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Wyniki badan aerodynamicznych ptatowca ,,Pou du Ciel".
Resultats des essais aerodynamigues de I'avion ,,Pou - du - Ciel".

La grande popularite de I'avion ,,Pou - du Ciel" con-
struit par H. Mignet a decide Je Laboratoire Aerody-
namique de 1I’Ecole Polytechnigue de Lwow a effectuer
des essais en soufflerie d’'une maguette de cet avion
i la balance a six composantes. La maguette etait exe-
cutee sans moteur, dans 1’eclulle 1:10, la partie avant
du fuselage etant guelgue peu arrondie, differente de
I'original, et la cabine du pilote etant close. Les figu-
res et tableaux ci-joints representent les resultats des
mesures. On a fait les calculs pour trois positions dif-
ferentes du centre de gravite afin de demontrer I'in-
fluence de la position du centre de gravite sur la sta-
bilite longitudinale de I’'avion. On a constate que I’avion
est tres instable pour la position du centre de gravite

= 0,439, t — 0,107 (fig. 1).
Les conditions de la stabilite longitudinale s’amelio-
rent au fur et n mesure qu’'on deplace le centre de gra-
vite vers l'avant, la coordonnee Y0 ne changeant pas.
Pour les valeurs ~=0,536, -~=0,107 l'avion est dej&

determinee par les rapports 0

stable pour tous les angles de braguage de l'aile su-
perieure par rapport & l'aile inferieure fi essayes. Les
fig. 2/8 representent 1’ efficacite statique de 1’empen-
nage ttorizontal”. L’avion posséde de stabilite de route
(CmGk =f{ak") fig. 2/9, 2/10) et le moment de roulis

par rapport $§, un axe horizontal situe dans le plan de
symetrie et passant par le centre de gravite incline
automatiguement l'avion pour virer, a peu prés inde-
pendemment de la grandeur du braguage du gouver-
nail de direction fik.

Popularnos¢ ptatowca ,,Pou du Ciel”, kon-
strukcji H. Mignet'a, sklania nas do podania
szczegOtowych wynikéw badan aerodynamicz-
nych, przeprowadzonych w Laboratorjum Aero-
dynamicznem Politechniki Lwowskiej 1). Bada-
nia przeprowadzono na modelu w skali 1:10

wykonanym na podstawie danych zamieszczo-
nych w publikacji Henri Mignefa ,Le Sport
de I'Air”, Paris, 1934, jednak bez silnika i ze
zmienionym nieco przodem kadtuba przez jego
zaokraglenie. Pozatem zakryto kabine pilota
(ryc. 1). W pierwszym rzedzie chodzito bowiem
0 zbadanie samego ukiadu jako takiego.

Pomiary wykonano na wadze aerodynamicz-
nej o szesSciu sktadowych. Kat natarcia a mie-
rzony byt na ptacie dolnym. Sklinowanie ptata
gérnego wzgledem dolnego przyjeto jako kat /?,
odpowiadajacy wychyleniu steru poziomego.
Pozatem jako organ sterujgcy posiada model
tylko ster kierunkowy, ktérego wychylenia ozna-
czono przez fik. Znaki katow i momentdw okre-
$lone sg na ryc. 1. Wszystkie spétczynniki od-
niesione sg do powierzchni 7°=0,1188 m2, beda-
cej sumg najwiekszych rzutow obu ptatow 1 do
cisnienia predkosci =49 kffjm2, a pozatem spot-
czynniki momentéw do najwiekszej gtebokosci
jednego ptata £=0,140 m.

Wyniki pomiarow przedstawiajag nastepu-
igce I\ﬁykresy na ryc. 1 i 2, tudziez tabele I,
il

1) Ryc. 1/1 i tabela I. Biegunowa profilu,
biegunowa ptatowca dla fi=®°, biegunowa réwno-

wagi dla potozenia $rodka ciezkosci o spot-
rzednych a0=75mwz, y0=15 mm, odniesionych
do krawedzi natarcia ptata dolnego, tudziez

krzywa doskonatosci dla ptatowca przy (3=0°.
Z biegunowej rownowagi wynika, ze cymax=

— 0,775,
wiscie dalekie

= 9,4, ktére to wartosci sg oczy-

od doskonatosci. Na uwage za-

9 Woyciag z tych badan opublikowano w Skrzydla-
tej Polsce Nr. 7, 1935, str. 181—182.



Ryc. L

Wykresy dla modelu ptatowca ,,Pou du Ciel", przedstawiajgce wyniki pomiaréw aerodynamicznych, stuzace
do oceny wyczynow, statecznosci i sterownosci ptatowca w locie.
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Ryc. 2.

Wykresy dla modelu ptatowca ,,Pou du Ciell', przedstawiajgce wyniki pomiaréw aerodynamicznych, stuzace
do oceny wyczyndw, statecznosci i sterownosci ptatowca w locie.



stuguje stosunkowo ptaski przebieg bieguno-
wych dla stanéw w poblizu O;,".

2) Ryc. 1/2, 1/3, 1/4 i tabela ll: Krzywe za-
lezno$ci spotczynnika momentu wzgledem
osi przechodzacej przez trzy rdoznie obrane
Srodki ciezkosci prostopadle do ptaszczyzny sy-
metrji ptatowca od kata natarcia a dla réznych
wychylen ptata gornego /? w granicach od /?=
=—b5° do /?=5°. Z krzywych tych wynika, ze
warunki statecznosci podtuznej ptatowca po-
prawiajg sie w miare przesuwania $rodka ciez-
kosci naprzod. Dla $rodka ciezko$ci o spotrzed-
nych »0=75mTn, y0— 15 mm, czyli dla stosun-

kéw =0,536, ~-=0,107 platowiec jest sta-

teczny dla calego zakresu katébw  przyjetych
przy pomiarze. Przy przesunieciu $rodka ciez-
kosci w tyt do punktu odpowiadajacemu

L =0,439, "Zo=O,IO7 ptatowiec staje sie wy-

bitnie niestateczny. Z tego widzimy, ze przy
wykonaniu ptatowca nalezy z nalezytg doktad-
noscig przestrzega¢ postulatu wiasciwego poto-
zenia $rodka ciezkosci.

Na ryc. 1/4 wyznaczono ponadto krzywa

=/(a), podajaca wartosci spbtczyn-
Zcme =0
nikow katowych stycznych do krzywych cm(?=
= f(a) w miejscach, w ktérych cme =0.

3). Ryc. 1/5: Krzywa fi—j\a) c0Tff=0, wyzna-
czona na podstawie ryc. 1/4, spetnia warunek
sterownosci podtuznej w granicach od =—5°
do /?=4°; katy ujemne ograniczone s3 obec-
noscig gtowy pilota pod skrzydtem gérnem, za$
katy dodatnie /5 (pochylenie skrzydfa gornego
naprzod) warunkiem sterownosci.

4). Ryc. 216, 2/7, 2/8: Celem wykazania zmiany

wartosci ze zmiang odcietej x0
& ""mG=0
Tabela |I.

