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Dr. Inz. Zygmunt Fuchs.
Rozktad cisnien i wyporu na skrzydle quasi-trapezowem uzyskany przy pomocy
sondy cisnien statycznych.
Distribution bes pressions et be la sustentation surune aile quasi-trapezoibe, obtenue a l'aibe be la sonbe bes pressions statigues.

Determmation de la distribution de la pression resultante j rozchyleniu piatéw (ryc. 1). Spétrzedne £, y charak-

des pressions sur I’extrados et sur l'intrados. Lignes des pressions
resultantes egales. Determination de la distribution de la susten-
tation le long de I’envergure. Comparaison des resultats obtenus
. I'aide de la balance aerodynamigue et par la methode de la
sonde des pressions statigues. (Les mesures ont ete executees
au Laboratoire Aerodynamigue de I’Ecole Polytechnigue de Lwow).

W dalszym ciagu prac nad wykazaniem uzyte-
czno$ci stosowania sondy cisnien statycznychl) do po-

Skrzydto quasi-trapezowe z oznaczeniem przekroi pomiarowych,
tudziez punktéw pomiarowych wzdtuz profilu.

Tabl. 1.

Odciete

~ 0 1 § 0 125 25 5 75 10 15
K 669 969 1116 1328 14,66 1574 17,12
st = 669 403 320 211 138 089 034
Ph P “ w371 538 620 737 814 874 950
¥ 20 371 224 177 117 076 050 0,20
miara rozktadu cisnienn na modelach przedmuchiwanych

w tunelu aerodynamicznym, wykonano w Laboratorjum
aerodynamicznem Politechniki Lwowskiej pomiary Ci-
$nien na skrzydle guasi-trapezowem o zmiennym profilu

*) Z. Fuchs, Pomiar rozktadu cisnien wzdtuz powierzchni
przy pomocy sondy cisnien statycznych, Czas. Lotn. 1933. Nr. 1,
str. 3—5.

terystycznych profili plata, wyrazone w procentach
gtebokosci profilu t. podaje tabela I.

Pomiary cisnien przeprowadzono w 12 przekro-
jach jednej potowy plata w 21 punktach obwodu
kazdorazowego profilu (ryc. 1) przy réznych katach
natarcia. Punkty pomiarowe, lezace nad sobg na pro-
stopadtych do cieciwy profilu, okresla tab. 11, podajgca
odciete wzdtuz cieciwy w °0 glebokosci profilu. Wy-
niki pomiaru ci$nien, przedstawione w postaci stosunku
cisnienia odczytanego p do cisnienia predkosci g. zesta-
wiono w tabeli I11.

Celem zobrazowania rozktadu ci$nieri naniesiono
wzdtuz powierzchni rzutu skrzydta na plaszczyzne
prostopadtg do ptaszczyzny symetrji samolotu ci$nienia
wypadkowe z cisnien na powierzchnie gorng i dolng
skrzydta p, odniesione do jednostki ci$nienia predkosci g,

(ryc. 2 a, b, ¢, d) czyli stosunki —. Na podstawie tych

wykresow wyznaczono nastepnie linje réwnych cisnien
wypadkowych (warstwice), przedstawione na ryc. 3 a,
b, ¢, d, rdéznica cisnien pomiedzy sasiedniemi warstwi-

cami wynosi = 0,355.

Spotrzedne profili w przekroju | i XIlI.

20 30 40 50 60 70 80 90 95 100

17,80 18,00 17,07 1550 13,43 10,82
0,10 0,0

787 420 220 0,0

9,89 10,00
0,05 0,0

948 860 746 601 437 251 147 00

Tabl. 1. Okreslenie punktéw pomiarowych.

17 16 15 14 13 12
9 10

Punkt 21 20 19 18

pomiarowy 1 2 3 4 5 6 7 8 1

Odcigta
wzdtuz gtebo- 0,00 0,10 0,25 0,40 0,55 0,70 0,80 0,90 0,95 0,97 1,00

kosci w °/0 t
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Rozktad cisnien wyrazony przez—.
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Rozktad cisnien wypadkowych z ci$nien na powierzchnie goérna i dolng przedstawiony przez stosunek pjq.



Z kolei wyznaczono przy pomocy graficznego
catkowania rozktad wyporu wzdtuz rozpietosci skrzydia
i spotczynnik wyporu dla catego skrzydta. Mysl prze-
wodnia tej metody jest nastepujaca: Poniewaz sktadowa

Rozktad cisnienia na element powierzchni na sktadowg wyporu
i oporu.

cisnienia na dowolny element powierzchni skrzydita,
w Kierunkujprostopadtym do kierunku predkosci v
strugi powietrza w tunelu aerodynamicznym, oznacza
wielko$¢ wyporu elementarnego, przeto, jak wynika
z ryc. 4, (wielkos¢ wyporu, pochodzacego od paska po-

Wykres (p, X) dla wyznaczenia rozktadu wyporu wzdtuz roz-
pietosci podany przyktadowo dla jednego przekroju skrzydia.

Rozktad wyporu odniesionego do jednostki rozpietosci i kazdo-
razowej gtebokosci projilu dla q=56,3 kgfm2 i réznych katow
natarcia.

wierzchni skrzydta o szerokosci rownej jednostce dtu-
gosci i obejmujacego dokota profil skrzydta, wynosi
przy zatozeniu jednostajnego rozkiadu wyporu wzdiuz
rozpietosci skrzydta prostokatnego:

Jp.ds. 1.cos g>,

gdzie ds oznacza element tuku profilu, za$ (p kat na-
chylenia ci$nienia wzgledem prostopadtej do kierunku v,

catkowanie odbywa sie przytem wzdtuz obwodu profilu.

Poniewaz
ds.cos ¢ = dx,

przeto. P'y~ \p.dx.

Ryc. 7.
Rozktad spoétczynnika wyporu cy(:) lozdtuz rozpietosci.

Ryc. 8.
Zalezno$¢ pomiedzy spotczynnikiem wyporu Cy(z) i katem na-
tarcia a dla poszczegolnych przekroi.

Jedli zatem w prostokagtnym uktadzie spétrzednych
wyznaczymy krzywa, ktorej odciete sg rzutami punktéw
profilu ustawionego wzgledem osi a;-6w pod katem



natarcia a, zas rzedne przedstawiajg wielkoSci cisnien
catkowitych p w odnosnym punkcie profilu (ryc. 5),
to pole objete tg krzywa, wyznaczone planimetrem,
wyznaczy nam wielko$é P'v.

Celem wyznaczenia spoétczynnika bezwymiarowego
wyporu Cy(l) w dowolnym przekroju skrzydia, usta-
wiamy wzor.

pYy(2) = cy(z).q.tzA,
gdzie tz oznacza gtebokos¢ profilu w miejscu z. Stad

P'v(2) Al
“(s)~ g.tz — qg.tr

Rozktad wyporu Pjfl) wzdiuz rozpietosci rozpa-
trywanego skrzyata dla roznych katow natarcia przy
q = 56,3 kg\m? podaje ryc. 6, za$ zaleznos¢ wielkosci
spotczynnika cyt)) od procentu rozpigtosci skrzydta ryc. 7.

Na ryc. 8 przedstawiono wreszcie zaleznos¢ po-
miedzy spotczynnikiem ev(z) i katem natarcia a dla
poszczegollnych przekroi. Dla czesci Srodkowej skrzydia
w granicach katéw a, odpowiadajacych ,,zdrowemul
rzeptywowi, krzywe (cy(z), a) dla poszczegdlnych prze-
roi wpadajg prawie na sieble, co oznacza, ze zmiana
spotczynnika cy() ze zmiang kata a odbywa sie w kaz-
dym przekroju w sposéb prawie identyczny.

