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WynalazczosC pracownicza w lotnictw!

Odbudowa Polski zniszczonej w bezprzykfadny spo-
sob przez okupanta wymaga wytezenia wszystkich sit
oraz wydobycia wszystkich czynnikéw tworczych tkwia-
cych w szerokich masach spoteczenstwa. Jednym z tych
czynnikow, na ktéry nie zwracano do niedawna dosta-
tecznej uwagi, jest wykorzystanie inwencji wynalazczej
szarych ludzi pracy, ktorzy niejednokrotnie mogliby
wnies¢ bardzo wiele do zbiorowego wysitku budowania
Polski Ludowej. Przyczyng niedociggnie¢ byt nietylko
brak pomocy technicznej, lecz rowniez brak umiejetnosci
wydobycia ukrytych w robotniku zdolno$ci wynalazczych.
Nie doceniano wartosci tych wynalazkéw i nie znale-
ziono podejscia do robotnika w sposob o$mielajacy go
do zgtaszania pomystow, bez wzgledu na ich pdzniejsza
ocene.

Rezultaty tego zaniedbania mogtyby odbi¢ sie bardzo
niekorzystnie na tempie odbudowy kraju, a zarazem na
wykonaniu planu szescioletniego i dlatego Panfstwowa
Komisja Planowania Gospodarczego potozyta specjalny
nacisk na propagowanie wynalazczosci i usprawnien.
Liczne Kluby Racjonalizacji i Techniki, ktore zostaty
utworzone, wykazaty sie juz powaznym dorobkiem wy-
razajacym sie miedzy innymi sumg uzyskanych oszczed-
nosci, osiggnietych przez wykorzystanie pomystow ra-
cjonalizatorskich. ~ Troskliwa opieka ze strony wiadz
panstwowych, zapewniajagca nalezycie wysokie premie
i uznanie dla pomystodawcow jest bodzcem do dalszej
intensywnej pracy.

W ogdlnej akcji racjonalizacyjnej pracownicy odro-
dzonego lotnictwa polskiego nie dali sie wyprzedzi¢. Przy
wszystkich zaktadach pracy powstaty juz Kluby Racjo-
nalizacji i Techniki, majgce zadanie opiekowania sie wy-
nalazcg oraz rozwijajace ozywiong dziatalnos¢ w kie-
runku szkolenia zawodowego i podnoszenia ogdlnego po-
ziomu technicznego. W ramach tej akcji zorganizo-
wane zostaly przez inzynieréw i technikdw lotniczych
doksztatcajgce kursy zawodowe dla robotnikow w za-
ktadach WSK oraz przy Gtdwnym Instytucie Lotnictwa.
Kursy te cieszg sie duza frekwencja.

Do zadan Klubow nalezy réwniez szerzenie ruchu ra-
cjonalizatorskiego, utatwianie pracy wynalazczej i ra-
cjonalizatorskiej przez udzielanie porad fachowych i kie-

rowanie pomystow do miarodajnych placowek oraz wy-
fawianie z pomiedzy masy pracownikéw ludzi utalento-
wanych, ktérzy bez tej akcji nigdy nie mogliby wykaza¢
swoich mozliwosci.

Zasadniczym celem akcji racjonalizacyjnej jest poza
uzyskanymi tg drogg oszczednosciami zlikwidowanie
wszystkich trudnosci  wytworczych, a w szczegolnosci
t. zw. waskich przejs¢ tamujacych calg produkcje. Ko-
nieczne jest przy tym dzielenie sie wiasnymi doswiad-
czeniami i trudnosciami z catym Swiatem pracy. Akcja
publikacji tematéw racjonalizacyjnych prowadzona na
szerokg skale rozwigzuje te sprawe w znacznej mierze.

Aby jednak dobrze zaczetej pracy nie marnowa¢ na-
lezy dolozy¢ staran, zeby zalatwianie spraw zwigza-
nych z zakwalifikowaniem i realizacjg pomystdw, oraz
wyptacanie premii nie ulegato tak diugiej zwioce, jak lo
sie czesto dzieje obecnie, bowiem moze to by¢ przy-
czyng zniechecenia mas pracowniczych do catej akcji.
Musimy pamieta¢ zawsze o tym, ze pracownik warszta-
towy zgtaszajagcy pomyst racjonalizacyjny daje spote-
czenstwu najpiekniejsza cze$¢ swojej osobowosci i dla-
tego powinien by¢ otoczony jaknajstaranniejsza opieka
i pomocg techniczng.

Na odcinku usprawnienia pracy kadr lotniczych bar-
dzo wazng rzeczg jest opracowanie i realizacja planowej,
masowej, akcji wydawniczej, tak jak to obserwujemy
w Zwigzku Radzieckim. Akcja taka utatwia szkolenie
nowego narybku oraz pozwala na stale doszkalanie per-
sonelu juz zatrudnionego.

Bardzo waznym momentem umozliwiajagcym nalezyte
rozwiniecie akcji racjonalizacyjnej jest ustalenie odpo-
wiednich przepisow i zarzadzen regulujgcych zatatwia-
nie formalnosci zwigzanych z wnioskami. Szereg wy-
danych juz przez rozne instytucje zalecen, zarzadzen
i przepisbw nie wyczerpuje, przynajmniej narazie za-
gadnienia i zapowiedziany przez wiadze dekret normu-
jacy te sprawy winien by¢ wydany mozliwie jak naj-
predzej.

Rozbudowujace sie z zywiotowg sitg lotnictwo Polski
Ludowej powinno by¢ przyktadem dla innych dziedzin
zycia gospodarczego w dazeniu do ostatecznego celu,
ktéremu na imie Socjalizm.

ZPIL i Redakcja ,,Techniki Lotniczej" pragngc przyjs¢

z pomocyg fachowg wszystkim pracownikom lotnictwa
organizuje na tamach ,,Techniki Lotniczej” skrzynke
zapytan technicznych. Listy z napisem — Skrzynka

techniczna — prosimy kierowa¢ do Redakcji ,,Techniki
Lotniczej” — Warszawg 1, ul. Nowowiejska 24.
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Os$ skrecenia i 0$ sScinania w przypadku swobodnego osadzenia

dzwigarow skrzynkowych

Nie tak dawno jeszcze, niemal do czasu pojawienia
sie wihasciwych konstrukcji lotniczych, panowato pow-
szechne mniemanie', ze dzwigar, poddany dziataniu sit
poprzecznych, przecinajacych jego o$ podtuzng (linie
Srodkéw ciezkosci przekrojéw poprzecznych), ulega wy-
facznie wygieciu (zginaniu). Mniemanie to wyptywato,
zapewne, z powszechnego stosowania w konstrukcjach
inzynierskich elementéw, posiadajacych dwie ptaszczy-
zny symetrii; jezeli istniata tylko jedna taka ptaszczy-
zna, obierano jg zwykle za plaszczyzne dziatania sit ze-
wnetrznych. Z chwilg jednak, gdy w lotnictwie zaczeto
stosowaC szeroko elementy o przekrojach niesymetrycz-
nych i jednosymetrycznych (te ostatnie poddane dzia-
faniu sit, nie lezacych w plaszczyznie symetrii), prze-
konano sie dowodnie, ze wygieciu (zginaniu) dzwigara
towarzyszg w tych razach obroty przekrojow poprzecz-
nych w swych ptaszczyznach, czyli tak zwane powszech-
nie skrecenie. Na drodze doswiadczalnej stwierdzit to
zjawisko juz do$¢ dawno C. Bach, ktory wykazat, ze,
o ile sita poprzeczna przechodzil przez pewien szcze-
golny punkt przekroju, mozna unikng¢ skrecenia dzwi-
gara.

Jeszcze dzisiaj, mimo pojawienia sie licznych warto-
Sciowych prac na ten temat,l) sprawa nie stracita
aktualnosci2) i powoduje niekiedy ws$rdéd konstrukto-
row lotniczych mniej lub wiecej istotne watpliwosci.
Nie od rzeczy wiec wydaje sie powrdcenie raz jeszcze3)
do tego tematu i przeprowadzenie rozwazan, bardzo
zresztg ogOlnych, na prostym i mozliwie przejrzystym
przyktadzie. Nalezy z catym naciskiem podkresli¢, ze
wszystkie wnioski, ktére zostang dalej wyprowadzone,
obowigzywa¢ moga jedynie przy wyraznie przez nas
przyjetych zatozeniach; extrapolowanie tych wnioskéw
na inne wypadki prowadzi¢ moze do nieporozumien
i nawet bledow. Tego rodzaju wiasnie extrapolacje lub
intuicyjne podchodzenie do zagadnienia — nie umniej-
szajac wcale znaczenia intuicji w praktyce konstruktor-
skiej — byty do ostatnich nieomal lat przyczyng pew-
nych zasadniczych nieporozumien. Z konieczno$ci wiec
postuzy¢ sie tu wypada do$¢ prostymi zreszta wywoda-
mi matematycznymi, gdyz one jedne tylko zastapi¢ moga
nader w danym wypadku zwodnicze wnioski intuicyj-
ne. Wezmy pod uwage dzwigar cienkoscienny (tzw.
dzwigar skrzynkowy lub ,keson“ skrzydta) w ksztalcie
graniastostupa wydtuzonego wzgl. walca (nie koniecznie
zresztg kotowego) o statym przekroju. Dzwigar ten opa-
trzony jest wewnatrz zebrami (wregami) sztywnymi

1) Fundamentalne, zaréwno co do tresci, jak i Scisto-
ci, rozwazania znalez¢é mozna w pierwszym tomie dzie-
fa [1].

2) Por. np. niedawno opublikowang interesujgca pra-
ee [2].

3) Por, zesz. 2 (5) Techniki Lotniczej z 1949 r. [3],

w swych ptaszczyznach, ktére uniemozliwiajg odksztat-
cenie przekrojow poprzecznych w tych plaszczyznach,
oraz cienkimi usztywnieniami podtuznymi. Przekroje
tych ostatnich usztywnieri wliczone sg do przekroju
Scianek dzwigara drogg odpowiedniego zwiekszenia ich
faktycznej grubosci. Niestateoznos¢ catego dzwigara lub
pewnych jego miejsc zostaje wykluczona. Umiesémy
w $rodku ciezkosci O jednej z podstaw dzwigara (rys. 1)
poczatek prawoskretnego uktadu osi wspotrzednych pro-
stokatnych w ten sposob, ze 0§ z ukladu skierowana
jest roéwnolegle do tworzacych pobocznicy (Scianek ze-
wnetrznych) a csie x i y pokrywajg sie z gtownymi
Srodkowymi osiami bezwiadnosci podstawy. Zaktada
sie, ze dzwigar nie posiada wewnatrz przegrod (jego
przekroj poprzeczny jest przeto tzw. dwuspdjny).

Zatozmy, ze ,lewa“ podstawa dzwigara zostaje unie-
ruchomiona w trzech dowolnych punktach (7, 2, 3 na
rys. 1) przez przytwierdzenie S$cianek w tych trzech
punktach do ptaszczyzny xy, traktowanej jako doskonale
sztywne i nieruchome podtoze. Nalezy doktadnie zdac
sobie sprawe z tego, ze chodzi tutaj o warunek czysto
geometryczny, co oznacza, ze w trzech punktach unie-
ruchomionych nie powstajg absolutnie Zzadne reakcje,
gdy na dzwigar dziatajg sity zewnetrzne. Wprost prze-
ciwnie, zaktada sie, ze o ile dzwigar ulega obcigze-

niu — przy czym, jako regufa, obcigzenie (wylacznie
poprzeczne) przylozone zostaje w plaszczyznie ,pra-
wej* podstawy — na obwodzie (na $ciankach) pod-

stawy ,lewej“ pojawiajg sie napiecia (reakcje), roz-
mieszczone w sposob ciagly wzdluz obwodu podstawy,
w zadnym za$ wypadku nie skupione w punktach utwier-
dzenia. Jest to wiec zjawisko zgota rozne od tego, ktore
zachodzi w tzw. okuciach, przytwierdzajacych dzwigar
skrzydtowy do kadtuba: okucia stanowig tutaj rowno-
cze$nie miejsca utwierdzenia i miejsca reakcji (oddzia-
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tywania podpdr). Na rys. 1 napiecia podporowe przed-
stawiono dla wiekszej wyrazistosci .wytacznie jako stycz-
ne do konturu podstawy, ale, Oczywiscie, zrozumiate
jest, ze moga one rowniez posiada¢ skladowe prosto-
padie do przekroju podporowego. Obcigzenie zewnetrzne
przedstawiajg, jak juz wzmiankowano, napiecia, dzia-
tajace w plaszczyznie ,,prawej” podstawy (na tzw. wol-
nym koncu dzwigara) wzdtuz stycznych do konturu tej
podstawy (napie¢ normalnych z zatozenia tutaj nie ma),

Przyjmijmy teraz, ze, wskutek odksztatcenia dzwi-
gara pod dziataniem obcigzenia, poszczeg6lne jego
punkty doznajg przemieszczen u, v, w odpowiednio
w Kierunku osi X, y, z oraz ze przemieszczenia te przed-
stawiajg nastepujace funkcje zmiennych x, vy, z:

U= -—2z3--~2Z ~ c&z +

b = -yZ8----yZ24-CIZ-- fz 0

Ww=(—mz2 - nz)T-j- (—pz2-]- ez)p + F () —
—ex+/p. 3)

Mate litery tacinskie oznaczajg tutaj, na razie nie-
znane, wielkosci state, a F(s), rowniez na razie nie-
znang, funkcje wielkosci s; ta ostatnia wielko$¢ przed-
stawia odlegtos¢ dowolnego punktu przekroju (mierzo-
ng po konturze w kierunku przeciwnym obrotowi wska-
z6wek zegara) od pewnego punktu xn, y0 na konturze,
obranego za poczatek rachuby (por. rys. 1).

Wiadomo,4) ze dla naprezen w S$ciankach dzwigara
cienkosciennego wyprowadzi¢ mozna nastepujace wzory:

3Iw\
3s /

3u dx
3z ds

Su dp
3z ds

Tutaj a it sg to odpowiednio naprezenia normalne
i styczne w przekroju poprzecznym, x == X(S) iy — Y(S)
przedstawiajg réwnania parametryczne konturu przekro-
ju w funkcji wspotrzednej s, zaS E i G sg znanymi
wspotczynnikami - sprezystosci.

Przez podstawienie wartosci u, v, w ze wzordw
(1) 4- (3) do prawych stron réwnosci (4) i (5) otrzy
muje sie po prostych przeksztatceniach nastepujace wy-
razenia dla naprezen w $ciankach dzwigara:

=—E[@mz—n)x  (2pz—¢)4] . (6

4) Por. np. [4] wzory (2) i (4).

LOTNICZA 3

W ostatnim wzorze wyrazenie X P \Y s zastgpio-
S

no przez rownowazng mu diugos¢ prostopadtej r, opusz-
czonej z punktu, w ktorym o$ z przebija dany przekroj,
na styczng do konturu tego przekroju.

Zastandwmy sie teraz jakiemu obcigzeniu/ dziataja-
cemu w plaszczyznie konca wolnego, odpowiadaja na-
prezenia, przedstawione wzorami (6) i (7). W tym
celu okreslmy tzw. wektor gtdwny o sktadowych X i Y
oraz moment gtowny napie¢ zewnetrznych na tym kon-
cu, sprowadzonych np. do punktu O’, w ktorym o$ z
przebija plaszczyzne konca wolnego. Tym samym na-
piecia zewnetrzne sprowadzamy do sity wypadkowej
przyczepionej w punkcie O' oraz do pary sit, dziata-
jacych w ptaszczyznie ,,prawej" podstawy.

Zauwazmy przede wszystkim, ze napiecia normalne a
w dowolnym przekroju (nie tylko na koncu wolnym)
nie posiadajg wypadkowej w kierunku osi z. Istotnie,
jezeli przez h oznaczymy (dla wiekszej prostoty) statg
grubos¢ Scianek, wowczas przez catkowanie wyrazenia
(6) wzdluz zamknietego obwodu' przekroju wzgledem
zmiennej s (tego rodzaju catkowanie oznaczone bedzie

symbolem 4 ) otrzymuje sie wyrazenia

ktore przedstawiajg momenty statyczne przekroju odpo-
wiednio wzgledem osi y i x. Te za$ sg réwne zeru,
gdyz z zalozenia osie x i y sg gtdwnymi Srodkowymi
osiami bezwtadnosci.

Poza tym, poniewaz zatozyliSmy, ze obcigzenie na
wolnym koncu dzwigara dziata w plaszczyznie (pra-
wej ) podstawy, wiec dla z = | naprezenia a powinny
znika¢ dla wszystkich wartosci x i y, odpowiadajacych

konturowi. Wynika stad ze wzoru Zle jest
2ml—n
oraz
2pl =q,
zatem ostatecznie
a—.,E@2rm>x2p"] (I—2). 9)

Obliczmy z kolei wypadkowe X i Y napie¢ ht na koncu
wolnym dzwigara w Kkierunku osi -x i-y (czyli sktadowe
wektora gtéwnego) oraz moment tych napie¢ wzgledem
osi z (bedzie to sktadowa M. momentu gtéwnego wzgle-
dem bieguna ¢7).

W tym celu zauwazmy przede wszystkim, ze napre-
zenia (7) i (8), dziatajgce na element objetosci wy-
ciety ze Scianki dzwigara, powinny pozostawaé w row-
nowadze; jest to réwnowazne spetnieniu przez nie na-
stepujgcego rézniczkowego réwnania réwnowagi:5)

Ja | dt
3z ds

s) Por. np. [4] wz6r Ccj.
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Stad po scatkowaniu przy uwzglednieniu (9) jest

hx —2 EmSy 4- 2 EpSx f 7zl | (11)

gdzie ostatni sktadnik po prawej stronie oznacza statg
catkowania, za$ symbole Sx i Sy posiadajg nastepujace
znaczenia:

Sx=fhyds |,
(12)
Sy — Jhrds .

Jak wida¢, naprezenia S$cinajace nie zalezg od zmien-
nej z, sa wobec tego jednakowe dla wszystkich prze-
krojéw poprzecznych.

Rzutujgc naprezenia r odpowiednio na osie X i vy,
otrzymuje sie wypadkowe X i Y sity, obcigzajgcej ko-
niec dzwigara:

Po podstawieniu wartosci hr z (11) i wykonaniu cat-
kowania przez czesci, otrzymuje sie ostatecznie naste-
pujace wartosci statych m i p:

X
m ==---m---x-- )
2 Ely
(14)
S Y.
2EJX

gdzie Jx i Jy oznaczajag odpowiednio gtdwne Srodkowe
momenty bezwiadnosci przekroju.

Z kolei podstawiamy obliczone wyrazenia dla statych
m i n z powrotem do wzoru (9) dla naprezenia nor-
malnego i otrzymujemy znany dobrze z elementarnej
mechaniki technicznej wzor

MX My

(15)

We wzorze powyzszym oznaczajg (przy stosownym obio-
rze znakow)

Mx =—X( - 2) ,
(16)
My=Y({(—2z) ,

odpowiednio sktadowe momentu zginajgcego w dowol-
nym przekroju z.

Tym samym obliczone zostaly naprezenia normalne
w dowolnym przekroju dzwigara w zaleznosci od skia-
dowych wektora gtéwnego napie¢ zewnetrznych, dzia-
fajacych na koniec wolny.

Nalezy teraz obliczy¢ naprezenia Scinajgce r. W tym
celu zauwazmy przede wszystkim, ze przemieszczenie w
powinno by¢ funkcjg ciggla zmiennej s, gdyz w prze-
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ciwnym razie mogtyby powsta¢ skoki tej funkcji, row-
noznaczne fizycznie rozwarstwieniu materialu dzwigara
wzdtuz tworzacych. Wynika stad, ze we wzorze (3)
winno by¢ np.

F(O)=F(2),

gdzie lewa strona rownosci oznacza warto$¢ funkcji
F(s) w miejscu s = O, prawa zas — wartos¢ tej funkcji
w tym samym miejscu lecz po dokonaniu obiegu wzdtuz
catego konturu o dlugosci L. Na zasadzie wzoru (17)
otrzymuje sie przez catkowanie obu stron réwnosci (7)

(17

(18)

gdzie f jest petnym polem przekroju,
konturem L.

Podstawmy z kolei warto$¢ hr z wzoru (11), do wzo-
ru (18). Otrzymujemy stad warto$¢ statej ht0 oraz
dalej po prostych przeksztatceniach nastepujacy wzor
dla naprezen S$cinajacych:

ograniczonym

Moment powyzszych napie¢ wzgledem osi z winien,
oczywiscie, da¢ odpowiednig (jedyng na koricu wol-
nym dzwigara) skladowg M: momentu gtéwnego na-
pie¢ zewnetrznych. Mnozymy zatem prawg strone row-
nosci (19) przez ramie momentow elementarnych row-
ne r i catkujemy wzdiuz catego konturu. Wyrazenie,
ktére otrzymuje sie, winno by¢ wiasnie rowne Mx.

Ostatecznie po prostych przeksztatceniach otrzymuje
sie nastepujacy wzor:

YX,P— Xyp + 4G——c =M. , (20)
gdzie przyjeto oznaczenia
Przyjrzyjmy sie teraz uwaznie wzorowi (20). Jezeli

pierwsze dwa skkadniki po lewej stronie przenies¢ na
strone prawg i te ostatnig oznaczy¢ przez Mv , czyli

M,P = M,— (Yxsp— Xysp), (23)

wowczas okazuje sig, ze, jak wiadomo z mechaniki teore-
tycznej, Msp przedstawia sktadowg momentu gtéwnego,
sprowadzonego juz nie do punktu O’ lecz do pewnego
punktu SP o wspotrzednych Xsp , yj3 w ukladzie pier-
wotnym X, Y, Z.
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Wspotrzedne tego charakterystycznego punktu SP
(xsp i ysp wedtug wzoréw 21 i 22) sg niezalezne od
tego, jaki przekréj rozpatrujemy. Zatem punkty SP
wszystkich przekrojow poprzecznych dzwigara uktadajg
sie na pewnej prostej (osi) réwnolegtej do tworzacych.
0$ te nazwano osig $rodkow sit poprzecznych, lub osig
§cinania.6) Zobaczymy zaraz jaka role odgrywa ona
przy obliczaniu naprezen.

Ze wzioru (20) mozna obliczy¢ wartos¢ nieokreslonej
dotad statej c¢, mianowicie

M,PL
4 Ghf

Jezeli teraz podstawi¢ powyzszg wartos¢ do wzoru (19)
dla naprezen $cinajacych, wodwczas otrzymuje sie

Jest rzeczg zrozumialg, ze napiecia zewnetrzne (obcig-
zenie) muszg byC¢ rozmieszczone wzdtuz konturu prze-
kroju koncowego tak, jak to przepisuje wzor (25).
Gdyby byto inaczej, wowczas wzér (25) dla naprezen
obowigzywatby zgodnie z zasadg Saint-Venanta dopiero
w pewnej (zresztag niewielkiej) odlegtosci od konca
wolnego; na odcinku za$ bliskim konca wolnego istnia-
tyby naprezenia rézne od tych, jakie podaje wzor (25).
Pomijamy tego rodzaju zaburzenia lokalne naprezen
i przyjmujemy, ze na obcigzenie dzwigara skiadajg sie
napiecia, roztozone podtug wzoru (25).