Profil o wydtuzeniu 2 =5

a° X Cylex
-14,3 -0,525 0,194 -2,7 —0,229
—113 —0,509 0,144 -3,5 -0,203
— 84 —0,431 0,100 -4,3 -0,143
- 56 —0,242 0,050 -4,9 -0,056
— 28 -0,062 0,025 —2,5 -0,013
01 0,133 0,017 8,0 0,029
2,9 0,326 0,018 18,1 0,074
5,7 0,574 0,034 16,8 0,152
8,5 0,768 0,062 12,5 0,220
11,4 0,837 0,088 9,5 0,235
14,8 0,917 0,126 73 0,254
17,3 0,988 0,182 54 0,280
20,3 0,962 0,301 3,2 0,339

Srodka ciezkosci przy statych katach natarcia
(a=const)- wyznaczono na ryc. 2/6 krzywe

* da Yema=o Z krzywych tych mozna

a=const

odczyta¢ najmniejsze wartosci -y, dla ktérych
przy danych katach a spetnia sie¢ warunek sta-
tecznosci podtuznej ——> 0.

"\ 1)

Dla oceny ,statycznej skutecznosci uste-
rzenia“ wyznaczono naryc. 2/7 zaleznosci cmG—
=fra=cmst otrzymane z przekrojow piono-
wych uktadu krzywych na ryc. 1/4 dla potoze-

nia $rodka ciezkosci odpowiadajacego X =0,536,
y=0,107. Badajgc pochylenia tych krzywych
w punktach odpowiadajacych cemC =0, wykre-

Slono na ryc. 2/8 krzywa

\ op /cma=o0

przyczem wartosci cil odczytano z biegunowej
rownowagi; kat a zmienia sie przytem w za-
leznosci od ? wedle krzywej fi =f(a) naryc. 1/5.
Tak wyznaczona krzywa okreéla ,,statyczng sku-
tecznos¢ usterzenia®“, czyli zmiane momentu
podiuznego przy zamierzonej zmianie kata ,,skli-
nowania“ obu ptatdbw o jednostke. Widoczne
jest, ze skuteczno$¢ ta wzrasta od punktow
biegunowej rownowagi odpowiadajagcym cv =
=—0,25 do ¢,=0,20, zas nastepnie maleje
I naprzemian wzrasta, nie o0siggajac jednak po-
przedniego maximum.

5) Ryc. 2/9, 2/10, 2/11, 2/12 i tabela IlI:
Krzywe okresSlajace warunki statecznosci Kie-
runkowej, tudziez wartosci momentow i sit po-
przecznych, a mianowicie: ryc. 2/9 i 2/10 po-
dajg zaleznos¢ spotczynnika momentu Kierun-
kowego cmffk wzgledem osi przechodzacej przez
Srodek ciezkosci ptatowca o spotrzednych, odpo-

Biegunowa réwnowagi

dla 7 = 0,536, 7 = 0,107
“° (m e=o0 Cx @yl@x
5,0 -3,7 -0,251 0,082 -3,1
4,0 —3,9 —0,238 0,077 -3,1
3,0 0,0 -0,015 0,035 -0,4
2,0 3,8 0,240 0,035 6,9
1,0 6,8 0,443 0,047 9,4'
0,0 7,6 0,518 0,060 8,6
-1,0 8,3 0,585 0,074 7.9
~30 97 0670 0,095 71
-3,0 102 0.717 0,107 67
-4,0 10,7 0,755 0,130 5,8
-5,0 11,2 0,775 0,170 4.6

Dane modelu profilu: Rozpieto$é ptata 6=0,700 m, powierzchnia rzutu 7/=0,098 M2, cieciwa odniesienia

<=0,140 m, ci$nienie predkosci 7=56,25 kglm?

Dane modelu ptatowca: Rozpietos¢ 6=0,600 m, powierzchnia rzutu 77=0,1188 M, cieciwa odniesienia

<=0,140 m, cis$nienie predkosci 7=49 kg/m2.

Katy natarcia a° mierzono wzgledem cieciwy odniesienia ptata dolnego.



Tabela Il.

-5,4
-2,6
0.2
31
59
87
115
143
17,2

—55
-2,7
0,1
8,0
58
8,6
11,4
143
17,1
18,1
20,1

57
85
11,4
14,2

-5,7
-2,9
0,0
2,8

cy

-0,334
-0,198
-0,042
0,110
0,268
0,425
0,600
0,760
0,908

-0,257
-0,115
0,042
0,197
0,350
0,518
0,668
0,824
0,957
0,995
0,983

?

((-/

0,449
0,595
0,730
0,859

—0,075
0,058
0,205
0,366

Wyniki dla wyznaczenia biegunowej réwnowagi

$rodka ciezkosci okreslonego przez ’;:0,536, . =0,107

B=5°
cX
0,107 -3,1
0,070 -2,8
0,043 -1,0
0,033 3,3
0037 72
0,048 8,9
0,069 87
0,098 7.8
0,139 6,5
=2°
°ylcx
0,079 -3,3
0,049 -2,3
0036 12
0,034 58
0,041 8,5
0,057 91
0,081 82
0,122 6,8
0,183 5,2
0,208 4,8
0,286 3,4
= -1°
@yl &x
0,052 8,6
0075 79
0,104 7,0
0,161 53
Cy Cyl&C
0,055 -1,4
0046 13
0,043 48
0,051 7,2

mG

-0,025
0,012
0,032
0,034
0,048
0,060
0,087
0,134
0,178

-0,025
-0,013
-0,007
—0,002
0,009
0,025
0,056
0,100
0,138
0,169
0,195

CmG

-0,027
0,002
0,036
0,071

7=

CmG

—0,111
-0,112
-0,103
-0,089

-5,5
-2,6
0,2
3,0
59
8,7

-5,6
-2,7
01
3,0
58
8,6
114
14,2
171
20,1

57
8,5
11,4
14,2

5,6
8,5
11,3
143

cy

-0,314
-0,174
-0,016
0,132
0,284
0,463

-0,228
-0,070
0,068
0,214
0,389
0,549
0,692
0,851
0,977
0,962

Cy

0,472
0,612
0,756
0,868

0,507
0,644
0,784
0,812

P =4°

Cx

0,098
0,063
0,039
0,034
0,037
0,049

[?2=1»

Cx

0,070
0,044
0,035
0,035
0,044
0,062
0,092
0,133
0,204
0,303

Ca;

0,058
0,081
0,119
0,190

Ca;

