-
czana jest dzwignia wiaczania kranu benzynowego
i pneumatyczny wskaznik stanu paliwa. Z lewej —
znajdujg sie dzwignie gazu i poprawki wysokosci oraz
dzwig’enka dekompresatora, uzywanego przy rozru-
chu. Za glowa pilota mies¢' sie bagaznik, niedostepny
podczas lotu. Widoczno$¢ z kabiny, tak na ziemi jak
i w pow’etrzu, dobra.

Do napedu ,,Pegaza™ stuzy czterocylindrowy sil-
nik ..Gad" o mqgcy nominalnej 31 KM przy 3150

NOWOSCI

it - 12 - RADZIECKI

Chcac zapozna¢ Czyteln’kdw bl zej ze znanym
samolotem pasazerskim W—12 uzywanym przez ra-
dziecki ,,Aeroftot”, P. L. L. ,Lot" i czeskie ,,Cesko-
slovenske Aeroliin e", podajemy kilka danych.

Do konstruowania samolotu 1#—12 przystgpiono
w roku 1943. Od roku 1948 samoloty tego typu petnig
stuzbe w przedsieb orstw e ,Aeroftot”. W uzyciu
znajduje sie réwniez wersja wojskowa. Samolot po-
siada 2 siln k' ASH-82FN; sg to silniki 14-cyliindr'cwe
w uktadzie ,,podwojna gwiazda"”. Moc startowa silni-
ka wynosi 1830 KM, moc przelotowa 1650 KM.
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obr/min. Jest to s'In k lotniczy zaprojektowany i zbu-
dowany w Polsce po ostatniej wojnie. Na ,,Pegazie”
zawieszony jest on w tylnej czeSci kadtuba na tozu
spawanym z rur chromo-molibdenowych.

Ostone s'Inika stanowig blachy duralowe, tatwo
odejmowane. Po ich zdjeciu dostep do silnika, jego
napedéw i instalacji paliwowej jest wygodny.

Na specjalng uwage zastuguje rozruch ,,Gada".
Pierwsze przekrecenie dla zassania m eszanki i na-
stepne zatzucenie odbywa s’e¢ przy pomocy specjalnej
link' rczruchowej, wyprowadzonej od siln ka na bok
kadtuba. Dzieki takiemu urzgdzen'u rozruch prze-
prowadza z tatwoscig jeden czitowiek stojac przy tym
obok kab ny, czyli dos¢ daleko od n ebezpiecznej oko-
licy wirujgcego smigta. W silniku 1 nka rozruchowa
jest pofgczona z watem za posrednictwem tarczy
i sprzegta zapadkowego. Jedno wyc agniecie linki po-
woduje 2 obroty watu. Po wciggnieciu i nastepnym
zwolnieniu | nka samoczynn e nawija sie na nowoi na
tarcze, umozliwiajgc powtdrzenie pokrecenia.

Dwa cyl ndry s inika zaopatrzone sg w dekom-
presatory. Mozna je wigczy¢ przy rozruchu dla
zmniejszenia sity w lince rozruchowej.

Opadowy zbiornk palwa o pojemnosci 30 !
miesci sie w gornej czesci kadtuba wiasciwego po-
miedzy gtowa p’lota a silnkiem. Od tego ostatniego
odgrodzony jest Sciang ogniowa. Otwarcie lub zam-
kn'ec’e wyptywu nastepuje’ z kabiny. Jako paliwo
stuzy mieszanka benzyna-olej o stosunku cigzarowym
25:1.

Motoszybowiec ,,Pegaz" odbywa obecnie préby
w Gtéwnym Instytuc e Lotnictwa. P erwsze proby
wypadty dobrze i pozwalajg Drzypuszczac, ze bedzie
to konstrukcja catkowicie udana.

TECHNICZNE

SAMOLOT PASAZERSKI

Instalacja odlodzeniowa krawedzi natarci skrzy-
del oraz usterzenia pracuje na zasadzie obiegu cie-
ptego pow etrza. topaty Smig et odladzane sg ptynem.
W zaleznos$ci od zas egu, samolot przystosowany by¢
moze do zabierania 16, 27 lub 32 pasazeréw wraz z ba-
gazem. Wykonczenie i urzadzenie wnetrz, wyposa-
zeni w przyrzady oraz rozwigzanie konstrukcyjne
stawiajg +—12 w rzedzie najlepszych samolotow ko-
munikacyjnych. Jest on tatwy i wygodny w obstudze.

Dane technczne (wg. Aircnaft Engineering,
November 1949, str. 363):
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Rozpietos¢ — 31,7 m; dhugos¢ — 21,31 m; wyso-
kos¢ — 8,07 m; ciezar w loc e 17250 kg; szybkosé
maksymalna na pozicm'e morza — 365 km/godz,
szybko$¢ maksymalna na wysokosci 2500 m — 407
km/godz; szybkos¢ przelotowa na wysokosci 1000 m —
335 km/godz; szybkc-$¢ przelotowa na wysokosci 2500
m — 350 km/godz; putap przy jednym silniku — 3000
m; zas eg 1250 — 3000 km (zaleznie od obcigzena
handlowego).