Dla znalezienia wartosci catkowitego wyporu Py
wzglednie spoitczynnika wyporu cy ustawiamy zalezno$c:

A=2A pyP)\-dz |

gdzie b oznacza rozpieto$¢ skrzydta. Warto$¢ podanej
catki mozna tatwo wyznaczyC¢ przez splanimetrowanie
pola okre$lonego przez poszczeg6lne krzywe na ryc. 6.
Wartosci spotczynnika wyporu ¢y wyznaczamy hastepnie

Ze WZoru.
Cy = ’EE

gdzie F oznacza powierzchnie rzutu skrzydta na ptasz-
czyzne prostopadty do ptaszczyzny symetrji skrzydta.
Zalezno$¢ pomiedzy cy i a przedstawia ryc. 9, na ktorej
dla poréwnania naniesiono rowniez analogiczng krzywa

otrzymang z pomiarow Wagowych w tunelu. Widoczne
jest, ze obie krzywe wykazuja dostateczng zgodnosc,

Ryc. 9.
Poroéwnanie krzywej (cy, a) dla skrzydta otrzymanej przy po-
mocy wagi aerodynamicznej i sondy cisnien statycznych.

pominawszy oczywiscie rozbiezno$¢, wystepujaca po
oderwaniu sie strugi powietrza od skrzydta, co ze wzgledu
na metode pomiaru jest zupeinie usprawiedliwione.®

Adam Nowotny.
Wiasnosci szybowcow 1 wyczyny w locie zaglowym.
Program wyprobowania szybowcow roznych Jypow

Przeglad tresci:
I. Warunki(ogoélne dla szybowcéw przeznaczonych do lo-
toéw zaglowych.
1. Wiasnosci aerodynamiczne a wyczyny.
1. Loty zaglowe w pradach zboczowych.
2. Loty zaglowe w pradach termicznych.
3. Przeloty.
JIl. Statecznos$é, sterowno$é, zwrotno$é.
1. Wptyw na wyczyny.
2. Statecznos$¢ i czutosé.
3. Zwrotnos¢.
IV. Wielkosci konstrukcyjne a wiasnosci aerodynamiczne.
1. Rozpietos¢ skrzydta.
2. Profil.
3. Obrys i zwichrzenie ptata.
V. Luki i potrzeby naszego taboru, program wyprébowania
szybowcow' réznych typow.

Niektdre oznaczenia stosowane w tekscie.

cmH, cma spoétczynniki momentu skrzydia, opie-
rzenia poziomego i momentu wypadkowego, wzgle-
dem S$rodka ciezkosci szybowca,

<W,

*) Praca ta jest rozwinieciem i uzasadnieniem wniosku
0 programie budowy i wyprébowania szybowcow, ktéry to wniosek
przedstawiony byt przez Instytut Techniki Szybownictwa na
Zebraniu Polskiego Komitetu Szybowcowego w styczniu 1933 r.

cmr, Mr spétczynnik momentu i moment wzgledem osi
podiuznej szybowca, z powodu wychylenia lotek,

CnH spoétczynnik sktadowej normalnej opierzenia pozio-
mego,

T m? p%wierzchnia nosna skrzydia,

Fh m? powierzchnia opierzenia poziomego,

t m gkibokoéé ptata,

In m odlegtos¢ srodka wyporu opierzenia poziomego
od srodka ciezkosci szybowca,

t0 m glebokos¢ (szerokos¢) lotki,

tz m glebokos¢ koncow plata.

tw m glebokos¢ w $rodku piata,

a kat natarcia ptata wzgl. linji zerowego wyporu,

aH kat natarcia opierzenia poziomego,

aQ skuteczny kat natarcia ptata przy wychyleniu lotki,

[H kat wychylenia steru poziomego,

Pq kat wychylenia lotek,

z spotczynnik uwzgledniajacy odgiecie strug powietrza
za skrzydtem,

a kat zaklinowania statecznika,

Instytut Techniki Szybownictwa prosi wszystkich zawodowcow
z dziedziny szybownictwa o dyskusje nad tym tematem i nad-
sytanie uwag do Redakcji Czasopisma Lotniczego.



i spotczynnik zalezny od podzialu opierzenia pozio-
mego,

tH m glebokos$¢ opierzenia poziomego,

tlt m gleboko$¢ steru poziomego,

bw m dlugos¢ czesci ptata, w ktorej niema lotek,

m?2 powierzchnia oporéw szkodliwych (nie zawiera

oporu wzbudzonego),

fkx w2 powierzchnia oporu kadtuba ze sterami,

Tk m? powierzchnia najwiekszego przekroju kadtuba,

€a spotczynnik oporu kadtuba.

Liczby ujete w klamre [ ] odnoszg sie do liczb
porzadkowych spisu literatury umieszczonego na koncu
artykutu.

I. Warunki ogolne.

Bez wzgledu na to jakiego rodzaju energje chcemy
wyzyska¢ dla lotu, zawsze musimy si¢ stara¢, aby za-
potrzebowanie mocy koniecznej dla utrzymania szy-
bowca o danym ciezarze w locie poziomym bylo mozliwie
najmniejsze. Czyli wiasciwa kazdemu ptatowcowi szyb-
kos¢ opadania musi by¢ w szybowcu szczeg6lnie mata.
Odnosi sie to przedewszystkiem do szybowca znajdu-
jacego sie w obrebie pewnego pradu wstepujgcego.
Przy danem natezeniu pradu wstepujgcego najszybciej
wzniesie sie i osiggnie pewng wysokos¢ szybowiec 0 naj-
mniejszej szybkosci opadania. Jezeli by chodzito teraz
0 wykorzystanie zdobytej w ten sposéb wysokosci do
przelotu, to oczywiscie najdalej splanuje z tej wyso-
kosci szybowiec 0 najlepszym spdtczynniku szybowania.
Wydawatoby sie wiec na pozor, ze mata szybko$¢ opa-
dania, wzglednie dobry spétczynnik szybowania sg wa-
runkami wystarczajgcemi dla szybowca o wysokim pu-
fapie, wzglednie o dobrych wiasnosciach przelotowych.
Tymczasem praktyka wykazuje, ze warunki te, jakkol-
wiek konieczne, nie sg jednak wystarczajace, w szcze-
golnosci jesli chodzi o szybowiec przelotowy. Prady
wstepujace terenowe, umiejscowione wprawdzie w prze-
strzeni zmieniajg swoje natezenie zaleznie od pochy-
tosci stoku i szybkosci wiatru; prady wstepujace po-
chodzenia termicznego, prady wstepujace atmosfery
»~wolnej” zmieniajg sie szybko w czasie i w przestrzeni.
Do warunkéw okres$lajacych wiec putap w umiejscowio-
nym strumieniu wstepujacego powietrza i zasieg w po-
wietrzu spokojnem, dochodzi jeszcze w praktyce lotow
zaglowych szybko$¢ po torze i uzyteczna rozpietosc
szybkosci. Znaczenie tych czynnikdw czysto nawigacyj-
nych jest jeszcze ciagle niedoceniane.

Il. Wiasnosci aerodynamiczne a wyczyny.

Z warunku roéwnowagi sit dziatajagcych na szy-
bowiec w locie wynika, ze szybko$¢ opadania

Szybko$¢ opadania mozna wiec zmniejszy¢ albo przez
zmniejszenie obcigzenia powierzchni no$nej G/F, albo

przez zwiekszenie doskonatosci aerodynamicznej o

Obydwa sposoby stosuje sie w budowie szybowcow.
Poczatkowo, nie zmieniajac doskonatosci aerodynamicz-
nej owczesnych ptatowcow, starano sie zmniejszy¢ do
minimum obcigzenie powierzchni nosnej. Zastuguje tu
na uwage szybowiec dwuptat Fokker’a z 1922 r., ktory
posiadat obcigzenie 4,6 kglm? powierzchni nosnej. Jest
to jednak biad zasadniczy, pokutujacy do dzi$ jeszcze
w budowie szybowcdéw. Nawigacyjne bowiem wzgledy,
uwarunkowane metodyka lotow zaglowych, nie pozwa-
lajg zmniejsza¢ zbytnio obcigzenia powierzchni nosnej,
gdyz od niego zalezy szybko$¢ wiasna szybowca.
W wiekszosci za$ wypadkow ma ona m. i. wecale nie-
posledni wptyw na zdolnosci zaglowe szybowca i wy-
czyny.

1. Loty zaglowe w pradach zboczowych.

Okazato sie w praktyce, ze w pradach wiatru
wstepujacego nad stokiem gorskim szybowce, bardzo
lekkie w stosunku do powierzchni nosnej,
znacznie gorzej zagluja przy silnym wietrze
anizeli szybowce ciezkie. Naodwr6t dzieje sie
przy bardzo stabych wiatrach.

Chcac na ,,lekkim™) szybowcu utrzymac sie przy
silnym wietrze przed stokiem gorskim przy zaglowaniu
wzdtuz zbocza, trzeba, silnie ,,duszactl, lecie¢ na znacznie
mniejszym Kkacie natarcia nizby to odpowiadato naj-
mniejszej szybkosci opadania, a wiec bardzo nieokono-
micznie. Przy takiem sztucznem zwiekszeniu szybkosci
po torze, zwieksza sie réwniez szykko$¢ opadania. Ryc. 1
przedstawia te zalezno$¢ dla dwoch szybowcow: Szy-
bowiec I, lekki, o obcigzeniu 10 kg\m2, oraz szybowiec
Il, ciezki, o obcigzeniu 15 kg/m2 Przyjeto przytem dla
obu szybowcow: te samg rozpietos¢ ptata, zatem zgodnie
z p. 1 rozdz. V. nin. pracy, réwniez ten sam ciezar,
ten sam opdr szkodliwy czeSci nienosnych (ten sam
kadtub i opierzenie), a zmieniono jedynie wielko$¢
powierzchni nosnej. W zwigzku z tern szybowiec Il
posiada wieksze wydtuzenie, przez co ostatecznie oby-
dwa szybowce posiadajg to samo minimum szybkosci
opadania. Porbwnywamy wiec dwa szybowce o tej sa-
mej szybkosci opadania, ale o rdznej szybkosci jednost-
kowej 2).