0,067
0,094
0,144
0,243

-3,2
-2,8
-0,4
39
7.7
9.4

Cy/Cx

-3,3
-1,6
19
6,1
8,8
8,9
75
6,4
4.8
3,2

cylcx

8,1
7,6
. 64
4,6

CylCx

7,6
6,9
54
3,3

CmG

-0,024
0,010
0,020
0,024
0,032
0,059

~mG

-0,035
-0,022
-0,032
-0,025
—0,006
0,017
0,041
0,091
0,152
0,200

Cwi G

-0,043
-0,016
0,023
0,064

C771G

-0,063
-0,037
0,011
0,070

dO

-5,5
-2,7
0,2
3,0
58
8,6
11,5

-5,6
-2,7
0,1
29
57
8,6
114
14,2
16,1
171
18,2

5,6
8,5
11,3
14,3

5,6
8,4
11,3
14,3

=3°
oy CX cylcx
-0,285 0,088 -3,2
—0,140 0,053 -2,6
0,007 0,037 0,2
0,158 0,033 4,8
0,323 0,039 8,3
0491 0052 94
0,654 0,077 8,5
0=0°
°y Ca;
-0,196 0,063 -3,1
—0,056 0,043 -1,3
0,096 0,034 2,8
0,251 0,037 6,8
0,415 0,047 8,8
0,576 0,067 8,6
0,728 0,101 72
0,865 0,145 6,0
0,948 0,203 4,7
0,954 0,231 4,1
0929 0274 34
= _3°
cylcx
0,486 0,062 78
0,621 0,086 7,2
0,768 0,127 6,0
0845 0212 40
[?= -5°
oy X =yl
0,537 0,075 7,2
0,674 0,107 6,3
0,777 0,173 45
0,800 0,263 3,0

platowca dla

Cma

—0,020
-0,001
-0,002
0,011
0,021
0,041
0,072

~mG

-0 044
-0,046
-0,045
-0,031
-0,019
0,010
0,048
0,086
0,130
0,143
0,157

Caz G

-0,054
-0,025
0,019
0,055

-0,066
-0,032
0,001
0,073



Tabela 1ll. Wpyniki pomiaréw stuzgce do oceny statecznosci kierunkowej
i poprzecznej dla $rodka ciezkosci okreslonego przez ~=0,536, *=0,107
b b
a=38° N=2°
& =0» k=& &=io°
ak® cmGk cmGgq ak® c3 cmGk cmGq © cm Gk cmGq
—15 -0,078 -0,044 0104 -15 -0,064 -0,022 009 -15 -0,055 —0,009 0,097
—12 -0,060 -0,033 0086 -12 -0,047 -0,013 0078 —12 —0041 —0002 0,079
—9  —0042 —0,022 0064 — 9 -0,031 -0,005 005 —9 -0,021 0,008 0,059
-6 —0026 -0014 0044 —6 -0016 0,003 0038 — 6 -0,008 0017 0,036
— 3 -0012 -0,006 002 — 3 -0,002 0009 0019 — 3 0006 0,021 0,017
0 0,002 0,000 0001 0 0014 0017 -0,002 0 0,021 0,029 -0,003
3 0,017 0006 —0,020 3 0028 0024 —0,022 3 0037 0038 -0,023
6 0,032 0013 -0,037 6 0043 0033 —0,041 6 0054 0049 -0,044
9 0,049 0025 -0,058 9 0061 0045 —0,060 9 0,070 0,060 -0,064
12 0,065 0032 -0,076 12 0079 0056 -0,082 12 0,088 0070 —0,084
15 0,084 0043 -0,098 15 0095 0065 -0,103 15 0104 0077 —0,101
a—76 =0°
NV=0° =5° =10°
«k° C2 Cm Gic CmGq ak® Cq C-mGk CmGq ak® Cm Gk Ccm Gq
-15  -0,076 -0,046 0107 -15 -0,062 —0,028 0101 -15 -0,054 -0,012 0,099
-12  -0,058 -0,034 0087 —12 -0,046 -0,018 0078 -12 -0,037 —0,002 0,079
—9 -0,041 -0,024 0067 —9 -0031 -0,012 0052 —9 -0022 0004 0,060
— 6 -0,025 -0,015 0046 —6 —0016 —0003 0036 — 6 -0,009 0,010 0,039 |
— 3 -0,011 —0,008 0024 —3 -0,002 0004 0015 — 3 0,006 0.017 0,014
0 0004 -0,001 0,002 0 0011 0008 -0,001 0 0,020 0,025 -0,008
3 0018 0004 -0,018 3 0026 0016 —0,028 3 0036 0035 —0,029
6 0032 0013 —0,041 6 0043 0027 -0,049 6 0053 0047 —0,053
9 0,048 0022 -0,062 9 0059 0038 -0,072 9 0070 0059 —0,071
12 0066 0034 -0,085 12 0076 0051 -0,094 12 0086 0068 -0,093
15 0084 0043 -0,105 15 0093 0060 -0,113 15 0102 0077 —0,116

wiadajgcych stosunkom ~-=0,536, ~=0,107,

b b
w plaszczyznie symetrji prostopadle do kie-
runku strugi powietrza od kata kierunkowego
ak przy réznych wychyleniach steru kierunko-
wego flk dla kata natarcia a=3,8° przy /3=2°,
tudziez dla potozenia ptatowca w poblizu cymax
przy a=7,6° i /3=0°; oba te potozenia ptatowca
odpowiadajg punktom biegunowej réwnowagi
na ryc. 1/1. Wykresy te wykazujg, ze ptato-
wiec jest stateczny kierunkowo dla catego za-
ld<resu przyjetych przy pomiarze katéw, gdyz
em(ck g

Na tych samych rycinach podano tez za-
leznos$¢ spétczynnika momentu poprzecznego
CmGg wzgledem osi przechodzacej poziomo
w plaszczyznie symetrji przez Srodek ciezkosci
od kata kierunkowego ak przy réznych wychy-
leniach steru kierunkowego dla podanych
potozen réwnowagi. Widoczne jest, ze wartosci
cmffy dla roznych  rdznig sie nieznacznie po-
miedzy soba, czyli wptyw kata  jest maty.
Ujemnym katom kierunkowym odpowiadajg do-
datnie momenty poprzeczne, czyli przy skrecie
ptatowca na prawo pochyla sie ptatowiec w ten
sposdb, ze lewa cze$¢ skrzydia przesuwa sie ku

gorze, za$ prawa dot. Jezeli zwr6cimy uwage
na stany rownowagi (cOT(% =0) przy rdznych
potozeniach steru kierunkowego, widzimy, ze
ptatowiec ukiada sie z powodu momentu po-
przecznego do skretu. Jesli wskutek dziatania
pewnej przyczyny platowiec wykona skret (at)
ze stanu rownowagi, to réwnoczes$nie przechyli
sie dokota osi momentu poprzecznego; wskutek
dziatania jednak momentu kierunkowego bedzie
dazyt do powrotu do stanu réwnowagi, przy-
czem rownoczesnie bedzie malata wielkoS¢ mo-
mentu poprzecznego.

Ryc. 2/11 i 2/12 przedstawiajg zalezno$¢
spotczynnika sity poprzecznej c2 od kata Kie-
runkowego ak przy réznych wartoSciach  dla
katéw natarcia a i wychylenia gornego skrzydta
13, odpowiadajacych okreslonym powyzej sta-
nom rownowagi. Wzrastajgcym wartosciom ak
odpowiadajg wieksze wartosci spotczynnika c2.
Poniewaz przy skrecie ptatowca o kat ak poza
potozenie rébwnowagi pojawia sie moment Kie-
runkowy, sprowadzajacy ptatowiec do poprze-
dniego potozenia, przeto réwnoczesnie zanika
przyrost sity poprzecznej, wywotany dodatkowym
obrotem o kat ak. Wozrastajgcym wartosciom
kata {k odpowiadajg wzrastajgce wartosci ¢,
przy réwnych zresztg warunkach,
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Pomiary szybowcdéw na wadze aerodynamicznej o szesciu sktadowych.
CZESC 1I.

