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Dla Laboratorjum aerodynamicznego Politechniki Lwowskiej i dla Instytutu techniki szybow-
nictwa we Lwowie, z chwilg ugruntowania ich dziatalnosci, stato sie koniecznem podawanie wynikéw prac,
wykonywanych w tych instytucjach, do wiadomosci ogétu technicznego. Z dwuch mozliwosci: wydawanie od-
dzielnych sprawozdan lub regularnego czasopisma wybrano przy zyczliwej pomocy p. inz. S. Rybickiego, prezesa
Lwowskiego Wojewodzkiego Komitetu Ligi obrony powietrznej i przeciwgazowej, oraz p. prof. inz. E. Bratry,
redaktora Czasopisma Technicznego, forme wydawnictwa perjodycznego p. t. Czasopismo Lotnicze, majgcego
ukazywac sie cztery razy do roku: w styczniu, kwietniu, czerwcu i listopadzie. Czasopismo to, jako organ La-
boratorjum aerodynamicznego Politechniki Lwowskiej i Instytutu techniki szybownictwa, zamieszcza¢ bedzie
gtéwnie sprawozdania z prac obu tych instytutdw; pozatem notatki o wynikach prac krajowej i zagranicznej
techniki lotniczej z tych dziatéw, ktére dotycza zakresu celéw jakie obraty L. A. P. L. i I. T. S. Sg niemi prze-
dewszystkiem zagadnienia szybownictwa i lotnictwa stabosilnikowego. Komitet Redakcyjny pragnie réwniez
i prosi, aby w sprawach tych ogtaszali swe prace na tamach Czasopisma Lotniczego wszyscy zawodowcy lot-
niczy polscy.

S. tukasiewicz. Z. Fuchs.

W. Czerwinski.

Dr. Inz. Zygmunt Fuchs

Mikromanometr o statej dokiadnosci odczytu.
Micromanometre a precision constante e lecture.

Determination de I'equation de la courbe corres-
pondant a lI'axe du tube du micromanometre. Rapport
de multiplication. Description du micromanometre exe-
cute au Laboratoire Aerodynamique de I'Ecole Poly-
technique de Lwow.

Przyrzady stuzace do pomiaru cisnien sg dla labo-
ratorjum aerodynamicznego tern, czem jest np. woltmetr
dla laboratorjum elektrotechnicznego. Ze wzgledu na
roznorodno$¢ zastosowania wytworzyly sie z biegiem
czasu rozne typy manometrow, z ktdrych najczestsze
sg manometry statyczne, dozwalajgce na odczyt rdznicy
cisnien pomiedzy dwoma ptynami (gazami) przy pomocy
specjalnej cieczy odgraniczajgcej, jak woda, alkohol,
rteC it. p., przez odczyt przesuniecia tej cieczy w rurce
manometru. Poniewaz w aerodynamice wystepujg naj-
czesciej w praktyce laboratoryjnej roznice cisnien obej-
mujgce zakres 0,1—200 kg/m2, ktorych pomiar powinien
sie odby¢ z wecale znaczng dokfadnoscia, przeto stosuje
sie t. zw. mikromanometry polegajace na zwiekszeniu
drogi meniska przez pochylenie rurki manometru. Jezeli
w rachube wchodzi tylko pewien okre$lony zakres
cisnien w. obrebie podanego wyzej, to mozna zasto-
sowac¢ krotki odcinek rurki pochylej w zgdanym za-
kresie ci$nien i pochyli¢ ja wedle kata dozwalajgcego
na zadang doktadno$¢ odczytu. O ile jednak chcemy
stosowa¢ mikromanometr do pomiaru w catym zakresie

ciSnien, to natrafjamy na te trudno$¢, ze albo przy
danem pochyleniu rurki jest dokladno$¢ odczytéw za
duza przy wyzszych cisnieniach, a mianowicie wtedy,
jesli przy matych jest wihasnie wystarczajgca, albo tez
Jest za mata przy niskich cisnieniach, je$li dla wie-
kszych wartosci cisnien jest dobra. Celem usuniecia tej
wady stosowano rurke manometryczng wygieta w ten
sposob, aby zakres czutosci zmniejszat sie wraz z wy-
sokoscig odczytywanej réznicy pozioméw cieczyl).

Dla pomiaru cisnien statycznych na modelach prze-
dmuchiwanych w tunelu Laboratorjum Aerodynamicz-
nego Politechniki Lwowskiej postanowilismy zaproje-
ktowa¢ mikromanometr, ktoryby dawal powiekszenie
zmienne wraz z wysokoscig, a mianowicie takie, aby
dokfadno$¢ odczytu byta statg dla kazdej wysokosci
w obrebie z gory okre$lonych granic. Warunek ten
bedzie spetniony, jesli powiekszenie jest odwrotnie pro-
porcjonalne do kazdorazowej rdznicy poziomow cieczy.
Poniewaz powiekszenie drogi stupka cieczy w rurce
zalezy od kata pochylenia a rurki wzgledem poziomu
(ryc. 1), a mianowicie od stosunku:

*) Handbucli d. Experimentalphysik, Wien-Harmi, t. 4,
cz. 1, sir. 522-523, 1931.



przeto celem uzyskania zmiennego powiekszenia wzgl.
przeniesienia nalezy dla kazdej wysokosci y stosowac
inny kat pochylenia a. Przy zmianie przeniesienia
w sposob ciggly nalezy zatem wygig¢ rurke manometru
tak, aby pochylenie stycznej do osi rurki zmieniato sie
od punktu do punktu wedle prawa odpowiadajgcego
zadanej zmianie powiekszenia n. Warunek statej do-

Ryc. 1

ktadnosci odczytu, a mianowicie zatozenie odwrotnej
proporcjonalnosci stopnia powigkszenia n do roznicy
wysokosci y, jest zatem rownoznaczny z przyjeciem

we wzorze n— & diugosci ¢ jako statej.

~_ Celem otrzymania réwnania krzywej, odpowiada-
jacej osi rurki mikromanometru, ustawiamy dla obra-

nego na rysunku prostokatnego uktadu spotrzednych
rownanie rozniczkowe odnoszace sie do elementu diu-
gosci krzywej (ryc. 2):

Dla wprowadzenia do tego roéwnania stopnia powie-
kszenia n stosujemy przeksztatcenie:

tga=—~s'@:
VI—SHVOt’
przyczem: sma=f-=\-
gdzie: c— stalej.
Wobec tego: = -
g dx 2
Po oddzieleniu zmiennych otrzymujemy:
dx = y_(zgi/__'yzrzl
jako réwnanie rézniczkowe krzywe;j.
A zatem:  x=-NLY gyak,
y

gdzie K oznacza statg catkowania.
Celem znalezienia wartosci cafki:

wstawiamy: c2—y2=z!

czyii:

wzglednie:
skad:

Wobec tego: x= —jn2—yl+~InC* C - —+K.

- c—\'c2—y?
Przy y=c powigkszenie n staje sie rowne jednostce,
a rurka mikromanometru powinna przejS$¢ w prostg
pionowa; dla tej zatem wartoSci ma by¢ x=0O. 7’ tego
warunku wynika 7f=0.

Jak tatwo mozna zauwazyé y=O odpowiada Xx—"°,
czyli krzywa przebiega asymptotycznie wzgledem osi
Z-0W.

Celem otrzymania mikromanometru ze stata do-
ktadnoscig odczytu w granicach do np. 200 mm réznicy
wysokosci danej cieczy nalezy widocznie obra¢ ¢c=200.
Wobec tego rownanie krzywej, wedle ktérej nalezy
wygigé rurke, ma postac.
200+ V2002—y?

2=1001n 000 voom—yy  \2002—y2
krzywa tg przedstawia rycina 2.
Stopien powiekszenia n=".=“— dla danego wy-

padku wykazuje krzywa wyznaczona na ryc. 3, przed-
stawiajgca zwigzek pomiedzy ro6znicg wysokosci y 1 stop-
niem powiekszenia n.

Ryc. 3.

Dla Scistosci nalezy doda¢, ze nie uwzgledniliSmy
dotgd wplywu zmiany poziomu zwierciadla cieczy
w zbiorniku pofgczonym z rurkg manometryczng. Aby
zdac sobie sprawe z wielkosci btedu popetnionego przez
to zaniedbanie, zwrdé¢my uwage na warunek ciggtosci
cieczy przy zatozeniu cieczy niesciSliwej. Niech ozna-
czaj g
F — przekrdj zbiornika
f — przekroj rurki
h' — zmiane wysokos$ci poziomu cieczy w zbiorniku
h =h'+ y—ro6znice poziomow cieczy w rurce i w zbior-

niku po ustaleniu sie rownowagi
s — dhugos¢ tuku wzdtuz osi rurki.