NOWY SPOSOB WYKONCZANIA WNETRZA
KABINY.

Czeska fabryka ,,Aero“ w Pradze opracowata
bardzo wygodna metode wykanczania wnetrza kab;-
ny samolotu. Zamiast robot tapicerskich pokrywa s’e
metalowe $c'anki wnetrza kab ny specjalnym lakie-
rem za pomocg normalnego rozpylacza lakierniczego.
W chwale po6zniej natryskuje sie pomalowang po-
wierzchnie strumieniem rozpylonych wioskéw jed-
wabnych. Diugos¢ pojedynczego witoska wynos' okcto
1 mm. Do natryskiwania uzywa sie specjalnie w tym
celu skonstruowanego rozpylacza o w'ekszym zwor-
niku. Po zaschnieciu lakieru sc'anka wyglada tak, jak
gdyby byta oklejona zamszem.

Whetrze tak wykonczonej kab!ny ma estetyczny,
przyjemny wyglad. M ejsca, ktore nie majg by¢ po-
kryte warstwg tego ,,sztucznego zamszu" (np. szyby
kabiny), zabezpiecza si¢ pastg ochronng, tatwg do
usun’ecia.

Nowa metoda jest w porownaniu do dawnych
bardzo tania ! szybka; jedyng wadg jest to, ze nie
mozna wstawia¢ ,tat", poniewaz wygladajg one nie-
estetyczne i zazwyczaj roznig s'e odcieniem. W razie
uszkodzenia powierzchni pokrytej takim ,,sztucznym
zamszem" nalezy zmy¢ odpowiednim rozpuszczalni-
kiem ,,zamsz" z calego uszkodzonego arkusza i caly
arkusz pokry¢ ponownie.

Wg. informacji firmy ,,Aero*.

NOWA FRANCUSKA KONSTRUKCJA
SANDWICZOWA.

Od kilku lat znana jest w lotnictw'e metoda skle-
jania metalu z drewnem, zwana metodg ,,Redux*.
Wytrzymatos¢ takiego potgczenia jest wyzsza n'z wy-
trzymatos¢ samegci drewna (réwniez przy tempera-
turze 100°C) poza tym mozliwe jest sklejane metalu
z metalem. Klejenie metodg ,,Redux” wymaga odpo-
wiedniej temperatury czesci tgczonych (a raczej miej-
sca sklejania) i odpowiedniego csniena. W Angl.i
S|petn'a sie te warunki stosujgc prasy hydrauliczne
ogrzewane parg. W ten sposéb zostaty wykonane
pewne elementy konstrukcyjne samolotéw ,,Hornet",
»Naval Mosauito"”, ,,V'king", ,,Viscount“. Dwa inne
sposoby ogrzewania spoiny — ogrzewane pradem
elektrycznym czesci tgczonych oraz ogrzewanie elek-
tryczne za pomocg specjalnej tasmy nie byly dotych-
czas stosowane w konstrukcjach lotnczych. Ostatnio
Arsenat de I'Aeronautque w Paryzu przy budowie
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nowego szybkiego samolotu, wyiposazonegoi w silnik
Rolls-Rcyce ,,Nene" — zastosowat elektryczng metode
ogrzewania spoiny, wprowadzajgc szereg cekawych
inowacji konstrukcyjnych. Samolot budowany przez
Arsenat posiada kadtub metalowy, skrzydta za$ kon-
strukcji mieszanej. Dzwigar i zebra wykonane sg ze
stepu glinu wysokej wytrzymatosci, pokrycie ptatéw
z cienkej sklejki. Proces klejenia drewna do metalu
rozb'to na dwie fazy. Przede wszystkim przeznaczono
do sklejania powierzchnie czesci metalowych okleja
s e cienkg okfadzing drewn’ang. Dokonywane jest
to metodg Redux (w podwyzszonej temperaturze).
W ten sposob przygotowane powierzchnie sklejane
sg nastepnie z konstrukcyjnymi elementami, drewnia-
nymi za pomocg kleju w’gzacego na zimno. Takie
rozwigzan e umozliwia przeprowadzenie wlasciwego
procesu sklejan a elementéw konstrukcyjnych w do-
wolnym miejscu, bez potrzeby uzywania ogrzewanych
pras. Upraszcza to znakomicie caly proces techno-
logiczny i obniza wydajn e koszty produkcji, gdyz od-
pada konieczno$¢ posiadan a odpowiednio wielk'ch
pras do sklejan'a duzych zespotow konstrukcyjnych.
Dla ilustracji podajemy kilka szczegdtow procesu opra-
cowanego przez Arsenat de rAeronautigue. Proces
oklejan'a metalowych dzwigarow okfadzing drewnia-
ng odbywa sie w specjalnych hydraulicznych prasach
(rys. 1) wykonanych przez Arsenat.