Szybowiec ITS IV b dwuosobowy i szybowiec akrobacyjny OW 7.

Essais des planeurs a la balance aerodynamigue a six composantes.

Deuxieme partie.

Planeur ITS IV b biplace et planeur d’acrobatie CW 7.

Comme suite aux resultats des essais des planeurs
publies dans le numero 7 de ce periodigue, 1935, nous
donnous a present les resultats des essais aerodynami-
ques du planeur ITS IV b construit dans I'Institut de
la Technigue du Vol sans Moteur i1 Lwow ainsi que
ceux du planeur d’acrobatie CW 7 construit par l'ing.
W. Czerwinhski. Les essais ont ete executes au Labo-
ratoire Aerodynamique de 1'Ecole Politecbnique de
Lwow.

Les mesures comprennent principalement des essais
de la stabilite longitudinale et de route ainsi que la
dependance du moment de roulis de l'angle de bra-
quage des ailerons. L’aileron gauche etait, lors des
essais, toujours braque vers le bas de l'angle Fiet
I'aileron droit toujours vers le haut de l'angle ftLp, ou

— (@Lp)" ~es essais de la stabilite de route ont ete
faits pour des angles de centrage des planeurs cor-
respondant a la condition de stabilite longitudinale
(omG =0) ainsi que pour des positions des planeurs
voisines k C ax de la polaire d’equilibre.

Les resultats des essais demontrent que les deux
planeurs ont de stabilite longitudinale et de route.

Uwzgledniajac potrzebe publikowania wia-
snosci aerodynamicznych nowych konstrukcyj
szybowcow, podajemy wyniki pomiarow tune-
lowych przy pomocy wagi o szesciu sktadowych
szybowca dwuosobowego ITS IV b i szybowca
akrobacyjnego CW 7., konstrukcji Inz. Czer-
winskiego Wactawa.

Wszelkie oznaczenia i okreSlenia pozosta-
wiono takie same, jak w poprzednich publika-
cjachl). Zasadnicze wymiary modeli, warunki
pomiaru i okre$lenia znakéw katéw, momentow
I sit podano na ryc. 1 i 3.

Wyniki pomiaréw ujeto w nastepujace wy-
kresy:

1) Ryc. 1/1 i 3/1: Biegunowa szybowca,
biegunowa réwnowagi, krzywa momentu, Kkrzy-
wa doskonatosci cy[cx =f{cy). Moment wyzna-
czono dla ITS 1Vb wzgledem prostej, przecho-
dzacej prostopadle do ptaszczyzny symetrji ptata
przez punkt przeciecia sie cieciwy profilu w pta-
szczyznie symetrji ptata ze styczng do profilu
prostopadta do tej cieciwy (punkt 0 na ryc. 1
przy profilu Bobek 6), zas dla CW 7 wzgledem
prostej przechodzacej prostopadle do ptaszczyzny
symetrji ptata przez punkt przeciecia sie cieciwy
profilu, tgczacej jego ostrze ze S$rodkiem kota
scisle stycznego przy krawedzi natarcia, z obry-
sem profilu (punkt 0 na ryc. 3 przy profilu W
192). Spotczynnik momentu cm odniesiono do
gtebokosci t ptata w plaszczyznie symetrji.*

') Poréwnaj: ,,Lwowskie Czasopismo Lotnicze" Nr. 7
z r. 1935, str, 4—9,

2) Ryc. 1/2 i 3/2: Krzywe zaleznosci warto-
$ci spotczynnika momentu wzgledem pro-
stopadiej do ptaszczyzny symetrji przez Srodek
ciezkosci szybowca od kata natarcia a dla ro-
znych wychylen 3 steru wysokosci. Z krzywych
tych wynika, ze oba szybowce posiadajg sta-
teczno$C podituzng dla catego zakresu przyje-
tych do pomiaru katéw natarcia, gdyz speinia
sie warunek ’\gm'r > 0 dla cmG = 0. Procz tego

a

podano wartosci  "g dla cm(? = 0.

3). Ryc. 13 i 3/3: Krzywe [? — F(a)cmff=0
wedle wykreséw na ryc. 1/2 i 3/2 moga postu-
zy¢ do oceny sterownosci podtuznej szybowcow.

Widoczne jest, ze warunek < 0 spetniony
jest dla calego zakresu przyjetych katébw na-
tarcia i szybowce sg dostatecznie czute na stery
wysokosci w zakresie stanéw, odpowiadajacych
»Zdrowej strudze".

4). Ryc. 1/4,1/5 3/4, 3/5: Krzywe cmCi=/"(at),
okreslajagce zalezno$¢ spdtczynnika momentu
kierunkowego wzgledem osi przechodzacej przez
Srodek ciezkosci szybowcow w plaszczyzZnie sy-
metrji prostopadle do Kierunku strugi powietrza
w tunelu

od kata kierunkowego a4 Krzywe te wyzna-
czono dla katow wywazenia szybowcow (a=3,6°
dla ITS IV b ia=5,6° dla CW 7), odpowiada-
jacych warunkowi statecznosci c,Jj=0 przy

= 0° tudziez dla potozen szybowcdéw w po-
blizu cymax biegunowej réwnowagi (a=9°
P=—75 dlalITS IVb i «=114° = —6°
dla CW 7), przy réznych wychyleniach steru
kierunkowego ftk. Warunek statecznosci kierun-

”z“i‘;k spetnia sie dla wszystkich

wyznaczonych krzywych.

Z wykreséw tych mozna tez oceni¢ sterow-
no$¢ kierunkowg szybowcOw, a mianowicie ze
zmiany wielkoSci cmffk przy zmianie (fa przy
tych samych ak.

5). Ryc. 2/6, 2/7 i4/6, 4/7: Krzywe cmGk —
= f(ak) dla podanych wyzej stanéw réwnowagi
przy roznych wychyleniach  lotek przy dwdch
skrajnych potozeniach steru kierunkowego:
@k=0°1 = 20° lotka lewa byta przy pomia-
rze stale wychylana na dét o kat /U;, za$ pra-
wa do géry o kat , przyczem | |=]| |



Ryc. L.

Wykresy dla modelu szybowca ITS IV b, przedstawiajgce wyniki pomiarow aerodynamicznych, stuzace
do oceny statecznosci szybowca w locie.



Wykresy dla modelu szybowca ITS 1V b, przedstawiajgce wyniki pomiarow aerodynamicznych, stuzace
do oceny statecznosci szybowca w locie.
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Ryc. 3.

Whykresy dla modelu szybowca akrobacyjnego CW 7, przedstawiajace wyniki pomiaréw aerodynamicznych,
stuzace do oceny statecznosci szybowca w locie.



Ryc. 4.