Natenczas: F.dh' =f.ds,



‘ dh' = ds dy = —~dy.
skad Fo Fdy 3 Fy 7
Natomiast ~ dh=dy+dh' = (1 +j, —j dy.
Stopien powipkszemip; =9S=___ ds_ . —_ ___C

f jest w danym wypadku bardzo

maty, gdyz S$rednica rurek nie przekracza zazwyczaj
3 mm, a to ze wzgledu na koniecznos¢ nalezytego
uksztattowania sie meniska pod wpltywem sit kapilar-
nych, przeto wobec jedynki mozna drugi wyraz w na-
wiasie mianownika zaniedba¢. Wobec tego:

Poniewaz stosunek

stopien powiekszenia =—, jak poprzednio podalismy.

Ryc. 4.

Jezeli wygieta wedle okre$lonej krzywej rurke
manometryczng zaopatrzymy w podziatke milimetrowa,

to przy obranym stopniu powiekszenia n——-QQ otrzy-

mamy nastepujgcg doktadnos¢ odczytu roznicy po-
ziomow cieczy: przy =200 mm dokitadnos¢ na 1 mm,
przy y=100 mm doktadnos¢ na 0,5 mm, przy y=10 mm
doktadno$¢ na 0,05 mm i t. d., czyli w kazdem miejscu
wynosi doktadno$¢ odczytu 0,5°/0.

W Laboratorjum Lwowskiem wykonano tego typu
mikromanometer zaopatrzony w dwie rurki, z ktorych
jedna stuzy do pomiaru nadci$nien, a druga do pomiaru
podcisnien. Uktad obu rurek, umieszczonych na wspoélnej
tablicy drewnianej, uwidoczniono na ryc. 4. Wewnetrzna
Srednica rurek szklanych wynosi 3 mm. Rurki sg pota-
czone ze zbiornikiem walcowym o Srednicy wewnetrznej

38 mm i dtugosci 750 mm:; stosunek jf, wynosi  zatem

przy wypetnieniu zbiornika cieczg do potowy.
3207

f
F Sroso-0000248:

Do ustawiania poziomu cieczy na punkt zerowy
skali zastosowano walec metalowy o $rednicy 40 mm
zanurzony czeSciowo w cieczy zbiornika, ktory mozna
przesuwa¢ w pionie przy pomocy S$ruby. Jako ciecz
stuzy alkohol, a to gtdwnie ze wzgledu na wiasnosci
rozpuszczania ttuszczow, a tern samem nalezytego zwil-
zania Scian rurki zanieczyszczajgcych sie po krotkim
czasie. Bardzo wazng zaletg tego mikromanometru jest
pomiedzy innemi, ze nie wymaga on przy odczytywa-
niu cisnienia zadnego nastawiania, pomingwszy oczy-
wiscie jednorazowe ustawienie catego aparatu do nale-
zytego poziomu. Wskutek nieuniknionych btedéw rurek
manometrycznych tak co do $rednicy jak i zakrzywie-
nia, a zatem zmiany sit kapilarnych i niewkasciwych
pochylen od punktu do punktu, konieczne jest cecho-
wanie mikromanometru np. przez poréwnanie go z innym
mikromanometrem o znanych wiasciwosciach, np. z mi-
nimetrem firmy Askania-Werke.

Dr. Inz. Zygmunt Fuchs.

Pomiar rozkiadu cisnien wzdtuz powierzchni przy pomocy sondy cisnien statycznych.
Mesure de la distribution des pressions sur une surface a l'aide d’'une sonde a pression statigue.

Explication du principe de la methode. Description
de la .sonde utilisee au Laboratoire Aerodynamigue de
I".Ecole Polytechnigue de Lwoéw. Presentation du resultat
des mesures sur une aile rnuiiie d’un aileron a fente.

Pomiar sit aerodynamicznych przy pomocy urza-
dzen. wagowycli dozwala na wyznaczenie wielkosci, kie-
runku i potozenia sit wypadkowych, nie daje natomiast
nalezytego wyobrazenia o rozkladzie sity wzdtuz okre-
$lonej powierzchni. Do pomiaru rozkfadu sity normalnej
czyli t. zw. ci$nienia stosuje sie zazwyczaj metode, pole-
gajacg na zaopatrzeniu ~danej powierzchni w szereg
otworow o bardzo malej Srednicy, potaczonych przy po-
mocy cienkich rurek z czutym manometrem i pomiarze
roznicy cisniern statycznych w miejscu otworu i miejscu
ustawienia manometrii w hali pomiarowej; zakladamy
przytem, ze ci$nienie statyczne w hali jest z wystarcza-
Jaca dla celéw praktycznych doktadnoscig réwne cisnie-
niu statycznemu w wolnym niezaburzonym strumieniu
tunelu aerodynamicznego. Pomiar cisnienia statycznego
przy pomocy otworu polega na zatozeniu, ze wzdtuz po-
wierzchni nieciggtosci, jaka powstaje pomiedzy cieczg
przeptywajacg wzdtuz powierzchni w miejscu otworu
(ryc. 1) i cieczg pozostajgcg w spoczynku w otworze, jest
cisnienie w kazdym punkcie jednakowe tak dla cieczy pty-
nacej jak i pozostajgcej w spoczynku.

Pomiar cis$nien statycznych przy pomocy otworow
pomiarowych, aczkolwiek celowy, nie jest jednak napgo6t

Ryc. 1.

praktyczny, gdyz wymaga starannego i zmudnego przy-
gotowania specjalnych modeli zaopatrzonych w otworki
I potaczone z niemi szczelnie rurki, ktére nalezy ukry¢
wewnatrz modelu, aby nie wywotywaty osobnych zabu-
rzen strugi optywajacej model. Wytonita sie zatem po-
trzeba zastgpienia tej metody pomiaru inng, ktoraby do-
zwalata na pomiar rozktadu cisnien wzdtuz powierzchni
dowolnego modelu bez specjalnego jego przysposobienia,
a wigc np. wprost modelu uzytego przedtem do pgmiaru



sit aerodynamicznych przy pomocy wagi. Jest rzeczg
jasna, ze moze sie to staC jedynie przy pomocy urzgdzenia
pomiarowego, ktore nalezy umiesci¢ w okresSlonym punk-
cie powierzchni zamiast otworu pomiarowegol). Nie
potrzeba dodawac, ze rozmiary tego urzadzenia pomiaro-
wego muszg by¢ tak mafte, aby btgd pomiaru z powodu
zaburzenia strugi przez obecno$¢ przyrzadu miescit sie
w granicach bledu pomiaru cisnien, a pozatem, aby od-
czytane cisnienie odpowiadato ci$nieniu na powierzchni
modelu.

Przy dostatecznie matych rozmiarach przyrzadu
pomiarowego moga by¢ oba warunki jednoczesnie spet-
nione, poniewaz, jak wiadomo, wskutek przylegania cie-
czy optywajgcej model do jego powierzchni, wylania sie
t. zw. warstwa graniczna, w ktorej szybko$C ruchu cieczy
jest bardzo mata, a zarazem cisnienie jest praktycznie
biorgc state wzdtuz kazdej normalnej do powierzchni
i odpowiada cisnieniu zewnetrznej strugi poza warstwg
graniczng; wskutek tego pomiar cisnienia w dowolnem
miejscu w obrebie grubosci warstwy granicznej powi-
nien da¢ identyczne wyniki.

Grubo$¢ warstwy granicznej nie jest wszedzie je-
dnakowa; warstwa ta narasta przy powierzchni w Kie-
runku ruchu strugi cieczy. Jesliby tedy zdarzyto sie, ze
na. przedniej czeSci powierzchni modelu grubos¢ war-
stwy byta mniejszg od rozmiaréw poprzecznych przy-
rzadu pomiarowego, to jednak odczyt cisnienia bytby
jeszcze dobry, gdyz gradjent szybkosci wzdtuz normalnej
do powierzchni dla otaczajgcego warstwe graniczng ru-
chu potencjalnego cieczy Jest wzglednie maty.

Odpowiednim przyrzadem do pomiaru cisnief sta-
tycznych na powierzchni ciat okazata sie rurka z przodu
zamknieta i zaopatrzona w otwory boczne potgczone
wprost z manometrem, znana pod nazwg sondy cisnien.
Rurke tg nalezy ustawi¢ mozliwie w kierunku strugi
w danem miejscu. Pomiary wykazaly jednak, ze male
zboczenia osi rurki od kierunku strugi w granicach
okoto + 6° wptywajg bardzo nieznacznie na wynik po-
miarul). Wazng rzeczg jest atoli umieszczenie otwordéw
pomiarowych w takiej odlegtosci od przedniego konca
rurki, aby wpt ciSnienia spietrzenia na przednim
koncu na wartos¢ cisnienia, statycznego w miejscu otwo-
row pomiarowych byt znikomo maty. Nastgpi to wtedy,
jezeli odlegtos¢ ta wynosi okoto 3 d, gdzie d oznacza $re-
dnice rurki. Wazng zeletg tego przyrzadu jest, miedzy
inemi okoliczno$¢, ze wykazywane cisnienie nie zalezy
od wielkosci ci$nienia predkosci.