Jak wida¢, zaréwno naprezenia normalne (wzér 75),
jak 1 naprezenia $cinajgce (wzoOr 25) mozna obliczyc,
znajac wymiary dzwigara i skiadowe sity, obcigza-
jacej przekroj koncowy dzwigara, oraz jej moment
wzgledem osi podtuznej z.

Dla obliczenia naprezen znajomos$¢ potozenia osi $ci-
nania nie jest konieczna, jednakze moment M,p, wy-
stepujgcy we wzorze (25), nie jest niczym innym, jak
momentem napie¢ zewnetrznych wzgledem tej osi (por.
wzor 23). Zatem, o ile by bylo z gory znane potozenie
tej osi, obliczenie wielkosci naprezeri datoby sie prze-
prowadzi¢ w sposob nieco prostszy.

Przyjrzyjmy -sie z kolei wzorowi (25). Pierwsze cztery
sktadniki przedstawiajg wielkos¢ naprezen Scinajacych
w wypadku, gdy Msp = 0. Oznacza to, ze sita, obcig-
zajgca przekrdj koncowy, przecina w tym wypadku
o$ sit poprzecznych. Méwimy woéwczas, ze dzwigar ule-
ga wylacznie zginaniu, gdyz, jak zaraz sie przekonamy,
przekroje jego nie ulegajg obrotowi w swych ptaszczyz-
nach i jedynie przesuwajg si- ruchem postepowym w Kie-
runku osi x i y. Jezeli z kolei zatozy¢, ze obcigzenie,
dziatajgce na dzwigar, sprowadza sie do samej tylko
pary sit, czyli ze X = O i Y = O, wowczas we wzorze
(25) pozostaje po prawej stronie jedynie wyraz ostatni.
Otrzymuje sie wolwczas znany powszechnie ze statyki

6) Wzory dla wspdtrzednych $rodka S$cinania wypro-
wadzono w formie nieco ogolniejszej niz (21) i (22)
jeszcze w 1939 r. Por. [5],
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lotniczej wzdr Bredta. Oczywiscie, w tym wypadku obo-
jetne jest wzgledem jakiej osi obliczony zostaje moment
napie¢ zewnetrznych. Wynika to réwniez ze wzoru
(23), ktoéry przybiera posta¢

Msp — Mz

W celu znalezienia wielkosci obrotu poszczegdlnych
elementow przekroju poprzecznego dokota osi réwno-
legtych do osi z, mozna najprosciej postuzy¢ sie zna-
nym z teorii sprezystosci wzorem

Podstawiajac do powyzszego wzoru na miejscu U i v
ich wartosci z (1) i (2) otrzymuje sie

- =cz (27)
oraz na podstawie (24)

- Mp{l_ -Z.

4 Ght?

¢ = (28)

Jest to znany rowniez dobrze wzdr dla kata skrecenia.
Nalezy tutaj zwrdci¢ uwage na dwie sprawy. Po pierwsze,
wszystkie elementy danego przekroju dzwigara obracajg
sie 0 ten sam kat, zatem nasze zatozenie, ze przekroje
poprzeczne pozostajg sztywne w swych plaszczyznach,
zostato spetnione. Po drugie, gdy wypadkowa napiec
zewnetrznych, obcigzajacych koniec wolny dzwigara,
przechodzi przez o$ $cinania, dzwigar — jak to juz
poprzednio powiedziano — nie ulega skreceniu (wowczas
bowiem Msp = O).

Dla konstruktora lotniczego wszelkie skrecenie dzwi-
gara, wywotujgce zmiane kata natarcia skrzydia, nie
moze by¢, oczywiscie, obojetne. Wynika stad, ze zna-
jomos$¢ potozenia osi Scinania, aczkolwiek nie konieczna,
dla obliczenia naprezen, jest dlan pozyteczna, gdyz
pozwala mu na dobieranie wymiarow i ksztattu kon-
strukcji w ten sposob, aby linia dziatania obcigzenia
przechodzita w pozadanej odlegtosci od osi $cinania.
Ze wzorow (21) i (22) jest widoczne, ze potozenie osi
Scinania nie zalezy od tego, w jakich trzech punktach
przekrdéj podporowy przytwierdzony zostaje do sztyw-
nego podtoza. Jednakze w danym wypadku przekrdj
ten powinien mie¢ zapewniong moznos¢ swobodnego
»paczenia sie*. Ten wniosek wynika wprost ze wzoru
(3) dla przemieszczenia w, ktore przy z = O nie znika,
lecz staje sie rownje F(s)— ex + fy:

w,, = F(s) — ez T fy (29)

Co do nieznanej dotychczas funkcji F(s), to mozna
warto$¢ jej wyznaczy¢ ze wzoru (7), mianowicie
S
MspL
4 Ghf?

(30)

t©) Por. np. [1) str. 40.
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gdzie dla t nalezy podstawi¢ jego wartos¢ (25), za$ k
oznacza (na razie nieznang) statg-catkowania.

W dotychczasowych rozwazaniach obliczone zostaty
wszystkie state, figurujace we wzorach (1) -s- (3),
za wyjatkiem e i f oraz k (wz6r 30), mianowicie: m i p
wedtug wzorow (14), n i q wedlug wzorow (8) oraz
¢ wedlug wzoru (24).

Dla wyznaczenia trzech pierwszych statych nalezy
obra¢ wspdtrzedne x i y trzech punktéw, w ktérych
dzwigar zostaje utwierdzony. Woéwczas ze wzoru (29)
otrzymuje sie ukiad trzech réwnan liniowych wzgledem
e, f, k i niejednorodnych, z ktérych mozna okresli¢ war-
tosci nieznanych statych. Wartosci ich atoli zaleza od
rodzaju obcigzenia, gdyz w odpowiednich wyrazeniach
wystepuja, jak tatwo zauwazyé¢, wielkosci X, Y oraz
M,p.

Dla wiekszej jasnosci dalszych wywodow poprzesta-
niemy na przykladzie dzwigara o przekroju prostokat-
nym 2H)<2B, gdzie pierwszy wymiar odpowiada Kie-
runkowi osi y (rys. 2).

Przekrdj taki przedstawia z do$¢ grubym przyblize-
niem cze$¢ pracujaca skrzydta w tzw. skrzydtach jedno-
dzwigarowych (por. linie przerywang na rys. 2), z kto-
rych usunieto pasy dzwigara.

Moéwilismy juz, ze gdy wypadkowa obcigzenia nie
przecina osi $cinania, przekroje dzwigara ulegajg obro-
towi w swych ptaszczyznach. Zachodzi pytanie dokota
jakich punktéw obroty te nastepuja? W wypadku dzwi-
gara o przekroju prostokatnym chciatoby sie rzec, ze
obroty te nastepujg dokota punktow, potozonych na
osi podtuznej, jako przedstawiajgcej 08 symetrii dzwi-
gara. Zobaczymy zaraz, ze tak na ogot nie jest i ze
intuicyjne podejscie- do zagadnienia bytoby w danym
wypadku do$¢ zwodnicze.

Przyjmijmy — dla wiekszej naocznosci rozumowan —
ze tzw. okucia zostaty umieszczone w punktach 7 i 2,
odpowiadajgcym koricom A i D lewej pionowej Scianki
przekroju podporowego (rys. 2), oraz w punkcie 3, po-
fowigcym prawg pionowg S$cianke BC. Punkty 1, 2, 3
sg to punkty, w ktorych dzwigar zostaje unieruchomiony.
Oznaczmy przez h (statg) grubos¢ Scianek, a przez a i b
odpowiednio wspdtrzedne punktu JF (rys. 2), przez
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ktory przechodzi wypadkowa napie¢ zewnetrznych. Wow-
czas funkcje Sx i Sy, okreSlone wzorami (12), przybie-
rajg kolejno wzdtuz Scianek przekroju, poczynajac od
punktu 3, nastepujace wartosci:

Na $ciance SX Sy.
h ’
3—B - hBy
B— A hH (B +——x) h(B2+ 2BH-xi)
2 2
h(2BH-YH2—-"
A -D ( hBy
2
b—¢C hH{B+— i) -5(B2+2BH-Xi
c—3 h

hBy

Jest zrozumiale, ze wartosci Sx i Sy , przedstawiajace
(po dokonaniu petnego obiegu od s = O do s = L)
momenty statyczne przekroju odpowiednio wzgledem osi
X 1y, sg réwne zeru w punkcie 3, gdyz osie X i y sg
w danym wypadku osiami $rodkowymi. Jezeli wartosci
SX i , uwidocznione w powyzszej tabliczce, podsta-
wi¢ do wzorow (21) i (22) dla wspotrzednych Srodkow
Scinanie i wykona¢ catkowanie, wowczas okazuje sie, ze
w danym wypadku jest = ysp = O, 0o bylo do
przewidzenia ze wzgledu na symetrie przekroju. O$ Sci-
nania pokrywa sie zatem tutaj z osig podiuzng dzwi-
gara niezaleznie, oczywiscie, od wyboru punktéw utwier-
dzenia.

Nalezy zaznaczy¢, ze podana wyzej tabliczka pozwala
rowniez bezposrednio obliczy¢ wydatek naprezer Scina-
jacych, przedstawiony wzorem (25). W danym razie
catka zamknieta, w ktorej wystepuje funkcja Sy, oka-
zuje sie rowna zeru, za$ pozostata catka zamknieta
posiada wartos¢

2hH{B + H] (2B +-H).

Z kolei, przyjmujac dla punktow 1, 2, 3 iv0 = O, otrzy-
mujemy na podstawie (29) przy uwzglednieniu (23)
oraz (30) nastepujgce dwa réwnania dla wyznaczenia
statych e.i f:

2eB +fH = — (R+Sb)---— (—+ Ssa\
Gh Gh 4
@31

Pozostate réwnanie, odpowiadajgce unieruchomieniu
punktu 3, pozwolito wyznaczy¢ statg k jako rowng Be.
Symbole R 1S oznaczajg nieskomplikowane wielomiany
utamkowe, ktorych dla braku miejsca nie bedziemy tu-
taj podawac.
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Przez dodanie i nastepnie odjecie rownan (31) otrzy-
muje sie nastepujgce wartosci nieznanych jeszcze do-
tychczas statych e i f:

XR

2 GhB
. (32)
f XSb— Y(— + Sa)
GhH 4

Dla odnalezienia miejsca geometrycznego punktéw, do-
kota ktérych obracajg sie poszczeg6lne przekroje po-
przeczne dzwigara w trakcie odksztalcenia, czyli tzw.
osi skrecenia, nalezy z rownan (1) i (2) wyznaczy¢
wspotrzedne xss i yss punktdw, ktore nie ulegajg prze-
sunieciu (dla punktéw tych winno by¢ u = v = O

Czynigc zatem prawe strony tych réwnan rowne zeru,
otrzymujemy

Zz.=T(—Lz"+ 2=z+1f\

33
c\ 3 2 / 33)

_tim,_n, &\ (34)
c\3 2 /

gdzie wielkosci m, n, p, q, ¢, e, f sg okre$lone odpo-
wiednio wzorami (8), (14), (24) i (32). Zatézmy na
chwile, ze na dzwigar dziata wylgcznie para sit M,p co
oznacza, ze X = Y — 0. Wowczas jest m — n =
=p=¢ =¢e =0, azew danym razie jest Msp =

— Ya — Xb == O wiec z (33) i (34) otrzymuje sie
B (B—H} (35)
c B-\- H
Rys. 3.

Jak wida¢ ze wzoréw (35) i (36), przy czystym skre-
caniu dzwigara skrzynkowego utwierdzonego w trzech
punktach jak na rys. 2, 0§ skrecenia (w danym wy-
padku prosta i rownolegta do osi z), lezy w ptaszczyznie
osi x i z w zmiennej odlegtosci xss od osi z, zaleznie
od stosunku wymiaréw przekroju. Wykres na rys. 3
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uwidacznia zmienno$¢ stosunku 'w zaleznosci od

stosunkuB—. Z wykresu tego wynika, ze w przekrojach

poziomo, wydtuzonych (rys. 4) s$rodek skrecenia jjest
bliski $cianki (lewej) utwierdzonej w dwoch punktach
1 12; gdy natomiast przekroj jest wydtuzony w kie-
runku pionowym, S$rodek skrecenia przybliza sie do
punktu 3, lezacego na prawej Sciance. Dla przekroju
kwadratowego 0$ skrecenia pokrywa sie z osig podtuzng
dzwigara (przedstawiajgcg rownoczesnie oS $cinania).
Ten ostatni wniosek wynika wprost z twierdzenia ogol-
nego, ze w przekrojach, ktére nie ulegajg spaczeniu
pod wpltywem czystego skrecania — a sg nimi wszyst-
kie wieloboki wpisane w koto o $ciankach roéwnej gru-
bosci — 0s skrecenia pokrywa sie zawsze z osig podtuz-
ng niezaleznie od obioru punktéw utwierdzenia.8)

| 54/50 -

Rys. 4.

Powréémy znéw do wzorow (33) i (34) i zatdzmy
w nich X = 0. Oznacza to, ze dzwigar jest poddany
dziataniu napie¢ zewnetrznych, ktore sprowadzajg sie
do sity wypadkowej Y potozonej w odlegtosci a od
osi z \

W tym wypadku jest m = n = o0 oraz e = 0. Ze
wzorow (33) i (34) przy uwzglednieniu (8), (14),
(24) i (32) otrzymuje sie

B
(B — H) 3B + H) +
(B +H) (3B+H)
Bz(3l-z) +4BH(3B-\-H) |
JL.= 0. (30)

Ze wzorow powyzszych (w ktérych przyjeto E = 2G)
widoczne jest, ze 0$ skrecenia nie jest w ogdélnym wy-
padku linig prostg, lecz przedstawia krzywg parabolicz-
ng, lezacq w plaszczyznie xz. Gdy ramie rodnie tzn.
gdy sita obcigzajgca oddala sie od $rodka sit poprzecz-
nych i skrecanie przewaza nad zginaniem, wzor (37)
dla x,, zdaza stopniowo do wzoru (35). Gdy natomiast
a maleje do zera, a co za tym idzie wpltyw skrecania
staje sie coraz mniejszy, S$rodek skrecenia pozostajgc
wcigz na osi x, oddala sie coraz bardziej od $rodka sit
poprzecznych.

s) Por.

(6],
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Jest to zrozumiate, gdyz w tym ostatnim wypadku
poszczeg6lne punkty przekrojow dzwigara doznajg prze-
mieszczen coraz bardziej zblizonych do czystej transla-
cji (ruchu postepowego), ktora jest réwnowazna obro-
towi dokota osi, znajdujagcej sie ,w nieskoriczonosci".

Wzér (37) daje sie réwniez wyprowadzi¢ bezpo-
Srednio w sposéb elementarny drogg wyznaczenia osi
obrotu, zastepujacego przesuniecie postepowe (gdy
Msp —OiY O) oraz obrot dokota osi, okreslonej
rownaniami (35) i (36) (gdy Y = O iM,p 0).

Do podobnych wnioskéw! doprowadza nas rozwazanie
wypadku, w ktérym Y == O i X 0. Tutaj Srodek
skrecenia wedruje w plaszczyznie réwnoleglej do plasz-
czyzny yz i odlegtej od tej ostatniej o

B 4-H %)

Gdy b tzn. gdy coraz bardziej przewaza skre-
canie nad zginaniem, o$ sit poprzecznych wyprosto-
wuje sie i przybiera potozenie opisane wzorami (35)
i (36) dla czystego skrecania. Przeciwnie, gdy b ->- O
i wplyw skrecania coraz bardziej zanika, 0$ skrecenia
oddala sie do nieskofczonosci. Jest zrozumiate, ze w wy-
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padku najogdlniejszym, gdy zaréwno X jak i Y nie sa
rowne zeru, 0$ skrecenia moze wedrowaé w przestrzeni
w bardzo szerokich granicach.

Z tego, co zostato powiedziane wynika, ze dla przy-
jetego sposobu zamocowania pojecie osi sprezystej, pod
ktorym rozumie sie czesto prosta, taczaca w sobie cechy
osi Scinania i osi skrecania, na ogot nie istnieje.8)

Nalezy tutaj zwrdci¢ uwage na pewng charaktery-
styczng okoliczno$¢. Mianowicie, oddalanie sie osi skre-
cenia wystepuje rownolegle ze zmniejszaniem sie wply-
wu samego skrecania, w zwigzku z czym wynik jego,
tzn. obrot przekrojow, staje sie niklty i moze byc¢ za-
niedbany. W tym wypadku chodzi wiec raczej o obli-
czenie wplywu zginania, wyrazajacego sie ugieciem
skrzydta. Natomiast gdy wplyw skrecania wzmaga sie,
o$ skrecenia zbliza sie coraz bardziej do potozenia
i postaci granicznych, opisanych wzorami (35) i (36).
Znajduje sie wiec w skonczonej odlegtosci od osi z.
I w tym zatem wypadku przemieszczenia, wywotane
obrotem przekrojéw, nie sg znaczne.

8) Por. rowniez [1] str. 357.
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Komory spalania odrzutowych silnikdw sprezarkowych

WSTEP

Zastosowanie odrzutowych  silnikow sprezarkowych
w lotnictwie spowodowato powstanie zupetnie nowych
probleméw przy spalaniu paliwa ptynnego. Wymagania
stawiane komorze spalania silnika lotniczego, gtéwnie
za$ duze natezenie spalania, niskie stosunkowo tempe-
ratury gazow spalinowych, jej lekko$¢ i ograniczone wy-
miary nie pozwalaty na oparcie sie na konstrukcjach sto-
sowanych dotychczas w urzadzeniach innego typu. Z dru-
giej strony brak podstaw teoretycznych dla nalezytego
zobrazowania zjawisk aerodynamicznych, fizycznych
i chemicznych zachodzacych w komorze zmusit do prze-
prowadzenia olbrzymiej ilosci badan, ktére daty w re-
zultacie szereg standartowych typdéw komor. Przedsta-
wienie dotychczasowych wynikéw doswiadczen jest ce-
lem niniejszego artykutu.

WIELKOSCI CHARAKTERYSTYCZNE.
SPRAWNOSC.

a) Sprawnosc¢ cieplna.

Sprawno$¢ cieplna uwzglednia straty wywotane przez
niezupetne spalanie oraz na skutek promieniowania
i przewodnictwa.

Definiowana jest ona w' dwojaki sposéb:

1) jako stosunek zuzycia paliwa w komorze idealnej

i rzeczywistej

Oznaczajac: Ab> — przyrost entalpii czystego powietrza
odpowiadajacy przyrostowi tempe-
ratury w komorze (Kal/kG),

Wu — warto$¢ opatowa paliwa (Kal/kG),

igl — entalpia paliwa w temp, poczatko-
wej (Kal/kG),

12 — entalpia produktdw spalania HA),

CO2 itp. minus entalpia 02 zuzy-
tego do spalania,

g — rzeczywiste zuzycie paliwa w kG/kG
powietrza,
0-  — zuzycie paliwa w komorze idealnej

w kG/kG powietrza,
otrzymamy z bilansu cieplnego po przeksztatceniu:

=g m

stad

()

2) jako stosunek przyrostu entalpii w komorze rzeczy-
wistej (1) i idealnej (A 1,).

gl Hu-j-igi —

tjc2 —
poniewaz
Al =g+ W,
A/= A'p + g(zk2 —yi)
otrzymamy
zP b.2—
'‘co ---- A (2)
g.WA HA

Poréwnanie dwu tych definicji prowadzi do nastepu-
jacych wnioskow:

a) w obydwu definicjach przyjeta sprawno$¢ zdaza
asymptotycznie do 100%,

b) obydwie pozwalajg na poréwnywanie réznych ko-
mor spalania,

c) wada definicji drugiej jest jej zaleznos¢ od stanu
odniesienia,

d) definicja pierwsza jest bardziej zgodna z rzeczy-
wistym zadaniem komory, a mianowicie wytwarza-
nia spalin o okreslonej temperaturze.

R&znice miedzy 7Jc] i 72 wynosza w granicach spraw-
nosci 90 -t- 100%, od 1,2 do 0%.

b) Sprawnos$¢ mechaniczna.

Dla okreSlenia sprawnosci mechanicznej stwarzamy

pojecie ,,mechanicznie” idealnej komory spalania.

Komore takag charakteryzuje:

1) ta sama temperatura, cisnienie i predkos¢ na wlo-
cie oraz temperatura i sktad spalin na koncu, jak
dla przeptywu rzeczywistego,

2) przeptyw bez strat cisnienia (/A\Ap — 0),

3) brak strat energii na naped urzadzen pomocni-
czych (E= 0).

Sprawnoscig mechaniczng komory spalania nazywamy
stosunek spadku entalpii, jaki jest mozliwy do uzyska-
nia w silniku po wyjsciu spalin z komory rzeczywistej
(Nir=) do spadku mozliwego do uzyskania w wypadku
uzycia komory idealnej mechanicznie (Ait).

Strata spadku entalpii spowodowana spadkiem cisnie-
nia w komorze wynosi (rys. 1).

oi = /\it - Nirl

Catkowita strata mechaniczna po uwzglednieniu strat
na naped akcesorii

Sic=oi + £

Stad sprawnos¢ mechaniczna
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Nit— Aic .

p, - ci$nienie w komorze
na wejsciu

p2 - ci$nienie w komorze
na wylocie

p->

Y - rozprez w silniku z

™  rzeczywista komora

ap*p,-p} -strata cisnie-

nia w komorze

S kallkg®K 537/49 -H 1

Rys. 2. Schemat zaptonu przy pomocy Swiecy wtryskowej
wedtug patentu inz. W. Narkiewicza.

c) Sprawnos¢ ogolna.

Sprawnos¢ ogolng definiujemy jako stosunek odnie-
siongj do 1 kG paliwa energii, ktéra moze by¢ zamie-
niona na prace efektywng czynnika wylatujagcego z ko-
mory rzeczywistej, do w ten sam sposob rozumianej
energii czynnika wylatujagcego z komory idealnej.

ke 4" At- (1 — I+g.-
gi
poniewaz
I+S~;

wiec
lub

&)
gdzie L, — energia wylatujacego z komory rzeczywi-

stej czynnika, ktéra moze by¢ zamienio-
na na prace efektywng w kGm/kG.

WSPOLCZYNNIK STRAT CISNIENIA

Wspotczynnik strat cisnienia jest to stosunek spadku
cisnienia statycznego w komorze, do cisnienia dyna-
micznego panujgcego na jej wilocie.

a — przyspieszenie ziemskie,

Y — kG/m3 — ciezar wilasciwy
powietrza na wlocie,

w— predko$¢ powietrza na wlocie
(m/sek).
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Wartos¢ wspotczynnika strat cisnienia jest prawie sta-
fa dla danej komory i nie zmienia sie ze zmiang para-
metrow wlotowych (predkos¢, gestos¢ itp.), a zalezy
jedynie od wspotczynnika nadmiaru powietrza. Z tego
powodu wspétczynnik ten umozliwia poréwnywanie
strat przeptywu réznych komor pracujgcych w réznych
warunkach jedynie z zachowaniem statego stosunku pa-
liwa i powietrza.