Dzwigar wkiadany jest w specjalny uchwyt, za-
opatrzony w szereg oporowych grzejnikéw elektrycz-
nych. Po wiaczeniu pradu temperatura oklejanej cze-
$ci dzwigara podnos: s'e w ciggu Kilku minut do 145°C.
Pomiar temperatury odbywla sie za pomoca termopar;
umieszczone sg one w matych otworkach wywierco-

Rys. 1 Hydrauliczna prasa (zespét pras), z elektrycznie
ogrzewanym uchwytem, w trakcie oklejania dzwigara.
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nych w dzwigarze w poblzu pow'erzchni oklejane;j.
W celu zapewnienia réwnomiernego nacisku (ca 14
kG/cm?), pomiedzy oklejanym dzwigarem a ttokami
znajdujg sie sztywne elementy rozkladajace skupione
naciski rownomiernie ha pow'erzchnie dzwigara.
Zdjecie Nr. 2 przedstawia oklejony dzwigar przygo-
towany do sklejenia na zimno klejem syntetycznym
z elementami drewn anymi (jodtowymi).

Mniejsze elementy konstrukcyjne jak nip. zebra,
oklejane sg w jeszcze prostszy sposob. Oktadzina
drewniana zostaje przycisnieta do pciwierzchni ele-

Rys. 2. Dzwigar po oklejeniu oktadzing drewniana, przy

zastosowaniu metody Redux.

mentu metalowego za pomocg kleszczy, po przez od-
powiednio sztywny element ze stali lub lekkiego sto-
pu rozprowadzajacy skupione nacisk', po czym catos$¢
zostaje wiozcpa do pieca. Temperatura w piecu wy-
nosi 145°C. Czas nagrzania se spoiny do tej tempe-
ratury wynosi 15 — 20 minut, w tym wiec czasie na-
stepuje wigzan e kleju. Nastepnie przedmiot wyjmu-
je sie z pieca i po ochtodzeniu do 90°C zdejmuje sie
kleszcze.

W celu zapewn enia lepszego zwigzania sie okfa-
dziny z przyklejonymi do niej w dalszych etapach
elementami drewnianymi, powierzchnia oktadziny
poddana zcstaje piaskowaniu.

Na zdjeciu Nr. 3 w doczne sg czeSci metalowych
zeber po oklejeniu drewniang oktadzing (po tzw. ,for-
niercwaniu®). Dalszy etap — przyklejen e elementéw
drewnianych do zebra — przedstawiony jest na zdje-
ciu Nr. 4.

Przyklejone elementy drewniane sg nastepne
obrabiane az do uzyskania zgdanego profilu ptata,
a potem zcstajg oklejone sklejkg pokrycia. Kilka
schematéw konstrukcji skrzydta pokazano na rysun-
ku Nr. 5.

Nalezy jeszcze zauwazy¢, ze gdy wprowadzenie
potaczernn metodg Redux otworzyto nowe perspektywy
przed konstruktorami lotniczymi, to wyzej opisane
os'agniecie francuskie w tej dziedzinie — przez wpro-
wadzene metody ,,fornierowania“ powierzchni meta-
lewych — rozszerzajg mozliwosci zastosowania po-
wyzszej metody, obnizajg znacznie koszty wykonania
i keszty inwestycyjne oraz skracajg czas wykonywa-
nia konstrukcji,
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Rys. 3. Elementy metalowego (prasowanego z lekkiego sto-
pu) zebra po oklejeniu (,,fornierowaniu®).

Rys. 4. Sklejanie zebra z beleczkami drewnianymi (jodta),
syntetycznym klejem wigzagcym na zimno.

fl 6 C

Rys. 5. Schematy konstrukcji skrzydta: 3. Okfadzina drew-

niana sklejona iz metalowym zebrem metodg ,,Redux” 2. be-

leczka jodlowa sklejona na zimno z okfadzng drewniang

zebra i obrobiona wg, zadanego profilu skrzydta. 1. Sklejka
pokrycia sklejona na zimno z beleczka jodtowa.

NOWY SPOSOB ZABEZPIECZENIA PRZED POZA-
REM NA SAMOLOCIE.

Na dorocznej wystawie w Farnborough zostat za-
demonstrowany mewy typ nadajnika, uruchamiajg-
cego dzwiekowy sygnat ostrzegawczy w wypadku po-
zaru na poktadzie samolotu. Zasada dziatania nadaj-
nika polega na wykorzystaniu faktu, iz magnes stalo-
wy przy nagtym ogrzewaniu tr.aci swe wiasnosci.
W demonstrowanym nadajn ku wytgcznik sygnatu
ostrzegawczego jest utrzymywany przez magnes w po-
zycji otwartej. Gdy temperatura w poblizu nadajnika
wzresnie wskutek pozaru magnes, tracac swg zdol-
no$¢ (przyciggania zwaln'a wigcznik, co uruchamia
sygnat ostrzegawczy. Amerykanskie urzadzenia ostrze-
gawcze natomiast uruchamiane sg przez foto-komorki,
oraz nadajniki reagujace na dwutlenek wegla.