Wykresy dla modelu szybowca akrobacyjnego CW 7, przedstawiajgce wyniki pomiaréw aerodynamicznych,
stuzace do oceny statecznosci szybowca w locie.



Widoczne jest, ze odno$ne wychylenia lotek
powodujg wystapienie dodatkowego momentu
kierunkowego o0 kierunku przeciwnym do do-
datniego momentu kierunkowego wywotanego
wychyleniem  steru kierunkowego.

6). Ryc. 2/8 i 4/8: Zalezno$¢ spotczynnika
CmGL momentu poprzecznego od lotek od kata
wychylenia lotek /?£. Moment poprzeczny od
lotek Mgl wyznaczono wzgledem osi przecho-
dzacej poziomo w plaszczyznie symetrji przez
Srodek ciezkosci szybowcow, zas spoOtczynnik

odniesiono do powierzchni najwiekszego
rzutu ptata F i gtebokosci ptata t. Wychylenia

lotek byty takie same jak pod 5). Pomiary prze-
prowadzono dla wymienionych wyzej dwu sta-
néw rownowagi przy a4 =00 i przy zablokowa-
nym sterze kierunkowym Q8j = 0°).

7). Ryc. 2/9, 2/10 i 4/9, 4/10: Zalezno$¢
spotczynnika cy sity poprzecznej Pg w Kierunku
rownolegtym do krawedzi natarcia ptata od wiel-
kosci wychylenia kierunkowego ak dla wymie-
nionych potozen réwnowagi przy zmiennem
ustawieniu  steru kierunkowego. Spétczynnik
c2 odniesiono do powierzchni ptata F. Sita po-
przeczna rosnie stale z wielkoscig wychylenia
ak wzglednie

Porownanie wiasnosci aerodynamicznych szybowca akrobacyjnego CW7
z wiasnosciami szybowca akrobacyjnego ,,Sokot bis®,

Comparaison des gualites aerodynamigues du planeur d’acrobatie ,,CW7" avec les gualites du
planeur d’acrobatie ,,Sokot bis".
(D’apres les essais dans la soufflerie).



Oglaszajac wyniki badan aerodynamicznych mo-
deli szybowcow, bedziemy w miare moznosci dla
poréwnania zestawiac je z wynikami badan modeli
maszyn o podobnem przeznaczeniu.

Podajagc wyniki badarn aerodynamicznych
modelu szybowca akrobacyjnego CW?7, zesta-
wiamy je z wynikami badan Instytutu Aero-
dynamicznego w Warszawie nad modelem
rowniez akrobacyjnego szybowca ,,Sokok'l).

Poréwnanie wykresow biegunowych dla mo-
deli szybowcéw wykazuje, ze przy podobnem
wydtuzeniu ptatéw (CW7 :2 = 10,3; Sokot+ =
— 10,54) szybowiec CW7 osigga doskonato$¢
(Culcz*maT = 15,4, gdy dla Sokota wielkos¢ ta do-
chodzi do (cl/cltymeM:=19.

Najmniejsza szybko$¢ opadania przy tern
samem obcigzeniu na m2 pow. skrzydet bedzie
dla CW 7 wieksza zaréwno ze wzgledu na
mniejszg doskonato$¢ jak i ze wzgledu na to,
ze szybowiec ten osigga wogole nizsze wartosci
dla Cj, max, skutkiem czego warto$¢ (es/cx) dla
tego szybowca zachodzi przy mniejszych war-
tosciach spotcz. Cy.

Dla Cy=1 13,5 kg/m2 szy-

bowiec CW7 powinien mie¢  CPP=1=0,97 wz/seA,
gdy dla szybowca Soko6t predkos$¢ ta powinna
wynosi¢ vy cy—i = 0,82 misek.

Pewne wnioski 0 zwrotno$ci mozna wycig-
gna¢ z poréwnania wykresow = f(a). Wzgle-
dne porownanie tych wiasnosci miedzy szybow-
cami na podstawie badan tunelowych moze by¢

i obcigzenia

Dr. Inz. ZYGMUNT FUCHS

0 tyle blizsze prawdy, ze naog6t dla podobnych
kategorji szybowcow roztozenie mas dokota osi
poprzecznej jest podobne. Przy poréwnywaniu
sterownosci rzeczywistej dokofa osi podtuznej
jedynie na podstawie wartosci spétczynnikéw
aerodynamicznych nalezy by¢ znacznie ostroz-
niejszym. Np. w wypadku szybowcéw o tej
samej rozpietosci, z ktérych jeden ma skrzydio
prostokatne i ciezkie, drugi silnie zbiezne i lek-
kie przy rownych spotczynnikach aerodyna-
micznych, rzeczywista sterowno$¢ poprzeczna
dla szybowca drugiego bedzie naogdt wieksza.

Poréwnujac wartosci-~- dla obu szybowcow

w okolicy
dla CW7

=0, znajdujemy
= 1,67, dla Sokota f&) =2,33.
\ap//?=0 \opjp=o0

Rowniez dla innych ? nizsze wartosci 0sig-

gane przez szybowiec CW 7, wskazujg na jego
mniejsza czuto$¢ na ster glebokosci.
Natomiast wartosci spétczynnikéw statecz-

nosci podtuznej statyt.\L “ osiggajg wiek-
cmG=°
sze wartosci dla szybowca CW 7; n. p. dla
8 =0 dla szybowca CW 7 [ "tgl = 0,016, gdy
L da K<?=0

dla Sokota =0,0108.
|. du ber

Mozna to uwaza¢ jako zalete dla maszyny
szkolno-akrobacyjnej. W. S.

Przyktad liczbowy obliczenia wspotdziatania podtuznie w skrzydtach
wolnonos$nych metoda analityczng i analityczno-wykresing.

Exemple numerigue du calcul de la cooperation des longerous dans les ailes en porte a faux par
la methode analytigue et grapho-analytique.

Cet exemple constituait un theme des exercises de
la resistance et de la statigue des constructions d’avions
au groupe aeronautigue de la Faculte Mecanigue de
1'Ecole Polytechnigue de Lwoéw en 1934/35. L'’erreur en
%% des resultats fin obtenus par la voie grapt.o-ana-
lytigue par rapport aux resultats obtenus par la voie
analytigue ne depasse pas 4,26%. Les calculs doivent
etre effectues en se servant d’'une machine a calcul et
non pas d'une regle a calcul logarythmigue, car bien
souvent ce ne sont gue les chiffres ulterieurs gui deci-
dent du resultat.

Podajemy opracowanie jednego z tematow
¢wiczen z wytrzymatosci i statyki ustrojow lot-
niczych na grupie lotniczej Wydzialu Mecha-
nicznego Politechniki Lwowskiej w r. n. 1934/35,
a mianowicie obliczenie wspdtdziatania podtuznie
w skrzydtach jednoptatow w wypadku, gdy dwie
identyczne podiuznice o zmiennym przekroju,
utwierdzone doskonale na jednym koncu, pola-
czone sg ze sobg sztywnie na drugim Kkorcu

) Wyniki te ogtaszamy za zezwoleniem kon-
struktora.

jednem zebrem, tak, ze osie wszystkich trzech
pretow tworza ptaskg rame prostokatna; jedna
z podtuznie jest przytem obcigzona wzdiuz ca-
tej swej dlugosci ciezarem jednostajnie rozto-
zonym w kierunku prostopadtym do ptaszczyzny
ramy (ryc. 1). Dla prostoty zatozono przekroj
podtuznie prostokatny o statej szerokosci.