NATEZENIE SPALANIA.

Natezenie spalania jest to ilos¢ kalorii (Q) wywia-
zana w ciggu godz. w komorze, przypadajaca na 1 mj
objetosci komory i 1 at ciSnienia panujacego na jej
wlocie

Kai

m3. at godz.

t '— czas spalania (godz),
p — cisnienie panujace na wlocie komory (kG/cm2),
V — objetos¢ komory (m3).

OCENA KOMOR SPALANIA.

Na osiggi komory spalania wptywajg trzy rodzaje
zadan, ktore stawiajg przed nig trzy odmienne zupetnie
zakresy operacyjne.

Sg to:

1) rozruch i start,

2) przyspieszanie silnika,

3) stata praca na wysokosci.

W celu zapewnienia fatwosci i pewnosci rozruchu
stosowane jest w silnikach przelotowych dodatkowo pa-
liwo rozruchowe, odznaczajgce sie wiekszg odparowal-
noscig niz paliwo zasadnicze.

Dla zwiekszenia stopnia pewnosci zaptonu zamiast
zwykhych Swiec lotniczych uzywa sie obecnie specjal-
nych Swiec wtryskowych.

Rys. 2. Schemat zaptonu przy pomocy Swiecy wtryskowej
wedtug patentu inz. W. Narkiewicza.

Rys. 2. przedstawia schemat takiej $wiecy.

Swieca ta sktada sie z wiryskiwacza i elektrod.

Strumient rozpylonego w powietrzu paliwa rozrucho-
wego zostaje zapalony od iskry elektrycznej powstatej
miedzy elektrodami. Palacy sie strumienn miesza sie
z gtdbwnym strumieniem mieszanki paliwowej i' za-
pala go.
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Przyspieszanie silnika, a tym samym wzrost obrotow
wirnika turbosprezarki moze by¢ wywotane jedynie
wzrostem temperatury przed dyszami doprowadzajgcymi
czynnik na topatki turbiny. Aby to uzyska¢, nalezy
zmniejszy¢ wspodtczynnik nadmiaru powietrza.

Lecz czynno$¢ te mozna prowadzi¢ tylko do pewnej
granicy, po przekroczeniu ktorej nastepuje zalewanie
ptomienia paliwem i temperatura spalania obniza sie.

Rys. 3. Zalezno$C przyrostu temperatury w komorze od
wspotczynnika nadmiaru powietrza.

Zjawisko to okresla gorng granice przyspieszenia sil-
nika. Im nizsza jest temperatura wlotowa tym granica
ta lezy przy wiekszych wspotczynnikach nadmiaru po-
wietrza.  Stad przyspieszanie silnika jest trudniejsze
w miare wzrostu wysokosci lotu. Zalezno$¢ przyrostu
temperatury w komorze od wspotczynnika nadmiaru po-
wietrza ilustruje wykres na rys. 3.

Wysoko$¢ lotu ma znaczny wplyw na sprawnosé
cieplng komory. Przy pewnej, krytycznej dla danej ko-
mory wysokosci spalanie staje sie skutkiem spadku cis$-
nienia i temperatury, niestateczne, az wreszcie nastepuje
zdmuchniecie ptomienia.

Zjawisko to ogranicza putap lotu. Dla pierwszych
komor wynosit on 5,5 km, obecnie 18 km.

W celu sprostania zadaniom stawianym komorze, po-
winna ona posiada¢ nastepujgce cechy:

1) tatwos¢ rozruchu na ziemi oraz niezawodno$¢ po-
nownego zaptonu w locie (na wysokosci),

2) trwatos¢ i odporno$¢ na zakres temperatur, w kto-
rym pracuje,

3) rownomierny rozkiad temperatur i predkosci spa-
lin na wylocie z komory,

4) mate wymiary (szczegdlnie dtugosc)
z tym duze natezenie spalania,

5) duzag sprawnos$¢ o0golna,

6) niezawodno$¢ w dziataniu w wymaganym zakresie
predkosci przeptywu powietrza, wysokosci lotu
oraz wspotczynnika nadmiaru powietrza.

Dla celow poréwnawczych ocena komory spalania

sprowadza sie wihasciwie do okreslenia dwu wielkosci:

1) natezenia spalania,

2) sprawnos$ci ogolne;.

Wyznaczenie sprawno$ci ogolnej wymaga (patrz réw-

nanie 4) przyjecia jako podstawy do obliczer jakiego$

i zwigzane
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typowego silnika sprezarkowego pracujgcego w okreslo-
nych warunkach fizycznych.

PROCESY ZACHODZACE W KOMORZE.

Celem komory spalania jest uzyskanie na jej konicu
spalin o réwnomiernym rozktadzie zadanych predkosci
i temperatur przy zachowaniu, podanych wyzej warun-
kow dodatkowych.

Uzyskanie duzego natezenia spalania wymaga, by
reakcja ta zachodzita w mozliwie krotkim czasie przy
duzej predkosci przeptywu. Z drugiej strony ograni-
czona temperatura spalin, wywotana niezbyt jeszcze du-
za odpornoscig topatek turbiny na dziatanie cieplne
zmusza do stosowania wspdiczynnika nadmiaru powie-
trza w granicach z = 3-r- 6. Przy tak wysokim wspot-
czynniku temperatura spalania jest zbyt niska dla pod-
trzymania ciggtego spalania przy duzej predkosci. Czyn-
niki te zmusity konstruktorow do rozdzielenia komory
na dwie strefy.

W pierwszej paliwo miesza sie z powietrzem (pier-
wotnym) w stosunku bliskim stechiometrycznego i spala
przy matej predkosci przeptywu, a wiec w warunkach
bardzo pomysinych. Przestrzenn ta ostonieta jest me-
talowymi $ciankami i nosi nazwe komory ogniowej.

W drugiej strefie przeptywa z duzg predkoscig czy-
ste powietrze (wtorne), ktére chtodzi $cianki komory
ogniowej. Cze$C tego powietrza przez specjalne otwory
dostaje sie do wewnatrz komory ogniowej, reszta za$
przy pomocy odpowiednio skonstruowanych mieszalni-
kow miesza sie ze spalinami dla wyréwnania rozkfadu
predkosci i temperatur.

Czas przebiegu opisanych proceséw zalezy od:

1'1) opdznienia zaptonu,

2) czasu trwania reakcji wiasciwej,

3) czasu mieszania sie spalin z powietrzem wtornym.

Op0znienie zaptonu dzieli sie na

a) opodznienie fizyczne — tj. czas potrzebny na roz-

pylenie paliwa,

b) opdznienie termiczne — tj. czas potrzebny na od-

parowanie i podgrzanie paliwa do temperatury
zaptonu,

c) opOznienie chemiczne — tj. czas reakcji wstep-
nych.

Dobrze skonstruowana komora powinna stwarza¢ wa-
runki sprzyjajace do skrdcenia tych czasow.

ZASADNICZE TYPY KOMOR SPALANIA.
KOMORA ROZPYLOWA.

Komora rozpytowa tzn. komora, w ktorej paliwo do-
prowadza sie przy pomocy wtryskiwaczy w postaci roz-
pylonej, jest obecnie najczesciej stosowanym typem
komor.

Duzg trudnos¢ w komorach tego typu stanowi odpo-
wiednie skonstruowanie wtryskiwacza. Komora powin-
na pracowac (jak to wynika z zakresu predkosci i wyso-
kosci lotu ptatowca) w zakresie stosunku najwiekszego

wydatku  paliwa do  najmniejszego  wynoszacego
70 (~-—=/0j. Poniewaz wydatek zwykiego wtryskiwacza'
[gmin |

jest proporcjonalny do pierwiastka kwadratowego z cis-
nienia wtrysku, wiec stosunek najwiekszego i najmniej-
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Pmax

szego cisnienia powinien wynosi¢ 100 = 100).

Pmzn

W zwigzku z tym, ze dla uzyskania dobrego rozpylenia,
koniecznego do zmniejszenia opOznienia mechanicznego
i fizycznego potrzeba w warunkach normalnych przy-
najmniej okoto 10 at, stad maksymalne cisnienie po-
winno wynosi 1000 at, co jest oczywiscie nieosiggalne.
Przyktadem wtryskiwacza, ktéry moze pracowac przy
duzym zakresie wydatku bez zbytniego wzrostu cisnie-
nia jest witryskiwacz ttoczkowy (Lubbock), przedsta-
wiony na rys. 4.

537/49-94
Rys. 4. Witryskiwacz tloczkowy Lubbock.

Zasada jego dziatania polega na tym, ze wzrost cis-
nienia paliwa powoduje cofniecie sie ttoczka (A), a ten
z kolei odstania dodatkowe otwory, przez ktére moze
przeptywac paliwo.

Jego wadg jest skomplikowana budowa, a co za tym
idzie i trudno$¢ wykonania.

Prostsze w konstrukcji sa: pokazany na rys. 5 typu
,.Duplex” i na rys. 6 wtryskiwacz z regulacjg $ciekowa.

Pierwszy z nich posiada dwa komplety otworkéw da-
jacych ruch wirowy paliwa, do ktérych jest ono dopro-
wadzone niezaleznymi przewodami.  Odciecie ktoregos$
z tych przewodéw zmniejsza wydatek bez wplywu na
rozpylenie.

Zasada dziatania wtryskiwacza drugiego polega na
regulacji przeptywu paliwa przez otwor wylotowy przy
pomocy skierowania okreslonej ilosci paliwa z komory
wirowej do przewodu Sciekowego.

537/49-R5

Rys. 5. Witryskiwacz dwuprzewodowy ,,Duplex*.

przewdd Sciekowy

przewdd doprowadzajacy
537/49~R6

Rys. 6. Wtryskiwacz z regulacjg $ciekowa.

Wtryskiwacze powyzsze catkowicie rozwigzuja, przy-
najmniej narazie, problem doprowadzania do komory
paliwa rozpylonego. Witrysk paliwa w komorach roz-
pytowych odbywaé sie moze z pradem strumienia po-
wietrza, wzglednie pod prad. Stad podziat komdr na
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wspOtpradowe i przeciwpradowe.
wspotpradowy przedstawia rys. 7.

Komore rozpytowg

Rys. 7. Komora rozpytowg wspOtpragdowg (Lucas).

Strumien powietrza zostaje rozdzielony u wlotu na
dwie strugi.

Struga pierwsza tworzaca powietrze pierwotne skiero-
wana jest do komory ogniowej, czesciowo poprzez za-
wirowywujgce skrzydetka A oraz przez otwory B. Pa-
liwo doprowadza rozpylacz C. Wytworzona mieszanka
spala sie. Ewentualny miejscowy niedomiar powietrza
zostaje wyréwnany przez doprowadzone otworami D i E
powietrze wtorne. Reszta powietrza wtdrnego miesza
sie ze spalinami wyptywajgc szczelinami F. Zaletg tej
komory jest jej prostota budowy oraz wysoka spraw-
no$¢ mechaniczna ze wzgledu na male straty przepty-
wu. Wadg za$ zbyt wielka dtugo$¢. Ma to olbrzymie zna-
czenie, szczegOlnie przy silnikach ze sprezarka osiowa,
gdyz i tak sg juz one zbytnio rozbudowane wzdtuz.

Na rys. 8 przedstawiona jest rozpytlowg komora prze-
ciwpradowa.

537/49 -RB

Rys. 8. Rozpylowa komora przeciwpradowa.

Powietrze pierwotne w komorze tej przedostaje sie
otworami stozka A i zawraca strumien paliwa rozpylo-
nego, przez rozpylacz B. Powietrze wtérne doprowa-
dzone jest przy pomocy otworéw w ptaszczu komory
ogniowej podobnie jak w komorze poprzedniej. Nalezy
zwrdci¢ uwage na to, ze korzystniej jest stosowac
mniejszg ilos¢ wiekszych otworéw anizeli odwrotnie,
gdyz pozwala to na glebsza penetracjg strug powietrza
wtdrnego, co zapewnia lepsze wymieszanie.

Zaleta tej komory jest, w przeciwienstwie do poprzed-
niej, mata dlugos€. Wywolane jest to zwiekszeniem
drogi kropel paliwa, oraz lepszymi warunkami odparo-
wania, gdyz krople poruszajace sie przeciwpragdowo zo-
stajg omywane przez strumien powracajacej, a palacej
sie juz, mieszanki.

Sytuacje te pogarsza nieco zlepianie sie biegnacych
w dwu przeciwnych kierunkach i napotykajgcych na
siebie kropelek.  Sprawno$¢ mechaniczna tej komory
jest nieco gorsza od komory omawianej poprzednio,
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KOMORA Z ODPAROWANIEM PALIWA.

Whprowadzenie tego typu komor miato na celu zmniej-
szenie mechanicznego i fizycznego opdznienia zaptonu.
Komora ta przedstawiona jest na rys. 9.

Rys. 9. Komora zwrotna z odparowaniem paliwa.

Paliwo do niej doprowadzane jest w postaci pary
rurkami ,,A“, umieszczonymi w komorze ogniowej.
Wtrysk pary odbywa sie pod prad podgrzanego przez
oddziatywanie $cianek komory ogniowej i zawirowanego
na jej wlocie powietrza.

Powietrze wtorne dostaje sie do wnetrza komory
ogniowej otworami B.

Zaletg komory sg dobre warunki spalania, uzyskane
przez wstepne podgrzewanie powietrza i paliwa. Wadg
jest niska sprawno$¢ mechaniczna, wywotana duzymi
stratami przeptywu oraz niski zakres stosunku naj-
wiekszego wydatku paliwa do najmniejszego. Niewiel-
kie zmniejszenie Z powoduje zalewanie ptomienia,
zwiekszenie za$ obniza odparowanie, przez co ptomien
wydtuza sie i zagraza topatkom turbiny przepaleniem.
Dodatkowg wada komor z podgrzewaniem paliwa jest
wytrgcanie sie z paliwa podczas podgrzewania, ciezkich
weglowodoréw i osadzania sie ich w przewodach, co
powoduje w koncu zatkanie tych przewodow.

KOMORA Z PODGRZEWANIEM MIESZANKI.

537/49-tHO

Rys. 10. Komora z podgrzewaniem mieszanki.
Paliwo w komorze z podgrzewaniem mieszanki pa-
liwa z powietrzem doprowadzane jest do przymocowa-
nych do S$ciany czotowej komory ogniowej rur zakrzy-
wionych w formie lasek. Do tych samych lasek do-
chodzi cze$¢ powietrza pierwotnego, tak ze stosunek wy-
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tworzonej mieszaniny powietrze — paliwo wynosi od
2 do 3. Mieszanka ta zostaje podgrzana w laskach az
do temperatury zaptonu. Wyptyw mieszanki odbywa
sie pod prad doprowadzonego specjalnie uksztattowa-
nymi odcinkami rur A powietrza. Wymieszanie mie-
szanki z powietrzem zuboza jg az do stosunku stechio-
metrycznego, ktory daje najlepsze warunki spalania.

Powietrze wtorne doprowadzone jest szczelinami B
oraz poprzez mieszalnik C.

Zaletami tej komory sa:

1) doskonata sprawnos¢ cieplna,

2) wysokie natezenie spalania i zwigzana z tym mata
dtugosé,

3) dobra regulacja bez wuzycia skomplikowanych
wtryskiwaczy (paliwo doprowadzone jest tu przez
zwyczajne zakonczone otworem rurki),

4) brak potrzeby stosowania wysokiego cisnienia
wtrysku, ktore jest nieodzowne dla uzyskania na-
lezytego rozpylenia w komorach rozpytowych.

Wada tej komory jest nieco nizsza sprawno$¢ mecha-
niczna od komor rozpytowych, oraz bardziej skompli-
kowany ksztatt komory ogniowe;j.

Wszystkie opisane komory ze wzgledu na ksztaltt na-
lezg do grupy komor dzbanowych. Oprécz tego typu
istniejg jeszcze komory pierscieniowe, ktére pod wzgle-
dem zasady dziatania niczym nie rdznig sie od komor
opisanych wyzej.

WPLYW WARUNKOW FIZYCZNYCH
NA SPRAWNOSC CIEPLNA KOMORY.

Najtatwiejszg metodg zbadania wptywu poszczegol-
nych parametréw na sprawno$¢ spalania jest przepro-
wadzanie badania w poblizu granicy statecznosci pto-
mienia (rys. 11).

Wtedy wplyw ten tatwo daje sie zauwazyC i jest bar-
dziej uchwytny rachunkowo.

Rf' 11. Stateczno$¢ ptomienia w zaleznoSci od wspotczyn-
nika nadmiaru powietrza i predkosci przeptywu (dla
komory rozpytowej przeciwpradowej).

Uzyskanie dokfadnych i zgodnych z rzeczywistoscig
wynikow zostato umozliwione dzigki rozwojowi techniki
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pomiarowej. predkosci przeptywu, temperatur i skiadu
chemicznego spalin.

Najwiecej trudnosci sprawito dokiadne wyznaczenie
sktadu chemicznego.

Normalne przemystowe metody (aparat Orsata), zc
wzgledu na duzy stopien rozprowadzenia, s zupetnie
niewystarczaj ace.

Dla przykfadu podano udziat objetosciowy sktadni-
kéw niespalonych w spalinach odpowiadajacych spraw-
nosci spalania = 0,99 i wspotczynnikowi nadmiaru
powietrza 7z .= 10,

Metan — 0,0095%
Wodér — 0,032 %
CO —0,0027%

Niezmienione weglowodory— 0,0015%

Kwas mréwkowy — 0,038 %
Formaldehyd — 0,016 %
Wegiel — 0,108 % mg/1 litr spalin

Najbardziej zadawalniajgce wyniki analizy chemicz-
nej data metoda absorbcji, w ktorej czesci sktadowe
spalin wigze sie chemicznie, a po wytraceniu wazy. Me-
toda powyzsza daje bigd mniejszy od 1% w pomiarze
sprawnosci cieplnej przy analizie spalin o- 2 = 10.
Kolejnos¢ czynnosci analizy podana jest na rys. 12.

ze zbiornika suche i czyste powietrze

z rtecia

O
prébka gazu oddzielacz rteci

chtodzenie do -80°C

Y pochtanianie H20 i CO2-okreslenie CO2

M utlenianie CO i H2
T pochtanianie H201CO2- okreslenie H2 i CO
[J spirala platynom utlenianie CH4

T pochtanianie H20 i CO2 - okreslenie CH4

M przeptywomierz

do pompy prézniowej 537/43-012

Rys. 12. Absorbcyjna metoda analizy spalin.

Wplyw parametréw wlotowych na sprawnos¢ spalania
zostat zilustrowany na podanych nizej wykresach.

Wykres na rys. 13 przedstawia zalezno$¢ sprawnosci
cieplnej komory od temperatury wlotowej.

Wzrost sprawnosci ze wzrostem temperatury wloto-
wej tlomaczy sie skroceniem opdznienia termicznego
i chemicznego, a wiec czasu potrzebnego na odparo-
wanie paliwa oraz czasu reakcji wstepnych.
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Na wykresie 14 przedstawiony jest wptyw predkosci
wlotowej na sprawno$¢ cieplng. Wzrost tej predkosci
obniza sprawnos¢. Ttomaczy sie to zmniejszonym

Rys. 13. Zalezno$¢ sprawnosci cieplnej komory od tem-
peratury wlotowej powietrza.

Rys. 14. Wplyw predkosci wlotowej na sprawno$¢
spalania.

czasem pobytu mieszanki w strefie spalania przy wyz-
szych predkosciach.

Predkos¢ przesuwania sie czota ptomienia w nieru-
chomej, stechiometrycznej (a wiec w dobrych warun-
kach spalania) mieszance jest rzedu kilku m/sek. Prze-
cietna predkos¢ przeptywu w obecnie stosowanych ko-
morach wynosi kilkadziesigt m/sek (20—=60).

Ta okoliczno$¢ wihasnie zmusza do stosowania z jed-
nej strony omawianego juz wyzej podziatu komory na
dwie strefy, spalania sie paliwa z powietrzem pierwot-
nym i mieszania si¢ spalin z wtornym, z drugiej za$
zawirowania mieszanki, co zwigksza droge czastek pa-
lacych sie oraz powierzchnie czota ptomienia.

Wraz ze wzrostem bowiem stosunku powierzchni czo-
fa plomienia do objetosci przestrzeni spalania zmniej-
sza sie przemieszczenie ptomienia wymagane do zupet-
nego przebiegu reakcji.
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Na rys. 15 przedstawiony jest wykres ilustrujacy za-
leznos¢ sprawnosci cieplnej od cisnienia wlotowego.

Rys. 15. Wptyw cisnienia wlotowego na sprawnos¢
spalania.

Spadek cisnienia zmniejsza sprawno$¢ spalania. Tho-
maczy sie to zmniejszeniem szybkosci reakcji spalania,
gdyz ta zalezy miedzy innymi od koncentracji skiadni-
kow (paliwo-powietrze).

Wzrost wysokosci lotu w zwigzku z ograniczonymi
obrotami sprezarki wywotuje obnizenie wydatku po-
wietrza dolatujgcego do komory. Powoduje to (przy
2 = const.) obnizenie wydatku paliwa, a tym samym
i ciSnienia wtrysku. Zbyt mate cisnienie wtrysku w ko-
morach rozpytowych zmniejsza rozpylenie, a tym sa-
mym wymieszanie sie paliwa z powietrzem. Ten czyn-
nik oraz dodatkowo spadek cisnienia i temperatury do-
lotowej wraz z wysokos$cig obniza sprawno$¢ cieplng ko-
mory, a tym samym temperature spalin przed turbing.
Moc turbiny staje sie niewystarczajgca do napedu spre-
zarki i obroty jej spadaja.

Inz. RYSZARD LEWANDOWSKI
Gltowny Instytut Lotnictwa
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Jako paliwo dp napedu sprezarkowych silnikéw od-
rzutowych uzywana jest nafta, ktdra posiada warto$¢
opatowg zblizong do wartosci opatowej benzyny, a jest
bezpieczniejsza w uzyciu.

Proces spalania wszystkich paliw ciektych weglowo-
dorowych przebiega jednakowo.

ZAKONCZENIE.

Obecna linia rozwojowa odrzutowych silnikow spre-
zarkowych, a wiec stosowanie coraz wyzszych cisnien
i temperatur przed turbing, sprzyja rozwojowi komor
spalania w kierunku coraz wiekszych natezern spalania
i sprawnosci cieplnych.  Zastosowanie wysokiego cis-
nienia umozliwi skonstruowanie, bez ogladania sie na
straty mechaniczne, lepszych . stabilizatoréw’ ptomienia
przez co bedzie mozna podnies¢ predkos¢ przeptywu,
a tym samym natezenie spalania.