Auiation Week, Sept. 19, 1949
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Z lewej: wplyw dodania klapki wywazajgcej dokonanego po badaniach w tunelu aerodynamicznym.
Z prawej: schemat uktadu z Yaricamem zastosowanego na PV—2.

»,VARICAM*,

Podajemy ponizej ops urzadzenia znajdujacego
sie na samolocie dalekiego zasiegu Lockheed PV—2
przeznaczonego do walki i bombardowan a tak dzien-
nego jak i nocnego. (PV—2 posiada dane: zatoga 7
ludz', szybko$¢ maksymalna 485 km/godz, zasieg ca
8000 Jem, zapas paliwa na 36 godzin lotu, ciezar w
loc e 26300 kG). Urzadzenie to zwane Varicamem
(Var able eaimber — zmienny profil), posiadajace
naped elektryczny, zostato zastosowane na samolocie
PV—2 tak ze wzgleddéw konstrukcyjnych jak i aero-
dynamicznych. Rozwigzanie aerodynamiczne i kon-
strukcyjne samolotu PV—2 wymagato duzego, na-
stawnego w locie statecznika poziomego, co znéw ze
wzgledu na konstrukcje j architekture konca kadtuba
byto niemozliwe. Trzeba byto skonstruowa¢ mozliwie
najmniejsze usterzenie poz ome, zapewn ajgce jednak
mozliwo$¢ uzyskiwania wysokich wartosci sit aero-
dynamicznych, przy mozliwie matym oporze usterze-
na. Doprowadzito to do zastosowania ,,VVaricamu*.
Yaricam jest to ruchoma cze$¢ profilu usterzenia
znajdujgca sie miedzy statecznikiem .a sterem. Zada-
nem jego jest zmiana prof lu usterzenia. Zalety tego
rozwigzania konstrukcyjnego stanowig: mata po-
wierzchnia usterzenia, wysokie maks mum wspo6t-
czynnika wyporu, tatwos¢ wywazenia samolotu w
kazdej fazie lotu itd. Yaricam umozliwia poza tym
uzycie steru o matej cieciwie, co utatwia otrzymanie
odpow ednich sit na drazku. Skuteczno$¢ Varicamu
jak wynka z badan w locie, odpowiada skutecznosci
nastawnego statecznika, a jednocze$nie Varicam
przewyzsza rozw gzanie z ruchomym statecznikiem
pod wzgledem konstrukcyjnym (mniejsze wyciecia
w kadtubie, tatwiejsze'zawieszenie i naped).

Amation Week, July 25, 1949.

DOSWIADCZENIA ZE SZTYWNYM POLACZENIEM
W CZASIE. LOTOW CIAGOWYCH.

Lotnictwo amerykansk o (bazujagc prawdopodob-
nie na doswiadczeniach niemieckich z konca wojny)
przeprowadza obecn e préby sztywnego potaczenia
samolotu ciggngcego z szybowcem. Szybowiec przy
tym systemie jest potgczony z samolotem ciggngcym
za pomocg ipreta diugosci okotci 12 m. Takie roz-
wigzan e potgczenia ma umozliwiaé starty i loty cig-
gowe réwniez w ciezkich warunkach meteorologicz-
nych.

Pret tgczacy posiada na swym poczatku (od strony
samolotu) przegub kardanowy. Na koncu preta® znaj-
duje sie przegub kulowy; zamocowany jest on w dzio-
bie szybowca. Ciezar preta tgczacego wraz z prze-
gubami wynosi okoto 70 kG. Przegubowe zamoco-
wanie preta na obu jego koncach jest konieczne tylko
podczas startu, dlatego dazy s e do blokowania prze-
gubu kulowego, na skutek czego szybowiec i pret
taczacy, stanowi¢ majg sztywna catos¢. Doswiadcze-
nia wykazaty, iz takie rozw gzanie pofaczenia szy-
bowca z samolotem wymaga uzycia samolotu o znacz-
ne wiekszym cezarze, niz ciezar szybowte, jesli
sie chce zapewni¢ bezpieczny start zespotu.

FluguAehr und Technik Nr. 8/1949.

Witamy Nowy Rok —
Pierwszy Rok
Poteznego Planu
Szescioletniego
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NOWE KSIAZKI

Dr. Ing. JOSEF HOSEK.  Aerodynamika uysokych
rychiosti. Wyd. Nase vojsko, Praha 1949. Stron 616, rys. 400.