Okreslona powyzej rama tworzy ukiad trzy-
krotnie statycznie niewyznaczalny, przyczem
jako wielkosci statycznie niewyznaczalne mo-
zemy obra¢: wielkoS¢ reakcji pionowej V2— X
podtuZnicy nieobcigZzonej bezposrednio, tudziez
jej momenty utwierdzenia, a mianowicie moment
zginajacy Mt= Y i moment skrecajacy M, = Z.
Pozatem zaktadamy, ze dodatni kierunek X
wskazuje ku gorze, dodatni moment Y wygina
odnos$ng podituznice wypuktoscig ku gorze, za$
dodatni moment Z skreca podiuznice dla obser-
watora, ustawionego wzdtuz wektora M,t, w kie-
runku zgodnym z ruchem wskazowki na tarczy
zegara.

Zagadnienie przeliczono wedle rozwigzania
podanego przez prof. Dr. M. T. Hubera w ,,Spra-



wozdaniu Instytutu Badan Technicznych Lot-
nictwall, Nr. 6 z r. 1931 przy zastosowaniu me-
tody Castigliano’a, z pominieciem wptywu sit
$cinajgcych. Zagadnienie rozwigzano na dwa
sposoby, a mianowicie raz czysto analitycznie,
drugi za$ raz przez zastosowanie wykresinej
metody rozwigzywania catek.

I. Schemat ramy, utworzonej przez dwie podtuznice
_i zebro, tudziez obcigzenia. o
I1. Oznaczenia zasadniczych wymiaréw podluznicy.

Woprowadzamy nastepujgce oznaczenia: nie-
chaj Bx oznacza zmienng sztywno$¢ przy zgi-
naniu obu jednakowych podtuznie w miejscu
o odcietej x, Dx zmienng sztywno$¢ przy skre-
caniu podtuznie w tern samem miejscu, za$ Bi
i D: statg sztywnos$¢ przy zginaniu wzgl. przy
skrecaniu zebra, tgczacego obie podiuznice. Na-
stepnie wprowadzamy oznaczenia funkcyj :

gdzie | oznacza dtugos¢ podtuznicy, tudziez
as
B~j Ll3ll

al
112

gdzie a=100 cm oznacza odstep pomiedzy po-
dtuznicami odpowiadajacy dtugosci zebra.

K=2 g il+Zldi+h—-— =

al
12 Bi

Cl xdx 7502

15187500

7=250
1

750/
*) Boppl A. i L.. ,,Drang und Zwang“,

L=2 +ZIdi—2fi"+—

NA2p" +di = 2p"+ “
Di

Natenczas nastepujace réwnania, odpowiadajgce

rownaniom 9a i 10a cytowanej pracy prof.

Hubera, stuzg do wyznaczenia wymienionych

trzech wielkosci statycznie niewyznaczalnych:
KX—LY+ Ri=0

LX-—NY—+Ri=0

X=__ Z,
:!
z ktérych:
W_TT _ L-R? NRr
2 KN-L!
KR,—LR,
KN—L2

Zatézmy obecnie, ze przekrdj podtuznicy jest
prostokatem o bokach b i hx, przyczem 6=2,5 cm,
za$ (A3,)it=0=A1=9c»i, tudziez (AX)al=z=2B0CT,=

=12=6cm; materjat podtuznie okreslony jest
przez pierwszy spotczynnik sprezystosci E—
=10® kfflcm2 i drugi spoétczynnik sprezystosci
610 4 kfflem2. Natenczas:

Poniewaz, jak fatwo stwierdzi¢:

przy zatozeniu dtugosci podiuznie 1=250cm,
przeto:

~=15187500

Dla zeberka obieramy:

Bi = 5.106 kg cm?
Di =5-5.103 kg cm2.

Obecnie wyznaczamy wartosci catek

| Lo" 0.004620629
: kg

750

Il T., Munchen-Berlin 1920, str. 90, wzér 60.



750 0 1 _
15187500 g n | = 0-00003086419
X
7501
01 dx 750 0 —0.
Ndx~ 468750 In {1—7@éo> 0-0006504 kg cm
A= Ar—066667 -~ S =9M-=°01A> &= =0-018182 —
2Bi kg Di kgcm
N N\Jy= 0
NS 1X= 2.15187500
750 Z=250
15187500
Jo 0
Zaktadajac q— 0-4 kgfcm, otrzymujemy:
7= £1(w)dic = 7-139584 cm
U—W i+750___(,,];'_769|3$
v 750/ 1 730
f 7503 FEgp 1 2 tIn( u
, ul n( -
/"W 16187600 0 U] 750 431 7&3) 5\ 750 0230667 kg
skad :
Ri=q F2(u)du = 0-0922668.

Jo

Na podstawie otrzymanych wynikow wyzna-
czamy wartosci:

Y=2 N d+s=+inNr" 114163227

E=27"+" =4-554759 --

Di kg
N=20"+~ = 0-01824373—1—.
Di kg cm

Wobec tego reakcja:
F2=—=">"~—1=3636 k9

tudziez momenty utwierdzenia

nN2= = 910’33 kg cm

N=JF = 18130 kg cm

Wspotdziatanie podtuznicy nieobcigzonej
z podtuznica obcigzong jednostajnie wzdtuz ca-
tej swej dtugosci ciezarem q kg/cm b wynosi.

«, =100 < = 7-28".

Obecnie podajemy wyniki otrzymane przy
pomocy wykre$lnej metody rozwigzywania wy-
szczegolnionych powyzej catek. Wszystkie wy-
kresy wraz z wynikami otrzymanemi przez pla-

nimetrowanie pdl, zawartych pomiedzy krzy-
wemi i osiami spétrzednych, przedstawione sg
na ryc. 2. Wartosci spotrzednych dla funkcyj:

podane sg w tabeli I, za$ dla funkcyj :
w tabeli 11l. Tabela Il zawiera zestawienie war-
tosci catek:
Cldx Cldx ?Ixdx ClIx2dx
Jo " Jo

otrzymanych z obliczen i z wykreséw, przyczem
dla oceny doktadnosci metody wykresine] wy-
znaczono procent btedu w odniesieniu do wy-
nikbw otrzymanych z obliczen analitycznych.
W tabeli IV podano wyniki catkowania wy-
kreslnego dla catek:

C"(«-
Jo 1

za$ tabela V zawiera zestawienie wynikow dla
catek :

(w — x) dx (uU—x)xdx

otrzymanych z obliczenia analitycznego i z wy-
kresow.