Ryc. 1.

Pomiary aerologiczne [1] wykazuja, ze po stronie
nawietrznej, w poblizu stoku, wiatr ma w przyblizeniu
zawsze kierunek réwnoleglty do powierzchni stoku (za
wyjatkiem wypadku chwiejnej réwnowagi atmosfery,
kiedy wystepujg silniejsze prady termiczne). JeSli wiec
przyj mierny, ze skfadowa pionowa wy wiatru w poblizu
stoku jest proporcjonalna do szybko$ci w wiatru czyli,
ze dla danego stoku w”w — const =e, wowczas prosta
w, =e.w, odcina na odpowiednich krzywych E,=/(Ks)
odcinki, w obrebie ktérych zachodzi conajmniej réwno-

* W dalszym ciagu bede uzywat skrotéw: Szybowiec lekki
i szybowiec ciezki, zamiast szybowiec 0 matym i duzym obcia-
zeniu powierzchni nosnej. ,,Lekki“ i ,ciezki" nie nalezy wiec
rozumie¢ dostownie, ale w stosunku do powierzchni nosnej.

2) Przyjety ogoélnie skrot: Szybowiec o szybkosci opadania
X m/sek, znaczy Scisle: Szybowiec, ktorego szybko$¢ opadania
najmniejsza mozliwa wynosi X misek.

Szybkos$¢ jednostkowa =4 G/F (Everling, Einheitsge-
schwindigkeit) t. j. szybko$¢ przy kacie natarcia odpowiadaja-
cym cy—1. Poniewaz lot normalny (przy najmniejszym spot-
czynniku szybowania i przy najmniejszej szybkosSci opadania)
przy uzywanych obecnie profilach lezy zwykle w poblizu 07=1,
przeto jest to stan lotu, na ktéry szybowiec winien by¢ wywazony
przy luzno puszczonym sterze; zatem szybko$¢ jednostkowa przed-
stawia niejako ,,naturalng" szybko$¢ po torze szybowca, uzy-
skang bez specjalnego ,,duszenia”.



waga miedzy sktadowg pionowa wy wiatru a szybkoscig
opadania Vy szybowca (ryc. 1). Zauwazymy, Zze szybo-
wiec ciezki II. moze zaglowac nad zboczem o mniejszym
spadku anizeli szybowiec lekki I. Roznice te sg male,
ale podczas gdy przy nachyleniu stoku e' = 0,44 szy-
bowiec | moze sie zaledwie utrzymac i to tylko przy
szybkosci wiatru wco 16 m/sek, szybowiec ciezki ZZ nad
tern samem zboczem zagluje swobodnie w zakresie
szybkosci wiatrow od 15 do 20,5 m/sek. Pomimo, ze
szybowce majg te sama minimalng szybko$¢ opadania,
Luzyteczna rozpietos¢ szybkosci' szybowca ciezkiego
jest znacznie wigksza.

W ogo6lInosci styczna z poczatku uktadu do krzy-
wej Vy=.\V,) wyznacza pewne minimum nachylenia
stoku e=(wi,;w) », = (E,: 70 oraz pewng szyb-
ko$¢ Ve= wx wiatru, przy ktorej jeszcze lot zaglowy
w pradzie wstepujacym zboczowym jest mozliwy. Zdol-
no$¢ zaglowa szybowca w prgdach wstepu-
jacych spowodowanych stokiem gorskim
okresla wiec zupetnie jednoznacznie stosu-
nek (7,: 7)n-, czyli minimum spoéiczynnika
szybowania, oraz szybkos¢ Ve szybowca
przynalezna do tego minimum, a nie sama
tylko szybkosc¢ opadania.

W miare jak rodnie e, roznice miedzy szybowcem
lekkim a ciezkim, jak wida¢ z ryc. 1, zanikajg. (Np.
dla e =0,064, AVn"™ =11 m/sek, 47/'= 10 mfsek).
Jako ,tereny szybowcowe" wchodzg w rachube stoki
0 wiekszym spadku, stad wiec wniosek, ze w obrebie
strefy wptywu ,,dobrego szybowiska” szybowce lekkie
o matej doskonatos$ci aerodynamicznej zupetnie wy-
starczaja.

W rzeczywistosci, sktadowa pionowa wiatru w po-
blizu stoku zalezng jest jeszcze od wielu innych czyn-
nikdw terenowych 1 meteorologicznych; nie zmniejsza
to jednak waznosci naszych rozwazan. Bez wzgledu
bowiem na meteorologiczne pochodzenie pragdéw wste-
pujacych, wynika stgd ogolny wniosek, ze tam gdzie
mamy do czynienia z duzem s, a wiec z silnemi pra-
dami wstepujacemi, wzglednie gdzie nie wymagamy
duzej szybkosci wihasnej, na miejscu bedzie szybowiec
»lekki”, aerodynamicznie niekoniecznie doskonaly. Na-
tomiast tam, gdzie mamy do dyspozycji mate skladowe
pionowe pradu wstepujacego w stosunku do zgdanej
szybkosci wiasnej, korzystniejszym bedzie szybowiec
0 duzej doskonatosci.

2. Loty zaglowe w pradach termicznych.

Jezeliby chodzito jedynie o0 wykorzystanie pewnego
komina wstepujacego powietrza n. p. pod cumulusem,
lub wiekszego obszaru unoszacego sie w gére po-
wietrza, jakie napotykane sg w lecie w godzinach po-
potudniowych, to oczywiscie miarodajng jest sama
tylko szybkos¢ opadania. Duza szybko$¢ whasna
moze by¢ wtedy nawet niepozadang ze wzgledu na
trudno$¢ utrzymania sie w obrebie pragdu wstepujacego.
Najwyzszy putap osiggnie w tym pradzie wstepujagcym
taki szybowiec, ktéry obok matej szybkosci opadania
bedzie posiadat réwnoczesnie zdolno$¢ jaknajdtuzszego
zatrzymania si¢ w obrebie pradu wstepujacego, czy to
dzieki malej szybkosci wiasnej, czy tez dzieki wia-
snosciom zezwalajagcym na krazenie bez znacznego
pogoszenia szybkosci opadania.

3. Przeloty.

Jezeli chodzi o wykorzystanie zdobytej w ten
sposdb wysokosci do przelotu, to w powietrzu spokoj-
nem najdalej zaleci szybowiec o najwiekszej doskona-
tosci. Jednak nigdy nie mamy do czynienia z po-
wietrzem spokojnem.

Przedostajac sie z jednego obszaru praddéw wste-
pujacych, do drugiego, liczyC sie trzeba z przelotem
w pradach opadajgcych, a takze i pod wiatr. Szybo-

wiec przelotowy musi takze by¢ przygotowany do lo-
tow nad zboczem, aby przy kombinacji przelotow
z jednego komina do drugiego i lotu wzdtuz zboczy,
przedtuza¢ lot jaknajdalej.

Doskonato$¢ aerodynamiczna okresla jednoznacznie
najmniejszy mozliwy kat szybowania i najwiekszy za-
sieg, ale tylko wzgledem ukfadu odniesienia zwigza-
nego z powietrzem. Natomiast dla przelotu realng war-
tos¢ posiada jedynie spétczynnik szybowania wzgle-
dem ziemi.

Poréwnajmy dwa szybowce o tej samej doskona-
tosci aerodynamicznej, ale o réznej szybkosci jednost-
kowej (ryc. 2). W ukiadzie 7, = f/Ts) znajdziemy kat

II7~S 3344\

Szybowce o tej samej doskonatosci w przelocie.

Ryc. 2.

szybowania wzgledem ziemi dla lotbw w powietrzu
ruchomem, przeprowadzajac styczne do krzywych 1l
i 111 z odpowiednio przesunietego poczatku uktadu:
przy wietrze przeciwnym z przesunietego o w m/sek
w prawo, z wiatrem — w lewo; w pradzie opadajgcym
z przesunietego o wy m\sek w dot, przy wznoszacym
w gore. Jak wida¢, kat szybowania wzgledem ziemi
pogarsza sie w o0golnosci z wiatrem przeciwnym i
w pradzie opadajgcym, a polepsza sie z wiatrem tyl-
nym | w pradzie wznoszacym. Ta zmiana spotczynnika
szybowania jest jednak rozna dla szybowcow o rdéznej
szybkosci jednostkowej, chociaz o tej samej doskona-
fosci aerodynamicznej. Przy locie pod wiatr i w pra-
dzie opadajacym korzystniej zachowuje sie szybowiec
ciezki. Z wiatrem tylnym i w pradzie wznoszacym le-
piej zachowuje sie szybowiec lekki. Jak widaé z ryc. 2,
polepszenie spoétczynnika szybowania szybowca lekkiego
w stosunku do szybowca ciezkiego w locie z wiatrem
tylnym jest znikomo mate. Przy zmianach kierunku
lotu w stosunku do kierunku wiatru wiejacego pozio-
mo, szybowiec ciezki jest w sumie korzystniejszym.
W sumarycznem dziataniu pradéw wstepujacych i opa-
dajacych na pierwszy rzut oka szybowiec lekki zdaje
sie mie¢ przewage. Jednakowoz, poniewaz w pradzie
wstepujacym szybowiec ciezki swoj nieco gorszy kat
wznoszenia (toru wzgledem ziemi) moze wyrownac
przez nieco diuzsze krazenie w tym pradzie, a przelot
po linji prostej w pradzie opadajgcym jest na szy-
bowcu ciezkim korzystniejszy — to ostatecznie lepszym
okazuje sie szybowiec ciezszy.