XV bardzo przejrzystej, bezpretensjonalnej formie po-
daje autor zdobycze ostatnich lat w zakresie aerodynamiki
Wielk.ch predkosci. Stosunkowo niewielka ilos¢ matematyki
przy jednoczesnym podaniu gotowych rozwigzan zagadnien
w postaci wykresdw, powoduje fatwe zrozumienie zacho-
dzgcych zjawisk, nawet przez mato zaawansowanych w tym
kierunku czyteln-kéw.  Zamieszczone opisy i uwagi tres-
ciwosc g swojg i umiejetnoscig wilasciwego ujecia tematu
moga by¢ wzorem jak nalezy napisa¢ praktyczng ksigzke
do uzytku zaréwno studentow wydz.aléw lotniczych jak
i KOns.ruktorow samolotéw. Poczatek ksigzki obejmuje
bardzo skondensowang teoretyczng dynamike gazéw oraz
fizyczne ujecie wplywow Scisl.wosci. W nastepnych roz-
dz.aiach podaje autor zjawiska w nadkrytycznym zakresie
l.czb Macna, zastosowanie prof-ldbw przy réznych predkos-
c.ach, zastosowanie odsysania warstwy pow.erzchniowej oraz
omawia naddzwiekowy obszar optywu i jego wptyw na wspot-
czynniki st aerodynamicznych. Omoéw.ono przy tym row-
niez wptyw ksztattu prof.lu na rozktad cisnien i osiagi aero-
dynam.czne.

Dalsze rozdziaty obejmujg czysty optyw naddzwie-
kowy, wpiyw skosu skrzydta, wydtuzenia, l.czby Reynoldsa
i liczby Macha oraz ksztattu profilu na wspétczynniki aero-
dynamiczne.  Omoéw.ono réwniez zagadnienia statecznosci
sterownos$¢ i inne, jak np. trzepotanie oraz kwestie napedu
strumieniowego.

Wspomniana juz wyzej znaczna liczba wykresow ze-
branych bardzo starannie stanowi dalszg cenng zalete tej
ksigzki, ktora powinna sie znalez¢é w rekach kazdego in-
zyniera i technika lotniczego w Polsce.

J. S

M. SZULZENKO. Konstrukcji samoletow. Oborongiz
1949, str. 496.

Jest to ksgzka, traktujgca o konstrukcji ptatowca,
jako catosci. Oryginalnos¢ jej polega przede wszystkim na
uktadzie, w ktorym wszystkie zasadnicze elementy kon-
strukcji sg odpowiednio posegregowane, skrytykowane i po-
réwnane m edzy soba. Daje to ogolny poglad na celowo$¢
stosowania tej lub innej konstrukcji, zaleznie od przezna-
czenia samolotu, na rozwoj historyczny mysli konstruator-
sk.ej i wskazuje drogi jej dalszego rozwoju.

Tego rodzaju podejs¢ e daje mozliwos¢ jasnej oceny
i krytyki istniejacych rozwigzan i poszerza horyzonty mysli
tworczej. Ksigzka przeznaczona jest przede wszystkim dla
studentdw wyzszych lotniczych zaktadéw naukowych i po-
winna jak najlep.ej spetnia¢ swe zadania, uczac mysle¢
poréwnywac¢ i szuka¢ nowych drég, a nie korzysta¢ z pew-
nych utartych i znanych szablonow-

Dzieto to jest oparte na licznych szczegétowych przy-
ktadach, zaczerpnietych z najnowszej techniki radzieckiej
i obcokrajowej. Proponowane w niej ¢wiczenia do przero-
bienia, umieszczone na koncu kazdego rozdzialu omawia-
jacego jedng z grup konstrukcyjnych bedg napewno bardzo
pozyteczne i stuzg temu samemu celowi — wyrobieniu ogol-
nego pogladu na mozliwos¢ zastosowania i celowo$¢ wy-
branego rodzaju rozwigzania.

Dla inzyniera lotniczego ksigzka ta nie stanowi catosci
pomocy technicznej, lecz jest tylko jednym z jej elementow,

nie zawiera bowiem sposobu obliczen wytrzymatosciowych
czy aerodynamicznych (z wyjatkiem ogolnej charakterystyki
obcigzen) i mimo bogatego materiatu i duzej objetosci
(496 stron) niektore konstrukcje sg potraktowane w sposob
schematyczny, ideowy, bez podania szczegétowych rozw.gzan,
wzglednie w wyczerpujacy sposdb wszystkich ich odmian —
zgodn.e zresztg z duchem ksigzki.

Nie zawiera ona rowniez charakterystyki i opisow
urzadzen pomocniczych jak instalacji hydraulicznych, pneu-
matycznych, elektrycznych itp., ktore sa juz, wzglednie maja
by¢ op.sane w osobnych Ksigzkach.

Catos¢ jest podzielona na nastepujace gtdwne elemen-
ty: 1) W.adomosci ogdlne. 2) Skrzydta. 3) Kadtub. 4) Organy
statecznosci i sterowania. 5) Sterowanie samolotem. 6) Urza-
dzenia do startu i lgdowania. 7) Elementy urzadzen nape-
dzajacych samolot.

Ksigzka spetnia catkowicie zatozenie, postawione przy
jej opracowaniu i zyczy¢ jedynie nalezy, by tego rodzaju
ujec.e tematu znalazto zastosowanie w innych dziedz.nach,
dotyczacych zagadnien budowy samolotu.

Eral.

N. E. KOCZIN, I. A. KIBEL i N. W. ROSE. Teore-
ticzeskaja gidromechanika. Wydawnictwo Ogiz. Gostechizdat,
Moskwa, Leningrad 1948.