Uwzgledniajagc warunki podane wyzej, zastosowano
w Laboratorium Aerodynamicznem Politechniki Lwow-
skiej sondy ci$nien o Srednicy zewnetrznej <2=0,55—
—1,0 mm, zaopatrzone rowkiem pomiarowym obejmuja-

1) Poréwn.: W. Klemperer, Windkanalversuche an einem
Zeppelin - Luftscbiff - Model, Abh. aus d. Aerod. Inst. a. <. Techn.
Hochsch. Aachen, zesz. 12, str. 10. 1932.

A. B. Scherschevsky, Russischc Arbeiten zur Hydro- und
Aerodynamik und zur allgemeinen Mechanik. Zeitschr. f. angew.
Math. u. Mechanik. I. Il. str. 394. 1931.

2) Handb. d. Experimentalphysik, Wien - Harms,
str. 496. 1931

l. 4. ez. I

cym potowe obwodu rurki, nacietym w odlegtosci okoto
3d od przedniego korica rurki (ryc. 2). Tylna czes¢
rurki potaczona jest przy pomocy rurki o S$rednicy
3—4 mm wygietej w odpowiedni sposéb z raczkg w po-
staci rury o $rednicy zewnetrznej 5—G mm, komuniku-
jacej sie wprost z manometrem. W czasie pomiaru ci-
Snienia statycznego przykfada sie rurke pomiarowag do
powierzchni tak, aby rowek pomiarowy, znajdujacy sie
na gornej powierzchni rurki, znajdowat sie w miejscu,
w ktérym ma sie odby¢ pomiar cisnienia. Przy roznego
rodzaju powierzchniach nalezy stosowaé¢ sondy o odpo-
wiednich Srednicach rurek i odpowiedniem wygieciu ru-
rek taczacych sonde z raczka.

Celem tatwego ustalenia sondy w danem potozeniu,
tudziez szybkiej zmiany potozenia od punktu do punktu,
skonstruowano dla tej sondy specjalny uchwyt, dozwala-
jacy na przesuniecie sondy w trzech kierunkach przy po-
mocy prowadnic, tudziez na dowolne obroty przy pomocy
odpowiedniego przegubu kulowego. Prowadnice zmon-
towano na wigzaniu kratowem wagi aerodynamicznej na
goérze i na dole tak, ze w czasie przedmuchiwania np.



modelu skrzydta mozna réwnoczesnie przeprowadzac po-
miar ciSnien na powierzchni gornej i dolnej.

Ryc. 6.

Ryc. 7.

Dla poréwnania wynikow pomiaru cisnien staty-
cznych przy pomocy otwordw pomiarowych na po-

wierzchni i przy pomocy sondy ci$nien wykonano sze-
reg pomiarOw na roznego rodzaju powierzchniach przy
pomocy obu metod i otrzymano wyniki zupetnie zgodne,
t. j. w granicy dokladnosci pomiaru nie dostrzezono
zadnych roznic.

Celem zobrazowania wynikéw otrzymanych powy-
zej podang metodg podajemy wykresy rozkladu cisnien
na skrzydle z lotkg szczelinowg przy réznych katach na-
stawienia skrzydta, i lotki. Cisnienia odniesione do je-

dnostki cisnienia predkosci czyli stosunek Z naniesiono

na wykresie na rozwinietej profilu, a nastepnie wprost na
normalnych do konturu profilu celem uzyskania przej-
rzystego obrazu rozktadu cisnien (ryc. 3, 4, 5, 6, 7, 8).
Punkty pomiarowe oznaczone sg na wykresach kotecz-
kiem, zaS punkty uzyskane drogg interpolacji wzglednie
ekstrapolacji na wykresie na rozwinietej profilu krzyzy-
kiem. Pola wykresu, odpowiadajace nadcisnieniu, ozna-
czone sg znakiem .(+), za$ odpowiadajgce podcisnieniu
znakiem (—).

Uzyskane wyniki pomiaréw, uwidocznione na wy-
kresach, uprawniajg do zalozenia, ze stosowanie sondy
cisnien statycznych do pomiaru rozkfadu cisnien w tu-

Ryc. 8.

nelu aerodynamicznym daje
uzytku praktycznego.

rezultaty przydatne do

Inz. Wactaw CzerwinskKi.

Wplyw wiasnosci profilu i wydtuzenia na predko$¢ opadania szybowca.

Dzisiejszy stan rozwoju szybownictwa ustalit pewne
wymagania, ktérym odpowiada¢ muszg konstrukcje szy-
bowcdw stuzacych nieraz do wykonywania lotéw w wa-
runkach bardzo niekorzystnych. Najbardziej zasadni-
czym warunkiem wymaganym ocl wszystkich typéw
szybowcow, jest mata predkos¢ opadania. Jest jeszcze
wiele innych wymagan zaleznych od przeznaczenia
danego szybowca jak duza predko$¢ pozioma dla szy-
bowcow stuzacych do wykonywania przelotow, duza
fatwo$¢ w prowadzeniu i zwrotnos¢ potrzebna tam gdzie
wykorzystuje sie prady wznoszacego sie powietrza o ma-
tym przekroju i t. d. W nastepnych rozwazaniach zaj-
miemy sie jedynie warunkami aerodynamicznemi kto-
rym odpowiada¢ musi szybowiec o matej predkosci
opadania.

Czasopismo Lotnicze Nr. 1 z r. 1933.

Predkos¢ opadania szybowca zalezy od:

1. obcigzenia jednostkowego powierzchni skrzydta,

2. oporu indukowanego skrzydia,

3. oporow dodatkowych takich czesci jak kadtub,
stery, podwozie oraz oporu tarcia powierzchniowego
catosci. Azeby wszystkie wymienione zaleznosci ujgc
we formute matematyczng musimy rozpocza¢ rozwazanie
od warunkéw réwnowagi, w ktorych znajduje sie szy-
bowiec w locie.

Jako reakcje dziatan aerodynamicznych w locie
na szybowiec uwaza¢ nalezy wypadkowg R skierowang
pod pewnym katem do toru. Wypadkowg tg rozkia-
damy na dwie skladowe Py i Px dziatajgce prostopadle
i rownolegle do toru. Obie te sktadowe sg funkcja kata
nachylenia cieciwy skrzydta do toru, rozmiaréw linjo-
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wych szybowca, gestoSci powietrza, oraz predkosci.
Zaleznosci te mozemy napisac:

Py=f(a, l,e,v,); Px=1*T(al ef)

Wielkosci. Py i Px wyznacza sie doswiadczalnie
w laboratorjach aerodynamicznych na modelach wyko-
nanych w skali, przyczem podaje sie nie sity, tylko
spotczynniki, odnoszac je do takich wielkosci poréw-
nawczych, jak powierzchnia skrzydia oraz cisnienie
predkosci. Nazywajac przez Px opor catkowity szy-
bowca, przez Py jego wypdér mozemy napisac:

Px—q.F.cx Py=q.F.cy

gdzie q— = cisnieniu predkosci, a F— powierzchni

skrzydta.

Rozpatrujgc lot szybowca w ruchu jednostajnym
zauwazymy, ze wypadkowa B musi by¢ réwng i prze-
ciwnie skierowang catkowitemu ciezarowi szybowca G
(ryc. 1). Skiadowa ciezaru G w Kkierunku toru jest

Ryc. 1.

réwng oporowi szybowca Px. skladowa ciezaru w kie-
runku prostopadtym do toru znosi wypér. Poniewaz
Py i Px sg proporcjonalne do spotczynnikéw cy i cx,
mozemy napisac.

tg/J = PT/P, = CIICj,,

gdzie jest katem nachylenia toru szybowca do po-
ziomu. Rozpatrujac trojkat predkosci (ryc. 1) mozemy
w przyblizeniu zastgpi¢ predko$¢ po torze V przez
predkos¢ poziomg VX, zas wypadkowg B przez Py,
poniewaz kat /) jest maty w zakresie tych katéw przy
ktérych zwykle sie lata.

Obliczajagc ze wzoru B= G = Py — C?
szybko$¢ Vx, otrzymamy:.