Wzrost temperatury, az do teoretycznej wyniktej ze
spalania mieszanki stechiometrycznej wywota zniesienie
podziatu na strefe spalania i mieszania; ta ostatnia zo-
stanie wyrugowana, przez co objetos¢ komory zmaleje,
natezenie spalania za$ wzro$nie.
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onomicznost' dwi-

Podstawowe pojecia z dziedziny statecznosci podtuznej,

sterownosci

WPROWADZENIE

Stateczno$¢ jest to zdolno$¢ samolotu do utrzymy-
wania bez udziatu pilota ustalonego stanu lotu i po-
wrotu do niego gdy samolot zostat z tego stanu wy-
tracony.

Lot ustalony istnieje wtedy gdy suma sit i suma
momentow dziatajgcych na samolot jest réwna zeru.
Jezeli w razie zaistnienia zaburzenia ruchu uwzgledni-
my tylko sity dziatajgce w locie ustalonym prostolinio-
wym to zachowanie sie samolotu bedzie rozpatrywane
statycznie. Jezeli moment aerodynamiczny bedzie prze-
ciwdziatat zaburzeniu to méwimy o pozytywnej statecz-
nosci statycznej. Takie ujecie jest jednak bardzo uprosz-
czone, gdyz ruch samolotu w wyniku zaburzenia prze-
staje by¢ ustalony, wystepujg wiec sity spowodowane
zmianami predkosci liniowych i powstatych predkosci
katowych, réwniez zmiennych. Stanowi to przedmiot sta-
tecznosci dynamicznej. Samolot jest stateczny dynamicz-

I zwrotnosci

nie gdy zaburzenie z czasem maleje. Stateczno$¢ sta-
tyczna jest warunkiem koniecznym ale nie wystarczajg-
cym statecznosci dynamicznej.

W niniejszej pracy ograniczam sie do rozwazan ru-
chu samolotu tylko w plaszczyznie symetrii. Celem na-
szym bedzie jakosciowe i ilosciowe ustalenie statecznosci
statycznej oraz sterownosci a takze omowienie zwigzku
jaki istnieje pomiedzy sterownoscig a zwrotnoscig sa-
molotu.

Poszczegolne definicje poje¢ z tych dziedzin byly
juz podane w ,Lotniczym stownictwie technicznymll
(,,Technika Lotniczall nr. 2/49 i 3/49). Na tym miej-
scu podamy ich geneze i znaczenie.

Poniewaz nie chodzi o podanie szczeg6towych sposo-
béw obliczerr a jedynie o analize tych poje¢ podsta-
wowych, poczynione bedg liczne uproszczenia. | tak
przyjmiemy, ze wszystkie wspotczynniki aerodynamiczne
nie zalezg od predkosci, pominiemy wptyw Scisliwosci
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powietrza oraz odksztatcenia elastyczne konstrukcji sa-
molotu.

SKRZYDLO

W rozwazaniach nad statecznoscig podiuzng intere-
sujg nas w pierwszym rzedzie nastepujace cechy skrzydta:
?

powierzchnia nosna S, wydtuzenie z = —— wielko$¢
i potozenie Sredniej cieciwy / oraz przebieg zaleznosci
wspotczynnikéw ¢, i c,, od kata natarcia a.

W pierwszym przyblizeniu postugujemy sie $rednig

cieciwg geometryczng lg — , bardziej stuszna jest
tzw. $rednia cieciwa aerodynamicznal la wyrazajaca sie
wzorem

78
e = -y J l2dy

stusznym przy zatozeniu, ze jest uzyty jeden i ten sam
profil na calym skrzydle. Potozenie S$redniej cieciwy
okresla wzor

7

0

przy czym x i x sg odlegtosciami S$rodka aerodyna-
micznego od dowolnie obranej osi wspo6trzednych.

Wypor skrzydta okreSla wzér cx = aa, teoretycznie
a dla skrzydta o wydtuzeniu nieskonczonym réwna sie
2-1, dla skrzydta o wydtuzeniu skoniczonym 2 przy elip-
tycznym rozktadzie obcigzen

Wartosci a sg znane dla poszczegolnych profili, przy
czym w rzeczywistosci dla 2 = 00 wahajg sie w grani-
cach 6,0 -4- 53 na rad. (czyli odpowiednio 0,105 -4-
-4- 0,092 na 7°). Przy obliczaniu wartosci a dla po-
wierzchni nosnej nalezy uwzgledni¢: dobor profili, zbiez-
nos$¢ skrzydta, wydtuzenie, wielkosci ewentualnych szcze-
lin (np. pomiedzy statecznikiem i sterem), obecno$c¢
powierzchni deformujgcych wiry brzegowe (np. uste-
rzenie poziome z podwojnymi plaszczyznami pionowy-
mi) itp. Jezeli szczelina jest mniejsza niz (4% miejsco-
wej cieciwy to praktycznie nie gra ona roli i mozna jg
poming¢ w obliczeniach, gdy za$ jest wieksza niz ® %
to wptyw jej na a musi by¢ uwzgledniony.

Teoretycznie kat s odgiecia strug w duzej odlegtosci
za skrzydtem przy zalozeniu eliptycznego rozkiadu ob-
cigzen, wynosi

it X
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Wspdtczynnik momentu pochylajacego skrzydta wzgle-
dem punktu odlegtego o x od poczatku Sredniej cieciwy
WYNosi

Cm - Cmo f- (A Aa) Cx

gdzie xa oznacza potozenie Srodka aerodynamicznego.
Cmo dla profili symetrycznych jest réwne zeru, dla

profili zwyktych jest na og6t ujemne i waha sie w gra-

nicach —0,03 do —0,12. Dla profili o linii szkieletowej

ksztattu — (z odgietq do gory krawedzig sptywu) c mo

ma warto$¢ dodatnia.

USTERZENIE POZIOME.

Wspotczynnik wyporu usterzenia poziomego ¢/, ma
posta¢ bardziej ztozong niz w przypadku skrzydia, gdyz
poza katem natarcia a/, nalezy uwzgledni¢ wplyw kata
wychylenia steru oraz kata wychylenia klapki wy-
wazajacej pt

ch = ah ar(d, + a3b«

Do aj odnosi sie to wszystko co zostato powiedziane
przy skrzydle. Wartosci teoretyczne a2/a} dla réznych

$rednia cieciwa steru
Srednia cieciwa usterzenia

stosunkéw E = sg podane

na rys. 2. Wielkos¢ szczeliny i ksztatt przedniej kra-
wedzi steru ma zasadniczy wplyw na stosunek a2la
w rzeczywistosci otrzymujemy zwykle mniej niz 80%
teoretycznej  wartosci.  Wspotczynnik a3 obliczamy
w podobny sposéb wychodzac ze stosunku a3/<zj dla

Srednia cieciwa klapki wywazajgcej

fij, gdzie fij =

Srednia cieciwa usterzenia
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~Neo'Zwykle wplyw klapki wywazajacej na C-h jest maty

i moze by¢ pominiety (a3 = 0).

Ze wzgledu na sity na sterownicy i zachowanie sie
steru przy drazku puszczonym, wazny jest moment za-
wiasowy wystepujgcy na sterze:

Mh — Chqh Shsths = Phefi; o)
przy czym

ch = bj ah + b2%h + b, p, . @)

Dla zwyktych powierzchni sterowych (nieodcigzonych |
wartosci 61, b2, ba sg ujemne czyli przy zwiekszaniu kata
natarcia usterzenia lub tez wychylaniu steru do dotu
ma on tendencje do wychylenia sie w przeciwng strone
dazac do ustawienia sie w tozu wiatru (jak chora-
giewka).

Zaleznos¢ by i b2 w funkcji E dla profilu symetrycz-
nego NACA 0009 jest podana na rys. 3.

Rys. 3.

Czesto jednak przy wiekszych samolotach lub duzych
predkosciach lotu sity na drazku wypadatyby zbyt du-
ze i wielko$¢ momentu zawiasowego musi by¢ zmniej-
szona przez odcigzenie (kompensacje) aerodynamiczne
lub inny sposob. Zwykle stosuje sie jako odcigzenie aero-
dynamiczne:

a) aerodynamiczng powierzchnie odcigzajaca,

b) przesuniecie osi zawiasow steru do tyhu,

c) klapke odcigzajacg (patrz rys. 4).

W pierwszym wypadku powierzchnia o wielkosci
5 4- 10% powierzchni steru przed osig zawiaséw daje
do$¢ duze zmniejszenie by i b2. Przy dostatecznie du-
zej powierzchni odcigzajacej mozna uzyskaC by wieksze
od zera podczas gdy b2 moze mie¢ matg wartos$¢ ujemna.
Oznacza to, ze gdy usterzenie ma pewien kat natarcia
to puszczony ster ma dazno$¢ do ustawienia sie ,prze-
ciwko” wiatrowi. Obliczenie zmiany by i b2 spowodo-
wanej tym odcigzeniem jest bardzo trudne, gdyz po-
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Rys. 4.

wierzchnie odcigzajgce potozone sg na skraju usterze-
nia, gdzie sptywa wir brzegowy bardzo deformujgcy
optyw, za$ ksztatt ich bywa bardzo rozny. Z drugiej
strony zmiana wielkosci i ksztattu takiej powierzchni nie
nastrecza trudnosci przy prototypie tak, ze mozna w cza-
sie prob dojs¢ do wymaganych wielkosci by i b2, Wptyw
na by jest zawsze wiekszy niz na b2.

Przesuniecie osi zawiasow w celu zmniejszenia
by i b2 stosowane jest bardzo chetnie. Parametrem
jest tu stosunek odlegtosci krawedzi natarcia steru od
osi zawiaséw do odlegtosci osi zawiasow od krawedzi
sptywu. Przy E 50% wartosci by i b2 dochodzg
prawie do zera. W praktyce przesuniecie 0Si Wynosi
10 4- 40% tak, ze bt i b2 pozostajg ujemne. Wspot-
czynnik by jest bardziej wrazliwy na przesuniecie osi
zawiasow niz b2, tak, ze osigga warto$¢ dodatnig wczes-
niej i dopiero dalsze przesuwanie osi do tylu zmienia
znak b2 na dodatni. Duzg role gra ksztatt czesci przed-
niej steru, wielko$¢ szczeliny i ewentualnie rodzaj jej
uszczelnienia.  Zaokraglony ksztatt czesci przedniej daje
zmniejszenie momentu zawiasowego.  Natomiast za-
ostrzony ksztatt a takze zamkniecie szczeliny zwiekszajg
moment zawiasowy.

Zmiane b2 mozna uzyska¢ przy pomocy klapki odcia-
zajgcej. Jezeli sprzezemy tak klapke na sterze, ze wy-
chyleniu steru w jedna strone odpowiada¢ bedzie samo-
czynne wychylenie klapki w drugg strone czyli

P*/ Pa = — t-

to bedzie:

Ch — by ah + b2 %,
gdzie
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W ten sposéb mozna uzyska¢ b2 wieksze, rowne lub
mniejsze od zera w zaleznosci od wielkosci klapki od-
cigzajacej i przektadni k.

Wartosci b3 w zalezno$ci od E i
rys. 5. [ As

sg podane na

Trzy wyzej podane metody odcigzania (typowe ale
nie jedyne) moga byC stosowane jednoczesnie zapew-
niajac konstruktorowi swobode w ksztattowaniu bl i 2
oraz w ewentualnych zmianach tych wspotczynnikéw na
gotowym platowcu, gdy tego zajdzie potrzeba. Ma to,
jak to bedzie wykazane dalej, zasadnicze znaczenie przy
studium stateczno$ci i sterownosci.

UPROSZCZONY SCHEMAT STATECZNOSCI.

Poczatkowo wezmiemy pod uwage uproszczony sche-
mat samolotu, skiadajgcy sie ze skrzydta oraz usterzenia
poziomego, przy czym ciezar w locie niech bedzie Q
a ciag grupy napedowej T. WielkoS¢ | jest Srednig cie-
ciwg skrzydta, $a i $al, oznaczajg odpowiednio: Sro-
dek aerodynamiczny profilu skrzydta i usterzenia:
(8.c.) oznacza potozenie $rodka ciezkosci catego samolotu.
Kat natarcia skrzydta a (odpowiednio 03 dla uste-
rzenia poziomego) jest liczony od linii odpowiadajgcej
zerowemu wyporowi, r jest katem zaklinowania usterze-
nia poziomego wzgledem skrzydta (zwykle r <Z0). s jest
katem odchylenia strug za ptatem, wywotanego syste-
mem wiréw wg. teorii Lanchestera-Prandtla. (Rys. 6).

Dla lotu ustalonego mozna napisac
runki rownowagi

nastepujgce wa-

Pz “F Pzh Qcos i = 0,
Px + Pxh + Qsin i T =0,
Mo -- P, (X — xa) | — PxZal d- Muoh

— Pxhzh + Tzt = O.

W tych réwnaniach poczynimy szereg uproszczen:
pominiemy mianowicie wyrazy Pxzal, B Zh, Moh, Tzt
gdyz sg one gazwyczaj mate w poréwnaniu do
Mo, PS(X—X,) I, P.h Lh. W réwnaniu pierwszym i dru-
gim pominiemy R/, i Pxh z tych samych wzgledow.
Kat toru lotu wzgledem ziemi i nie przekracza zwykle
kilkunastu stopni (za wyjatkiem lotu nurkowego) totez
przyjmuje cos i RS 7 oraz sin i i
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Teraz bedzie:

P- = Q,
Px + Qi = T,
Mo 4- Pa (x—xa)l — PhLh = O,

lub tez po podzieleniu przez gSl

— C1§ = 0.
q Sl

cmo +

Dla danego samolotu wielkos¢ ShLh jest staty, na-
Sl
zwiemy ja cechg usterzenia poziomego i

przez.

oznaczymy

W dalszym ciggu przyjmierny, ze predkos¢ v poza
odgieciem s nie ulega zmianie, czyli v Vh 1 Stad
g h/q 1

Pominiemy réwniez wptyw Scisliwosci oraz odksztat-
cen elastycznych samolotu, tak ze wspdtczynniki aero-
dynamiczne beda niezalezne od predkosci. Bedziemy
rozpatrywali ten zakres katow natarcia i wychylen steru
i klapki wywazajacej, gdzie wspotczynniki aerodyna-
miczne sg liniowymi funkcjami katow.

Wspdtczynnik  momentu  pochylajacego  wzgledem
$rodka ciezkosci wyrazi sie wiec:
Ctn - Crno "'j‘ Ca (X Xa) Cali I y (4)

a warunek rownowagi, czyli wywazenia samolotu, przez
cm = 0.

W locie drazek sterowy moze by¢ trzymany przez pilo-
ta lub tez puszczony, totez rozwazymy  statecznosé
w obydwu tych wypadkach.

W rzeczywistosci realizacja tych przypadkéw napo-
tyka na pewne trudnosci; i tak przy duzej predkosci,
gdy sity aerodynamiczne na sterach sg znaczne, pilot
moze nie by¢ w stanie ,,zablokowa¢" drazka, poza tym
zawsze istniejace luzy i elastycznos¢ uktadu sterowego
bedg powodowaty, ze ster bedzie wykonywat ruchy
wbrew woli pilota. Do badan w locie statecznosci przy
dragzku trzymanym wykonuje sie mechaniczne urzgdzenia
blokujace. W przypadku drgzka puszczonego, na ste-
rownice dziatajg poza sitami aerodynamicznymi tarcie
oraz sity masowe. To tarcie moze by¢ zmniejszone
lecz nigdy wyeliminowane i w pewnym sensie dziata jak
»Lirzymanie" drazka. Wplyw sit masowych moze by¢
zniesiony przez wywazenie statyczne i dynamiczne, nie
zawsze jest to jednak mozliwe, gdyz grajg tu role jesz-
cze wzgledy konstrukcyjne.

W ogo6lnosci mozna powiedzie¢, ze w locie z malg
predkoscig zblizamy sie do warunkéw z ,.drazkiem trzy-
manym™ (nacisk wywierany przez pilota duzy w po-
rownaniu do sit aerodynamicznych i tarcia), natomiast
w locie szybkim — niezaleznie od tego czy pilot trzy-
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ma drgzek czy nie — warunki odpowiadajg zachowa-
niu sie samolotu jak z ,drgzkiem puszczonym™ (sity
aerodynamiczne duze w poréwnaniu do sity pilota
i tarcia).

W naszych rozwazaniach przyjmiemy ze ster wyso-
kosci jest statycznie wywazony, a w uktadzie sterowni-
czym nie ma tarcia.

STATECZNOSC STATYCZNA
PRZY DRAZKU TRZYMANYM.

Warunkiem pozytywnej statecznosci statycznej jest
taki charakter przebiegu c,, dla catego samolotu, przy
ktorym przyrostowi kata natarcia da odpowiada taka
zmiana wspotczynnika dcm, ktora dazy do przeciw-
dziatania temu przyrostowi kata natarcia — czyli ana-
litycznie:

----- - < 0,

dzie
da g

Cm==Cmo T Cs X Xrt) | [flj (a-L- T—e)--Gg Pa—AI3 PA
(5-

Po zrdzniczkowaniu (kat zaklinowania usterzenia r
pozostaje bez zmiany) wzgledem a i pominieciu a3

otrzymamy:
dc / - de . d Ba;
" —a (X—X,, 1 7T — 6
da ( ) ( da. da] ©)

W przypadku drazka trzymanego $h=const.) bedzie:

de \
da/

xX-xa<<=\v—
a\

Prawa strona rownania jest zawsze dodatnia i okreSla
przesuniecie do tytu Srodka ciezkosci konieczne dla za-
chowania statecznosci.

Gdy samolot nie posiada usterzenia czyli V = 0 to
dla zapewnienia statecznosci X <ZXa , czyli $rodek ciez-
kosci musi leze¢ przed s$rodkiem aerodynamicznym —
a dla spetnienia warunku cm = 0 musi by¢

Xaf Czyll Cmo 0.

Cmo C (X

Totez w ukladzie samolotu bezogonowego postugu-
jemy sie specjalnymi profilami o odwrdconej wedrdwce
Srodka parcia lub tez w inny sposéb uzyskujemy cmo=>0

Przy normalnym ukfadzie skrzydta (cmo<<0) uste-
rzenie poziome jest koniecznoscia.

Przyjmujac, ze w obszarze usterzenia s = 2 C—ZA i pod-

stawiajac
a=2~ " ,a =22 — oraz r —--t---
kA 2 Xa-(-2 )a
otrzymamy
a\ daj X-j-2r

TOTNTr7A

Widoczny jest korzystny wptyw wydtuzenia skrzydia
i usterzenia. Warto$¢ V waha sie w granicach 0,4
(samoloty o duzej zwrotnosci, mysliwskie) do 0,9 (duze
samoloty transportowe).
Gdy $rodek ciezkosci samolotu jest potozony w ta-
cLem

kiej odlegtosci Xnl, ze--a--—zo to mowimy, ze jest on
a
w $rodku réwnowagi obojetnej przy drazku trzymanym
de\
da/

Dla samego skrzydta (V= 0) $rodek réwnowagi obo-
jetnej zbiega sie ze $rodkiem aerodynamicznym skrzy-
dia, usterzenie poziome przesuwa go do tytu.

Przy analizowaniu rzeczywistego samolotu nalezy
uwzgledni¢ wptyw kadtuba, gondol i podwozia, ktdre
dziatajg uniestateczniajgco przesuwajgc $rodek réwno-
wagi obojetnej do przodu. Wedtug Mitlikana [2] ka-
dtub powoduje przesuniecie 0 2 -4- 4%, a gondole
0 2,5 -5-4,5%.

Pominiecie wyrazu Pxzal w réwnaniu (3) jest row-
nowazne z przyjeciem potozenia $rodka ciezkosci samo-
lotu na wysokosci S$rodka aerodynamicznego, co nie
zawsze ma miejsce. Przesuniecie $rodka ciezkosci do
dotu poprawia statecznos¢, a do géry — psuje. W pierw-
szym przyblizeniu ten wptyw mozna obliczy¢ wg. wzoru

czyli obnizenie $rodka ciezkosci o 0,1 | przesuwa Sro-
dek réwnowagi obojetnej o 0,01 | do tylu. Ma to
szczegllne znaczenie przy dolnoptatach, gdzie S$rodek
ciezkosci lezacy zwykle nad $rodkiem aerodynamicznym
wprowadza nieregularno$¢ w przebiegu cm przy du-
zych ¢, , zmniejszajac stateczno$¢, co jest niebezpieczne
(np. przy ladowaniu).

W warunkach rzeczywistych mamy zmniejszenie pred-
kosci Vh<.V i deformacje optywu wystepujgce w obsza-
rze usterzenia, a takze rozklad obcigzen na skrzydle
i usterzeniu odbiega od eliptycznego.  Scislejsze wy-
znaczenie tego dziatania jest mozliwe na podstawie
dmuchan  tunelowych. W  obliczeniach  wstepnych
uwzgledniamy je przez przyjecie pewnego wspoiczyn-
nika ta — tzw. sprawno$ci aerodynamicznej usterzenia
(w miejsce pominietego we wzorze (4) gh/q )

—IX—2
X.-X.+VvrMN

Nizej podana tabela, utozona przez Mitlikana [2] po-
daje wielkos¢ TA dla réznych uktadéw samolotow:

L ktadjsa mo lotu

dolnopiaty z pojedynczym usterzeniem

pionowym 0,58 -j- 0,70
dolnoptaty z podwdjnym usterzeniem .

olonowym oY 0,65 -2- 0,75
gornopleti i dwuptaty z pojedynczym 0.80

usterzeniem pionowym
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Powyzsze dane odnoszg sie do starszych samolotow.
Obecnie w samolotach nowoczesnych, zwiaszcza przy
usterzeniu wysoko podniesionym rlh  dochodzi nawet
do 1,0.

Wreszcie pare stdbw o wplywie grupy napedowej.
Cigg daje poza sktadowg T w kierunku predkosci v
jeszcze drugg — prostopadtg (nieuwzgledniong na rys. 6),
gdyz Kkierunek v zmienia sie wzgledem osi silnika.
Poza tym na $migle, gdy pracuje ono w skosnym opty-
wie, pojawia sie oprocz skladowej osiowej jeszcze skia-
dowa w plaszczyznie wirowania. Strumien zasmigtowy
deformuje rozktad predkosci za skrzydiem oraz na
usterzeniu wprowadzajac ponadto asymetrie. W sumie
dziatanie pracujgcego silnika jest silnie uniestatecznia-
jace i moze przesuna¢ $rodek réwnowagi obojetnej do
przodu nawet o kilkanascie procent, zdarzajg sie jed-
nak odstepstwa od tej reguty.

Sciste okreslenie tego jest bardzo trudne nawet przy
badaniach tunelowych i odpowiedz dajg dopiero ba-
dania w locie.

W locie $lizgowym, gdy silnik jest zdtawiony, te
komplikacje odpadajg i badania tunelowe zazwyczaj
dajg wystarczajacg doktadnosé.