Nalezy zwrdci¢ uwage, Ze w omawianym przy-
kfadzie przyjeliSmy dla szybowca ciezkiego bardzo
niekorzystne wykonczenie aerodynamiczne. Zwigkszy¢
bowiem obcigzenie powierzchni nosnej przy tejsamej
rozpietosci, to znaczy zwiekszy¢é wydtuzenie, a tem-
samem i doskonato$¢ aerodynamiczng. Azeby dla szy-
bowca lekkiego otrzymacé tg samg doskonato$¢ musie-
liSmy przyja¢ powierzchnie oporu szkodliwego czesci
nieno$nych fa iii = 0,074 t. j. o 26°0 mniej niz dla
szybowca ciezkiego. Przykiad powyzszy jest wiec pod
tym wzgledem nierealny. Chodzito tu tylko o stwier-
dzenie przewagi szybowca ciezkiego wobec szybowca
lekkiego o tejsamej nawet doskonato$ci aerodynamicz-
nej w warunkach wystepujacych przy przelotach.

Jak widaé, z dwdch szybowcdw o tej samej do-
skonatosci aerodynamicznej E, szybowiec, ktéry po-
siada przy tej doskonatosci wiekszg szybkos$¢ Ve be-
dzie w przelocie korzystniejszym. lloczyn E.V,;: mo-
ze wiec by¢ miarg zdatnosci szybowca do
przelotow.

1. Stateczno$¢, sterowno$é, zwrotnose.
1. Wptyw na wyczyny.

Obok witasnosci aerodynamicznych, o wyczynach
w locie zaglowym decydujg jeszcze inne wiasnosci
szybowcdéw jak: statecznosé, sterownoscé i
zwrotnos¢. Wplyw tych czynnikéw na wyczyny
jest dwojakiego rodzaju: Z jednej strony ulatwiajg
pilotowi prace w powietrzu, z drugiej za$ decyduja
0 moznosci wyzyskania pewnych sytuacyj meteorolo-
gicznych, a w szczeg6lnosci ograniczonych pradéw
wstepujacych.

Nalezy Zzgda¢, aby szybowiec byt dostatecznie
statecznym przy sterze ,,zablokowanym!l jak i luzno
puszczonym. Przy locie w powietrzu burzliwem mata
stateczno$¢ przy ,zablokowanym" sterze zmusza do
ciggtej i wytezajgcej pracy sterami. Dla lotow w chmu-
rach pozadana jest nadto dostateczna statecznos$¢ przy
wolno puszczonych sterach: Ulatwi to znacznie lata-
nie bez horyzontu, w szczegdlnosci przy krazeniu. Na-
lezy pamietaC, ze przeciez w chmurach kiebiastych,
dzieki wydzielajagcemu sie cieptu parowania panujg
prawie Ze najsilniejsze prady wstepujace i ze cumu-
lusy sg najczestszemi i najobfitszemi zrédtami energji
dla lotu szybowego. Zeby je moc wogdle wykorzystac
w czasie przelotow, szybowiec musi by¢ nadto dosta-
tecznie zwrotnym. Dzisiaj juz nie ulega watpliwosci,
ze na szybowcu statecznym, a przytem zwrotnym, na-
wet 0 nienajlepszych wiasnosciach aerodynamicznych,
osiggng¢ mozna wiecej anizeli na szybowcu o wysru-
bowanych wiasnosciach aerodynamicznych, uzyskanych
kosztem stateczno$ci i zwrotnosci.

Nalezy sie nadto liczy¢ z psychologjg pilota: Gdy
szybowiec jest stateczny a przytem postuszny i zwrot-
ny, czyli okreSlajac stowami pilota ,,przyjemny* to
w niejednej krytycznej sytuacji podnosi zaufanie pi-
lota osobiste i do maszyny, a temsamem zwigksza jego
sprawnos$¢. Wiadomo wprawdzie, ze po mniej lub wie-
cej dtugim treningu mozna sie przyzwyczai¢ do kaz-
dej, nawet bardzo niestatecznej maszyny, ale choéby
mozna byto nawet wyeliminowac w ten sposéb ujemny
wplyw matej statecznosci na wyczyny, to uzytecznosc
takiego szybowca pozostanie ograniczona, bedzie on
zawsze dostepny jedynie nielicznym wybranym. Jezeli
chodzi o zwrotnos¢, to tu juz nie pomoze nawet naj-
dtuzszy trening.

2. Statecznosé¢ i czutosé.

Jako kryterjum stateczno$ci podtuznej przyjmuje
sie zwykle warunek:
dcmg\d a > 0,

wzglednie : d cmg\dcy > 0,

co ze wzgledu na linijng (w zakresie katéw uzywanych
w locie) zalezno$¢ cy od a jest jednoznaczne. Wielkos¢
demglda jest wedlug Haus'a [2] miarg statecznosci sta-
tycznej podtuznej. Okresla ona wielko$¢ przyrostu wy-
padkowego momentu sit aerodynamicznych dziatajg-
cych na ukfad : skrzydto — opierzenie poziome, przy
zmianie kata natarcia ptata. Przyjecie znakow jest
tego rodzaju, Ze dcmfjd a >0, o ile przy zadarciu przo-
du szybowca do gory (zwigkszenie kata natarcia a),
powstaje moment dgzacy do przywroOcenia pierwotnego
potozenia.. Warunek ten, uzywany zresztg powszechnie
przy obliczeniu wielkoSci opierzenia poziomego, jest
jednak warunkiem jedynie koniecznym, ale nie jest
wystarczajagcym. Blenk [3] wykazat, ze do wystarcza-
jacego warunku statecznosci statycznej podtuznej dojsé
mozna tylko, rozpatrujgc rbwnowage dynamiczng w cza-
sie obrotu pfatowca okoto Srodka ciezkosci. Okazuje
sig wtedy, ze miarg statecznosci statycznej podiuznej
przy zablokowanym sterze moze byC stosunek przy-
rostow: wychylen steru do odpowiadajagcych im
przyrostow kata natarcia ptata a. Warunkiem statecz-

nosci jest znowu: d”n\da'>0.

Odwrotno$¢ tego stosunku t. j. da[d[3n jest miarg
czutosci steru.

Dla stateczno$ci przy luzno puszczonym sterze
miarodajny jest natomiast dP\da t. j. stosunek przy-
rostu sity, jaka trzeba przytozy¢ do drgzka sterowego,
do wywotanej w ten sposob zmiany kata natarcia.

W budowie szybowcow wyczynowych modne sg
obecnie opierzenia poziome niedzielone (ryc. 3). Cho-
dzi tu gtéwnie o lekkos¢ i mate opory szkodliwe. Opie-
rzenie niedzielone (Balance-Ruder) da sie zbudowac

znacznie lzej anizeli opierzenie dzielone, ze stateczni-
kiem. Réwniez opory szkodliwe przy wychyleniach
opierzenia niedzielonego sg mniejsze, niz przy réwnie
skutecznych wychyleniach steru @pierzenia dzielonego
(ryc. 4).



JezelibySmy chcieli znalez¢ wptyw podziatu opie-
rzenia poziomego na stateczno$¢ metodg stosowang
przy obliczeniu wielkoSci opierzenia, tworzac dcm/da,
to okaze sie, ze podziat nie wptywa na wielko$¢ spot-
czynnika statecznosci. To nie zgadza si¢ z dos$wiad-
czeniem, bo tez dcmlda jest tylko koniecznym warun-
kiem statecznosci.

Spétczynnik wypadkowego momentu sit aerodyna-
micznych .