VX

e Cy

a poniewaz predkos¢ opadania

— Fx tg/?=Fa, (—

cl
przeto wstawiajgc za Vx warto$¢ wyrachowang, otrzy-
mamy :
G 2T =
y \F-(>' Cy'cv yp-e-cY

WyprowadziliSmy zadang formute okreslajacg za-
lezno$¢ pomiedzy predkoscia opadania Vy, a obcigze-

niem jednostkowem skrzydta E, oporem indukowanym

i szkodliwym cx, oraz spétczynnikiem wyporu. Dzielac
parametry, od ktérych zalezy predko$C opadania na
dwa rodzaje t. j. na parametry zalezne od ksztattu
profilu wydtuzenia skrzydta oraz od oporéw szkodliwych
I na parametry takie jak wymiary szybowca i jego
ciezar, otrzymamy bardziej pogladowg forme tego wzoru.
Wyrazajac powierzchnie jako funkcje rozpietosci i wy-

dtuzenia skrzydta: F=b.t="-L~ =" gdzie 2 =-L-

otrzymamy:
Cc2x D)
| b2-¢

Budujac szybowiec o danej rozpietosci, z ktérg
jest zwiazany proporcjonalnie ciezar szybowca, moze

[ Cc Ccsy

konstruktor zmienia¢ wyrazenie: . ktore jest

zalezne od wiasnosci profilu skrzydia, jego wydtu-
zenig, oraz oporoéw dodatkowych (szkodliwych). Spot-
czynnik ¢ musimy uwazaC jako sume spdéiczynnika
oporu indukowanego cxi oraz spoOtczynnika oporow
cxs. Bpotczynnik oporu indukowanego zalezy od wy-
dtuzenia skrzydta oraz rozktadu wyporu wzdtuz roz-
pietosci. Zaktadajac ten rozkiad jako eliptyczny, dla
ktorego opor indukowany przy danym wydtuzeniu jest
najmniejszy, mozemy zmienia¢ jedynie wydtuzenie
skrzydta, uzyskujac w ten sposdb rézne opory induko-
wane. Ze wzgledu na postawione zadanie jak najmniej-
szej predkosci opadania szybowca, musimy wzig¢ pod
pod uwage funkcje:

Minimum tej funkcji znajdziemy tworzac szereg ilo-
czynéw z oraz przynaleznych kazdorazowo dla kaz-

Azeby rachunek

cy

ten byt Scistym, nalezatoby przeprowadzi¢ kilka pomia-
row w laboratorjum aerodynamicznem ze skrzydtem
o tym samym profilu a o réznych wydtuzeniach. Po-
trzebne posrednie wartosci moznaby wtedy z wystar-
czajacg doktadnoscig interpolowac. Jezeli brak podobnych
danych laboratoryjnych, mozna dla orjentacji przepro-
wadzi¢ wyliczenie dla danego profilu wykresinie, ko-
rzystajac z zatozenia niezmiennosci oporu profilowego
przy danym wyporze (Betz, Gottingen). Zatozenie to
daje dobre wyniki przy przeliczaniu wiasnosci skrzydta
z jednego wydtuzenia na drugie jedynie przy malej
zmianie 2, dlatego tez metode te nalezy uzywac za
przyblizona.

Na siatce o spétrzednych prostokatnych nanosi
sie parabole oporu indukowanego dla kilku wydtuzen
(np. dla 1 =5, 7-5, 10, 16, 20, 25, 30) obliczajgc spot-
rzedne ze wzoru:

A2

(()le'—~jr.y2’ grlylp ' F
nastepnie nanosi si¢ na tg siatke biegunowg profilu
badanego w laboratorjum. Korzystajac z poprzednich
zatozen dla znalezienia biegunowej dla innych wydtu-
zen, wystarczy odmierzy¢ wielkos¢ oporu profilowego
A—B (ryc. 2) dla danego cy i odnies¢ jg na prawo
od paraboli dla innych wydtuzen. Przeprowadzajgc tg
operacje dla Kilkunastu punktéw otrzymamy pek szu-
kanych biegunowych. Nalezy teraz wyszukac dla kazdej

-7 Mozna to uczynic¢

jednym z wielu znanych sposob6w. Najszybciej docho-
dzi sie do celu w ten sposéb, ze na przezroczu z kalki
nanosi sie pek krzywych o réwnaniu: = p.ei¥
(ryc. 3). Jezeli narysujemy ten pek dosyC zageszczony,
wtedy z wystarczajgcg doktadnoscia mozna wyznaczy¢

*) Uwaga: Z powyzszem przeksztatceniem wzoru na pred-
ko$¢ opadania zapoznat sie autor na wyktadzie Inz. Lippischa
na. kongresie szybowcowym w Rhon, w r. 1932. Formy tej uzywa
Inz. Lippisch w artykule p. t. ,,Sinkgeschwindigkeit und Gleit-
zahl“, Flugsport z r. 1932.



punkty stycznosci tego peku z biegunowemu WYyszu-
kane w ten sposdb punkty styczno$ci spetniajg waru-

nek minimum dla danej biegunowej. Z uzy-

skanych w ten sposéb wartosci cx i tworzymy ilo-
razy ~“Ca™e/ i mnozymy je przez odpowiednie \2.

Rysujac otrzymang w ten sposob funkcje yCx2lciS 2
znajdziemy fatwo jej minimum.

I~/rc 32MI

Ryc. 2.

Azeby znalez¢ ksztalt funkcji: ~cx2/cl8.2 = f(2)
dla paru oporéw szkodliwych, wystarczy przenie$¢ $ro-
dek uktadu dla peku biegunowych o wielkos¢ cxs na
lewo. Ustawiajac przezrocze (ryc. 3) w nowym S$rodku
uktadu, znajdziemy c”/c/ dla danego oporu szkodli-
wego w sposdg podany poprzednio.

"5 + ?5 5 10 15 20 25 30
redko$¢ opadania -il, wydOjéen/e J
pre P se vl 11TS 3215T

Ryc. 5.

Ryc. 4 przedstawia pek biegunowych profilu In-
stytutu Aerodynamicznego Politechniki Warszawskiej
Nr. 192 dla siedmiu wydtuzen. Znajdujgc minima

dla kazdego wydtuzenia i mnozac to minimum

przez odpowiedni pierwiastek z 2 otrzymano siedem
wartosci wyznaczajagcych szukang funkcje. Ksztalt tej
funkcji przedstawiajg trzy krzywe na ryc. 5 dla réznych
oporéw szkodliwych, a mianowicie dla c0T=0, 0005

Ryc. 3.

i 0-01. Chcac wiedzie¢ jak zmienia sie predko$¢ opa-
dania szybowca z obcigzeniem charakterystycznem G/bl
uzupetniono tablice po lewej stronie nomogramem, na
ktérym mozna wprost odczyta¢ predkos¢ opadania szy-
bowca. Z wykreséw tych widaC, ze z powigkszeniem
oporu szkodliwego minimum predkosci opadania prze-
suwa sie w strone mniejszych wydtuzen. Nie optaca
sie wiec stosowa¢ duzych wydluzen dla szybowcéw
gorszych aerodynamicznie, nalezy zawsze owo opty-
malne wydtuzenie znalezé, w czem wilasnie pomocng
jest niniejsza praca. Przypusémy, ze konstruktor wy-

1£S 32-151

Ryc. 4.

brat dla swojego szybowca profil JP 192 i przyjat naj-
wazniejsze dane jak powierzchnig, ciezar oraz opory
kadtuba, steréw it. d., co pozwolito mu na ocene wiel-
kosci spotczynnika oporéw szkodliwych odniesionego

do powierzchni skrzydfa. Majac ten spotczynnik, ktéry
niech dla przyktadu wynosi exa=0,5 mozna na pod-
stawie tablicy (ryc. 5) wyznaczy¢ jaknajkorzys}niejsze



wydtuzenie skrzydta ze wzgledu na predko$¢ opada-
nia szybowca. Jak wida¢ z tablicy minimum funkcji

100 =/'(i) wypada dla 2=15. Majgc dang

powierzchnie skrzydta moze konstruktor wyliczy¢ teraz
rozpietos¢ szybowca, oraz obcigzenie charakterystyczne
(r/b2. Interpolujac pek prostych po lewej stronie wy-
kresu dla swojego obcigzenia charakterystycznego, oraz
znajdujgc punkt przecigcia sie tej prostej z poziomg
wyprowadzong ze znalezionego poprzednio minimum,
mozna znalez¢ przy pomocy nomogramu najmniejszg

predkos¢ opadania jakg moze mie¢ szybowiec dla po-
czatkowych zatozen. Jasnem jest, ze potrzebng wiel-
wos¢ usterzenia trzeba sprawdzi¢ po ustaleniu wydtu-
zenia skrzydta i wprowadzi¢ ewentualng poprawke do
spotczynnika oporow szkodliwych. Dla uzupetnienia
dotaczono jeszcze tablice (ryc. 6), ktdra podaje zmiane
doskonatosci E z wydtuzeniem. Mozna wiec ustalajgc
spotczynnik oporéw szkodliwych oraz wydtuzenie zna-
lez¢ na tym wykresie najlepszy spotczynnik szybowa-
nia dla rachowanego szybowca.

Adam Nowotny,
konstruktor Instytutu Techniki Szybownictwa we Lwowie.

Mozliwoséci taniego i €konomicznego samolotu sportowego.