ZAPAS STATECZNOSCI STATYCZNEJ]
PRZY DRAZKU TRZYMANYM.
W celu ilosciowego okreslenia statecznosci statycznej

jest rzeczg wygodng wprowadzenie pojecia zapasu sta-
tecznosci statycznej przy drgzku trzymanym jako

po zrézniczkowaniu réwnania (6) wzgledem c, otrzy-
mamy
czyli zapas statecznosci statycznej mierzy sie odle-

gtoscig (wyrazong jako cze$¢ Sredniej cieciwy) Srodka
ciezkosci od Srodka rownowagi obojetnej.  Zapas jest
dodatni gdy s$rodek ciezkosci lezy przed $rodkiem row-
nowagi obojetnej.

Wezmy dla przyktadu samolot mysliwski 0 2 = 6
i2h = 42 oraz V = 0,45. Wplyw kadtuba na poto-
zenie $rodka rownowagi obojetnej ocenimy na 3%
a rh — 0,63. Niech Xa = 0,24, a Srodek ciezkosci
niech lezy na 30% od poczatku Sredniej cieciwy i 15%
powyzej Srodka aerodynamicznego.

Wzgledna odlegtos¢ $rodka rownowagi obojetnej be-
dzie wiec:

xn = xa% V /\XkadL

— =0,24 4-
“+2rl 10

+ 0,63.0,45
6 -2

0,317
4,2
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za$ zapas statecznosci statycznej przy drazku trzyma-
nym w locie $lizgowym wyniesie

Kn =x, —x = 0,317 — 0,300 = 0,017
czyli 1,77) (gdzie 100°/0—la)

STATECZNOSC STATYCZNA
PRZY DRAZKU PUSZCZONYM.

Gdy drazek sterowy bedzie puszczony (czyli ster uzy-
ska swobode wychylania si¢) to w danych warunkach
optywu ster ustawi sie tak, ze moment zawiasowy bedzie
rowny zeru.

Analitycznie warunek puszczenia steru wyrazi sie:

ch = btah + b*h + b,% =0 ,
stad

Pl = —**

(a-j-r—=e) —
n2

1

Po podstawieniu do réwnania (5) (indeks ' oznacza

warunek puszczonego steru)
Cm-—— Cmo "7 € £ -t-a)

—ao i 22 p
b? b?

Po zrozniczkowaniu (klapka wywazajagca oraz kat za-
klinowania statecznika pozostajg bez zmian) bedzie:

dz al
da

Warunkiem statecznosci jest

czyli

X 1 —
a a, b.J

Z powyzszego wynika ze puszczenie drgzka powoduje
pojawienie sie czynnika/l -~-\w wyrazeniu cha-
\' a, bJ

rakteryzujagcym wptyw usterzenia na stateczno$¢. Ten
czynnik, jakkolwiek zwykle mniejszy od jednosci, moze
przyja¢ wartoS¢ wigkszg lub jej rowna.

Srodek réwnowagi obojetnej przy drgzku wolno pusz-
czonym okreslimy analogicznie jako takie potozenie

Srodka ciezkosci X'n przy ktérym ---d-—z 0,
a

czyli
xn=xa+T-i— —Ui -
a\ dal\ b..



MARZEC 1950 TECHNIKA

Whprowadzimy pojecie zapasu statecznosci statycznej
przy drgzku puszczonym:

de'm da
da dc,

Ten zapas statecznosci przy drazku puszczonym moze
by¢ mniejszy lub tez wiekszy od zapasu statecznosci sta-
tycznej przy drgzku trzymanym.

Widzimy wiec ze wzajemny stosunek tych zapasow

jest zalezny od czynnika/i— —2 A1A. Wspotczynniki
\ a, o2/

i a2 sg zawsze dodatnie przy czym ax a2 Z tego
co poprzednio powiedziano o bl i b2 wynika Ze moga
mie¢ one rézne wartosci (ujemne i dodatnie) zalezne od
odcigzenia steru. | tak przy br 0 a b2 < 0 samo-
lot bedzie bardziej stateczny z drgzkiem puszczonym
niz trzymanym.

ZWIAZEK POMIEDZY STATECZNOSCIA A WYCHY-
LENIAMI STERU | SILAMI NA DRAZKU, EW. WY-
CHYLENIAMI KLAPKI WYWAZAJACEJ.

Jezeli samolot znajduje sie w locie ustalonym to
cm = 0 i rézniczkujgc rownanie (5) wzgledem c, otrzy-
mamy

thh = Kn
dc, Ua? ©)

czyli
Z tego réwnania wynika, ze zapas statecznosci statycz-
nej przy drazku trzymanym okresla wielkos¢ wychyle-
nia steru konieczng dla zmiany c, czy tez predkosci
lotu o okreSlong wartos¢. Tak wiec np. duza statecznos$¢
statyczna przy drazku trzymanym wymaga znacznych
wychylen steru dla uzyskania okreslonej zmiany c,.

Zapas statecznosci statycznej moze postuzy¢ do okre-
Slenia zakresu wychyleni steru, mianowicie przy przed-
nim skrajnym potozeniu $rodka cigzkosci, gdy Kn jest
najwieksze, ruch steru musi by¢ wystarczajacy dla uzy-
skania wymaganej minimalnej predkosci lotu.

Na podstawie rownania (9) mozemy wyznaczy¢ za-
pas statecznosci statycznej Kn z préb w locie. Wykonu-
jemy loty kolejno przy dwoch réznych potozeniach $rod-
ka ciezkosci réznigcych sie o/\X. Predko$¢ zmieniamy
w interesujgcych nas duzych granicach, przy czym mie-
rzymy wychylenia steru konieczne dla uzyskania odpo-
wiednich predkosci lotu. Na tej podstawie otrzymamy

wykresy [3, = f(c.) dla jednego i drugiego potozenia
Srodka ciezkosci.
Na podstawie réwnania (8) K,,, — Kn2 = A x|

Z wykreséw obliczamy -d—l- i opierajgc sie na wzorze

(9) otrzymamy dwa réwnania z dwiema niewiadomymi

LOTNICZA
skad
A =
K”’
I d$h\ I d”™h\ i
\'dc. 2\ dc, /,

W celu ustalenia znaczenia K'n wyjdziemy z wyra-
zenia na wspotczynnik momentu zawiasowego (2), po
zrozniczkowaniu ktorego wzgledem c, otrzymamy:

d$t
dc,

d Ch b+
dc, a

d™h |
dc, "
Moga by¢ teraz dwa przypadki:

I) Przyjmierny ze klapka wywazajaca jest caty czas
nieruchoma lub tez poprostu brak jej, wtedy

d =0 1lub b. =0
dc,
Po podstawieniu do rownania (10) wartoci (9)
otrzymamy
de/> ps d e\
' — Xa
o Val da/
m K
u2J7
W celu lepszego uzmystowienia znaczenia dCh wy-

dc,

konamy nastepujgce przeksztatcenie.
Sita na drgzku wyrazi sie wzorem

Ph = chp< S o const 1 ¢c/,pv2

(patrz wzér (1)}

Jezeli sita bedzie zmieniona to w pierwszym momen-
cie

dPh = const dchpv2? = const. dc,. pv2

W locie ustalonym c,v2—const., po zrézniczkowaniu

wzgledem ¢, otrzymamy
dc, — — 2c, dv = const .
%
dPh = const (-—- dv dv

P-----= const K ,,p-----
\4 A\

Whyniika stad wniosek, ze gdy predkos$¢ lotu v chce-
my zmieni¢ o okre$lony procent to sita na dragzku do
tego potrzebna jest proporcjonalna do zapasu statecz-
nosci statycznej przy drazku puszczonym

K'=_ AA__ const
T) °
I1) W drugim wypadku przyjmierny, ze samolot jest

wywazony przy pomocy Klapki wywazajacej tak, ze lot
odbywa sie z drgzkiem puszczonym (czyli Ch~O)

V)
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Po zrézniczkowaniu réwnania (7) wzgledem c, otrzy
mamy

ba d[it
b2 dc,

dfy, =
dc,

£l /™~ rfs |\
ab?y da j

Rézniczkujac rownanie (5) dostaniemy

dCm de \
dc. da J
— V. & o
dc,
Lot d$h ; ‘
co po podstawieniu do. i uporzadkowaniu da:
dE,
dc, (72)

Z réwnania (11) wynika, ze sita na drazku potrzeb-
na do zmiany predkosci o pewien stosunek jest propor-
cjonalna do zapasu statecznosci statycznej przy drazku
puszczonym K'n. Wzor za$ (12) wskazuje, ze wielkos¢
wychylenia klapki wywazajacej jest roéwniez proporcjo-
nalna do K'n.

W przypadku wiec duzej statecznosci statycznej K
dla zmiany predkosci lotu jest konieczna duza sita na
dragzku sterowym lub tez znaczne wychylenie klapki wy-
wazajacej. Na podstawie rownan (8), (11) i (12) mozna
okreslic K'n z préb w locie w podobny sposéb jak przy
ustalaniu Kn.

Gdy samolot nie posiada klapki wywazajacej na ste-
rze wysokosci (lub tez jest ona nie uzywana), mierzymy
sity na drazku i przynalezne predkosci i z wykresu

Pa = f(v) obliczcamy APy O

Jezeli natomiast lot bedzie wykonywany z drazkiem
puszczonym a predkos¢ lotu bedzie zmieniana za po-
Srednictwem klapki wywazajacej to majac zmierzone i
i v przejdziemy do wykresu ~i=/(cx) i obliczymy AA

(LCf

Jakie praktyczne znaczenie dla konstruktora i pilota
majg wyprowadzone tu wielkosci Kn i K'n?

Waznos$¢ Kn polega na tym, ze jest ono niejako ,,wbu-
dowane* w samolot i poza projektem wstepnym nie-
fatwo moze by¢ zmieniane. Na Kn wptyngé mozna np.
przez zmiane diugosci kadtuba, wielkosci usterzenia, prze-
suniecie $rodka ciezkosci itd. Wszystkie te zabiegi sg
dos¢ drastyczne.

W poréwnaniu do projektu wstepnego S$rodek ciez-
kosci gotowego samolotu ,lubi“ zwykle znalez¢ sie da-
lej w tyle niz przewidywano, réwniez dalsze modyfika-
cje samolotu (dodatkowe wyposazenie itd.) majg zwy-
Kle ten sam skutek.

Okolicznoscig tagodzaca jest natomiast fakt, ze moze
by¢ dopuszczona lekka niestateczno$¢ przy drazku trzy-
manym bez zgubnych skutkéw (zdarza sie to czasem
na samolotach mysliwskich, akrobacyjnych). Pilot jest
bowiem mniej wrazliwy na mate zmiany potozenia drgz-
ka sterowego nizby to sie na pozér zdawato. Reaguje
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on natomiast zdecydowanie na sity. Wymaganiem pilo-
tazu jest, zeby odpychaniu dragzka odpowiadato opusz-
czanie nosa samolotu (zwiekszanie predkosci) a $cigga-
niu — podnoszenie nosa (zmniejszanie predkosci) cc
jest odpowiednikiem K'n7>0.

Jezeli K'n<zO to mamy odwrdcenie kierunku sity
przy zmianach predkosci, sktonno$¢ do samoczynnego
przeciggania i zacieSniania skretow, a wiec zjawiska
bardzo niepozadane. Totez dodatni zapas statecznosci
statycznej przy drgzku puszczonym jest bezwzglednie
konieczny.

Z tego, co byto powiedziane o bi i bz wida¢, ze przez
stosunkowo proste zmiany w odcigzeniu steru mozna
uzyska¢ zadane K',, a takze K'n7>Kn (co ma znacze-
nie przy Kn<(0). K'n nie powinno by¢ jednak wieksze od
K,, 0 wiecej niz 0,05, gdyz inaczej ster jest bardzo ,,ner-
wowy* w czasie lotu w burzliwym powietrzu.

RUCH SAMOLOTU PO tUKU KOLA W PLASZ-
CZYZNIE PIONOWEJ — STEROWNOSC.

Jeseli w czasie lotu ustalonego P, — — piPSc, — (jj
ster wysokosci zostanie wychylony (np. Sciagniety) o pe-
wien maty kat (\flh to w -tym momencie wskutek powsta-
nia niezrownowazonej sity na usterzeniu AP i, samo-
lot obréci sie dookota $rodka ciezkosci w sensie zwiek-
szenia kata natarcia czyli c, zwiekszy sie o /\c, Przyj-
mierny, ze manewr jest tak maty i szybki, ze predkos¢
v (lotu ustalonego) nie zdazy ulec zmianie. Powstanie
wiec przyrost wyporu

P«t+AK= A V*S + Ac)=(7 +n) Q

Ten przyrost wyporu nQ spowoduje powstanie przy-
$pieszenia prostopadlego do toru samolotu. Tor samo-
lotu ulegnie wiec zakrzywieniu, za$ powstata przy tym
sita odsrodkowa dziatajagc na mase samolotu Q/g zréw-
nowazy sie ze zwiekszonym wyporem (przyjmujemy Ze
/\i jest bardzo mate)

~d=AA=nQ
czyli przyspieszenie odsrodkowe d = ng.

Predkos¢ katowa tego ruchu wynosito —
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Jednoczes$nie samolot bedzie sie obracat dookota swe-
go Srodka ciezkosci z tg samg predkoscig katowa m
wskutek czego na usterzeniu, oprocz predkosci v, pojawi
sie sktadowa w = , W wyniku czego kat natarcia

zwiekszy sie o £\ah przy czym ZgA’A«=>A7TA = —-==

LhngpSc.
2Q
lub tez wprowadzajac u. = og%‘b' bedzie: A’a =
nc, 1
AT 7

Poczatkowo »/, = a-|- t —s.gdy jednak ster zostanie

wychylony o A p/, to spowodowana tym zmiana
warunkéw lotu  wywota dah=da----dcc ~ AaA
stad

de Ac, nc, |
ah-j-dah = a - T~e A

da a 2 U

Wyrazenie na wspoétczynnik momentu pochylajgcego
okreslone poczatkowo wzorem (5) po wychyleniu steru
0 A/?h przybierze posta¢

Cmo-|-c, (1 +- n) (<

__dj Ac, + nc,J_(+
da a 2 u

(pft+ Ap) (13)

Po odjeciu réwnania (5) od rownania (13) i uporzadko-
waniu otrzymamy:
a? A Pa

del .az 4-
I nc,

L
aa | o

i podstawiajac wartos¢ Xn

Przy pewnym potozeniu $rodka ciezkosci

nie sie zerem. Powiemy wtedy, ze $rodek ciezkosci znaj-
duje sie w Srodku sterownosci przy drgzku trzymanym

Poniewaz warto$¢ VA' jest zawsze dodatnia, to

2p- .
$rodek sterownosci lezy poza Srodkiem réwnowagi obo-
jetnej a odlegtos¢ ta zalezy od wymiaréw samolotu,

obcigzenia powierzchni Q/S oraz wysokosci lotu (p) .

Woprowadzimy teraz pojecie zapasu sterownosci przy
drazku trzymanym Hm jako

LOTNIC ZA
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Hm = Am— X = — 1/— h (14)
c, n

Jest to wiec odlegtos¢ Srodka sterownosci przy drazku

trzymanym od aktualnego potozenia S$rodka ciezkosci

i jest dodatnia, gdy S$rodek ciezkosci lezy przed $rod-
kiem sterownosci.

Piszac wzor (14) w innej postaci otrzymamy
29
APa .
- _ Limt
n pv2 Val
czyli zapas sterownosci Hn okresla wielkos¢ wychyle-
nia steru A/"a konieczng dla uzyskania przyspiesze-
nia ng. Z powyzszego wzoru wynika, ze dla uzyskania

tego samego przyspieszenia ng potrzeba tym wiekszego
wychylenia steru im wieksze sg Q/S oraz Hm a mniej-

sze p, v, Via2

W celu uzyskania zwigzku pomiedzy sitg na drgzku
Phi n wyjdziemy ze wzoru (2) skad obliczymy f}h.
Po podstawieniu do réwnania (5) otrzymamy

Gdy ster zostanie wychylony o A”a to wspotczynnik
momentu zawiasowego dozna przyrostu Ac/,. Rowna-
nie (15) przybierze wtedy posta¢

Cm-- Cmo 4“c, (1 -|- n) {X—a',,)---

— V a, ((/,,+Aa,) (1-

Po odjeciu stronami i uporzadkowaniu

X — Xa
4 i/Ai (i__acb®) Ei Ac v
2. a, b, b2 c¢,n
oraz po podstawieniu wartosci x’, otrzymamy
p at-ACa=X_ Xn__ Yy C__a2bA |
b2c, n 2p. a, bl

Powiemy, ze S$rodek ciezkosci znajduje sie w $rod-
ku sterownosci przy drgzku puszczonym x'm gdy AA =)

n
czyli

d VAI(I - «ZA)
2 i b?

(16)
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Analogicznie zapas sterownosci przy drazku puszczo-
nym bedzie

Zamiast A.c* wprowadzimy poprzednio ustalone wy-
razenie

A Ch — const.

Po podstawieniu do réwnania (17) otrzymamy

, consuyye  cmsl h, g*
n Va) SV

Sita konieczna do uzyskania przyspieszenia n jest wiec
tym wieksza im Q/S oraz H'm sg wieksze.

Zapas sterownosci Z7'm jest tym wiekszy im Srodek
ciezkosci jest bardziej w przodzie w stosunku do x 'm

Jezeli $rodek ciezkosci bedziemy zblizali do S$rodka
sterownosci x ‘'m to H'm bedzie dazyt do zera a sifa
potrzebna dla uzyskania danego n bedzie coraz mniej-
sza.

Z réwnania (16) wynika, ze gdy (IEE) >0 to
zwiekszeniu statecznosci przy drazku puszczonym towa-
rzyszy jednoczesne zwiekszenie sit na sterownicy dla
uzyskania danego n.

W mysl ogdlnej zasady, ze poprawa statecznosci psuje
sterownos$¢ i odwrotnie, samolot jest bardziej sterowny
im sity czy tez wychylenia, konieczne dla uzyskania
danego n sg mniejsze, czyli odpowiednie zapasy sterow-
nosci Hm i H 'm mniejsze.

Dla okreslenia sterownosci samolotu Hm nie ma ta-
kiego znaczenia jak H'm, gdyz o uzyskaniu danego n
decyduje to czy wymagana sita /\P h nie przekracza
mozliwosci pilota.

Hmi H'm mogg by¢ pomierzone wr locie w naste-
pujacy sposob: wywazamy samolot na lot nurkowy przy
roznych predkosciach i wykonujemy szereg ,wyrwan“
az do uzyskania okreslonej dopuszczalnej n. Podczas
tych manewrdw mierzymy AA A Ph i n. Powtarzamy

lot dla paru potozen $rodka ciezkosci. Obliczenie zapa-
séw sterownosci wykonujemy w podobny sposéb jak to
byto objasnione przy zapasach statecznosci.

LOTNICZA MARZEC 1950

ZWROTNOSC

Zwrotno$¢ moze by¢ okre$lona jako zdolno$¢ samo-
lotu do wykonywania w okreSlonym czasie okreslonych
manewrow. Zanalizujemy zwrotno$¢ jedynie w ptasz-
czyznie pionowej (X, z), gdyz niniejsza praca ograni-
cza sie do rozwazan w tej tylko ptaszczyznie co bynaj-
mniej nie zweza do tego zakresu stusznosci wyprowa-
dzonych dalej wnioskéw odnosnie zwrotnosci.

Manewrem wchodzagcym w gre niech bedzie lot po
tuku kota, czyli pewnego rodzaju ,petla“. Dla uprosz-
czenia przyjmierny, ze lot odbywa sie ze stalg pred-
koscig po torze v, ze stalg predkoscig katowg a>, czyli

= — = const.

Zwrotniejszy bedzie ten samolot, ktdry po wykonaniu
calej petli predzej znajdzie sie w punkcie wyjsciowym
(rys. 9). Nie decyduje tu wiec predkos¢ po torze lecz
czas trwania manewru, jak to podkresla definicja zwrot-
nosci.

W locie z predkoscig katows
szenie normalne d =

wystepuje przyspie-
ng = txo. To przyspieszenie za-

Cr

(i
i osiaggniecie jego jest zalezne od sterownosci. Przyrost
Ac, = c',— Cs bedzie najwiekszy gdy dojdziemy do
Ctmaz  odpowiadajacego predkosci przeciggniecia sa-
molotu vp.

lezy od uzyskanego przyrostu wyporu n —

Czas wykonywania petli t wyniesie:

2kR
\Y w gn

/lo.

2~v

Uzyskanie odpowiednio duzych n (mozliwe dzieki
sterownosci) jest jednak ograniczone wytrzymatoscia
organizmu ludzkiego oraz wytrzymatoscig samolotu. Pi-
lot w pozycji siedzacej, bez dodatkowych urzadzen nie
moze znie$C wiecej niz ok. 6 g, za$ wytrzymatos¢ samo-
lotu dozwala od n 6 (mysliwskie i akrobacyjne na-
wet wiecej) do n 4 2,5 (szkolne, turystyczne,
transportowe),
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Przy tym samym n samolot szybszy bedzie mniej
zwrotny co jest faktem powszechnie znanym.
Upraszczajac wzor (18) otrzymamy:

2~ Vp2 \ Vi , 1tV
t=-"-v - | S S — 7 PN
g w-uy g V_+V. V-\vp g /\v
2
Zwrotno$¢ bedzie tym lepsza im mniejsze bedzie

vp, co odpowiada matemu obcigzeniu powierzchni Q/S,
duzemu cjmax(dla zwiekszenia zwrotnosci uruchamia sie
czasem urzadzenia zwiekszajace nosnos¢, jak klapy itp.)
i matej wysokosci lotu, oraz im roznica miedzy predko-
Scig uzytkowg v a vp bedzie wieksza, co ma miejsce

Ini. ROSCISLAW ALEKSANDROWICZ
Gtéwny Instytut Lotnictwa

LOTNICZA
przy dtizej wartodci ™ i maiym obciazeniu mocy
/N € min

Zwrotnos¢ zalezy wiec od ogdlnych wiasnosci samo-
lotu i jest wazna ze wzgleddw technicznych lub tez
taktycznych. Uzyskanie danej zwrotnosci jest zapewnio-
ne dzieki sterownosci, ktéra wchodzi w zakres whasnosci
lotnych samolotu.

LITERATURA

[1] Gates & Lyon ,Longitudinal stability & -contro!
analysis” R. & M. Nr 2027 i 2028 A. R. C.

[2] C. B. Millikan ,.Aerodynamics of the airplane”
J. Wiley, New York. 1947.

Wazniejsze dane o strukturze atmosfery ziemskiej

Niniejszy krétki artykut ma za zadanie zapozna¢ czytelnika w spo-
sob opisowy z gtownymi sposobami badan wiasciwosci atmosfery i ich
wynikami, ktére na obecnym szczeblu rozwoju techniki budzg coraz
wieksze zainteresowanie ws$réd fachowcow lotniczych.

WSTEPNE WIADOMOSCI O ATMOSFERZE
I METODACH JEJ BADANIA

Gwattowny skok w rozwoju lotnictwa w zwigzku
z opanowaniem budowy silnikow odrzutowych zwrécit
nagle uwage konstruktoréw na zagadnienie budowy wyz-
szych warstw atmosfery ziemskiej.