@ViG === CmF"— GmTI
gdzie: CHLE
Zgodnie z pomiarami w tunelach [4], jest:
Enii— g (Off— €BH)
wzglednie wyrazajac aa przez a:
afl =z.a—a,

CnH=—j----

a
t jest zalezne od podziatu: t Zaleznos$¢ te
okre$la szereg wzordw empirycznych. Dla opierzenia
niedzielonego jest + = 1, dla opierzenia dzielonego r < 1.
e, _In-F]j dCnii

F.t' da’
oraz przez /G wychylenie steru przy jakiem momenty
sit aerodynamicznych réwnowazg sie, otrzymamy:.

cm = cmF— Cfa?. — o —t.fin'} =0.

Widaé, ze dcmlda nie zalezy od t, natomiast:

B=-tt-rj;/.

Oznaczajac

dfin  / demF\ 1

da \ da ) t
czyli dflnm 1
' da t

Opierzenie poziome ze statecznikiem dzieli sie
zwykle w stosunku ~/~=0,42; dla tego podziatu jest
i = 0,56, natomiast dla opierzenia niedzielonego jest
+=1. Przy tej samej zatem powierzchni, profilu, obrysie
i tej samej odlegtosci od Srodka ciezkosci, statecznos¢
statyczna podtuzna przy zablokowanym
sterze, przy opierzeniu ze statecznikiem
jest 1/0,55=1,82, okragto 2 razy wieksza, ani-
zeli przy opierzeniu niedzielonem.

Dla statecznosci podtuznej przy luzno puszczonym
sterze miarodajny jest przyrost sity, jaka nalezatoby
wywrze¢ na drazek sterowy, aby wywota¢ pewien przy-
rost kata natarcia ptata. Poniewaz wielkos¢ sit na
drazku sterowym zalezy od ciezarowego i aerodyna-
micznego wywazenia steru, oraz catego mechanizmu
sterowego, trudno ogodlnie przeprowadzi¢ podobne po-
réwnanie liczbowo. W kazdym razie okazuje sie [3], ze
stateczno$¢ jest tern wiegksza, im wiekszy jest moment
ciezaru steru wzgledem osi obrotu. Na pierwszy rzut
oka widac (ryc. 3), ze moment ciezarowy steru opie-
rzenia dzielonego (o ile niema np. bocznego odcigzenia
aerodynamicznego), bedzie zawsze wiekszy niz opie-
rzenia niedzielonego. Statecznos¢ podtuzna przy
luzno puszczonym sterze przy opierzeniu
niedzielonem bedzie zawsze mniejsza niz
przy dzielonem, o ile nie zastosujemy
sztucznych sposobdéw zwiekszenia momentu
ciezarowego.

W lotach zaglowych, duza czuto$¢ steru wysokosci
jest niepozadang. Wprost przeciwnie, szybowiec winien
by¢ statecznym tak dalece, aby nietrzeba byto sie wo-
gole troszczy¢ o ster glebokosci [5]. Wobec duzego zna-
czenia lotbw w chmurach kiebiastych, naleZzotoby wiec
moze powr6ci¢ w budowie szybowcéw ,,wyczynowychll
do opierzen poziomych ze statecznikami.

3. Zwrotnosé.

Jako miare zwrotnosci moznaby dla szybow-
cow przyja¢ szybkos¢ katowa obrotu okoto osi
podtuznej, wywotang pewnem wychyleniem lotek
przy ,,wkfadaniul do skretu. W praktyce zachodzi bo-
wiem potrzeba wykonania ,,gtebokichi skretow w dwach
wypadkach: W atmosferze ,,wolnej“ w razie napotkania
pradu wstepujgcego, oraz przy podchodzeniu do lgdo-
wania. Zeby nie zgubi¢ napotkanego pradu wstepuja-
cego powietrza, zachodzi potrzeba przejscia z lotu pro-
stego w skret o stalej zresztg krzywiznie w czasie
mozliwie najkrotszym. Ten czas jest odwrotnie pro-
porcjonalny do szybkosci katowej obrotu okoto osi pod-
tuznej. Rowniez, wazny w czasie podchodzenia do la-
dowania w terenie zazwyczaj dzikim, promien naj-
jasniejszej krzywizny, a wiec przy danej szybkosci
najkrotszy czas potrzebny do wykonania zwrotu o 180°,
wedtug Lachmanna [6], zalezy takze od szybkosci kato-
wej obrotu okoto osi podtuznej przy wkiadaniu do skretu.

Rachunek [6] i doSwiadczenie [7] wykazujg, ze
wpltyw momentu bezwihadnos$ci skrzydia wzgledem osi
podtuznej na szybko$¢ katowa obrotu mozna pomingc,
o0 ile tylko stosunek momentu sit aerodynamicznych
Mr z powodu wychylenia lotek, do momentu bezwiad-
nosci nie jest zbyt maly. Wowczas szybkos¢ katowa
obrotu okoto osi podtuznej:

12 cmr. V

jest zatem odwrotnie proporcjonalna do roz-
pietosci b i wydtuzenia A plata, poniewaz:
______ co __g_(_:”_ = 1’8
da ., 18
1+ A

Zaleznosci powyzsze wazne sg tylko w zakresie
katow natarcia, w ktorym wypér rosnie w przyblizeniu
linjowo z katem. Z powodu obrotu nastepuje jednak
zmiana kata natarcia wzdluz rozpietosci ptata, co moze
spowodowa¢ przekroczenie kata krytycznego po stronie
wewnetrznej skretu. Grozi to samoczynnem zwieksze-
niem szybkosSci obrotu (autorotacjg), nieczutem na wy-
chylenia lotek. Opanowanie szybowca w tym stanie jest
trudne i ostatecznie konczy sie S$lizgiem wzglednie
przejsciem ,,na glowe“, co jest niepozadane w powietrzu
ze wzgledu na znaczne zwiekszenie szybko$ci opadania,
a moze byC niebezpieczne przy ziemi. Zeby temu za-
pobiec, stosuje sie zwichrzenie piata.

' Zmiana kata natarcia profilu zewnetrznych koncow
ptata

. a>. bl2
Aa = 4=----
po wstawieniu wartosci na a>.
6 cmr
Ad —— gc Mz’

Spétczynnik momentu sit aerodynamicznych wzgledem
osi podtuznej z powodu wychylenia lotek cmr, zalezy od
obrysu oraz powierzchni ptata i lotek i rosnie linjowo
z wychyleniem lotek [8].

Mr
°’mr~ b.F.g™
Dla ptata trapezowego o zbieznosci =114,
o wydtuzeniu =18, i przy rozpietosci lotek (>—6,,) =
2/3.b, jak to sie zwykle stosuje, otrzymamy wedtug
Mathiasa3):

cmr=0,833. NN,

. 4 Wedtug Mathias’a [8] jest dla ptata trapezowego o zbiez-
nosci



Przy statym stosunku gtebokosci lotek do gtebokosci
ptata tQ/t = 0,25, otrzymamy po wstawieniu w rownanie
na $«:
Aw=-+272

Przy wychyleniu lotek o kat -+ 10°, zmiana kata
natarcia koncéw ptata przy obrocie okoto osi podtuznej
wyniostaby +27°. Przypusémy,, ze szybowiec zostaje
wilozony do skretu przy szybkosci nieco wiekszej nizby
to odpowiadato doskonatosci, a wiec np. przy ¢y — 0,8. Dla
profilu G.535 osiagnie sie to przy kacie natarcia co 8°,
natomiast oderwanie nastgpi przy co21c (mierzone wzgle-
dem linji zerowego wyporu). Celem unikniecia oder-
wania przy wkiadaniu, nalezatoby zwichrzy¢ ptat o kat
[27 — (21—8)] = 14°. W istocie jednak, wskutek wychy-
lenia lotek ptat juz jest zwichrzony. Z powodu wychy-
lenia lotek o kat fiQ, zmienia sie bowiem skuteczny kat
natarcia wedtug Toussaint’a [9] 1 [8], 0 wartos¢:

O=Ft[I"\/7 (i—021644) - ='06'<}

przyczem FQ jest powierzchnig obu lotek, za$ F catko-
witg powierzchnig ptata. W naszym wypadku otrzy-
mamy ae = co5°, zatem pozostaje do zwichrzenia co 9°.
Ze wzgledu na zwrotnosc, duza rozpietosc¢
jest niepozadana. Szybko$¢ bowiem katowa obrotu
okoto osi podtuznej przy wkiadaniu do skretu, maleje
z rozpietoscig. Zeby uzyskac te sama szybkosc wtozenia
do skretu, trzeba przy wiekszej rozpietosci odpowiednio
silniej wychyli¢ lotki. To za§ wymaga wiekszego zwi-
chrzenia ptata, ktére jak dalej zobaczymy, niweczy ko-
rzysci aerodynamiczne jakie daje duza rozpietosc.