I. Problem.

Sprawa ekonomicznego samolotu sportowego, for-
sowana szczego6lnie intensywnie w Niemczech w latach
ubiegtych, ostatnio pozornie zepchnieta na drugi plan
wobec maszyn turystycznych o wysrubowanych wyczy-
nach, faworyzowanych przez Miedzynarodowy Konkurs
Samolotéw Turystycznych (Challenge 1932), posiada
dzisiaj wiasnie w Polsce, wobec krytycznej sytuacji
gospodarczej pierwszorzedne znaczenie. Nasze slamoloty
sportowe lat ubieglych byty tylko wstepem do drogich
maszyn turystycznych, ktérych wysokie wyczyny oku-
piono poprostu zwiekszeniem mocy silnikdw, a konstruk-
torzy nie dazyli wcale do stworzenia taniego samolotu.
Chodzito tu przedewszystkiem o zwiekszenie szybkosci
podréznej. Cel ten istotnie osiggnieto: Samoloty Chal-

lenge™ 1932 posiadaty szybkosci podrézne okoto
200 Jenifh, przy szybkosci maksymalnej do 240 knilh
i stosunku szybkosci maksymalnej do minimalnej

V max: V min—3,2 do 39! Sg to jednak maszyny lu-
ksusowe. ktdre jako takie pozostang zawsze niedostepne
dla szerokiego ogo6tu. To tez coraz czesciej wysuwa sie
ostatnio sprawe taniego samolotu ,,dla wszystkich", przy-
czein ma sie zwykle na mysli najprymitywniejsizy sa-
molot, nadajacy sie w miare moznosci do budowy nawet
amatorskiej i wyposazony w jak najstabszy silnik. Z je-
dnej strony widzimy wiec silne zainteresowanie samo-
lotem turystycznym o wysokich wyczynach, z drugiej
strony pozadanie taniego samolotu ,,dla wszystkich". Na-
lezatoby dazy¢ do zwigkszenia wyczynéw, ale nie kosztem
ekonomyji lotu i ceny samolotu.

Zagadnienie ekonomji jest zwigzane $ci$le z moca
silnika, natomiast pewne minimalne wyczyny konieczne
dla bezpieczenstwa lotu, zalezg tylko od nadmiaru mocy.
W jakim stopniu moc silnika wptywa na cene samolotu
i koszta ruchu, przedstawia ryc. 1. Koszta ruchu odnie-
sione sg tu na godzing lotul). Koszt godziny lotu jest
przedewszystkiem miarodajny dla ekonomji samolotu
sportowego, przeznaczonego dla szkolenia i treningu.

*) Za podstawe kalkulacji przyjatem dane amerykanskiej
Izby Handlowej obejmujace statystyke niemal catego przemystu
ameryk. wedtug Luftwacht 1930, str. 142, Cena silnika stanowi
Srednio 50°0 ceny catego samolotu. Przy obliczeniu kosztow na
godz. lotu, przyjatem amortyzacje w ciggu 3 lat, bez oprocentowa-
nia, przy 360 godz. lotu/rok. Zuzycie benzyny 0,25 kglKMh, oliwy
0,012 kglIKMh, cena benzyny 0,72zlllcg i smaru 25 zl.lkg, oraz
obstuga 1200zt./rok. Nie uwzgledniani kosztéw ubezpieczenia, han-
garowania i optaty za start. Kwestja ubezpieczenia nie jest u nas
jeszcze uregulowana, koszta hangarowania dla klubéw odpadajg
zupetnie, a optaty za start sa stosunkowo mate. Pomijajac te
wszystkie koszta dodatkowe popetniam biad okoto 8“/o catkowitych
kosztéw ruchu. Podane wartosci bezwzgledne w ztotych nie musza
by¢ oczywiscie Sciste, chodzi tu tylko o wartosci wzgledne. Dlatego
tez obok skali zt., znajduje sie skala cen i kosztéw wzglednych,
odniesionych do cen i kosztéw samolotu z silnikiem 40 KM jako
jednostkowych.

Przy obecnym stanie naszego lotnictwa sportowego,
sprawa ta stoi na pierwszym planie. Jesli chodzi o tury-
styke i uzyteczno$¢ samolotu sportowego jato $rodka
.szybkiej komunikacji, to dla ekonomji wieksze znaczenie
posiada koszt na km przebytej drogi. Ryc. 2 przedstawia
zalezno$¢ kosztow 1 km jako funkcje szybkosci podroznej,
oraz mocy silnika otrzymane z danych ryc. 1. Dla sa-

molotu turystycznego, jak wida¢ ze wzgledu na koszta,
bezposrednie ruchu, a dla samolotu jako $rodka komu-
nikacyjnego jeszcze wiecej ze wzgledu na Warto$¢ czasu,
jest pozadana duza szybko$¢ podrozna. Zwiekszenie
szybkosci podroznej i wyczynéw w ogblnosci, nie trzeba
jednak koniecznie okupywaé silnikami o duzej mocy,
bardziej ekonomicznie uzyska¢ to mozna przez zwigksze-
nie nadmiaru mocy przy niezmiennej mocy silnika,
zmniejszajac do minimum ,,prace unoszenia". Przez od-
powiednie wykorczenie aerodynamiczne ptatowca i lek-
koS¢ budowy mozna te minimum mocy koniecznej dla
utrzymania samolotu w locie poziomym, zmniejszy¢ bar-
dzo skutecznie. Do jakiego stopnia jest to mozliwe, naj-
lepiej ilustrujg dzisiejsze .szybowce: Minimum mocy uno-
szenia wynosi' tu zaledwie 15 do 2,5 KM2).

Niestety, technika budowy silnikéw lotniczych sta-
bej mocy nie stoi jeszcze na wysokosci zadania. Najnizsza
moc, dla jakiej mozna obecnie dosta¢ silnik dostatecznie
pewny i niewymagajacy ciagtych remontéw, o zno$nem

2) Jest to oczywiscie minimum konieczne dla utrzymania
szybowca w locie poziomym, dla startu i bezpieczenstwa lotu po-
trzebny jest oprocz tego pewien nadmiar mocy. Uwszgledniajac
wzrost cigezaru wiasnego wskutek koniecznego wzmocnienia kon-
strukcji i ciezaru silnika, przy odpowiednim ,wbudowaniu" ta-
kiegoz na szybowiec, wykazywatem w innym miejscu, ze juz z sil-
nikiem 8 do 10 KM moznaby uzyska¢ zupetnie zadawalniajgce dla
bezpieczenstwa lotu wyczyny, a mianowicie szybko$¢ wznoszenia
przy ziemi 1,8 misek, dla samolotu jednomiejscowego o szybkosci
ladowania 45 kmlh.

Vide: A. Nowotny, ,Moc silnika dla ptatowca sportowego".
Zycie Technickie 1925, str. 258 i 1926, str. 17.



zuzyciu paliwa i dostatecznie rownym chodzie, a przytem
niezbyt ciezki w stosunku do swej mocy, wynosi okoto
40 KM (Salmson AD 9, Aeronca, Continental). Znane
na catym Swiecie przystepne samoloty Klemni'a posia-
dajg z takiemi silnikami zupelnie zadawalniajgce wy-
czyny. Ale tam, gdzie chodzi o zwiekszenie wyczyndw,
a w szczegdlnosci szybkosci podréznej, Klemin réwniez
uzywa mocniejszych silnikow (60—150 KM). Jest to
objaw chroniczny, spotykany u wszystkich niemal kon-
struktoréw. Powdd jest jasny: Ze wzrostem mocy maleje
szybko ciezar silnikow: tak np. silnik Pobjoy 75 KM jest
0 7kg lzejszy od Salmson’'a 40 KM. Nie wysilajgc sie
wiec wcale na udoskonalenie ptatowca mozna przy tej-
samej wadze uzyska¢ tatwo znaczny nadmiar mocy i wy-
czyny. Droga istotnie bardzo ponetna, ale z punktu wi-
dzenia postepu platowca i uprzystepnienia go ogo6towi
wprost szkodliwa. Postaram sie wykaza¢, ze nie zmienia-
jac mocy silnika mozna doj$¢ do tego samego celu w spo-
sob wiecej ekonomiczny.

Il. Stan obecny.

Ciezar silnika. Salmson AD9 mocy N = 40KM,
wynosi  Gs = 15kg, tj. 1,8 kgIKM. Przyjawszy zapas
paliwa na 3 godziny lotu przy Nmax i zuzyciu
0,25 kgIKMh. otrzymamy ciezar uzyteczny samolotu
dwumiejscowego: Gu —2 osoby + bagaz + mat. pedne=
=160 + 20 + 30 = 210 kg. Znane metody konstrukcji
pozwalajg na zbudowanie ptatowca o stosunku ciezaru

wihasnego do catkowitego: Gp:G = 0,4, przyczem
Gp =G--Gu— Gs = G— 285, zatem Gp = 195 kg, oraz
catkowity ciezar locie G =475Ap; przyjmiemy
G = 480 kg.