250
—Fi><”65

_ 10
U7 20601.10 " Jgem
=309917. 0
g dx=4663343,40-9 Hg
! N\ frx)
dx= 859.40'3
"~Xcm
c n onn ‘i
34052.40"
200
A21-dx-48096.208.407.n,,
°x 180
1150
dx=9300.107rfg 150
dx-3843.407A: 120
W Tg
u
Hx 312240.4tf6-~ g
0 0 | /
| .
160 120°gX Xex=139460.10B~
pISO
dlix 5djgO/io-S it
110

Jrdx=f(U) /

250 u
‘du "NAX< =47 3080
J X
0 0
—"~Ucm

Ryc. 2.
Wykresy funkcyj dla wykre$inego wyznaczenia catek przy obliczeniu wspotdziatania podiuznie.



Tabela

A ?
cm Dx kg cm? 101l I%x leg lcmz
0 468750,0 213333
50 437498,4 228572
100 406251,6 246152
150 375004,7 266663
200 343753,1 290906
250 312501,6 319998
Tabela Il.
250
w8 e 1
J Dx kg cm
0
z obliczenia . .. _ 65040
z wykresu................. 65206
btad w %6................. +0,25
Tabela Ill.
10 Y% 1
Bx k'gcm
50 100 150 200
%cm
0 3292181 6584360 9876540 13168720
10 2741942 6169369
20 2142122 5712327 9282530 12852730
30 1488427 5209496
40 776102 4656613 8537120 12417630
50 0 4049337
60 3382263 7610090 11837920
70 2650246
80 1847182 6465140 11083090
90 966202
100 0 5057350 10114700
120 3332740 8887300
140 1223810 7342860
150 0
160 5410010
180 2999850
200 0
220
240
250

Bx kg cm? 1018

15187500
12347700
9886600
7776300
5989600
4500100

250
1
J Bx kg cm
0

3086419
3099173
+0,41

250 50

16460900 0

27419420
42842440
44652810
31044080

0

16422940
16298140
16065750
15701050

15172000
14441800
13461900

12172520

10499470

8348220

5597320

2094060
0

12 X 1

éx kg 1cm2

658436
809867
1011470
1285950
1669560
2222170

0
4049335
10114700
19289250
33391200
55554250

250
iode dx—
.g Bx kg

4629629
4663343
+0,72

2 (U—X)X 1
10 Bx

100 150

0

61693690
114246540
156284880
186264520
202466850
202935780
185517220
147774560

86958180

0
185650600
341484800
456605400
517211200

LV Bx kg cm

257054600
496705200
710275200
886647200

X201
10 Bxkg

0
20246675
101147000
28933S750
667824000
1388856250

250

.S C X2 cm
18 gﬁdxk_g
0

875
859
-1,8

kg

200 250

0 0

328458800
651925600
963945000

1256084000

0 505735000
399928800

171333400

1011470000
1066476000
1028000400

865601600
539978000
0

1517200000
1733016000
1884666000

1947603200

1889904600

1669644000

1231410400

502574400
0



Tabela V.
| U
, buUu—Xx . cm cm?
B. dx—
0 0 0 0
z obli-
czenia . . 0,230667 17,84896
z wykresu 0,234000 17,38800
btad w % +1,44 —2,58

Na podstawie wynikéw otrzymanych metoda

wobec czego wspoétdziatanie podtuznicy nieob-
cigzonej bezposrednio z podiuznicg obcigzong
ciezarem q kg/cmb:

w = 7,59%.

Procent btedu dla wynikéw koncowych otrzy-
manych drogg analityczno-wykre$lng w sto-
sunku do wynikdéw otrzymanych metodg czysto
analityczng wynosi:

wykresIng obliczamy wartoSci: dla EJ...+3,56%
. +4,24%
K = 1141,5086 +3,56%
L = 45548267 W +4,26%,
“9 - , .
co wobec przyblizen stosowanych przy zatoze-
N = 0,01824398 —— niach jest niewatpliwie wystarczajace dlaceléw
kg cm technicznych.
R1—  6,9552 cm . s . .
R2= 00936 ~ Nalezy podkresli¢, ze przy obliczeniach ana-
_ : litycznych powinno sie liczy¢ na maszynie do
F4= 3,755 rachowania, a nie na suwaku logarytmicznym,
M2= 948,926 kg cm gdyz niejednokrotnie dopiero dalsze cyfry zna-
Msi= 187,752 kg m, czace decydujg o wyniku.
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ZYGMUNT STEFAN.

Pomiar statecznosci statycznej podtuznej szybowcow w locie.
Mesure en vol de la stabilite statigue longitudinale des planeurs.

L’article presente la methodes d’execution des
mesures en vol de la stabilite statigue longitudinale
des planeurs et donne un exemple pratigue d’exe-
cution des mesures basees sur cette methode.

L'l. T. S. s’est charge de lelaboration de la
mesure en vol de la stabilite statigue longitudinale
des planeurs en prenant en consideration le remplase-
ment par une mesure de l'eyaluation subjective des
gualites du vol des planeurs par les pilotes.

Cette methode se base sur la mesure des coeffi-
cients Cm pour differentes positions du centre de
grayite et pour le menie braguage du gouvernail
de profondeur /3 = const.

Le raisonnement des auteurs motivant cette me-
thode est le suiyant

Ayant rappele la definition de la stabilite sta-
tigue les auteurs transforment les formules dans
une forme plus convenable & 1'application dans la
pratigue de mesures, en exprimant le coefficient de

dc
la stabilite statigue longitudinale par g' — —— (5 «)

an lieu de ——, car la determination du coefficient

di

Cch est plus facile en se basant sur la vitesse du

vol et le poids en vol gue la mesure de l'angle
d’attague.
La mesure consiste dans le determination 1) de
i_—' =
(coefficient de maniabilite) et 2) de | jd=const.

La valeur du coefficient de maniabilite peut etre
du gouyernail de profondeur correspondant a cette
yitesse et linclinaison de la corde de laile sur
T’horisontale.

On a fait la mesure du coefficient du maniabi-
lite pour differentes positions du centre de grayite.
Les changes de la position du centre de grayite
ont ete obtenues en plaeant des poids conyenables
sur le nez, ou la gueue du planeur. Le resultat
fut la determination de pour differentes po-
sitions du centre de grayite (fig. 7 et 8).

dc . .
On a eyalue la yaleur de q ™9 par la voie sui-
cn

yante: on determinait differentes positions du centre
de grayite et on trouyait pour ces positions les va-
leurs de cn correspondant ii I'etat d’equilibre.

On calculait les yaleurs du cofficient cm par
rapport a la position choisie du centre de grayite
en se seryant de la formule (14). On a obtenu ainsi
les courbes ctmg =y’(cM)”=COnst; la pente de ces cour-

bes a determine U, = Wgi!

En conaissant on calculait a I'aide

—= et
a3 ' den
de la formule (8) les yaleurs du coefficient d’effi-

cacite



Les mesures ont ete faites sur planeur l. T. S. Il
a l'aide de linstrument Askania & enregistrement
guadruple qui notait

1. la pression dynamigue (la vitesse)

2. la position de la corde de l'aile par rapport
a I’hoirizontale (n l'aide d:une petite pendule).