Bardzo powazng pozycje w teorii przeptywéw stanowi
duza praca trzech czotowych teoretykéw hydromechaniki
w Zwigzku Radzieckim — Koczina, Kibla i Rosego. Bardzo
staranne i wszechstronne opracowanie dzieta czyni je nie-
zastgp onym w bibliotece kazdego inzyniera majgcego stycz-
no$¢ z mechanikg cieczy i gazéw. Z prawdziwag przyjem-
nosc.g nalezy stwierdzi¢, ze praca ta obejmuje catos¢ aktual-
nych obecnie zagadnien i w zakresie teorii nie ma chyba
istotnych probleméw nie poruszonych w tej ksigzce.

Tom pierwszy obejmuje mechanike idealnej cieczy nie-
Scisliwej i sposobem ujecia przewyzsza wszystkie dotychcza-
sowe publikacje. Przejrzystos¢ wyktadu pomimo obszernego,
wyczerpujgcego ujecia jest godna podkreslenia. K.nematyka
cieczy, zasadnicze réwnania idealnej cieczy, hydrostatyka
i prostsze przypadku ruchu cieczy idealnej sg doskonatym
wprowadzeniem w zagadnienie dalsze, za$ rozdz.aty o ruchu
wirowym, ptaskim i przestrzennym optywie ciat oraz o ruchu
falowym cieklego osrodka -niescisliwego stanowig moono
zw.gzang cato$¢. Na szczeg6lng uwage zastuguje jasne
i wyczerpujace omoéwienie ruchu falowego, ktory w polskiej
literaturze technicznej jest do chwili obecnej traktowany
po macoszemu.

W tomie drugim ujeto dynamike gazéw, mechanike
cieczy lepk.ej oiraz teorie ruchu burzliwego. Wszystkie te
zagadnienia, bynajmniej nie najtatwiejsze, nie wydajg sie
specjalne trudne w ujeciu autoréw ,Teoretycznej hydro-
mechaniki”. W dynamice gazéw zwraca uwage, poza zw €z-
tym wprowadzeniem, obszerne podanie zastosowan metody
charakterystyk oraz wyczerpujace omowienie zakresu przy-
dzwiekowego. Ruch cieczy lepkiej jest réwniez ujety bardzo
obszernie, szczegdlnie odnosne liczby Reynoldsa, obejmujac
caly dotychczasowy dorobek naukowy dotyczacy osrodkéw
rzeczywistych. Nieco krécej jest omoéwiona teor-a burzliwosci
i stateczno$ci ruchu.
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Obszerny wykaz literatury odnoszacej sie do omawia-
nych zagadnien umozliwia zainteresowanym pogiebienie
studiéw, za$ podane liczne przyktady i éwiczenia rozjasniajg
ostatecznie wapliwosci.
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Reasumujgc, jak juz powiedziano wyzej, ksigzka ta
powinna s'e znalez¢ u kazdego, kto mia doi czynienia z ru-
chem osrodka gazowego czy ciektego, no i nie boi sie ra-
chunku rdzniczkowego i catkowego. Z S.

KRONIKA ZPIL

TRZECI ROK PRACY.

W maju 1947 roku zawigzato sie Koto Lotnicze
SIMP ktorego cztonkowie rekrutowali sie w wiek-
szosci z dawnego ZPIL. Koto tci ze wzgledow trady-
cyjnych postanowito zachowa¢ dawny skrét ZPIL roz-
szerzajgc jednak zakres swej pracy przez wigczenie
do swego grona technikdw lotniczych; tak powstat
obecny nasz Zwigzek, ktory przyjat nazwe Zwigzek
Polskich Inzyn erow i Technikéw Lotniczych — Koto
Lotnicze SIMP.

Zadaniem naszego Zwigzku jest — w mysl re-
gulaminu — wypetnianie zadan Stowarzyszen a Inzy-
n'‘erébw i Technikéw Mechanikéw Polskich w ramach
specjalnosci lotniczej w szczegdlnosci przez:

a) rozwijanie i szerzen'e wiedzy lotniczej,
b) wspdtprace z organizacjami przemystowymi
i przemystem lotniczym.

Zadania te spetnia ZPIL przez udziat we wszyst-
kich imprezach SIMP, przez organizowanie odczytow,
wycieczek i wydawanie wiasnego crganu — kwar-
talnika ,, Technika Lotnicza".

W ramach wymiany ,Techn ki Lotniczej" na
czasop'sma krajowe i zagraniczne zostata zorganizo-
wana biblioteczka czascpiism, ktéra dysponuje 11
per odykami technicznymi i krajowymi i 11 zagra-
nicznymi. Biblioteka ta miesci Sie w Katedrze Me-
chaniki Lotu Politechniki Warszawskiej, ul. Nowo,-
wiejska 24 i jest do dyspozycji Kolegébw w godzinach
urzedowania redakcji ,,Techniki Lotniczej“ tj. we
wtorki i czwartki od godz. 17.30 do 18.30. W razie
potrzeby uruchomimy b bliciteke w dodatkowe dni.