IV. Wielkosci konstrukcyjne a wiasnosci
aerodynamiczne.

1. Rozpietosc¢ ptata.

W zakresie katow natarcia uzywanych w locie,
do kata natarcia odpowiadajacego najmniejszemu spot-
czynnikowi szybowania wigcznie, biegunowe obecnych
szybowcoéw mozna w przyblizeniu zastgpi¢ przez tuk

paraboli 0 réwnaniu;

przyczem: fis —cxp. #+ Xk -fk 1

Zalezno$¢ ta jest zupetnie dokkadna o ile uwgle-
dnimy, ze w ogdlnosci jest fis =F(Py)' Przyblizenie zas
fxs = const jest zupelnie wystarczajace w zakresie ka-
tow, ktére nas gtownie interesuja. W poblizu minimum
spotczynnika szybowania jest eazdto Py co G, zatem:

A - 9-TA+ngb. 1

Doskonato$¢ aerodynamiczng okre$la minimum
oporu. Przyréwnujac wiec dPx[dv do zera, tatwo zna-
lez¢ szybko$¢ odpowiadajgcg najmniejszemu spétczyn-
nikowi szybowania :

1
2

Ve

oraz doskonatosé:
=-"-=0,885.-%0

1 x min J

em-=1,8n fi[Q . (m/) )

\—tzltw
I+7~/¢ir +

1-kf/AAI

/i 1 1—tz/tn']  4/&irV/
" r— 3 1l+tz/tw V&7 VV**'F7

io L A A

gdzie:
1-&11/&
AQ—A"r_bw 1-tz/tw

b t+tz/tw

" 1
'Q— 1+2 . ¥8"
Aq " Aq

Podobnie znalezé mozna warto$ci odpowiadajgce
najmniejszej szybkosci opadania, przyréwnujac do zera
wyrazenie: d(Px. V)/d V. Okazuje sie wtedy, ze war-
tosci odpowiadajgce najmniejszej szybkosci opadania
réznig sie tylko o staty spoétczynnik.

Zaleznosci powyzsze podane niemal réwnocze$nie
przez Helmbolda [10] i Schrenka [11], pozwalajg w spo-
sob nader przejrzysty na szybkg ocene wpltywu po-
szczegOllnych czynnikéw na wiasnosci aerodynamiczne.
lloczyn bi.~Mxs, przedstawia pewng powierzchnig, zwa-
ng przez Schrenka ,,powierzchnig szybko-
Sci”. Jezeli mianowicie wyobrazimy sobie prostokat,
ktérego jeden bok jest réwny rozpietosci zredukowa-
nej bi ptata, za$ drugi jest bokiem kwadratu o po-
wierzchni X3, to jak wida¢, obcigzenie powierzchni tego
prostokata okresla szybkos¢ po torze przy najmniej-
szym spotczynniku szybowania, za$ stosunek bokow
jest proporcjonalny do doskonatosci.

Zwiekszenie rozpietosci jest jak widaé, bardzo®
skutecznym a zarazem najprostszym sposobem zwiek-
szenia doskonatosci aerodynamicznej. JezelibySmy sa-
dzili, ze przy obecnym stanie rozwoju szybowca nie
mozna juz wiele zmniejszy¢ oporow czolowych, to
bytaby to droga jedyna. Istotnie, wychodzac z zato-
zenia, ze szybowce obecne bardzo nieznacznie rdznig
sie miedzy sobg zewnetrznemi ksztattami i osiggnety
juz pewne, niemal ze standartowe formy, Lippisch
z R R Gr [12], przyjmujac w przyblizeniu pewng
statg wielko$¢ powierzchni oporéw czotowych dla
wszystkich  szybowcow i wychodzac, podobnie jak
Schrenk, z biegunowej parabolicznej, doszedt do wnio-
sku, ze szybkos¢ opadania zalezy tylko od obcigzenia



przypadajgcego na kwadrat rozpietoSci piata G/b2.
W zwiagzku z wzrastajgca stale iloscig szybowcow zgta-
szanych do Rhén, wytonita sie przed trzema laty po-
trzeba ograniczenia konkursow jedynie do szybowcow
wyczynowych. Postanowiono wiec przyjmowac tylko
szybowce o pewnej zdolnosci zaglowej i jako minimum
szybko$ci opadania przyjeto E, = 0,8 m/sek; odpowiada
to wedtug Lippischa G/b? =1,10. Warunek ten opubli-
kowany jako punkt regulaminu konkursu w Rhén w r.
1930, a niezawsze dobrze zrozumiany, przyczynit
si¢ niemato do nadmiernego zwigkszania roz-
pietosci.

Obecnie daje sie zauwazy¢ reakcja w Kierun-
ku zmniejszenia rozpietosci. Duza rozpieto$¢
jest bowiem niewygodng przy manewrowaniu W po-
wietrzu, jak i na ziemi, za$ S$rodki, ktére zmierzajg
do zwiekszenia zwrotnoSci niweczg aerodynamiczne
korzysci, jakie miata da¢ duza rozpietoSC. Zresztg nie
mozna dowolnie zmniejsza¢ szybkosci opadania przez

zwiekszanie rozpietosci, gdyz rownocze$nie rosnie
szybko ciezar wiasny konstrukciji.
Statystyka wykazuje, ze ciezary szybowcow

obecnych leza przecietnie powyzej G0 =7.b. Ryc. 5.
podaje statystyke ciezarow skrzydet GP oraz kadtubdw
Gk jako funkcje rozpietosci. Jako dolng granice cieza-
row skrzydet mozna obecnie przyjaé: Gk — 0,01 b3,

Osiaggaja ja tylko wyjgtkowo lekko budowane
szybowce: D.28., Thermikus, Schlesien in Not, Austria.
Poniewaz budzity one réwniez zastrzezenia co do wy-
trzymatosci, mozna przyjac, ze granica powyzsza w naj-
blizszej przysztosci nie zostanie przekroczona. Ciezary
kadtubéw wahajg sie od Gk =2.b do Gk=4,5.b.

Przyjmujac ciezar szybowca:
G — Gk + Gk 4- Gpu
w wypadku granicznym:
Gideai = 0,01. b3 + 2. b + 75,
oraz warto$¢ przecietnie dobrg

Gnormal = 7.b 75,

wreszcie $rednig glebokosC ptata 1 m, spotczynnik
oporu profilowego cxpi = 0,009 jako warto$¢ idealng i
oxpn = 0,013 jako przecietna, przekrdj najwiekszy ka-
diuba fk =0,5m2, oraz spdtczynnik oporu kadtuba
oM = 0,3 w wypadku granicznym i cxkn = 0,4 jako war-
to$¢ przecietng — otrzymamy po wstawieniu w row-
nania na E i E,= Fe/X doskonato$¢ aerodynamiczng
i szybko$¢ opadania odpowiadajgcg najlepszemu spot-
czynnikowi szybowania jako funkcje jedynie tylko
rozpietosci (ryc. 6). Jak wida¢, zwiekszenie roz-
pietosci powyzej 20 »?, przynosi bardzo mate
korzysci, jesli chodzi o szybko$¢ opadania,
natomiast zmniejszenie powierzchni opo-
row czotowych przy matej rozpietosci wy-
daj e sie bardzo obiecujgcym sSrodkiem tak
ze wzgledu na szybkos$¢ opadania jak i do-
skonatos¢ aerodynamiczng. Powinno sie dac
osiggna¢ wiasnosci, ktoreby zezwolity na wykonywanie
wszelkiego rodzaju lotow zaglowych juz przy roz-
pietosci 12 m.

2. Profil ptata.

Wiasnosci aerodynamiczne skrzydta okres$lajg: spot-
czynnik szybowania cxle,j, spotczynnik lotnosci cx/c/5
i maksymalny spétczynnik sity nosnej Cymax. Pierwsze
z nich zalezg przedewszystkiem od wydtuzenia. Mozna
to oceni¢, jezeli sie wezmie pod uwage, ze dla stoso-
wanych wydtuzen A =10 do 20, oraz znanych pro-
filow, (c”chh) oraz (ckc») min lezg zazwyczaj w po-
blizu Cy=1,0. Ale dla ¢y=10 i A=10—20, jest
cxi = 0,032—0,016, natomiast opor profilowy bardzo do-
brych profilow waha sie w granicach cxp = 0,008—0,012.
Wahania spotczynnika oporu profilowego dobrych pro-
filow stanowig wiec przy A =10 do 9°/0, przy A =20
do 16°/0 catkowitego oporu skrzydta. Przy wiekszych
wydtuzeniach nawet stosunkowo mate réznice w oporze
profilowym dobrych profilbw mogg wiec odgrywac
pewng role.