Badacze byliby zaskoczeni nagtym zadaniem wypo-
wiedzi na ten temat, gdyby — jak to czesto zdarza sie
W nauce — nie prowadzili od duzszego czasu skrzet-
nych dociekan na tej drodze, zdawatoby sie zupetnie
oderwanej od bezposrednich potrzeb ludzkich.

Predkosci i wysoko$ci osiggane przez dzisiejsze samo-
loty i pociski rakietowe kazg uwzglednia¢ odmienne
wiasciwosci budowy atmosfery (niz te, ktore byty brane
pod uwage dotychczas), zwiaszcza w jej gornych war-
stwach, gdzie prawa klasycznej aerodynamiki nie mogg
by¢ nadal stosowane.

Atmosfera sktada sie z kilku koncentrycznych warstw,
otaczajgcych nasza ziemie i zasadniczo rdznigcych sic
miedzy soba.

Warstwa przyziemna zostata nazwana troposferg, na-
ulepne: stratosferg, jonosferg i egzosfeTa.

Gienka (1—3 km) warstwa graniczna miedzy tropo-
nfcrg i stratosferg zostata nazwana tropopauzg. Odzna-
cza sie ona specjalnym rozkladem temperatur (np. in-
wersjg temperatury).

Wszystkie wymienione warstwy majg zmienng wyso-
kos¢, zalezng od szerokosci geograficznej, pory dnia lub
nocy i pory roku.

Troposferg np. ma wysokos$¢ na réwniku do 16—18 km,
na Srednich szerokosciach geograficznych 9—11 km
J Jeszcze nieco mniejsza na biegunach. Charakteryzuje

sie ona przede wszystkim spadkiem temperatury z wy-
sokoscig, wynoszacym $rednio okoto 6,5°C na 1 km.

Dawniej sadzono, ze zasada ,,im wyzej tym chtod-
niej" jest stuszna dla nieograniczonej wysokosci. Okoto
45—-50 lat ternu stwierdzono jednak, ze od pewnej wy-
sokosci nie obniza sie ona dalej, lecz zachowuje stalg
wartosc¢.

Ta wilasnie czes$¢ atmosfery o statym rozkiadzie tem-
peratury z wysokoscig zostala wtedy nazwana stralo-

tifera.

V\? 1902 r. byta wypowiedziana hypoteza (Kennelly
i Heaviside) o istnieniu na duzych wysoko$ciach atmo-
sfery warstw, posiadajacych wielkie przewodnictwo elek-
tryczne, spowodowane obecnoscig jondéw i swobodnych
elektrondéw. PoOzniejsze badania potwierdzity stusznosé
tych przypuszczen, wykazaty istnienie kilku takich warstw
0 zmiennej grubosci, zaleznej od pory doby i roku.

Przestrzen atmosfery, w ktorej pojawiajg sie te prze-
wodzace warstwy nazwano jonosferg. Dolna jej granica
waha sie na wysokosci 80—150 km, gorna siega 500
1000 km i jest mniej $cisle okreslona.

Nastepna najbardziej zewnetrzna warstwa atmosfery
nosi nazwe egzosfery.

Badanie wilasciwosci atmosfery odbywato sie i odby-
wa szerokim frontem przy pomocy wszelkich, dostep-
nych w tym celu $rodkéw. Bezposrednie pomiary mozna
byto wykona¢ do wysokosci 22 km, gdy w 1934 r. re-
kordowa ta wysoko$¢ zostata osiggnieta przez radziecki
balon stratosferyczny. Najwieksza wysokos¢, osiggnieta
dotad na samolocie wynosi 18,133 km (Vampire 1948 r.).
Pierwsze pomiary temperatury na wysokosciach ponad
9—11 km udato sie przeprowadzi¢ przy pomocy spe-
cjalnych termograféw, umocowanych do lekkich balo-
nikbw gumowych, napetnionych wodorem (okoto 45—50
lat temiu),
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Nastepnie skonstruowano sonde radiowsa, stanowigca
wazny $rodek badania wyzszych warstw atmosfery we
wszystkich krajach, oraz sondy rakietowe. Przy pomocy
tych sond mozna byto otrzyma¢ dane, dotyczace tem-
peratury, cisnienia, skfadu powietrza, sity i kierunku
wiatrow.

Najwieksza wysokos¢ — 400 km — osiggnieta przy
pomocy specjalnie zbudowanej ,,dwustopniowej rakie-
ty” jest granicg pomiaréw, ktére mozemy nazwa bez-
posrednimi.

Badania spektrograficzne promieni stonecznych na réz-
nych wysokosciach, zdérz polarnych, i $wiecenia nocnego
nieba (nocnej luminiscencji) dajg bogaty materiat, do-
tyczacy skfadu powietrza na réznych poziomach.l)

Obserwacje drogi, wysokosci zapalania sie i gasniecia
meteorow, oraz ruchow ich dlugo Swiecacych $ladow,
pozwalajg na okreslenie temperatury i gestosci powie-
trza oraz wiatrbw na wysokosciach ukazywania sie me-
teorow.2)

W 1915 r. zostata podana przez W. Fesenkowa meto-
da, pozwalajgca na pomiar rozktadu gestosci powietrza
do wysokosci ok. 200 km na podstawie badania jasno-
$ci nieba podczas zmierzchu. Metoda ta jest ostatnio
szeroko stosowana w ZSRR i innych krajach.

Zasada jej jest nastepujgca (rys. 1):

jezeli promienie podczas zachodu stoica padajg pod ka-
tem a, wtedy cien ziemi w zenicie wynosi h. Po pewnym
czasie kat padania promieni zmieni sie na a 1 cief ziemi
podnosi sie do li. W ten sposdb przez okreslony czas
warstwa atmosfery h' — h przestaje by¢ oSwiecana przez
stonce, czego skutkiem jest zmniejszenie jasnosci nie-
ba. Do podobnych metod mozna réwniez zaliczy¢ son-
dowanie atmosfery przy pomocy silnych reflektorow
(do 55 km).

Badania odbicia fal dzwiekowych, wytwarzanych przez
specjalnie silne Zrédta dostarczajg danych dotyczacych
rozktadu temperatur.

1) Bardzo ciekawe zdjelcia spektrograficzne udato sie
V\(/jykonac Amerykanom w' latach 1946—1947 przy pomocy
zdobycznych niemieckich pociskow rakietowych V2. Spek-
trograf byt podniesiony wtedy do wysokosci 88 km.

2? Jednoczesne pomiary z “dwu odlegtych miejsc przy
pomocy kinoteodolitbw 1 radar6w. Sledzenie znoszenia
Swiecacych $ladow.
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Zauwazono mianowicie, ze np. silna kanonada arty-
leryjska jest styszalna w promieniu kilkudziesieciu km,
dalej nastepujg koncentryczne przestrzenie, gdzie odgtos
jest naprzemian niestyszalny i znéw go stycha¢. Teore-
tycznie bylo dowiedzione, ze fale dzwiekowe na wyso-
kosci (ok. 35—60 km) odbijajg sie od pewnych warstw
powietrza i powracajg na ziemie. Jest to mozliwe, jezeli
temperatura w warstwach odbijajagcych, od ktérej zalezy
predkos¢ dzwieku, jest wieksza z wysokoscia. Zjawiska
tego rodzaju byly wielokrotnie notowane np. podczas
upadku wielkiego meteoru syberyjskiego w 1908 r.,
podczas pogrzebu krolowej Wiktorii w 1901 r. w Anglii,
podczas wykorzystanego do takich pomiaréw wybuchu
na Helgolandzie w 1947 r. i podczas licznych specjalnie
planowanych w tym celu eksplozji.

Do nastepnych metod badawczych nalezg pomiary po-
clitaniania lub odbicia fal radiowych w jonosferze. Z zie-
mi dio gory wysyta sie sygnat radiowy o czasie trwania
0,0001 sek, po okresie okoto jednej tysigcznej sekundy
sygnat wraca na ziemie i jest notowany przez oscy-
lograf.

Studia okresowych zmian ziemskiego pola magnetycz-
nego i cisnienia barometrycznego rowniez dostarczajg
cennych informacji, dotyczacych przewodnictwa elek-
trycznego w jonosferze i ruchéw mas powietrza.

Teoretyczne studia nalezg takze do gtownych $rod-
kéw badania wiasciwosci atmosfery, dotyczy to specjal-
nie teorii réwnowagi promieniowania (energia pochia-
niana i wypromieniowana) i innych proceséw cieplnych.

O wiasciwosciach atmosfery na wysokosciach ponad
tysigc kilometrow mozemy dzi$ przypuszczaé wylkgcznie
na podstawie studidw teoretycznych.

Gtowne metody, opisane powyzej, wraz z catym sze-
regiem pomocniczych, zestawione wzajemnie dostarczy-
ty danych, pozwalajagcych na zbudowanie harmonijnej
teorii o atmosferze, posiadajgcej jeszcze jednak znaczne
luki i wymagajacej wyjasnienia przyczyn szeregu obser-
wowanych  zjawisk.

CISNIENIE.

Ciezar stupa powietrza o przekroju | m~ i wysokosci
nieskofczonej wynosi okoto 10.000 kG (10.332 kG).
W troposferze jest skoncentrowane mniej wiecej % ilo-
Sci powietrza, w stratosferze nie wiele mniej niz %s
Trzecia warstwa — jonosfera — zawiera 0,003 powietrza
atmosfery, a egzosfera zaledwie jedng stubilionowa.

Wiaze sie to z pionowym rozktadem cisnienia atmo-
sferycznego, ktdre szybko maleje ze wzrostem wyso-
kosci, osiggajac warto$¢ bliska zera u gbrnej granicy
atmosfery, co odpowiada prawie idealnej prozni (rys. 2).

Rozklad cisnienia ulega w atmosferze ciggtym zmia-
nom. Sg one trojakiego typu, a mianowicie: periodycz-
ne, zalezne od pory roku i doby; przypadkowe, zalezne
od panujacej pogody i krotkotrwate zaburzenia, spo-
wodowane duzg aktywnoscig stonica.

W troposferze dominujg zmiany przypadkowe, w stra-
losferze periodyczne, w wyzszych za$ warstwach atmosfc-
ry krotkotrwate zaburzenia, spowodowane aktywnos$cig
storica.

Analiza poszczegdlnych zmian cisnienia daje poglad
na ukiad wiatréw w sikali $wiatowej, zjawiska geomag
netyczne i prady atmosferyczne.
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Rys. 2. Zmiana cisnienia absolutnego z wysokoscig (wg.
Grimmingera). Poszczeg6lne modele atmosfery odpowia-
dajg roznym hipotezom.

BUDOWA ATMOSFERY.

Badania widm zérz polarnych i S$wiecenia nocnego
nieba3) pozwolito na okreslenie skfadu atmosfery w bar-
dzo wysokich jej warstwach (do 1000 km). Okazato
sie, ze sktad powietrza na calej tej przestrzeni jest jed-
nakowy — tlenowo - azotowy z minimalnie zmiennym
ich stosunkiem wzajemnym (ok. 78,1% N2 i 20,9% 02
objetosciowo).

Rezultat ten byt nieoczekiwany i zupetnie sprzeczny
z panujacymi do niedawna pogladami, dotyczacymi skia-
du atmosfery i majgcymi swe zrédto w zasadach hydro-
statyki, z ktdrych wnioskowano, ze w wyzszych warstwach
atmosfery powinny przewaza¢ lekkie gazy i ze jonosfera
powinna sktadac¢ sie prawie wylacznie z wodoru.

Wyjasnienie mechanizmu pionowego mieszania sie po-
wietrza na duzych wysokosciach jest jednym z gtow-
nych zadan wspdtczesnej geofizyki.

Analiza teoretyczna pozwala sadzi¢, na podstawie
pewnych zatozen, o wylacznej obecnosci atomow wo-
doru i helu na wysoko$ciach rzedu 12.000 km. Trzeba
jednak podkresli¢, ze inne zupetnie wiarygodne zato-
zenia prowadzg do catkowicie odmiennych wnioskow.

Oproécz tlenu i azotu w atmosferze znajdujg sie drob-
ne ilosci argonu, dwutlenku wegla, helu, pary wodnej,
ozonu i innych gazdw.

Do wysokosci okoto 100 km tlen i azot wystepujg
w postaci czasteczek dwuatomowych. Jednak powyzej tej

3) Istnieje gtownie na wysokosci okoto 130—180 km.
Poza tym w innych warstwach na blizej nieokre$lonych wy-
sokosclach od 100—1500 km. Pochodzenie do dzi$ nie jest
w zupetnosci wyjasnione.

LOTNICZA

wysokosci zaczynajg sie pojawia¢ swobodne atomy tle-
nu i wyzej wystepuje 6n wytgcznie w postaci wolnych
atomow. To samo dzieje sie z azotem, ktory wg. naj-
nowszych wynikow badan zaczyna rozkilada¢ sie na
'wolne atomy na wiekszej niz tlen wysokosci (ok.
350 km). Informacje te jednak dzi$ jeszcze podlegaja
dyskusji.

Azot nie pochtania energii promienistej zupetnie. Tlen
w bardzo niewielkim stopniu. Para wodna pochfania
ja w bardzo wielkiej ilosci, jak réwniez i dwutlenek
wegla. Bardzo duzg aktywno$cig pochfaniania energii
promienistej odznacza sie ozon.

Para wodna posiada szerokie pasma absorbcyjne
w podczerwonej czesci widma. Do niedawna sadzono,
ze na wysokosciach stratosferycznych zawartos¢ jej jest
znaczna (bliska nasyceniu) i ze odgrywa ona tam gtow-
ng role jako czynnik, pochfaniajgcy energie promienio-
wania. Dopiero W latach 1945—46 udato sie zastoso-
waé dostatecznie pewne metody dla zmierzenia jej ilosci
w stratosferze. Okazato sie, ze zawartos¢ pary wodnej
w stratosferze jest dziesigtki razy mniejsza niz przy-
puszczano. Przejscie z troposfery do stratosfery cha-
rakteryzuje sie nagtym jej spadkiem. llos¢ pary wod-
nej, a wiec i absorbcja ciepla jest zupetnie niedosta-
teczna dla podtrzymania obserwowanej w stratosferze
temperatury.

Ozon odznacza sie silnym pochfanianiem w ultra-
iioletowej czesci widma, poczynajac od fali dtugosci
0,3p,, lecz jego ilos¢ przy ziemi jest znikomo mata
(0,000007%/

?4/50 -R3

Rys. 3. Zmiana S$redniej wolnej odlegtosci migdzycza-

steczkowej z wysokoscia.

Przy pomocy optycznych metod pomiaréw stwierdzo-
no, ze zawarto$¢ ozonu w atmosferze w wyzszych war-
stwach jest znacznie wieksza. Najwieksza jego ilos¢ przy-
pada na wysokos¢ od 35—80 km. Z tego powodu war-
stwa ta, stanowiaca cze$¢ stratosfery jest nazywana cze-
sto ozonosferg. Powstawanie ozonu na tych poziomach
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tlumaczy sie tym, ze pod wptywem dziatania (pochta-
nianych przez tlen) promieni ultrafioletowych (0,18uJ
czasteczki tlenu rozpadajg sie na atomy, ktére z kolei
faczac sie z innymi czasteczkami tlenu, tworza molekuty
(czasteczki) ozonu.

Niedawno zostato dowiedzione, ze ozon pochfania
towniez promienie podczerwone. Jest on regulatorem
temperatury w stratosferze o czym bedzie réwniez mowa
w nastepnym rozdziale.

Tu nalezy jeszcze zwréci¢ uwage, ze wielkie rozrze-
dzenie atmosfery na duzych wysoko$ciach powoduje ol-
brzymi wzrost $redniej wolnej przestrzeni miedzycza-
steczkowej, co w zasadniczy sposéb zmienia wihasnosci
fizyczne gazéw (Rys. 3).

ROZKLAD TEMPERATUR.

W troposferze, jak juz wspomniano poprzednio, ist-
nieje spadek temperatury o $rednim gradiencie 5"—7'C
na 1 km wysokosci. Zasadniczymi zrédtem nagrzewania
najblizszej ziemi wrarstwy atmosfery jest sama ziemia,
ktora dziata w tym wypadku jak rozgrzany przez ston-
ce piec. Wtorne promieniowanie ziemi sklada sie w wiek-
szosci z promieni podczerwonych, ktore sg intensywnie
pochtaniane przez pare wodna, zawartg w powietrzu.
Zgodnie z rachunkiem — temperatura powietrza uza-
lezniona od pochtaniania wtérnego promieniowania zie-
mi powinna zmniejsza¢ sie ‘'wiecej niz o 10"C na 1 km
wysokosci. Wskutek tego spadku temperatury powstaje
silny turbulencyjny pionowy ruch powietrza. Masy cie-
plejszego powietrza unoszac sie do gory i ochtadzajac
sie tam dynamicznie zmniejszajg spadek temperatury
do wielkosci wspomnianej na poczatku rozdziatu. Roz-
prowadzanie ciepta dzieki pionowemu turbulencyjnemu
ruchowi powietrza stanowi ceche charakterystyczng tro-
posfery.

W dolnej czesci stratosfery, jak stwierdzono, nie ma
dalszego spadku temperatury, a wiec ruchy pionowe
wywotane nim zamieraja.

W wyzszych Warstwach stratosfery zaczyna tempera-
tura rosng¢ i osigga na wysokosci ok. 50 km swoje
maksimum, po czym znow sie obniza.

Jej rozktad na tych poziomach jest ttumaczony na-
rastajgcg z wysokoscig iloscig ozonu, ktérego najwiek-
sza procentowa zawartos¢ w stratosferze pokrywa sie
z maksimum obserwowanej temperatury. Ciepto to po-
chodzi od pochtaniania stonecznych promieni ultrafio-
letowych i od wtdrnego promieniowania ziemi.

Para wodna, ktérej w troposferze jest duzo, zatrzy-
muje prawie catkowicie promieniowanie (ziemi) o dtu-
gosci fal, pochtanianych przez pare wodng i do strato-
sfery dochodzi znikoma jej ilo$¢ i odwrotnie, promienio-
wanie ziemi o dtugosci fali 10p., ktére jest pochfaniane
przez ozon swobodnie przechodzi do stratosfery prawie
bez strat.

Do niedawna teoria nie brata pod uwage roli ozonu
i nie mogta wytlumaczy¢ wzrostu temperatury w wyz-
szych warstwach stratosfery. Ilo$¢ ozonu w stratosferze
zalezy od szeroko$ci geograficznej i pory roku. Przy
rowniku ilo$¢ jego jest mniejsza i zwieksza sie w strone
biegunéw. Wiosng ilos¢ ozonu jest najwieksza i pod-
czas jesieni najmniejsza. Uwzgledniwszy ten fakt moz-
na bez trudu wyttumaczy¢ na podstawie teorii réwno-
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wagi promienistej zmniejszanie sie temperatury stra-
tosfery i powiekszanie wysokosci tropopauzy od biegu-
noéw do réwnika oraz sezonowe jej zmiany. Tych zasad-
niczych faktdw réwniez do niedawna teoria nie mogta
wytlumaczy¢ [2].

Powyzej ,,0zonosfery" temperatura spada i osigga po-
nownie swoje minimum (ok. —30°C) na wysokosci
ok. 80 km.

Na tej mniej wiecej wysokosci rozpoczyna sie jono-
sfera. W jonosferze temperatura znéw zaczyna wzrastaé
w sposob ciagly tak, ze moznaby zastosowac zasade ,,im
wyzej tym cieplej”. Wynosi ona na wysokosci 250 km
okoto 600‘C i rosnie dalej prawdopodobnie do 2200°C
na wysokosci ok. 600 km.

Rys. 4. Zmiana temperatury z wysokoscia.

Studia teoretyczne pozwalajg przypuszcza¢, ze w egzo-
sferze utrzymuje sie ona bez dalszych zmian z wyso-
koscia.

Niezbedne jest tutaj wyjasnienie, ze temperatura jest
lak wysoka w zrozumieniu Kinetycznej teorii gazéw, nie
za$ 'w normalnej termodynamicznej skali, co w warun-
kach gazow na duzej wysokosci stanowi istotng rdznice.

»Kinetyczna" temperatura zgodnie z definicjg jest
proporcjonalna do kwadratu Sredniej predkosci czaste-
czek.

G. Grimminger pisze: ,,Chociaz wysoka Kkinetyczna
temperatura istnieje w rejonie warstwy F jonosfery, nie
nalezy stad wnioskowac, ze ciato state, umieszczone w tej
przestrzeni bedzie sie znajdowato w réwnowadze ter-
micznej z gazem i w tej temperaturze.

Dzigki wyjatkowemu rozrzedzeniu gazéw na tych wy-
sokosciach temperatura ciata bedzie okreslona jedynie
przez procesy promieniowania, wszelkie za$ przenoszenie
ciepta, wynikajace z obecnosci czasteczek gazu, moze by¢
zaniedbane.

Jezeli ciatlo porusza sie z bardzo wielkg predkoscia,
rowniez bedzie znikoma wymiana ciepta przez zderze-
nia wolnych czasteczek gazu z powierzchnig ciata, cho-
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ciaz w czasie takich zderzen czasteczki tracg catg swa
energie kinetyczng".

Przyjmuje sie, ze w tych warunkach ciato jest w row-
nowadze termicznej gdy jego energia wypromicnio-
wana jest rdwna pochtanianej ze stonca i ziemi.

Tak lobliczona temperatura dla aluminium na wyso-
kosci okoto 560 km bedzie wynosi¢ podczas dnia okoto
-|-75"C.

JONOSFERA.

Stwierdzono istnienie kilku ‘warstw zjonizowanych,
ktorych grubos$¢ i wysokos¢ ulega periodycznym zmia-
nom w ciggu doby, co ilustruje rys. 5.

Rys. 5. Przyblizone zmiany wysoko$ci warstw zjonizo-

wanych (w ciggu doby).

Te warstwy o doskonatym przewodnictwie elektrycz-
nym (wobec istnienia jondéw i swobodnych elektrondw)
majg duzy wptyw na fale radiowe i zmiane pola magne-
tycznego ziemi.

Dzieki odbijaniu sie fal radiowych od warstw prze-
wodzacych atmosfery i od powierzchni ziemi mozliwa
jest styszalno$¢ sygnatow radiowych na drugiej pétkuli.

Stopien jonizacji ro$nie naog6t z wysokoscig i okre-
Slany jest przy pomocy krytycznej dtugosci odbitej fali
raV?iowej.

Przy danej koncentracji natadowanych czasteczek
w odbijajacej warstwie moze ona odbi¢ dowolng fale
radiowg, dtugos¢ 'ktérej jest nie mniejsza od pewnej
krytycznej wielkosci, zaleznej od koncentracji. Obser-
wujgc odbicia impulséw radiowych i zmniejszajac stop-
niowo dhugos¢ fali stwierdzamy, ze przy pewnej jej dtu-
gosci zwrotny impuls przestaje by¢ notowany przez oscy-
lograf. Krytyczng fale odbicia mozna okreslic z duzg
doktadnoscig. Im wieksza koncentracja jonéw i elektro-
néw w warstwie odbijajgcej, tym mniejsza jest krytycz-
na dtugos¢ fali. W przypadku odbicia od warstwy ,,F*“
krytyczna dtugos¢ fali wynosi czesto 40—50 m, a przy
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odbiciu od warstwy ,,E“ — 200 m. Juz te cyfry wska-
zujg na wiekszg koncentracje natadowanych czastek
w warstwie F w poréwnaniu z warstwg E“ [2],

Warstwa D o stabej koncentracji jonow odbija tylko
fale o kilometrowych dtugosciach.