Zapraszamy tez Kolegéw do wspotpracy redak-
cyjnej z ,,Technikg Lotniczg". Przy opracowywaniu
artykutéw nalezy sie opiera¢ na wskazowkach dla
autoréw, zameszczenych na koncu kazdego zeszytu.
Przed rozpoczeciem pisania artykutu dobrze jest po-
rozumie¢ sie z redakcjg celem unikniecia opracowy-
wania jednakowych tematéw przez rézne osoby.

Wydaje INSTYTUT WYDAWNICZY SIMP.
Sktad Kolegium: Przewodn czagcy — Inz. W4 Fiszdor
inz. Fr. Janik, dr inz. Fr. Misztal,
Cena pojedynczego zeszytu:
1948 r. — 120 zk, 1949 <. — 200 z}, 1950 r. — 250 zi.

N,
inz.
Konto PK0-1-8101

Kolegom pragnacym sie jeszcze zapsac¢ do Zwigz-
ku a nie nalezagcym do SIMP przypominamy, ze trzeba
najpierw zosta¢ przyjetym do tego Stowarzyszenia
a nastepnie dopiero przesta¢ oswiadczen e (pracy w
Kole Lotniczym. Dla porzadku nazwiska wszystkich
cztonkéw Kota Lotniczego (réwniez j oddziatow tere-
nowych) ogtaszane sg w ,,Technce Lotniczej".

Kolegow, ktorzy sg cztonkami SIMP i pragng
pracowia¢ w ZPIL, a nie zostali wciggnieci dotad do
naszego rejestru prcsimy o dopetn enie obowigzku
nadsytania wspomnianego o0$w adczenia; nalezy je
przesyta¢ na adres Zwigzku: Warszawa, ul. Nowo-
wiejska 24. Formularz os$wiadczenia mcizna otrzy-
ma¢ w SIMP.

Konczac tegoroczng kadencje przesytamy Kole-
gom serdeczne zyczenia na rcik 1950.

NOWI CZtONKOWIE.

W> czwiartym kwartale br. zostali przyjeci na
cztonkéw ZPIL nastepujacy Koledzy:
110 — Kucharski Jerzy
111 — 'Roézanski Zbigniew
112 — Szumny Bohdan
113 — Tymkiewicz Bolestaw.

DOKOOPTOWANIE NOWYCH CZLONKOW
DO ZARZADU ZPIL.

W mysl postanowienia Walnego Zebrania z dnia
10 lutego br. zostali dokooptowani na cztonkéw Za-
rzadu ZPIL Kcledzy:
Rozanski Zbigniew
oraz Kurzynski Marian.

ODCZYTY.

W okresie sprawozdawczym zostaty wygtoszone
dwa odczyty:
Kol. Jerzego Skoniecznego —

Swiece zaptonowe silnikéw niskoipreznych.
i Kol. Jerzego Haraznego —

Tensometry cporowe.

Redaguje KOLEGIUM REDAKCYJNE ZPIL
dr. inz. Z. Brzoska, ptk. inz. H. Krajewski,
inz. J. Paczoski (Redaktor Techn.).

Prenumerata roczna: 1948 — 300 zt,
1949 — 600, 1950 — 800 zt.

kowie:
W. Roth,

Organizacjom miodziezy uczacej sie przystuguje znizka 50°/oprzy prenumeracie od 10 egz.
Prenumerata za granica: rocznie $ 4 wzgl. £ 1

Adres Redakcji: Warszawa, ul. Nowowiejska 24.

Adres Administracji: ~Warszawa, ul. Mickiewicza n.

Redakcja czynna jest we wtorki j czwartki od godz: 17.30 do 18.30

Druk.: J)AUTOMAT" Warszawa, Wilenska 7.

B-97102



Wskazowki dla autorow wspotpracujacych z ,, Technikg Lotniczg".

1. Przed przystgpieniem do opracowania arty-
kutéw kompilacyjnych lub tlumaczen do ,,Techniki
Lotniczej" nalezy porozumie¢ sie z redakcjg, celem
upewnienia sig, ze dany temat nie jest w opracowaniu
przez kogo innego.

2. Przy opracowywaniu artykutéw nalezy poto-
zy¢ jak najwiekszy nacisk na przejrzystos¢ ukiadu,
zrozumiato$€ i jasnos¢ tresci. Brak tej cechy sprawia,
ze najwartosciowsze nawet prace nie moga by¢ nale-
zycie ocenione.

Nalezy postugiwac sie zdaniami, krotkimi, mysli
gtébwne nalezy wyraznie uwypuklaé, chocby nawet
przez powtarzanie sie.

Specjalnie wazne jest staranne i logiczne wprowa-
dzanie wzoréw, przy czym nalezy robi¢ jak najmnigj
przeskokow.