Finezje te moga mie¢ jednak tylko wtedy wpltyw
na wilasnosci, o ile profil dobierzemy odpowiednio do
wydtuzenia. Ze wzrostem wydtuzenia ro$nie bowiem
ceprzy jakim zajdzie (cx/Cy) min wzglednig (ejcyls)™™
W przypadku biegunowej parabolicznej, byloby:

(AX/Cy) min dla Cy —

W tym zakresie c7, spotczynnik oporu profilowego cxp
powinien by¢ mozliwie najmniejszy. Ze wzrostem wydtu-
zenia, Cy odpowiadajgce (cx/cy) min wzglednie (cMCyl'5)™
zbliza si¢ coraz wiecej do ¢jmax. Nawet przy niezbyt du-
Zzem wydtuzeniu moze sie¢ wowczas zdarzy¢, ze minimum
szybkosci opadania leze¢ bedzie tuz w poblizu cymax t. j.
w poblizu gwattownego przepadania (poréwnaj np. ryc. 1
szybowiec II). Skutek bedzie taki, ze w praktyce tylko
wyjatkowo lata¢ bedzie mozna na najmniejszej szybkosci
opadania: Najmniejsza zmiana kata natarcia spowoduje
natychmiast zwiekszenie szybko$ci opadania tern gwat-
towniejsze, im wieksze wydtuzenie przy danem cymax
profilu. Doswiadczenie uczy wprawdzie, ze ze wzrostem
wydtuzenia rosnie rowniez Cymax, ale bardzo nieznacznie.
Dla duzych wydtuzen trzeba stosowac pro-
file 0 wysokiem c,jmax

Tak zwane ,profile szybowcowe® o wysokiem
(Cys/cx2) max stosowane z powodzeniem dla szybowcow
0 szczegOllnie malej szybkosci opadania, zarzuca sie nie-
kiedy na korzys¢ profilow o wysokiem (cy\cAmax, ktore
jednak maja rownoczesnie niskie cymax Stosowanie ta-
kich profilow dla duzych wydluzen, ze wzgledu na
szybko$¢ opadania moze by¢ bardzo niekorzystne po-
mimo, ze rachunek i pomiar tunelowy nawet, wykaza



zupetnie zadawalajgce minimum szybkosci opadania.
Jezeli bowiem krzywa Vy=f(Vs) w poblizu Vymin nie
bedzie dostatecznie ptaska, bedzie praktycznie niemozli-
wem lata¢ na Vjmin . Zmiana Vy przy zmianie V,, bedzie
tern mniejsza w poblizu E, min, im wieksza bedzie
réznica miedzy szybkoscig Vo odpowiadajgca

a szybkos$cig Vmin.

Podobnie jak Ve (p. 1 rozdz. 1V), jest:

natomiast

Uwzgledniajac, ze fxs= cxp. F+ fxk, oraz po wsta-
wieniu wartosci F z réwnania na Vien, dojdziemy do
wniosku, ze przy danym 70:.

Cymax

C"p

Dla danego c¢y' okreslonego wydtuzeniem,
odpowiadajacego “cx\c,J)min, najodpowiedniejszym
bedzie profil, ktory oprécz matego cxp posiada w tym
punkcie rownoczesnie mozliwie wysokie cymaxicxp 4).

Nasuwa sie tu sprawa uzytecznosci szcze-
lin Lachmann-Handley- Page i t. p. dla szybowcow.
Pewne proby w tym Kierunku czynit jeszcze Klemperer
w r. 1923. Chodzito tam jednak o zwiekszenie cyslex\
Na podstawie dotychczasowych dmuchaii mozna po-
wiedzie¢, Ze szczeliny nie moga by¢ pozyteczne, jesli
chodzi o zwigkszenie spotczynnika lotnosci. Kazdy bo-
wiem sposob zwiekszajacy cy, zwieksza rownoczesnie cxp.
Natomiast szczeliny otwierajace sie czy to automa-
tycznie, czy tez z woli pilota, tam, gdzie chodzi o zmniej-
szenie szybkosci minimalnej, a gdzie pogorszenie spot-
czynnika szybowania i zwigkszenie minimalnej szybkosci
opadania nie odgrywa roli, jak to sie ma w silnych lecz
ograniczonych pragdach termicznych, mogg mie¢ pewne
widoki powodzenia, o ile np. sposéb ten okazatby sie
korzystniejszym anizeli krazenie. Po opuszczeniu pradu
wstepujgcego, przy zamknietych szczelinach, profil
mogtby wowczas posiada¢ znaczng doskonato$é przy
matem cy, a wiec réwnoczesnie duzej szybkosci po torze.

Obok wi#asnosci aerodynamicznych profilu moga
mie¢ wptyw na wiasnosci catego szybowca: Grubos¢
profilu ze wzgledu na ciezar konstrukcji, oraz spot-
czynnik momentu przy zerowym wyporze, ze wzgledu
na ciezar i wielko$¢ koniecznego opierzenia, jaka wchodzi
w opory szkodliwe. Ciezar ptata maleje, przy wolno-
nosnej konstrukcji, z grubo$cig profilu; réwnocze$nie
jednak rosnie opor profilowy. Wplywy te réwnowazg
sie przy grubosci profilu rownej okoto 15°/0 glebokosci
ptata [14]. Dzieki pracom Munka, Birnbauma i innych
oraz prof. Witoszynskiego i jego szkoty znamy dzi$
sposoby dowolnego zmniejszenia spotczynnika momentu
przy zerowym wyporze. Sposoby te wpltywajg jednak
rownoczesnie na cymax i cxp. Stosunkowo mata ilos¢
systematycznych pomiaréw takich profilbw nie po-
zwala jednak jeszcze na wyciagniecie ogoélnie waznych
wnioskow.

3. Zwichrzenie i obrys pitata.

W ogolnosci jest opér wzbudzony ptata:
_ ¥
pxi=(l +d) q.n.4r

4) Praktycznie, dobrze stosowac¢ warto$¢ cy' a nie cy", za-
zwycza] bowiem przyjecie biegunowej parabolicznej jest dosta-
tecznie doktadne jedynie do wartosci Cy' wiacznie.

Dla obrysu eliptycznego przy niezmiennym profilu
wzdtuz catej rozpietosci ptata, rozktad wyporu wzdtuz
rozpietosci jest eliptyczny i opér wzbudzony najmniejszy,
¢ =0. Dla kazdego innego rozktadu jest d >0, opor
wzbudzony jest wiekszy. Ten sam opor wzbudzony po-
siadaC bedzie ptat eliptyczny o mniejszej rozpietosci

b, bedzie rozpietoscig zastepczg ptata o rozpietosci rze-
czywistej b. Przy matych zwichrzeniach ptatéw, o obry-
sach nie wiele odbiegajgcych od obrysu eliptycznego,
roznice sg stosunkowo mate. W zwigzku ze statecznoscig
poprzeczng przy skretach zachodzi jednak potrzeba
silnego zwichrzania ptatéw o wiekszej rozpietosci. Przy-
ktad takiego ptata podaje ryc. 7: Przy roéwnolegtem

ustawieniu cieciw odniesienia profilu 6*.652 w $rodku
i profilow M. 12 na koncach ptata, skrzydto' jest aero-

Ryc. 8 przedstawia rozktad wyporu wzdtuz rozpietosci
takiego ptata obliczony przy zastosowaniu metody
Grlauerta dla rozwigzania catki Prandtla, okre$lajacej
rozktad cyrkulacji [15].

Jezeli mianowicie cyrkulacje w dowolnym prze-
kroju przedstawimy szeregiem Fouriera:

r=2bh V2an.sinncp,



gdzie (p = arc cos 2x/b (ryc. 7), wowczas spotczynniki
an musza, spetnia¢ zaleznosc:

2an.sin ncp (n[i + sin (p) = pi.a sin 99,

gdzie oraz n—1, 3, 5. ...

Dla ptata o dowolnym obrysie i zwichrzeniu jest
w ogdlnosci t=f{(p) i a=/(g>). Dla znalezienia cyrku-
lacji w m punktach rozpietosci wystarczy rozwigza¢ m
rébwnan o m niewiadomych an. Znajgc rozkiad cyrku-
lacji wzdtuz rozpietosci ptata, znalez¢ tatwo opdr wzbu-
dzony z zaleznosci:

VAN
(L +4) = Sn.a

«i2

Ryc. 9 podaje op6r wzbudzony rozpatrywanego
ptata trapezowego silnie zwichrzonego (ryc. 7), otrzy-

many z obliczenia cyrkulacji w 4 punktach potowki
rozpietosci ptata, przyczem przyjeto linjowg zmiane
kata zwichrzenia ex =f(x'p. Opo6r wzbudzony jest jak
wida¢, okragto dwa razy wiekszy od najmniejszego mo-
zliwego. Rozpietos¢ zastepcza wynosi w tym wypadku
bi = b/lj2 = c00,7.6. To znaczy, ze skrzydto o obrysie
i zwichrzeniu jak w ryc. 7, o rozpietosci 18 m posiada
ten sam opor wzbudzony co ptat eliptyczny o rozpie-
tosci 126 m. Silne zwichrzenie, podobnie
jak i duZza zbiezno$¢ ptatdow trapezowych,
niszcza bardzo silnie wiasnosci jakie miata
da¢ wilasnie duza rozpietosé. Powyzszy wynik ra-
chunkowy, zgadza sie dos¢ dobrze z dosSwiadczeniem [16].