Ze wzgledu na bezpieczenstwo musimy zada¢ szyb-
kosci ladowania K = 60 km/h = 16,7 misek. Ze wzgledu
na koszt, bedzie sie trzeba narazie zadowolié¢ skrzydtem
bez specjalnych urzadzen zmierzajacych do zwiekszenia
nosnosci przy ladowaniu. Dla znanych obecnie profilow
0 niezbyt duzych oporach profilowych, mozna wiec
przyja¢ najwyzej maksymalny spétczynnik sity nosnej
Cy max=I,5. Temsa.mem dane jest obcigzenie powierzchni
nosnej:

G/F — p/2. VI2. Cymax — 16,72.1,5/16 = 26 kg/m2,

jezeli gestos¢ powietrza = 1/8. Stad powierzchnia no$na
F= 480/29 = 18.0 w3, Spétczynnik oporu profilowego,
skrzydta 0 Gymax = 1,5, bedzie w najlepszym razie
Ckp = 0,013, spotczynnik oporu kadtuba, z silnikiem
gwiazdzistym, normalnem podwoziem i sterami, odnie-
siony do najwiekszego przekroju kadtuba, CirA = 0,743).
Najwiekszy przekroj kadtuba przyjmiemy?) /’=0,6m?
wowczas spotczynnik oporu szkodliwego:

Cxs = Cxp + Cxk.ifF = 0,013 + 0,74.06/18,5 = 0,037.
W przyblizeniu mozna przyjaé, ze lot przy minimum
mocy unoszenia wypada przy najlepszym spétczynniku
szybowania °), a dla optimum szybowania opor szkodliwy
réwna sie oporowi indukowanemu 6), zatem:

Gxs = Cxi = Cly2/7r.A = 0,037.

Dla profilu 0 Cymax — 1,5, ten stan lotu osiggnie sie
przy <7ycxal,0 zatem ,,optymalnell wydtuzenie:

) Wedlug pomiaréw na kadtubie samolotu sportowego
Sperry - Messenger, w skali 1:1, w tunelu S$rednicy 6m, przy
szybkosci 145 kmih.

Vide: Technical Note 271 U. S. A.

Wartos¢ srednia samolotéw: Klemin, Fieseler, Udet, Raab-
Katzenstein i in.

Vide: M. Schrenk ..Berechnung
Inie. Z. F. M. 1927. str. 158 i

“) Zalezno$¢ znana juz przez l'enaud (1860). wyrazona
pbézniej jasno przez l.anchestera, Helmbolda, Schrenka. Vide tez:
Steiner, ,,Zur Mechanik des Weitfluges". Z. F. M- 1927, str. 567 i

Elugleistungen oline Po-

.| —Cy"™n.Cxs = 1/3,14.0,037 = 8,6,
a stad rozpietoSc :
b— \A,F=V8,6.185 = 12,6 m,
z uwzglednieniem kadtuba b = 13 m. Opor catkowity :
Gx = Cxs + Cza = 2.0,037 = 0,074
stad doskonato$c:
= (Cy.Gx)max = 1/0,074 = 13'5 7).
Dla tych wartosci otrzymamy:.
Szybko$¢ jednostkowsg Jio forze:
E = 4VC/# = 4 V26 = 20,4 misek,
minimum szybko$ci opadania:
Fy = F,/C = 20,4/13,5 = 1,5 m/sek,
minimalna moc unoszenia:
Nmin = Vy. G/75 = 1,5.480/76 = 9,6 KM,
spotczynnik nadmiaru mocy :

A. = (N.y) mar/Nmin — | = 0,74.40/9,6 — 1 = 2,12.
Spotczynnik nadmiaru mocy okresla wyczynyg):
Szybko$¢ wznoszenia przy ziemi:

wmox— 0,8.A. Vy =0,8.1,5.2,12 = 2,54 misek,
szybko$¢ maxymalna
F, 0k = (0,5. A°>«-1). F, = 36,3 m/sek = 131 kmlh,
putap teoretyczny.
Hp = 11.log (A + 1) = 5,43 km

Szybko$¢ wznoszenia przy ziemi, okresla .juz wihasciwie
wiasnosci samolotu przy starcie: Jako minimum przyj-
muje sie dla samolotu sportowego okoto 2 misek, Dla
zorientowania sie¢ co do wielkosci miejsca, startu i ,,przed-
pola” koniecznego dla. takiego samolotu do wzlotu, prze-
liczymy jeszcze poszczegblne stadja startus):

Cigg Smigta o Srednicy D = 2,0 m w miejscu;

So =\el%.D2.10,74.N\75/2 =

=yi/l6 4./0,74.40,75/2 = 157 kg.

Przyjmujac spétczynnik tarcia u = 0,075, otrzymamy
site przyspieszaj gcg samolot w pierwszaj chwili startu:
Po = —Ig/ — 121 kg, oraz w chwili oderwania sie
od ziemi: Pr= G.w/V+ —480 2,54/20,4 = 60 kg. Srednia
wielko$¢ sity przyspiesz chej samolot w pierwszym
okresie startu, do chwili oderwania si¢ od ziemi:

= (Po -f- PJ/2 = 90 kg. Stad dtugos¢ rozbiegu do chwili
oderwania sig:

Lt = G. Kt2/Pm.2y = 480.20,42/180 g = 113 m.

Droga potrzebna na przejscie do wiasciwego wznoszenia:
L2 = 2.PJy,F(Cymax — Cyi) =2 60./0,123.18,5.0,5 =
= 105 m,

wreszcie na. wznoszenie do wysokosci li =20 m:
Ls = h. G\PI = 20.480/60 = 160 m.

Catkowita dtugo$¢ startu do wysokosci 20 m:
L 4- 4-fzg = 380 m,

Powyzsze wyczyny osiggalne bez szczegdlnych tru-
dnosci przy zupetnie ,,normalnych” metodach konstruk-

7) W Lab. Aerod. Polit. Lwowskiej otrzymano dla takiego sa-
molotu E = 14.

8) Dla oceny ,mozliwosci" uzytem tu przyblizonych wzoréw
wedtug: M. Schrenk ,,Ueber das Zusammenwirken von Flugwerk u.
Triebwerk". Z. F. M. 1931, str. 721 i d. Dokfadnoé¢ dla takich roz-
wazan jest zupetnie wystarczajgca. Rachunek Scisty, przeprowa-
dzony na podstawie biegunowej modelu takiego samolotu wedtug
dmuchann L. A. P. L., dat nieco wyzsze wartosci. W szczegdlnosci
putap i szybko$¢ wznoszenia, obliczone wzorami przyblizonemi wy-
padaja niekorzystnie, bo liczy sie przy zatozeniu lotu na kacie na-
tarcia odpowiadajgcemu najlepszej doskonatosci, a nie jak byé po-
winno $cisle na minimum mocy. Obliczenie dtugosci startu wedtug:
M. Schrenk ,,Abflug u. Schraubenzug”. Z. F. M. 1932, str. 629 i d.



cyjnych, jakkolwiek nairazie jeszcze skromne, dla bezpie-
czenstwa lotu sg zupetnie mwystarczajace. Kalkulacja war-
sztatowa wykazuje zgodnie z ryc. 1, ze samolot taki z sil-
nikiem Salmson kosztowatby w serji okoto 12.000 zt.

I1l. Mozliwosci najblizsze.

Rozpatrujac ,,stan obecny”, przyjelismy ze wzgledu
na cene ptatowca, wartosci odpowiadajgce najprostszemu
wykonaniu. Ale juz obecnie znamy caly szereg sposobéw
aerodynamicznego udoskonalenia ptatowca, réwnoczesnie
pojawaja sie na rynku lzejsze typy stabych silnikéw.
Przez udoskonalenie konstrukcji bedzie mozna wreszcie
obnizy¢ wage wiasng ptatowca. Udoskonalenia te pod-
wyzszg oczywiscie w pierwszej chwili cene samego pta-
towca i beda jeszcze wymagaty szczegdtowych studjow
w locie. Odnosi sie to przedewiszystkiem do lotek i Klap
na krawedzi odptywu skrzydfa., opuszczanych przy lado-
waniu. Zapomocg tego rodzaju urzadzen mozna nawet
w stosunkowo prosty sposéb uzyska¢ Cyinax — 2,2 i -wig-
cej, stosujac profile o matej wypuktosci a nawet syme-
tryczne9). W locie normalnym bedzie wiec mozna uzy-
ska¢ Gxp = 0,008. W oporach czesci nienosSnych 40%
zajmuje podwozie, 17% wystajgce glowy silnika3). Przez
odpowiednig konstrukcje podwozia i jego oprofilowanie
(na wzor np. podwozia Messerschmidta M 29, wzglednie
moze nawet chowanie podwozia jak to obecnie na szerokg
skale zaczynajg stosowaé przedewszystkiem w Ameryce,
w szybkich samolotach komunikacyjnych i wojskowych),
stosowanie oston silnika (pierscienie Towned it. p.), oraz
nieco drozszych, starannie oprofilowanych kadtubow
0 przekroju kotowym, bedzie mozna przy réwnoczesnym
zmniejszeniu przekroju do f=0,55 m2 zmniejszy¢ opory
cizesci  nienosnych przypuszczalnie do 40%, t zn. do
Cxk = 0,74.0,4 = 0,3 10> Nowsze silniki (np. Aeronca)
wrazg juz 1,4 kglKM, coprawda muszg .jeszcze zdaC egza-
min niezawodnos$ci w locie. Przez udoskonalenie kon-
strukcji mozna wreszcie zejs¢ do Gp : G = 0,35 (niektdre
wieksze ptatowe© dochodzg juz dzi$ do 0,25). Przyjmujac
te wartosci jako obecnie juz, zupetnie mozliwe do osig-
gniecia, otrzymamy podobnie jak poprzednio wielkosci
I wyczvny samolotu najblizszej przysztosci z silnikiem
40 KM:

Gu = 210 kg, Gr =400 kg, G/F = 26.2,2/1,5 = 38,2 kg/m2,
F =400/38,2 = 10.5 m2, C&=0,047 przy Cy=0,8 (ze
wzgledu na mniej sklepiony profil), </ = 0,64/7.0,0235 =
=8,65 Z>=10m, E = (Cy\Cx)max = 0,8/0,047 = 17,

") Pleines, ,,Bericht iiber das Ergebniss d. Guggenheim-
Sichorheits-Wettbewerlbs". Z. F. M. 1930, str. 381 i d.