Nalezy rozbi¢ artykut na logiczne rozdziaty
i ustepy, zaopatrujac je w tytuly, numerowaé waz-
niejsze wzory, przestrzegajac jednakowego stownictwa
w tekscie i na rysunkach, przestrzega¢ nowej pisowni
polskiej zatwierdzonej przez Ministerstwo Wyznan
Religijnych i Oswiecenia Publicznego z dn. 24 czerwca
1936 r., oraz ogOlnie przyjetych symboli, skrotow itp.

3. Rekopis wzglednie maszynopis, nadestany do
redakcji musi odpowiada¢ nastepujacym wymaga-
niom:

a) pisa¢ po jednej stronie z interlinig (z odstepem
pomiedzy wierszami) wyraznie, atramentem, na
kartkach formatu A4 (210 X 297 mm). Z lewej
strony kartki musi by¢ zostawiony margines dla
korekty i uwag redakcji szerokosci 30 mm.
Na pierwszej stronie u gory pozostawi¢ wolne
okoto 14 strony dla uwag redakcji i oznaczen’a
artykutu. —

b) Maszynopis nadesta¢ w 2 egzemplarzach na pa-
pierze kancelaryjnym a nie przebitkowym.

¢) W rekopisie lub maszynopisie nie dawac zadnych
podkreslen, nie pisa¢ rozstrzelonym dru-
kiem, ani nie pisa¢ wyrazow WERSALIKAMI
(duzymi literami alfabetu). Chcac wprowadzic te
forme do tekstu drukowanego nalezy stosowac
»Wskazowki dla autoréw wspotpracujacych z In-
stytutem Wydawniczym SIMP*, ktérg to bruszure
przeslemy bezptatnie na zadanie, lub pozostawi¢
te sprawe redakcji, zaznaczajgc jedynie w odpo-
wiednim miejscu czarnym otowkiem na margine-
sie: wydrukowac¢ kursywa, wersalikami, ttustym
drukiem, rozstrzelonymi literami lub tp.

d) Nie pozostawia¢ wolnych miejsc na rysunki.
W miejscu gdzie ma by¢ umieszczony rysunek

nalezy w s$rodku szpalty poda¢ oznaczenie w po-
staci: Rys. 1, Rys. 2., itp. W szczegolnosci nie
nalezy wecina¢ tekstu (tj. zmniejsza¢ szerokosci
szpalty dla oznaczenia rysunku).

e) Wzory matematyczne podawa¢ w oddzielnych
wierszach. Wzory pisa¢ odrecznie mozliwie naj-
wyrazniej, zachowujac odpowiednig wielkos¢ liter
i cyfr oraz prawidlowe potozenie wskaznikow
i symboli.

f) Odnosniki pisa¢ bezposrednio po wierszu, w Kto-
rym cyfra odnosnika zostata podana ’):

g) W odnosnikach biograficznych podawac¢ nazwi-
sko autora, tytut ksigzki lub artykutu, tytut i nu-
mer czasopisma, w ktorym dany artykut ukazat
sie, oraz rok wydania.

h) Numerowac¢ kartki rekopisu wzglednie maszyno-
pisu w postaci:

— 1 —, — 2 —, itd. posrodku strony u gory.

4, Rysunki i wykresy winny by¢ wykonane
w skali 1 : 3 (wieksze, calo-stronicowe) 2 : 1
pamietajac, ze szerokos$¢ szpalty wynosi 85 mm, a sze-
roko$¢ kolumny 17,5 mm.

Rysunki powinny by¢ wykonane tuszem na nie-
zbyt szorstkim papierze rysunkowym lub na biatej
kalce rysunkowej (kalka niebieskawa Ilub zoétawa
jest niewskazana).

Przy wykonywaniu wykresow nalezy tak dobrac
skale, aby po zmniejszeniu oczka siatki wykresu miaty
wymiar 5 X 5 lub 10 X 10 mm.

5. Fotografie oryginalne powinny by¢ wykonane
na gtadkim, btyszczacym papierze fotograficznym i —
K ile mozno$ci — retuszowane.

6. O ile majg by¢ reprodukowane jakie$ rysunki
lub fotografie z innych dziet, to dzieta te nalezy za-
taczy¢ do rekopisu i zaznaczy¢ na wykazie rysunkéw
tytut i miejsce dzieta, z ktérego ma by¢ zaczerpniety
dany rysunek. |

Wydawnictwa te zostang zwrdcone.

7. Wszystkie rysunki, fotografie i wykresy, win-
ny by¢ ponumerowane zgodnie z tekstem. Rysunki
wykresy i fotografie nalezy sklada¢ w oddzielnej
kopercie, usztywnionej tekturowag wkiadka. Nie mogag
by¢ one sktadane ani naklejane.

8. Autor obowigzany jest do wykonania co naj-
mniej 2 korekt drukarskich w terminach wskazanych
przez redakcje. Korekte nalezy przeprowadzi¢ zgodnie
z instrukcjg podang we ,Wskazdwkach dla autorow
wspotpracujacych z? IW SIMP".

1) w wyjatkowych wypadkach mozna je umieszczaé
na koncu ustepu, w ktérym zostata podana cyfra
odnosnika.
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