Powstawanie opisanych warstw jonizacji nalezy przy-
pisa¢ promieniowaniu stonecznemu. Dobrze stwierdzo-
ng przyczyng jest pochfanianie promieniowania ultra-
fioletowego. Studia nad absorbcjg potwierdzajg hypoteze,
7e czasteczki tlenu nie istniejg ponad warstwg E, ze
warstwa Fi powstaje przez jonizacje wolnych atomow
tlenu i ze warstwa F2 jest zbudowana przez zjonizowane
atomy tlenu i czasteczki azotu (poréwnaj rozdziat o bu-
dowie atmosfery).

PREDKOSC GLOSU.

Predkos¢ gtosu jest waznym parametrem w aerody-
namice. Stosunek predkosci lotu do predkosci gtosu
w danym osrodku jest dobrze znang liczbg Macha. Pred-
kos¢ gtosu jest proporcjonalna do kwadratowego pier-
wiastka z absolutnej temperatury. Scisle méwiac jest ona
zalezna rowniez od dlugosci fali glosowej, wzgled-
nie jej czestotliwosci i jest rzedu s$rednich predkosci
czasteczek osrodka. W troposferze fala gltosowa rozchodzi
sie z malg stratg energii. W o$rodkach rozrzedzonych
ulega ona silnemu tlumieniu. Im dbuzsza jest fala tym
mniejszy jest wzrost jej ttumienia z wysokoscia.

Gdy fala gtosowa rozchodzi sie od ziemi ku goérze
thumienie powstaje na skutek coraz mniejszej ilosci
energii przekazywanej przez drgajgce czastki sgsiednim
wobec ich rzadkosci i przemieszczania sie w catosci
grup czastek z miejsc zgeszczenia do miejsc, gdzie po-
winno panowaé rozrzedzenie. Wyréwnuje to zmiany
cisnien, a ma miejsce woéwczas, gdy Srednie wolne odle-
gtosci miedzyczasteczkowe sg rzedu dtugosci fali. Gdy
okres fali jest dtuzszy, 'wieksza ilos¢ czastek moze zde-
rzy¢ sie ze sobg i wiekszg iloS¢ energii przekaza¢ dalej.
Wtedy tlumienie jest mniejsze.

Rys. 6 ilustruje ttumienie fal dzwiekowych z wyso-
koscig zaleznie od jej dtugosci.

Rys. 6. Absorbowanie energii dzwiekowej na rdznych
wysokosciach w procentach na km. drogi (wg. Coxa).
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Znajomos$¢ tego zjawiska jest pomocna przy okresla-
niu temperatur na duzych wysokosciach przy pomocy
planowanych eksplozji.

ZJAWISKA ELEKTRYCZNE.

Podzieli¢ je miozna na niewidoczne i widoczne. Btyska-
wice wystepujg na niewielkich wysokosciach na skutek
silnych pradow rozwijajgcych sie w chmurach i joni-
zacji atmosfery ponizej i miedzy chmurami.

Zorze polarne sg réwniez zjawiskami elektrycznymi,
jednak przyczyny ich powstawania dotagd nie sg Scisle
ustalone. Ich widma dostarczajg cennego materiatu do
analizy sktadu gdrnych warstw atmosfery, jednak wiele
pasm tego widma dotgd jeszcze nie zostato zidentyfi-
kowanych.

Zorze wystepujg na wysokosciach
1000 km.

Do tego rodzaju zjawisk nalezy roéwniez Swiecenie
nocnego nieba (luminiscencja). Jest to state zjawisko,
zachodzace w obrebie atmosfery ziemskiej, lecz ktorego
pochodzenie do dzi$§ dnia nie jest zupetnie jasne. Ba-
danie widm tego S$wiatta jest utrudnione z powodu
matej jego interisywnosci (40% og6lnego $wiatta noc-
nego nieba).

Niewidoczne zjawiska sg to roznego rodzaju promie-
niowania, jak np. tzw. promienie kosmiczne, tj. cza-
steczki o olbrzymiej energii Kkinetycznej, -ktore osiggaja
atmosfere ziemskg $rednio w ilosci dwu kwintylionow
na sekunde (2 miliony milionébw milionéw). Mimo ze
absorbuja atmosfery jest réwnowazna pancerzowi oto-
wianemu metrowej grubosci, mozna je obserwowaé na
powierzchni ziemi. Pochodzenie tych promieni nie jest
dobrze znane i obecnie istnieje szereg hipotez na ten
temat.

Do niewidocznych nalezg rowniez prady elektryczne
atmosfery i jonizacja jej warstw.

Obecnos¢ pradow elektrycznych stwierdzono zardw-
no w atmosferze jak i w skorupie ziemskiej.

Istnieje teoria ,,atmosferycznego dynamo“, ktora
przyréwnuje atmosfere do obudowy, ziemie — do sta-
tych magneséw i wiatry atmosferyczne, niosace warstwy
przewodzace — do rotora dynamo. Teoria ta opiera
sie na hipotezie istnienia okre$lonego systemu wiatrow
w skali Swiatowej.

rzedu 100 do

WIATRY W ATMOSFERZE.

Od dawna stwierdzono istnienie pewnego regularne-
go ukladu wiatrow na powierzchni ziemi. Istnieje on
rowniez i u gornej granicy troposfery. Gorne i dolne
prady powietrza tworzg zamkniete cykle w ramach
troposfery. Stwierdzono réwniez istnienie wiatrow o wy-
jatkowo duzej predkosci w rejonie stratosfery.

Pomiary odbywaty sie przy pomocy obserwacji wy-
sokich (ok. 80 km) chmur tzw. chmur $wiecacych i zno-
szenia Swiecacych $ladow meteorow (jak wspomniano
w pierwszej czesci artykutu). Wiatry te podlegajg wiel-
kim periodycznym wahaniom w ciggu doby i zaleznie
od pory roku. Inne pomiary wskazujg na istnienie obsza-
row o silnych pradach pionowych na duzej wysokosci.
Teoretyczne rozwazania oparte na rozkladzie temperatur
i ciSnienia w rejonie miedzy 50 a 80 km wysokosci
potwierdzajg mozliwos¢ ich istnienia (Rys. 7).
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Rys. 7. Zmiany predkosci wiatru z wysokoscia.

WPLYW WEASNOSCI ATMOSFERYCZNYCH NA

CIALO LUDZKIE.

Ludzie, ktorzy latajg na wielkich wysokosciach mu-
szg by¢ zaopatrzeni w dodatkowy tlen i zamknieci w ka-
binach, wewnatrz ktérych bedzie panowa¢ cisnienie zbli-
zone do ci$nienia na powierzchni ziemi. Ciato ludzkie
moze wytrzyma¢ pewne zmiany charakterystyki atmo-
sfery, lecz zdolnos¢ ta jest bardzo ograniczona.

wysoko$¢ 21000 m
okazy bakterii znaleziono w atmosferze.

A_Kkrew gotuje sie przy norm.temp, ciata 37°C =
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Woptyw atmosfery na ciato ludzkie.

*) wystawione na normalne warunki atmosferyczne na
wysokosci bez dodatkowego tlenu, ) )

**) wystawione na cisnienie normalnie panujgce na
wysokoscl, lecz z dodatkowym tlenem.
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Niskie cisnienie oddziatywuje zardbwno na mowe,
wzrok, stuch, jak i na zdolno$¢ reagowania na rozmaite
bodzce zewnetrzne.

Znajdujgce sie wewnatrz ciala ludzkiego gazy i para
wodna powodujg puchniecie skdry przy cisnieniu okoto
69 mm Hg (odpowiednia wysokos¢ wynosi ok. 14500 m).
Wiadomo jest réwniez, ze krew gotuje sie przy normal-
nej temperaturze ciata przy cisnieniu 47 mm Hg.

Intensywnos$¢ oddziatywania réznych cech charaktery-
stycznych atmosfery na funkcje czlowieka zalezna jest
od wysokosci i czasu ich dziatania.

Rys. 8 pokazuje jakie sg skutki oddziatywania zmien-
nych z wysokoscig warunkéw atmosferycznych na czto-
wieka i inne zyjace istoty [lj.
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W niniejszym schematycznym zestawieniu najciekaw-
szych, jak sie wydaje, i najnowszych wiadomosci i pro-
blemoéw dotyczacych wiasnosci atmosfery nie byto zu-
petnie mowy o0 pogodzie ani 0 rozmieszczeniu i ro-
dzaju chmur, poniewaz zagadnienie to najlepiej jest zna-
ne ogdlowi czytelnikow i stanowi specjalny rozdziat
w nauce (meteorologia).
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Rzucamy wezwanie...

Redakcja ,,Techniki Lotniczej" urzadzita w dniu 20 stycznia b. r.

zebranie czytelnikdia, na ktérym poruszono sprawe wyboru tematow
i poziomu artykutdw jakie majg sie ukazywa¢ w pismie. Stosunkowo
nieliczny udziat Czytelnikéw i brak wypowiedzi Kolegéw z réznych
Srodowisk naszej pracy lotniczej — spowodowal, ze Redakcja nie uzy-
skata spodziewanego materiatu informacyjnego. Artykut drukowany
pom tej ma na < du zapoczatkowanie pi wnego . ykh arty tutéw 1 - dla-
tego oczekujemy od naszych Czytelnikdw gloséw czy takie tematy i tego
rodzaju ujecie bedg odpowiadaly ich wymaganiom, przy czym chetnie

bedziemy widzieli listy z rzeczowa opinig krytyczna.

A moze do teczki redakcyjnej naptyng lureszcie prace tych wszyst-
kich ludzi lotniczej pracy, ktérzy dotychczas wzdragali sie przed pu-
blikowaniem swych do$wiadczen?

Gdy to nastgpi — cel ponizszego artykutu zostanie osiggniety.

Wszyscy Pracownicy Lotnictwa — w dowolnym $ro-
dowisku i na dowolnym szczeblu pracy — jednoczg swo-
je wysitki dla bardzo, wydawatoby sie, niewielkiego
tworu — dla samolotu.

Czy bedzie to uczony z instytutu naukowego two-
rzacy nowe prawa i formuty aerodynamiki,

czy bedzie to konstruktor w biurze studiow,

czy rzemie$lnik na warsztacie produkcyjnym,

czy mechanik obstugujacy na starcie,

czy meteorolog przygotowujgcy komunikat pogody,

czy radiooperator prowadzacy do lotniska docelowego
maszyne w stuzbie lotnictwa komunikacyjnego,

czy pilot z S. P., z aeroklubu lub linii lotniczych,

wszyscy ci ludzie interesujacy sie lotnictwem i pra-
cujacy w lotnictwie, pomimo bardzo r6znorodnych za-
je¢ wykonywanych i czesto nie stykajgcy sie nawet ze
sobg bezposrednio — stanowig jedng rodzine, przy
czym f#acznikiem pomiedzy nimi jest ten wiasnie nie-
wielki twor ich mdézgéw i rgk — samolot.

Bede sie starat uzasadni¢ ten poglad.

W umysle konstruktora zaczyna sie ksztattowaC no-
wy pomyst samolotu. W pracy swej nad projektem nie
moze by¢ on odosobniony. Dla opracowania aerody-
namicznego musi otrzyma¢ dane dmuchan i rozktadow
cisSnien na ptatach i usterzeniu od uczonego — specja-
listy od spraw aerodynamiki. W sprawach produkcyj-
nych porozumie¢ sie musi z warsztatowcami, by uzgod-

ni¢ z nimi metody fabrykacyjne i przebieg procesu pro-
dukcyjnego.  Wytworcy silnikdw i osprzetu muszg by¢
mu pomocni przy doborze odpowiedniego wyposazenia.
Technolog poda mu swoje dane dotyczace materiatow,
ktore mozna wykorzysta¢ i zastosowac.

Wspdtpraca tych wszystkich ludzi, przy wysitku rze-
miesinikéw wykonujacych z metalu lub drewna zapro-
jektowane konstrukcje — doprowadzi wreszcie do wy-
konczenia tak pomyslanego tworu. Bytby to jednak
produkt niedokonczony, poniewaz wspotpracowato przy
jego tworzeniu tylko grono wytworcow.

Konstruktor musi wiec dla uzupetnienia swojego
projektu porozumie¢ sie z dalszymi cztonkami rodziny
lotniczej.  Musi wiec siegng¢é do bogatego doswiadcze-
nia ludzi stanowigcych zespoty obstugi samolotow.
Czesto wiadomosci otrzymane od rutynowanego mecha-
nika ptatowcowego, silnikowego lub osprzetowego, kto-
ry przy obstudze wielu typdw samolotdw w rdéznych
warunkach i okolicznosciach ,,zjadt" — przystowiowe —-
»Zeby" i ,w matym palcu" posiada zasdb wiadomosci
praktycznych opartych na wiasnym trudzie i obser-
wacji — przyczyniajg sie do tego, ze twor moézgu kon-
struktora i rgk rzemieslnika uzyskuje — nieoficjalng
wprawdzie — aprobate tych zainteresowanych mecha-
nikéw lotniczych.

Zeby nie byé gotostownym przypomne tylko Kilka
zagadnien, w ktorych zdanie mechanika moze mie¢ ka-
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pitalne znaczenie. Wymieniam przyktadowo: rozmiesz-
czenie wziernikdw dla smarowania ruchomych czesci ste-
rownic, dostep i umieszczenie czesto odejmowanych
czesci instalacji jak np. filtry, osadniki itp., roztozenie
poszczegolnych czesci sktadowych instalacji radiowej
stanowigcej wyposazenie samolotu, ksztatty owiewkow
i prowadnic powietrza chlodzacego, mocowanie wysta-
jacych urzadzen pomiarowych, rozmieszczenie sworzni

mocujacych oraz zlgczy przewoddw i wiele wiele
innych.

Istotng rowniez role w powstawaniu i ksztattowaniu
sie projektu samolotu majg piloci — i to zaréwno ci,

ktérzy w codziennych planowych lotach stuzg w liniach
lotniczych jak i ci, ktorzy w aeroklubach ksztatcg i tre-
nujg miody narybek lotniczy w umiejetnosci latania.
Uwagi tych ludzi, dla ktdrych projekt samolotu urzeczy-
wistnia sie i ktorzy bezposrednio uzytkowa¢ go beda,
sg nadzwyczaj cenne i niezastgpione.

Znowu zacytuje kilka zagadnien, w ktérych niepo-
Sledni udziat bierze personel latajacy. Wygoda i ce-
lowos¢ roztozenia elementéw sterowania w kabinie, roz-
mieszczenie poszczegolnych przyrzaddw i urzadzen na
tablicy pokladowej, dostep do urzadzen bezpieczenstwa,
wilasciwy odstep pomiedzy poszczegolnymi dzwigniami
itp. — to sg dziedziny, w ktérych wiele do powiedzenia
majg uzytkownicy.

W podobny sposéb moznaby oméwi¢ role wielu dal-
szych cztonkéw rodziny lotniczej przy pracy nad no-
wym projektem samolotu wzglednie przy dos$wiadcze-
niach. uzupetnieniach lub remontach samolotow beda-
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cych w uzytkowaniu. Nie chce jednak niepotrzebnie
przedtuza¢ tego artykutu i nuzy¢ Cie, Czytelniku.

Zapytasz jednak dlaczego w ogole Redakcja zamiescita
podobny artykut. Nalezy Ci sie odpowiedz. Oto ona.

W naszej wielkiej rodzinie lotniczej, kazdy wspot-
tworca dzieta ma pewng role do spetnienia, role wyzna-
czong mu przez miejsce pracy i spetniang tam funkcje.
Z biegiem czasu kazdy pracownik nabiera w swej dzie-
dzinie rutyny. Staje sie specjalistg. Poniewaz — jak
to sie staralem poprzednio wyjasnic — nie jest on
w pracy tej odosobnionym, lecz jest skiadnikiem tej —
nazwanej przeze mnie — rodziny lotniczej, trzeba, zeby
mogt podzieli¢ sie swoimi doswiadczeniami i wynikami
z towarzyszami tej samej pracy. W ten sposéb moze
wydatnie przyczyni¢ sie do ulepszenia metod produkcji
lub do stworzenia lepszego, pod kazdym wzgledem dzieta.

Chcemy, zeby trybuna, na ktérej Pracownicy Lot-
nictwa wymienialiby nawzajem swoje dos$wiadczenia
dla ogolnego dobra Lotnictwa Polski Ludowej staty
sie tamy- , Techniki Lotniczej”. Dlatego oprécz wezwa-
nia na wstepie niniejszego numeru o kierowanie przez
czytelnikobw swych watpliwosci i zapytan do rozpoczyna-
jacej swa dziatalno$¢ Skrzynki Technicznej — wzywa-
my wszystkich Pracownikéw Lotnictwa do nadsytania
do ,,Techniki Lotniczej” swoich notatek, uwag czy arty-
kutéw na tematy techniczne zwigzane bezposrednio z ich
pracg — dla udostepnienia ich szerokiej gromadzie ro-
dziny lotniczej.

Czekamy na Wasz odzew!

Inz. Stanistaw Madejski

Lotnicze stownictwo techniczne

Informujemy naszych czytelnikdw, ze na skutek sta-
ran ,,Techniki Lotniczej” zostata utworzona Podkomi-
sja Stownictwa Lotniczego przy Komisji Lotniczej PKN.
Jak zaznaczyliSmy w zeszycie 2/49 bedzie istniata Scista
wspodtpraca pomiedzy pracami Podkomisji a naszym dzia-

mianowicie cze$¢ famow naszego pisma na publikowa-
nie i dyskusje nowoutworzonych pojec.

Jednak prace podjete przez Podkomisje Stownictwa
Lotniczego wymagajg nieco czasu celem uporzadkowa-
nia materiatu, okreslenia kolejnosci rob6t itp., musicie

fem ,Lotnicze Stownictwo. Techniczne’; przeznaczamy  wiec Czytelnicy, uzbroi¢ sie w pewng doze cierpliwosci.
NOWOSCI TECHNICZNE
NOWY RADZIECKI PRZYRZAD +21011
' REJESTRUJACY ILOSC IMPULSOW | —°
-70V
Sposrod roznych sposobow pomiaru ilosci  impulsow —0
najbardziej rozpowszechnionym jest sposob liczenia od-
dzielnych impulséw za pomocg przekaznikdw elektro-
magnetycznych.
Wada tych przyrzadéw jest bezwiadno$¢ réznych czesci
—0

konstrukcyjnych mechanizmu niedopuszczajgca na do-
kfadna rejestracje impulséw o czestotliwosci wyzszej niz
6000 okr./min.

Poza tym doktadno$¢ wskazan takich licznikéw za-
leze¢ bedzie od maksymalnego zakresu wskazan. .

Aby unikng¢ tych wad stosuje sie rozne ukfady lam-
powe, ktore przepuszczajg do licznika mechanicznego
impulsy stanowigce catkowity utamek ogdlnej ilosci
impulsow np, 1/2, 1/3, 1/10 itd. Jednakze nie wszyst-

kie te uklady sg dostatecznie pewne w dziataniu, a za-
leznie od przektadni przyrzadu wymagaja uktadow wie-
lolampowych, trudnych do regulacji.

Ponizej podajemy opis oraz schemat elektryczny przy-
rzadu, za pomoca ktérego mozna mierzy¢ impulsy. Przy-
rzad ten posiada piec przektadni; 2, 5, 10, 20 \ 40,
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Uktad jest bardzo prosty zastepujacy z powodzeniem
uktady bardziej skomplikowane 12 — 15 lampowe.

Dziatanie polega na kolejnym tadowaniu i roztado-
waniu kondensatora, do ktérego podtgczona jest row-
nolegle lampa neonowa.

Zasadniczym elementem uktadu jest multiwibrator
sktadajacy sie z dwoch lamp Li i Lz (6 J7).

Niezaleznie od formy i amplitudy wchodzacych im-
pulséw, na wyjsciu multiwibratora otrzymuje sie jedna-
kowe impulsy, ktorych szerokos¢ i amplituda zalezne sg
od parametrow uktadu.

Przetacznik zmieniajacy przektadnie przyrzadu zmie-
nia pojemnos¢ kondensatora Ci.

tadowanie kondensatora. Ci impulsami wystepuje tak
dtugo dopoki réznica potencjatéw na nim nie bedzie
rowna roznicy potencjatow potrzebnej do zaswiecenia
lampy neonowej Li. Powstajgce przy tym roztadowa-
nie kondensatora Ct daje impuls na siatke lampy wyj-
Sciowej. W obwaod anody tej lampy wigczony jest mili-
amperomierz (o zakresie do 30 mA) i elektromagne-
tyczny licznik rejestrujgcy.

W ten spos6b kazdy btysk lampy neonowej nastepu-
jacy po 1, 2, 5, 10, 20 lub 40 impulséw wchodzacych
jest rejestrowany przez licznik.

Préby przyrzadu wykazaly, ze jezeli straty w konden-
satorze Ci sg mate, to przektadnia przyrzadu nie jest
zalezna od czestotliwosci impulsow wchodzacych.

Potencjometr R.i pozwala na zmniejszanie amplitudy
impulséw wchodzacych na siatke lampy Li.

Powyzszy przyrzad moze rejestrowaé impulsy, ktdérych
szeroko$¢ nie jest wieksza od 0,002 sek. zas amplituda
nie mniejsza od 10V.

Obok licznika wmontowany jest sekundomierz uru-
chamiany wspolnym przyciskiem.

Przyrzad wymaga stabilizowanego zasilania, gdyz
przy wahaniach napiecia w sieci btgd wskazan moze wy-
nosi¢ do 10%.

Maksymalna szybko$¢ zastosowanego w tym przyrza-
dzie licznika elektromagnetycznego wynosi 3500 impul-
sow na minute, co przy zastosowaniu przektadni 40 daje
moznos¢ mierzenia impulséw o szybkosci 140000 na
minute.

(Zurnal tiechniczeskoj fiziki Nr. 5, 1949.)