Gruschwitz, ,Eine einflache Madgliclikeit zur Auftriebser-
héhung von Tragfliigeln". Z. F. M. 1932, str. 600 i d.

Pleines, ,,Flugzeugmuster d. 3. Internationalen Rundfluges".
Z. F. M. 1932, str. 563.

10) Starannie opracowany aerodynamicznie kadtub wraz ze
sterem kierunkowym samolotu Supermarine S5, coprawda z sil-
nikiem rzedowym, posiadat wedtlug pom. angielskch sp6tczynnik
Ckrfc=0,128 odniesiony do max. przekroju kadtuba f--0,48 nr.

Vide: Weyl, ,,Wettbewerb um den Schneider - Pokal". Z. E. M.
1932, str. 477 i d.

V, = 4.38,2/0,8 = 27,6 misek, Vy = 27,6/17 = 1,62 misek,
Nmin = 400.1,62/75 = 8,65 KM, A = 0,75.30/8,65 —
-1 =247

Stad otrzymamy wyczyny.
w—0,8.2,47.1,62 = 3,2 ms/ek,
Hp = 11log/2,47 + 1/ = 6 km,
Vmax = /0,5.247°>6 — 1/. = 185 km/h,
Vmag\Vmin = 185/60 = 3,1 |
L =300 m (do wysokosci 20 m)ll).

1IV. WhioskKi.

Cena, samolotu i koszta ruchu rosng szybko z mocg
silnika. Stan techniki budowy silnikow lotniczych stawia
Jednak pewng dolng granice mocy, ktéra obecnie wy-
nosi okoto 40 KM. Wyczyny osiggalne obecnie z takim
silnikiem na dwumiejscowym samolocie sportowym, jak-
kolwiek skromne, sg zupetnie wystarczajace dla bezpie-
czenstwa lotu i dadzg sie uzyskac tatwo bez uciekania sie
do kosztownych narazie jeszcze sposobéw zwiekszenia
doskonato$ci ptatowca. Zastosowanie za$ tych sposobow
pozwoli na osiggniecie w najblizszej przysztosci, jesli
chodzi o tak wazng dla turystyki rozpietos¢ szybkosci,
wyczynéw bardzo zblizonych do luksusowych maszyn
Challenge’u 1932, (a mianowicie szybko$¢ maxymalng
185 km/h przy stosunku szybkos$ci maxymaln.ej do mini-
malnej 3,1), ale z silnikami okraglto 4 razy stabszemu!
Oczywiscie nie nalezy sie spodziewac, aby sprawa ta data
sie zatatwi¢ jednym zamachem: nalezy stopniowo opra-
cowywac i ulepsza¢ na podstawie do$wiadczen w locie, ten
typ samolotu, ktéry u nas nie ma dotad jeszcze nawet
zadnego przedstawiciela. Jezeli wezniemy pod uwage, ze
cena ptatowca stanowi Srednio zaledwie potowe ceny sa-
molotu, to nie ulega watpliwosci, ze o0szczedno$¢ na cenie
siilnika pokryje w zupetnosci mozliwe podrozenie chwi-
lowe konstrukcji, Wskutek wprowadzenia podanych fi-
nezy.j ptatowca.

Polskie lotnictwo sportowe, ktore ostatnio w dzie-
dzinie luksusowych samolotéw turystycznych wysuneto
sie na pierwsze miejsce wsrod panstw europejskich, ktore
z drugiej strony w dziedzinie lotnictwa bezsilnikowego
rozrasta sie, odczuwa brak taniego samolotu dla sportu,
turystyki i szkolenia 12). Wobec tego wzgledu i podanych
pozatem mozliwosci rozwoju i udoskonalenia takiego sa-
molotu sprawie tej, jako majacej szczegdlne znaczenie,
nalezy poswieci¢ wielkg uwage.

11) Wyczyny te nie sa wcale zbyt optymistyczne. Dr. Koye-
mann dochodzi na innej drodze do niemal identycznych wyczynow,
ale z silnikiem mocy 28 KM. Oczywiscie to juz bedzie nalezato do
dalszej przysztosci. Vide: Koyemann, Volksflugzeuge von heute u.
morgen. Flugsport. 1932, str. 420 i 455.

J2) Jak bardzo taki samolot jest potrzebny, najlepiej dowodzi
niemieckie lotnictwo sportowe: Pomimo wielkiej ilosci tanich
Klemm’éw w uzyciu, D. L. V. rozpisata ostatnio znowu konkurs na
dwumiejscowy samolot sportowy o wyczynach bardzo zblizonych do
tych, jakie obliczylismy w rozdz. Il. Cena, w budowie seryjnej,
ma wynosi¢ 6.000 Mkn. (13.000 zt.).

Inz. Wactaw Czerwinski

Szybowiec treningowy ITS. 1l/a

Szybowiec I. T. S. Il/a zostat skonstruowany w In-
stytucie Techniki Szybownictwa jako szybowiec tre-
li 1 ugowy, stuzacy do wykonywania startow wysokich
za samolotem i samochodem.

Polski tabor szybowcowy nie posiada dotychczas
szybowca tego typu, a brak jego daje sie powaznie od-

czuwat'. Przeskok pomiedzy szybowcem szkolnym, a wy-
czynowym z powodu roznych wiasnosSci w locie .jest zbyt
duzy, azeby przecietny uczen moégt go bez trudnosci po-
kona¢. Pilot szybowcowy musi przejs¢ przez kilka typow
szybowcow stopniujgc trudnosci, azeby bezpiecznie 1 bez
ryzyka dla siebie i szybowca doj$¢ do umiejetnosci lata-



niia na szybowcu wyczynowym. Ryzyko jest leni wiekszo,
ze koszt szybowca wyczynowego jest bardzo wysoki, wy-
nosi bowiem przecietnie okoto 10.000 z.

Z powodu braku odpowiednich szybowcdw, nasi
odwazniejsi piloci prébujg wykonywa¢ na szybowcach
szkolnych (typ ,,Czajka" oraz CW. Il.) loty treningowe,
do ktorych szybowce te sie nie nadajg. Loty bowiem
w zbyt silnym wietrze pod chmurami i w chmurach
przedstawiajg dla szybowcow szkolnych duze niebezpie-
czenstwo z powodu naprezen, jakie mogg w konstrukcji
wywota¢, oraz niskich spétczynnikéw, na jakie sg szy-
bowce tego typu rachowane.

Zatozenia konstrukcyjne.

Jako podstawowe zatozenia konstrukcyjne dla szy-
bowca. I. T. S. Il/a uw-azano nastepujace

1. Zmniejszenie wymiarow szybowca do minimum
w celu obnizenia kosztéw budowy' i utatwienia hangaro-
wania. Zmniejszenie wymiarOw zmniejsza wage Szy-
bowca, utatwiajgc transporty i obnizajagc ich koszt.
Zmniejszenie rozpietosci polepsza dalej wiasnosci szy-
bowca w locie, czynigc go zwrotniejszym i sterowniej-
szym.

2. Utrzymanie wiasnosci aerodynamicznych szy-
bowca mimo malej jego rozpietosci na poziomie umozli-
wiajacym mu wykonywanie lotéw zaglowych oraz, prze-
lotbw. Na podstawie dotychczasowej praktyki latania
ustalono dla wiasnosci aerodynamicznych nastepujgce
wymagania:

a) predkos¢ opadania nie wiekszg jak 0,9 misek;

b) mozliwie duza predko$¢ poziomg osiggalng przez
dobry spotczynnik szybowania.

3. Ze wzgledu na mozliwo$¢ wykonywania wyso-
kich startow za samolotem i samochodem oraz lotow
w burzy i w chmurach, przyjeto nastepujgce wielokro-
tnosci obcigzen w poszczegdlnych fazach lotu:

nA—9
nC—15
nL=8.

Wielokrotnosci te sg wystarczajace dla tych celow;
przy ustaleniu ich. Kierowano sie przepisami niemiec-
kienii oraz wynikami wiasnych dociekan.

Opis szybowca.