Dlatego tez wydaje sie conajmniej watpliwem,
aby mozna byto np. przez stosowanie obrysow niemal
trojkatnych uzyska¢ jakiekolwiek korzysci, obiecujac
sobie np. pewng oszczedno$¢ na ciezarze konstrukcji
wskutek korzystniejszego z punktu widzenia statyki
rozktadu obcigzen.

Przy matej rozpietosci, w stosowaniu najkorzyst-
niejszych aerodynamicznie obryséw nie stojg na prze-
szkodzie ani zwrotno$¢, ani tez wzglad na lekko$¢
konstrukcji.

V. Luki i potrzeby naszego taboru, program wy-
probowania réznych typéw.

Wykres na ryc. 10, oparty na wyprowadzonej
wyzej zasadzie (rozdz. Il, p. 3), ze iloczyn E. Ve obok
szybkosci opadania jest miarg zdatnosci szybowca do
przelotdw, podaje zestawienie wiasnosci aerodynamicz-
nych wazniejszych szybowcOw zagranicznych 1 wszyst-
kich polskich, ktére opracowano na drodze analitycznej
z uwzglednieniem wiasciwych danemu typowi ksztaltow
aerodynamicznych. Przyjeto przytem, ze opor profilowy

ptata jak i czesci nieno$nych nie zmienia sie w zakresie
katéw natarcia uzywanych normalnie w locie do kata
natarcia odpowiadajgcego najleszej doskonatosci wigcz-
nie. Jak ucza wyniki pomiaréw tunelowych, zatozenie
to jest zupetnie usprawiedliwione. Przyjeto spdtczynnik
oporu profilowego ptata dla wszystkich szybowcéw
oxp = 0,015. To zatozenie usprawiedliwione jest o tyle,
ze grubosci profilow skrzydet wolnonosnych wahajg sie
mato (16—18°/0 gtebokosci ptata), natomiast przy kon-
strukcjach wspornikowych opor profilowy plata jest
wprawdzie mniejszy, ale zato dochodzi opor zastrzatow.
Przyjecie to jest oczywiscie nieco niekorzystne dla kon-
strukcji wspornikowej. Spotczynnik oporu kadtuba ze
sterami przyjeto ¢~k =0,3 dla kadtubéw o przekroju
owalnym, oraz c"xk=Ofi dla przekroju graniastego. Po-
wierzchnie najwiekszego przekroju kadtuba przyjeto

fk =05 mi2 Dla szybowcow z otwartym kadtubem
zatozono wielko$¢ powierzchni  oporéw szkodliwych
fxk = 0,35 mi2.

Ryc. 10.

Staratem sie nadto uwzgledni¢ wptyw obrysu re-
dukujgc odpowiednio rozpietos¢. Uwzglednianie zwich-
rzenia ze wzgledu na brak odpowiednich danych nie
byto mozliwe.

Obliczone w ten sposob wiasnosci aerodynamiczne
nie mogg by¢é oczywiscie Sciste. Przyblizone pomiary
szybkosci opadania niektérych szybowcow niemieckich
jak i polskich zdajg sie wskazywac¢ na to, ze szybkosci
opadania uwidocznione na wykresie sg okragto 0 0,2 mfsek
nizsze niz rzeczywiste. Chodzito tu tylko o po-
rownanie wzgledne réznych szybowcow
w sposéb w kazdym razie blizszy rzeczy-
wistosci, anizeli stosowany przez Lippischa,
na zasadzie jedynie Gjb2

Obok prostych rownej szybkosci opadania wkre-
$lono na wykresie hiperbole réwnych iloczynéw dosko-
natosci aerodynamicznej i odpowiadajagcych im szybkosci



po torze. Jak wida¢, pomimo roznych szybbosci opa-
dania i ré6znych doskonatosci aerodynamicznych szy-
bowce, ktore istotnie posiadajg za sobg najwspanialsze
wyczyny, a w szczegolnosci najdtuzsze przeloty
jak Musterle, Wien, Fafnir, posiadajg prawie ta
samg wartos¢ iloczynu szybkosci i dosko-
natosci aerodynamicznej, zgodnie z tern co
zauwazyliSmy w rozdz. I.

Na wykresie statystycznym wystepujg odrazu
luki naszego taboru. Ws kazanem by byto dazyc¢
do wypetnienia tyeh luk i wyprébowac
w polskich warunka.ch meteorologicznych
szybowce o wilasno Sciach okreslonych na
wykresie nastepujac emi polami:

V,..E == 200—260 misek, Ve — 13—14 m/sek (gr. 1);
Ve.E =200-2&0 m/sek, Ve= 12—13 m/sek (gr. 2);
Ve.E = 250—300 m/sek, Vem4 m/sek (gr. 3);

Ve.E = 300—350 m/sek, Ve = 13—14 m/sek (gr. 4);
Ve.E — 300—350 m/sek, Ve = 14—15 m/sek (gr. 5).

Nalezatoby wiec przedewszystkiem dazy¢ do zna-
lezienia szybowca, ktéryby dzieki swoim wiasnosciom
aerodynamicznym nadawat sie¢ do wykonywania
wszelkiego rodzaju lotow zaglowych, a kto-
ryby przy tern byt tani i tatwy do prowadzenia,
a tern samem byl dostepny jak najszerszemu
ogotowi. llosc pilotow szybowcowych kat. C stale
wzrasta, zapotrzebowanie na taki szybowiec jest coraz to
silniejsze. Warunki, jakie decydujg o uzytecznosci szy-
bowca do lotow zaglowych, sg tak roznorodne, ze nie
wystarczy ulepsza¢ jeden typ szybowca. O moznosci
wykonywania lotdw zaglowych decyduje bowiem nie
tylko szybowiec, ale i warunki meteorologiczne. Mu-
simy wiec mie¢ caty szereg typdw o réznych wiasnos$ciach,
aby moc orzec, jakie wiasnosci dla naszych warunkéw
meteorologicznych beda najodpowiedniejsze. Musimy
znalez¢ minimum wiasnosci koniecznych w naszych wa-
runkach, wysokie bowiem wiasnosci aerodynamiczne sg
dosy¢ kosztowne. Dlatego tez trzeba wyprobowaé szy-
bowce 0 ré6znych warto$ciach przelotowych VeE, i o roz-
nych szybkosciach opadania. Istniejgce dotad szybowce
wyczynowe lezg wszystkie przy VeE = 300. Luke po-
miedzy niemi, a szybowcami treningowemi dla lotow
zaglowych zboczowych stara sie obecnie wypetnic
ITS Ha. Okazuje sie, ze przy obecnym stanie techniki
FejE'=200 do 250 mozna osiggnaé juz przy rozpie-
tosci b=12m. W tej grupie, w ktorej ze wzgledu na
do$¢ dobre wiasnosci i zwrotno$¢ a pozatem przez
wzglad na niska cene, tatwosS¢ hangarowania i t. p.
spodziewac sie nalezy najsilniejszego zapotrzebowania,
nalezatoby wyprébowaé¢ najwiecej szybow-
cow o roznych szybkosciach opadania. Wol-
niejsze (grupa 2) beda zapewne korzystniejsze dla lo-
tow termicznych, szybsze (grupa 1) prawdopodobnie
lepsze dla przelotéw. Nie mozna jednak z gory prze-
widzie¢ czy warto$¢ przelotowa tych szybowcow bedzie
wystarczajgca. W poblizu istniejgcych typéw FcF=300
nalezatoby wiec wyprébowac jeszcze grupe 3,
nieco szybszg rozpieto$¢ nie powinnaby przekracza¢
przytem 14 m.

Nastepnie w kategorji szybowcow o wysokich
wyczynach nalezatoby dazy¢ do uzyskania réwniez
nieduzej rozpietosci. Wskazanem bytoby wobec
tego wyprébowac szybowce w granicach rozpie-
tosSci pomiedzy 14—18 m, jednak dazac do rozpie-
tosci jaknajmniejszej, o wysokiej doskonatosci aero-
dynamicznej z cechami grup 4 i 5.

Ogolna charakterystyka szybowcow poszczegélnych
grup proponowanych do wyprébowania przedstawiataby
sie nastepujgco:

grupa 1 — rozpieto$¢ = 12 m Obciagzenie
grupa 3 — ” = 14 m 1 powierzchni nosnej
grupa 4 — y >14m 12 do 13 kg/m?
grupa 2 — " S 12 m Ohbciazenie 10 kg/m?
grupa 5 — , > 14 m Obcigzenie okoto 15 kg/rn?

Préba i zdobyte doswiadczenie wykaza-
tyby, jakie typy sg dla polskich warunkéw meteorolo-
gicznych najlepsze.
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