NOWY CZECHOSEOWACKI SMIGLOWIEC

W  czasopismie Aeroklubu Republiki Czechostowac-
kiej ,,Letectvi znalezliSmy ciekawy opis $migtowca zbu-
dowanego przez inz. K. Horaka. Interesujgcym jest fakt,
ze Smiglowiec ten wykonany zostat przez konstruktora
w czasie wolnym od zaje¢ zawodowych, w ciezkich wa-
runkach pracy i z wieloma trudno$ciami materiatowy-
mi. Smigtowiec zostat wyprébowany w dniu 29.9.1949 r.
w ten sposob, ze przy maksymalnych obrotach silnika
i po whasciwym ustawieniu topatek wirnikow — wzniost
sie. Konstruktor nie miat jednak zadnego do$wiad-
czenia w sterowaniu swego $migtowca tak, ze po nie-
opanowanym przesunieciu poziomym i uderzeniu o prze-
szkode, spowodowat uszkodzenie wirnikdw i ukladu na-
pedowego.
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Uklad nosny S$migtowca jest utworzony przez dwa,
krzyzujace sie, przeciwbiezne, dwutopatkowe wirniki.
Na trojkatnej, nitowanej z rur duralowych ramie umiesz-
czony jest z tylu, w S$rodku podstawy trojkata, silnik
wraz ze skrzynig przektadniowg oraz wirnikami. Z przo-
du osadzony jest przesuwnie fotel pilota. W narozach
ramy umieszczone jest podwozie, sktadajgce sie z trzech
niezaleznych’, resorowanych S$rubowymi sprezynami kot
osadzonych w widelcach obrotowo tak, ze umozliwiony
jest ich obrot- o 360'. Z przodu, przed fotelem pilota
umieszczony jest obrotomierz, wskazujacy obroty wir-
nikébw oraz podparcia pod stopy pilota.

Zastosowany zostat' silnik czterocylindrowy, bokser,
chtodzony powietrzem, jednolitrowy, o mocy 30 KM
przy 5000 obr/min, o ciezarze 48 kG, przy czym prze-
robione zostaty uktad gaznikowy, chiodzenie, zapala-
nie oraz koto zamachowe — dla lepszego przystosowa-
nia do pracy na $migtowcu. Ponad silnikiem umiesz-
czony jest opadowy zbiornik paliwowy, -wykonany z bla-
chy z lekkiego stopu, o pojemnosci 10 litrow. Rozruch
silnika odbywa sie za pomocg recznej korby, nasuwa-
nej od tytu. Do silnika przymocowany jest beben z lek-
kiego stopu, w ktorym umieszczone sg przektadnie na-
pedéw wirnikdw, sktadajace sie z jednej pary czoto-
wych kot zebatych oraz dwoch par stozkowych kot
zebatych o catkowitej przektadni 1:10. Przy pomocy
recznej dzwigni mozna wyzebi¢ jedno z két czotowych.
W ten sposob przerywa sie potgczenie miedzy silni-
kiem i wirnikami, umozliwiajagc zapuszczenie silnika
wzglednie autorotacje topatek w wypadku ewentualne-
go uszkodzenia silnika. Do bebna z przektadniami przy-
Srubowane sg ostony, w ktorych osadzone sg w fo-
zyskach kulkowych chromoniklowe waty wirnikow.

topatki wirnikow sg sklejone z bukowego i jesio-
nowego drewna, sg one polakierowane i wypolerowane.
Majg one obrys prostokatny, dhugos¢ 2 m i szerokos¢
12 cm. Konce topatek u nasady sg wzmocnione i osa-
dzone w ostonach z lekkiego stopu, te za$ 'znitowane
sg z rozwidlonymi koricami chromomolibdenowych rur
tworzac przegub Kardana. Drugie rozwidlenie, zamoco-
wane w tozyskach kulkowych w glowicy wirnika prze-
dtuza sie w ramie zakonczone kulowym czopem. Dla
zapewnienia dokfadnie jednakowego nastawienia oby-
dwu przeciwlegtych topatek czopy ich sg ze sobg sprze-
zone. Nastawianie o0go6lnego skoku topatek wirnikdw
dokonuje sie przy pomocy recznych dzwigni, przy czym
konce ich sg potgczone z ciegtem, ktdre przesuwa obej-
my po watach wirnikow.
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Smarowanie silnika jest obiegowe z pompg i chtod-
nicg oleju. Centralne smarowanie napedéw zapewnia
pompa olejowa uruchomiana lewg nogg pilota. Silnik
musi byC zapuszczany przy wylgczonym sprzezeniu
z wirnikami. Wigczenie wirnikéw odbywa sie przy ma-
tych obrotach silnika. Wirniki rozkreca sie recznie
i gdy tylko predkosci obwodowe czotowych k&t zeba-
tych wyrdwnajg sie, przesunigciem recznej dzwigni do-
konuje sie sprzezenia. Wigczanie to jest wprawdzie bar-
dzo prymitywne, lecz urzadzenie to jest jednak znacz-
nie lzejsze od stosowanych odsrodkowych i innych,
a przy pewnej wprawie kota przy wigczaniu nawet nie
zgrzytaja.

Sterowanie -wysokosciowe i poprzeczne przeprowa-
dza sie ustawianiem topatek wirnikéw. Przy sterowa-
niu na wysoko$¢ topatki wirnikdw ustawia sie jedna-
kowo, przy poprzecznym — poszczegdlnym wirnikom
nadaje sie mniejszy lub wiekszy kat nastawienia topa-
tek. Lot do przodu wywotuje sie pochyleniem wirnikow
do przodu, dokonywanym przez przesuwanie fotela,
skutkiem czego zmienia sie potozenie S$rodka ciezkosci
catego Smigtowca. Jezeli fotel jest umieszczony w skraj-
nym przednim potozeniu to S$miglowiec osigga pred-
kos¢ maksymalng, poniewaz wodwczas sktadowa pozio-
ma ciggu jest najwieksza. Jezeli fotel jest w skrajnym
tylnym potozeniu — Smigtowiec leci do tyhlu. Stero
wanie kierunku odbywa sie w spos6b nastepujacy. Je-
zeli zmniejszymy ciag przy locie do przodu przesta-
wieniem topatek wirnika na prawej stronie — $migto-
wiec obroci sie w prawo, podobnie w lewo. Przepustni-
oe gaznika steruje sie prawg obrotowg rekojescig. Obro-
tem lewej rekojesci wylacza sie potaczenie fotela z ra-
ma, przez co mozemy zmieniaC jego potozenie, a tym
samym predkos¢ lotu.

(Letectvi, roczn. XXVII Nr. 4, 20.2.1950).

UNOWOCZESNIENIE ,,DAKOTY!L

Do najbardziej popularnych samolotéw transporto-
wych mozna bez watpienia zaliczy¢ Douglasa DC—3
zwanego inaczej ,,Dakotgll, C—A47, C—49 lub tez C—53.
Wytwornie amerykanskie wypuscity okoto 11.000 tych
samolotdw, poza tym byly one produkowane z licen-
cji w Zwigzku Radzieckim. Prototyp DC—3 odbyt
pierwszy lot 18.XI1.1935, a od 36 r. samoloty te prze-
leciaty wiele milionéw kilometrdow w stuzbie lotniczej.
W miedzyczasie zwiekszono dopuszczalny ciezar w locie
do 12.700 kG (w transporcie wojskowym dopuszczano
nawet 14.000 kG).

Do dnia dzisiejszego ponad 1.000 tych samolotow
lata na roznych liniach po catym Swiecie.

W miare doskonalenia sie techniki lotniczej wzrasta-
ja i wymagania stawiane nowoczesnym samolotom ko-
munikacyjnym pod wzgledem osiggow i bezpieczen-
stwa. Miedzynarodowa Organizacja Lotnictwa Cywil-
nego (ICAO) ustalita pewne wymagania, ktére od
roku 1953 bedg musiaty spetnia¢ samoloty komunika-
cyjne dopuszczone do ruchu miedzynarodowego. Wy-
magania te, zwkaszcza odno$nie lotu przy uszkodzonym
jednym silniku (samoloty dwusilnikowe) sg do$¢ su-
rowe. Obecnie bardzo niewiele typéw czyni im zado$¢
(oczywiscie przy petnym obcigzeniu dyktowanym wzgle-
dami ekonomicznymi).
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Przy obcigzeniu 72.700 zZd) DC—3 nie spetnia wy-
magan ICAO i dopiero po obnizeniu ciezaru w locie
do 10.700 kG czyli redukcji tadunku uzytecznego
0 2.000 kG czyni im zado$¢. Obecnie fadunek uzytecz-
ny wynosi ok. 3.500 kG. Po zredukowaniu go do 1.500 kG
(dla spetnienia wymagan ICAQO) ekonomia uzytkowa-
nia samolotu obnizy sie znacznie przekreslajac mozli-
wos$¢ uzywania go po roku 1953. Poniewaz przypusz-
cza sie, ze jeszcze w tym czasie kilkaset ,,Dakotll bedzie
nadawato sie dt> uzytku, czynione sg wysitki zmierza-
jace do zmodernizowania ich i dopasowania do wy-
magan ICAO. Poniewaz proby te s ciekawe ze wzgle-
dow dydaktycznych oméwimy na tym miejscu propo-
zycje amerykanska i angielska.

Firma Douglas przewiduje do$¢ daleko idgce zmiany
w istniejagcym pratowcu. W ,,Super DC—3“ czesci ze-
wnetrzne skrzydta wymienione zostaty na nowe o duzym
skosie krawedzi natarcia. Nie tyle tu chodzi o upodob-
nienie do samolotéw ultra szybkich co o: odpowiednie
potozenie $rodka ciezkosci wzgledem Sredniej cieciwy
skrzydta przy nowym rozwigzaniu konstrukcyjnym. Kota
gtowne podwozia chowajg sie teraz catkowicie w gondole
a kotko ogonowe w kadlub. W swej przedniej czesci
kadtub zostat przedtuzony o ok. 7 rn. a kabina pasazer-
ska przerobiona tak ze miesci teraz cztery rzedy foteli
zamiast dawnych trzech (rzedy sg wzgledem siebie prze-
suniete tak ze umieszczenie czwartego rzedu nie powo-
duje nadmiernej ciasnoty). W ten sposoéb ,,Super DC—3*
zabiera 30—38 pasazerow w poréwnaniu do 27 w sta-
rym ukladzie. Drzwi do kabiny otwierajg sie do dotu
tworzac jednoczesnie wygodne schodki. Usterzenie row-
niez zwiekszono w celu polepszenia sterownosci przy
matych predkosciach lotu.

Najistotniejszg jednak zmiang jest zastosowanie wiek-
szych silnikbw o mocy 1475 KM (Wright Cyclone
R 1820 o mocy 1.475 KM lub Pratt & Whitney R 2.000
0 mocy 1.400 KM, obydwa na paliwo o liczbie oktano-
wej 100/130) zamiast dotychczasowych o mocy 1.100—
1.200 KM. Predkos¢ podrozna wzrosta skutkiem tego
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do 400 km/ godz, czyli wynosi o 100 km/godz wiecej
niz standartowego DC—3. Ciezar catkowity wzrést do
14.060 kG a tadunek uzyteczny do 3.480 kG. Proste
przeliczenie wykazuje, ze Super DC—3 bedzie zuzywat
mniejwiecej tyle paliwa na tonokm co i stary DC—3
zapewniajagc wieksze bezpieczenstwo i lepszg predkosc
przelotowg. Gdyby za$ stary DC—3 byt uzytkowany
przy obcigzeniu odpowiadajagcym wymaganiom ICAO,
to zuzycie paliwa na tonokm bytoby dwa razy wieksze.

Super DC—3 jest w 60% nowym samolotem i koszt
przerébki wynosi 200.000—250.000 dolaréw w pordw-
naniu do 115.000 — ceny DC—3 z przed 10 lat (w mie-
dzyczasie ceny samolotow w Stanach Zjednoczonych
wzrosty jednak kilkakrotnie) mamy wiec do czynienia
raczej z nowym typem samolotu, gdyz ze starego DC—3
niewiele tu zostaje. Wyzszo$¢ Supera w poréwnaniu do
swego pierwowzoru jest oczywista.

Bardziej atrakcyjna jest propozycja angielska. Pia-
towiec sam nie ulega zmianom a tylko silniki zostajg
zastgpione turbinami spalinowymi ,,Mamball o mocy
1.420 KM. Przewiduje sie tez zastosowanie turbiny
»Dart“ w podobnym ukfadzie. Zmiana dotyczy gondol
silnikowych i pewnych instalacji. Koszt przerébki wraz
z nowymi silnikami wyniesie okoto 100.000 dolaréw.

Wymagania ICAO spetnia ,,Mamba Dakotall przy
ciezarze catkowitym w locie 12.110 kG czyli tylko
0 590 kG mniejszym od standartowej ,,Dakotyll. Zain-
stalowanie silnikow nie nastreczato zadnych trudnosci.
Ze wzgledu na potozenie $rodka ciezkosci plaszczyzna

Zasieg przy pogodzie bezwietrznej z uwzglednieniem
zapasu bezpieczenstwa.

T, OT NIC 7 A

Smigiet musiata by¢ przesunieta do przodu tak ze jest na
wysokosci kabiny pilotow co jest sprzeczne z wymaga-
niami ICAO. Mozna by jednak tego unikng¢ przez

pewne zmiany konstrukcyjne. Gondole wypadajg mniej-
sze i bardziej optywowe gdyz S$rednica ,,Mamby“ wy-
nosi tylko ok. 710 mm w poréwnaniu dio 1.410 mm
dotychczas stosowanych silnikéw ttokowych. Narazi¢ jed-
nak w pierwszym przerobionym DC—3 nie wyzyskano
tej mozliwosci i mata turbina poprostu ,toniell w prze-
stronnej gondoli. Spaliny sg odprowadzane podwdjny-
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Zasieg przy pogodzie bezwietrznej z uwzglednieniem
zapasu bezpieczenstwa
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mi przewodami (dla ominiecia chowanego podwozia)
koriczacymi sie na wierzchniej stronie skrzydta. Dzie-
ki zamianie silnikow zaoszczedzono ok. 450 kG. Hatas
powodowany pracg turbin jest znacznie mniejszy a poza
tym drgania ptatowca sg o wiele stabsze niz przy silni-
kach tlokowych. Zastosowano S$migta czteroramienne
0 $rednicy 3,05 m (Super DC—3 posiada $migta troj-
ramienne o $rednicy 3,5 m).

Szybko$¢ podrozna waha sie w granicach 265—370
km/godz a najwieksza wynosi 415 km/godz.

Obstuga turbin jest prostsza niz silnikéw tlokowych
a ilos¢ godzin pracy do gtéwnej naprawy dla ,,Mamby*
dochodzi do 500.

Dla poréwnania podajemy wykresy zasiegu w funk-
cji tadunku uzytecznego (wykr. 1). Dla obecnie do-
puszczalnego ciezaru catkowitego standartowego DC—3
12.700 kG przy odlegtosciach 480—800 km tadunek
jest ten sam przy czym ,,Mamba-Dakota" jest tu szyb-
sza 0 ok. 90 km/godz. Zdecydowana wyzszo$¢ uktadu
,,Mamba-Dakota* jest natomiast widoczna z wykresu 2,
utozonego dla ciezaréw odpowiednio: 10.700 i 12.110 kG,
koniecznych dla spetnienia wymagan ICAO. Teraz wi-
da¢, ze przy znacznie wiekszej predkosci przelotowej
»-Mamba-Dakota“ zabiera o wiele wiecej fadunku na
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odlegtosci 480—800 km w stosunku do standartowego
DC—3 (3.200 kG w porownaniu do 1.900 kG).

W obecnym stadium rozwoju silniki turbinowe zu-
zywajg ok. 0,33 kG paliwa na KM.godz. jednak trzeba
tu pamieta¢ ze paliwem tym jest nafta, a nie benzyna
o liczbie oktanowej 100/130. Poza tym zyskuje sie na
czasie gdyz przelot moze by¢ dokonywany na stosun-
kowo duzym obcigzeniu silnikéw, gdzie zachodzi opti-
mum zuzycia paliwa. Liazac zuzycie na jeden tonokilo-
metr wypada ono dla ,,Mamba-Dakoty* niecate dwa
razy wieksze niz dla Super—DC—3 a tego rzedu co
dla starego DC—3 dopasowanego do wymagan ICAO.
Koszt samego paliwa nie decyduje jednak o optacal-
nosci catego transportu lotniczego. Gtéwnym atutem
schematu ,,Mamba-Dakoty" w poréwnaniu do Supera
jest znacznie prostsza i tarnsza przerébka.

Turbiny spalinowe sg obecnie w pierwszym stadium
rozwojowym, ich zalety sg réznorakie a po udoskonale-
niu i uzyskaniu materiatu doswiadczalnego w dziedzi-
nie ich uzytkowania (do tego celu stuzy miedzy inny-
mi ,,Mamba-Dakota™) znajdg niewatpliwie szerokie za-
stosowanie w szybkiej komunikacji lotniczej.

(Flight 2126/49, Aeroplane 2011/49, Interavia 11/49.
Aviation Week Vol. 51 Nr. 14).

KRONIKA ZPIL

NOWI CZLONKOWIE

W pierwszym kwartale br. zostali przyjeci na czion-
kéw ZPIL nastepujacy koledzy:

114 — Nowinski Jerzy,
115 — Rogalski Wojciech.
WALNE ZEBRANIE ZPIL.

W dniu 17 lutego odbyto sie Walne Zebranie ZPIL.
Po ztozeniu sprawozdania zebranie udzielito absolu-
torium ustepujgcemu Zarzadowi, oraz wybrato nowy
Zarzad w nastepujacym skiadzie:

Przewodniczacy kol. Roth Wiktor.

Kolegbw, zalegajacych z prenumeratg ,,Techniki
Konto PKO bez zmian.

wanie naleznosci.

Z-ca Przewodniczacego kol. Lewandowski Ryszard.
Z-ca Przewodniczacego kol. Nowinski Jerzy.
Sekretarz kol. Roézanski Zbigniew.

Czt. Zarzadu: koledzy: Kurzynski Marian, Rogalski
Wojciech i Witkowski Ryszard.

ODCZYTY

W okresie sprawozdawczym zostaly wygtoszone na-
stepujace odczyty:

kol. Jarominek Wiadystaw —
wanie samolotow;

kol. Lunc Michat — Aerodynamika molekularna;

kol. Koslacz Stanistaw — Istota korozji.

Automatyczn stero-

totniczej prosimy o uregulo-
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Wskazowki dla autorow wspotpracujacych z ,, Technikg Lotniczg".

1. Przed przystapieniem do opracowania artykutow
kompilacyjnych lub tlumaczeh do ,,Techniki Lotniczej"
nalezy porozumie¢ sie z redakcja, celem upewnienia sie,
ze dany temat nie jest w opracowaniu przez kogo innego.

2. Przy opracowywaniu artykutéw nalezy potozy¢
jak najwiekszy nacisk na przejrzystos¢ uktadu, zrozu-
miatos¢ i jasnosS¢ tresci. Brak tej cechy sprawia, ze naj-
wartosciowsze nawet prace nie moga by¢ nalezycie
ocenione.

Nalezy postugiwa¢ sie zdaniami krotkimi, mysli
gtéwne nalezy wyraznie uwypukla¢, chocby nawet przez
powtarzanie sie.

Specjalnie wazne jest-staranne i logiczne wprowa-
dzanie. wzorow, przy czym nalezy robie jas najmniej
przeskokow.

Nalezy rozbi¢ artykut na logiczne rozdziaty i ustepy,
zaopatrujagc je w tyluiy, numerowal wazniejsze wzory,
przestrzegajac jednakowego stownictwa w tekscie i na
rysunkacn, przestrzega¢ nowej' pisowni polskiej zatwier-
dzonej przez Ministerstwo Wyznan Religijnych i Oswie-
cenia Publicznego z dn. 24 czerwca 1930 r., oraz ogodlnie
przyjetych symnoli, skrotow itp.

3. Rekopis wzglednie maszynopis, nadestany do re-
dakcji musi oupowiauac nastepujagcym wymaganiom:

a) Pisa¢ po jednej stronie z interlinig (z odstepem
pomieuzy wierszami) wyraznie, atramentem, na
kartkach formatu A4 (210 X mm). L lewej
strony kartki musi hyc zostawiony margines dla
korekty i uwag redakcji. Ilos¢ znakdéw w jednym
wierszu winna wynosi¢ 50. INa pierwszej stronie
u gory pozostawi¢ wolne okoto strony dla uwag
reuakcjj i oznaczenia artykutu.

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

c) W rekopisie lub maszynopisie nie dawac zadnych
podkreslen, nie pisa¢ rozstrzelonym dru-

kiem, ani nie pisa¢ wyrazéw WLKbALIKAMI
(duzymi literami alfabetu). Chcac wprowadzi¢ te
forme do tekstu drukowanego nalezy stosowaé

»Wskazowki dla autoréw wspotpracujacych z Insty-
tutem Wydawniczym S1MP*, ktdrg to broszure prze-
Slemy bezptatnie na zadanie, lub pozostawi¢ te spra-
we redakcji, zaznaczajac jedynie w odpowiednim
miejscu czarnym otéwkiem na marginesie: wydru-
kowa¢ kursywa, wersalikami, ttustym drukiem, roz-
strzelonymi literami lub tp.

d) Nie pozostawia¢ wolnych miejsc na rysunki. W miej-
scu gdzie ma by¢ umieszczony rysunek nalezy w $rod-
ku szpalty poda¢ oznaczenie w postaci: Rys. 1.,
Rys. 2., itp. W szczegolnosci nie nalezy wcina¢

tekstu (tj. zmniejsza¢ szerokosci szpalty dla ozna-
czenia rysunku).

e) Wzory matematyczne podawa¢ w oddzielnych wier-
szach. Wozory pisa¢ odrecznie mozliwie najwyraz-
niej, zachowujac odpowiednig wielkos¢ liter i cyfr
oraz prawidtowe potozenie wskaznikéw i symboli.

f) Odnosniki pisa¢ bezposrednio po wierszu, w ktorym
cyfra odnosnika zostata podana.l)

g) W odnosnikach biograficznych podawa¢ nazwisko
autora, tytut ksigzki lub artykutu, tytut i numer
czasopisma, w ktérym dany artykut ukazat sie, oraz
rok wydania.

h) Numerowa¢ kartki rekopisu wzglednie maszynopisu
W postaci:
— 1 —, — 2 —, itd. posrodku strony u gory.'

4. Rysunki i wykresy winny by¢é wykonane w skali
3:1, wieksze (cato-slronicowe) w skali 2:1 pamietajac,
ze szerokos$¢ szpalty wynosi 85 mm, a szerokos¢ kolumny
175 mm.

Rysunki powinny by¢ wykonane tuszem na niezbyt
szorstkim papierze rysunkowym lub na biatej kalce ry-
sunkowej (kalka niebieskawa Iub zoékawa jest nie-
wskazana).

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

5. Fotografie oryginalne powinny by¢ wykonane na
gtadkim, btyszczacym papierze fotograficznym i — o ile
moznosci — retuszowane.

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

Wydawnictwa te zostang zwrocone.

7. Wszystkie rysunki, fotografie i wykresy winny
by¢ ponumerowane zgodnie z tekstem. Rysunki, wy-
kresy i fotografie nalezy sktada¢ w oddzielnej kopercie,
usztywnionej tekturowg wkiadkg. Nie mogg 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 instrukcja, podang we ,Wskazéwkach dla autoréw
wspétpracujacych z IW SIMP*,

X) w wyjatkowych wypadkach mozna je umieszczaé
na koncu ustepu, w ktorym zostata podana cyfra
odnos$nika.