Szybowiec jest jednoptatem o skrzydle umieszczo-
nym nad kadtubem. Rozpietos¢ skrzydta wynosi 12 m.
Celem obnizenia wagi szybowca oraz podwyzszenia
sztywnosci skrzydta, a co zatem idzie i podwyzszenia,
okresu drgan wiasnych skrzydta, usztywniono je za-
strzatami w ksztatcie litery V. Skrzydto wykonano dwu-
dzwigarowe, azeby zmniejszy¢ niebezpieczenstwo- ukrece-
nia sie skrzydfa istniejagce w konstrukcji jednodzwigaro-
wej przy ewentualn-em wadliwem wykonaniu kesonu
ze sklejki znoszacego momenty skrecajgce. Skrzydio- po-
siada profil Instytutu Aerod%namicznego- Polit. w War-
szawie Nr. 192. Profil ten o bardzo matych oporach pro-
filowych posiada doskonato$¢ dla wydtuzenia. 5 rowng 20,
za$ dla wydtuzenia 10, zastosowanego w szybowcu,
rowng 26. Skrzydio posiada obrys prostokatny z zaokra-
glonemi eliptycznie koricami.

Szybowiec treningowy iTSU/a

Ryo. 3.

Kadtub szybowca ¢ przekroju szesciokatnym w cze-
Sci przedniej przechodzi ku tytowi w przekrdj rombowy.
W siedzeniu pilota przewidziano wneke na spadochron
plecowy typu Irving. Sterowanie wysokosciowe- i po-



przeczne posiada szybowiec normalne, sterowanie Kie-
runkowe jest uruchamiane przy pomocy pedatow.
Podwozie sktada sie ze skrzynki tworzacej z ka-
dtubem jedng catos¢, do ktérej przymocowana jest obro-
towo ploza amortyzowana dwoma krazkami gumowemi.
Hak startowy przystosowany jest do startu przy pomocy
liny gumowej oraz startow za samochodem lub samolo-
tem, przyczem linke ciggnacg mozna wyzwala¢ z siedze-
nia pilota przy pomocy dZzwigni umieszczonej na drazku
sterowym. Wszystkie mechanizmyi sterujgce zostaty udo-
stepnione przez odpowiednie otwory, siedzenie pilota da
sie tez w tym celu tatwo wyjmowac.
Wyniki badan aerodynamicznych przeprowadzone
w Laboratorium Aerodynamic-znem Folii. Lwowskiej
przedstawiajg powyzej zatgczone wykresy (ryc. 1).
Model szybowca byt dmuchany bez zastrzatéw, obli-
czony! ich opdr uwzgledniono na wykresie (ryc. 1).
Zaleznosci pomiedzy predkoscig po torze a pred-
koscig opadania oraz pomiedzy spotczynnikiem szybowa-
nia a predkoscig po torze poda.je wykres (ryc. 2).
Szybowiec zostat wykonany w warsztatach Zwigzku
Awiatycznego Stud. Politechniki Lwowskiej i oblatany za

Wiadomosci z literatury lotniczej.

Problem bezogonowca. Samostateczno$¢ skrzy-
dta mozna uzyskac przez stosowanie obrysu w ksztatcie
strzaty oraz odpowiednie zwichrzenie profilow piata.
Okazuje sie przytem, ze ze wzgleddéw aeorodynamicznych
najkorzystniejszy bedzie obrys trapezowy, bardzo mato
zbiezny, a maximum doskonatosci mozna uzyska¢ dla
wydtuzenia okoto 1:4 do 1:5 (!).

Dla takiego skrzydfa wchodza w rachube profile
o statym ,$rodku parcia". Ta statos¢ zachodzi jednak
tylko w normalnym locie; przy zerowym wyporze pro-
fil staje sie niestateczny z powodu oderwania jakie
nastepuje po stronie dolnej podgietego konca profilu
ptata. Mozna temu zapobiedz przez zastosowanie od-
powiedniej szczeliny (doprowadzajgcej strumien z gor-
nej, na dolng powierzchnie ptata; a wiec ,,Lachmann”
odwrocony).

Lippisch z R. R. G- po wyprébowaniu samolotow
bezogonowych ,,Storch™ i ,,Deltatf, przedstawia obecnie
projekt samolotu bezogonowego o zasiegu 3.500 lcm przy
szybkosci 20U&m/n, 5 silnikow a 130 JAR rozpietosé
15m, wydtuzenie 1:4, ciezar wiasny 1,9 ton, catkowity
ciezar w locie 4,0 ton. Obcigzenie powierzchni 72,0 kg/rn2,
obcigzenie mocy 6,2 kg\KM. Lippisch uwaza, ze na
podstawie dotychczasowych doswiadczenn moznaby juz
przystagpi¢ do budowy samolotéw komunikacyjnych typu
bezogonowego. Kupper uwaza natomiast, ze sprawa sta-
tecznosci, sterownosci i czutosci typu bezogonowego
nie jest jeszcze dostatecznie zbadana; korzysci z po-
wodu opuszczenia ,,ogona" nie stojg w zadnym sto-
sunku do ryzyka, aby mozna dzi$ podja¢ budowe wiek-
szego objektu. Lippisch, Z. F. M. 1932. Nr. 22.

Latajgce obserwatorium ,,Obs“. Dwumiej-
scowy szybowiec konstr. R. R. Gr, przeznaczony dla
pomiardw aerologicznych. Na wiosne projektowane sg loty
do wysokosci 6.000m. Obszerna kabina obserwatora
wyposazona licznemi przyrzadami pomiarowemi i stot
dla swobodnego notowania pomiardw w czasie lotu.

Skrzydto usztywnione zastrzatami N. Obrys tra-
pezowy silnie zbiezny; rozchylenie w ksztatcie M jak
u Fafnira. Konstrukcja jednodzwigarowa, drewno, ptotno.
Lotki dtugosci 3/4 rozpietosci ptata, tréjdzielne: Kazda
cze$¢ posiada inng szczeline. Na koncach skrzydet,

Naktadem Polskiego Towarzystwa Politechnicznego we Lwowie.

samolotem Henriot na lotnisku w Sknitowie. W czwar-
tym locie zostat on zawleczony przez samolot na wyso-
kos¢ powyzej 300 m, wykonujgc w czasie lotu $lizgowego
z tej wysokosci kilkanascie skretdw. Szybowiec zostat
oblatany przez p. A. Nowotnego konstruktora i pilota

I. T. S. i zostat przez niego oceniony jako bardzo ste-
rowny i stateczny.

Ogolny! widok szybowca, przedstawia ryc. 3, za$
wielkosci charakterystyczne pOdaje zatgczona tabela.

rozpietosC. ... b 12
powierzchnia nosna . F 14,4 m?
wydtuzenie - - _ _ 2 10

ciezar wiasny G, 105 kg
ciezar w locie G 180 kg
obcigzenie powierzch. | GIF 12,5 kglm?
predko$¢ optymalma VE 15 m/sek
predkos¢ opadania . min 0,82 misek
doskonatos¢ - - - _ E 17,3

sp. wytrzym w locie A . nA 9

mate, pomocnicze opierzenia kierunkowe. Kadtub spa-
wany z rur stalowych. Miejsca pilota i obserwatora
nakryte celuloidem. Opierzenie poziome odcigzone, bez
statecznika,; kierunkowe odcigzone ze statecznikiem.
Jako podwozie 2 kota, do potowy schowane w kadtubie,
zaopatrzone w hamulce. Nadto pod skrzydiem opusz-
czalne klapy jako hamulce aerodynamiczne (pogorszenie
szybowania przez zwiekszenie oporu indukowanego).
Rozpieto$¢ 26 m, powierzchnia nosna 38m2 ciezar
wiasny 390 kg, uzyteczny 250 kg, obcigzenie powierz-
chni nosnej 14,2 kglrn2. Do startow prébnych uzywano
podwojnego amortyzatora i 20 ludzi. Flugsport Nr. 1,
1933 r. A. N.

Odczyty w Sekcji lotniczej i samojazdowej Polskiego
Towarzystwa Politechnicznego we Lwowie.

Odczyty wygtoszone:

9/XI1. 1932 Prof. inz. S. Lukasiewicz ,,Nowoczesna
technika szybownictwa i zadania szybownictwa pol-
skiego", oraz inz. W. Czerwinski ,,Wymagania wzgle-
dem nowoczesnych szybowcOw i nowe wybitniejsze kon-
strukcje szybowcow niemieckich na zawodach w Réhn
w r. 1932“ — referaty na podstawie udzialu w zawo-
dach miedzynarodowych w Rhon 1932 r.

18/1. 1933 dr. Z. Fuchs ,Laboratorja lotnicze
w Niemczech i Francji* — sprawozdanie z podrézy.

Odczyty w nastepujgcych miesigcach:

271. inz. W. Jaworski ,0 obliczeniu skrzydet
w szybowcach?'.
17/11. Dr. inz. S. Neumark ,Zagadnienia i me-

tody mechaniki lotu".

24/11. A. Nowotny ,,Potrzeby polskiego taboru szy-
bowcowego i program wyprébowania szybowcow roz-
nych typow".

10 lub 17/IIT. inz. A. Polak ,,Zagadnienia mecha-
niczne silnikéw szybkobieznych™.

7 lub 28/IV. inz. S. Rogalski ,,Ostatnie konstrukcje
samolotbw RWD".

Cena numeru ! z.

Pierwsza Zwigzkowa Drukarnia we Lwowie, ul. Lindego 1 4.