La braguage du gouvernail de profondeur /? de-
tarmine a I’aide d’un instrument construe par 1’1. T S.
et la position du centre de gravite par le pesage
sur deux bascules.

Dans le suite de 1’article les auteurs discutent
le degre d’exactitude des mesures et donnent des
conclusions.
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przyczyny réznic pomiarow

1. Oznaczenia.

i° — kat natarcia wzgl. cieciwy pfata.

(3> — kat wychylenia steru wysokosci.

eo0 — kat nachylenia cieciwy ptata wzgl.
poziomu.

¢y — spotczynnik wyporu szybowca.

cx — spoétczynnik oporu szybowca.

cr — spotczynnik reakcji aerodynamiczne;j.

cn — spotczynnik sktadowej normalnej re-
akcji aerodynamicznej.

ct — spotczynnik sktadowej stycznej reakcji
aerodynamicznej.

cm — spotczynnik mom.
wedzi natarcia.

cmg — spotczynnik mom. szyb. wzgl. Srodka
ciezkosci.

M, kgm — moment aerodynamiczny wzgl.
srodka ciezkos$ci szybowca.

6 kgjm3 — ciezar wiasciwy powietrza.

g m\sek2 — przyspieszenie grawitacji.

q kgfm2 — cisnienie szybkosci.

v m\sek — szybkos$¢ lotu szybowca.

Sm2 — powierzchnia nosna.

Zrn — glebokos$¢ ptata.

Qkg — ciezar szybowca w locie.

QIsSkg/m? — obcigzenie jednostkowe.

to, m — odlegtos¢ Srodka ciezkosci od prze-
dniej krawedzi (w kierunku stycznej do cieciwy).

no, ntm — odlegto$¢ Srodka ciezko$ci odprze-
d_niej) krawedzi (w kierunku normalnej do cie-
ciwy).

szyb. wzgl. kra-

j =
tycznej podt.

— spoétczynnik statecznosci staty-

vV — — spoétczynnik czutosci steru wy-
sokosci.
dc . . -
e = spotczynnik zwrotnosci.

k — spotczynnik Toussainfa.

2. Wstep. Cel pomiaréw w locie.

Na wzér pomiarbw wykonanych zagranica
(Niemcy, Holandja, U. S. A.) na samolotach mo-
torowych, Instytut Techniki Szybownictwa we
Lwowie wykonat w ubieglym roku pomiary sta-
tecznosci statycznej podtuznej szybowcow w locie.

Pomiary w locie stawiajg sobie naljczeéciej za
zadanie wyznaczenie wielkosci spdlczynnikow,
charakteryzujacych wilasnosci aerodynamiczne
szybowcéw. Pomiary takie stanowig ostateczng
kontrole przewidywan konstruktora, opartych
(przynajmniej dotychczas) na pomiarach labo-
ratoryjnych. Wiec przez pomiary w locie i na-
stepne ich poréwnanie z badaniami tunelowemi,
mozemy wyznaczy¢ poprawki, ktore nalezatoby
uwzgledniaC przy okreslaniu wiasnosci nowych
szybowcéw, dla ktérych mamy wykonane dmu-
chania w tunelu aerodynamicznym.

3. Rodzaje pomiarow w locie.

Wiasnos$ci szybowcow, okre$lone na podsta-
wie badan tunelowych, mogg by¢é sprawdzone
w locie jakosciowo lub ilosciowo.

Badania w locie dla jakosciowego okreslenia
statecznosci, sterownosci i wogole sprawnosci szy-
bowca, majg jedynie za cel sprawdzenie przez je-
dnego lub wielu pilotéw czy szybowiec jest zda-
tny do uzytku, do ktérego byt zgéry przeznaczo-
ny; czy nie przedstawia specjalnych trudnosci
w pilotazu i czy spetnia zatozone warunki bez-
pieczenstwa.

Widac z tego, ze oceny jakoSciowe, przepro-
wadzane przez instytucje kontrolujgce sg zalezne
od ,,nastrojull pilota, ktéry przeprowadza bada-
nie. Jego wnioski sg wnioskami subjektywnemi,
ktére zasadniczo nie powinny by¢ miarodajniemi
dla techniki. Zbyt daleko posunieta subjektyw-
nios¢ tych wnioskéw zmniejsza sie przez wypo-
srodkowanie ,wrazenll poszczegblnych pilotow,
oblatujagcych badang maszyne. Stad konieczno$é
wprowadzenia jednostajnych drukow z pytania-
mi dla pilotow.

Proby jakosciowe mimo swych wad nie mo-
gq byC¢ zarzucone. Nalezy je uwaza¢ za badania
wstepne, (ktére pozwalajg na usuniecie bardziej
uchwytnych dla pilota wiasciwosci ujemnych
maszyny: np. drgania, zbyt widoczna niestatecz-
no$¢ i1 t. p.), przed podjeciem badan wiasciwych,
ktéremi moga by¢ jedynie pomiary ilosciowe. —
Woprawdzie i przy pomiarach iloSciowych wptyw
pilota (,,Teguation personellell) sie objawia, lecz
Jest on tak maty, ze mozna go zupetnie pominag.
Podczas takiego ilosciowego pomiaru pilot nic
nie mowi i nie pisze, gdyz przyrzady rejestrujg



wielkosci, ktére pozwalajg na wyznaczenie spot-
czynnikoéw liczbowych, charakteryzujacych (np.
stateczno$ci  wiasciwej, zwrotnosci i czutosci
steru wysokosci) dany szybowiec.

Whioski z tych badan wysnute, poparte cy-
frami, jako niezalezne od osoby, ktéra pomiar
wykonata, mogag by¢ wykorzystane do dalszego
doskonalenia konstrukcji.

Instytut Techniki Szybownictwa wykonat na-
razi¢ pomiary jakosciowe i ilosciowe, odnoszace
sie do statecznosci statycznej podiuznejx), ktd-
rych celem najpierwszym byto ustalenie metody
pomiaru spotczynnikow [13]:

a) statecznosci statycznej podiuznej (statecz-
nosci wihasciwej),

b) zwrotnosci,

c) czutosci steru wysokosci.

4. Definicja statecznosci.

Lot trwaty, podtuzny w atmosferze okreslony
jest nastepujacemi wielkoSciami [18]:

a) szybkoscig lotu v,

b) katem natarcia ptata i,

c) pochyleniem toru wzgledem poziomu

d) wychyleniem steru wysokosci P,

W locie tak okreSlonym sity i momenty, dzia-
tajace na szybowiec sg w rownowadze.

Wyobrazmy sobie, ze pod wptywem jakiego$
czynnika ruch ustalony ulegt zaburzeniu tak, ze
kat natarcia zmienit sie 0o warto$¢ di. Zmiana
kata natarcia wywota zmiane momentu reakcji
aerodynamicznej w odniesieniu do $rodka ciez-
kosci szybowca. Mowimy wtedy: Szybowiec jest
stateczny statycznie o ile posiada zdolno$¢ (ten-
dencje) powracania do pierwotnego stanu ruchu
ustalonego, po nagtem wytraceniu go ze stanu
rownowagi przez jakiekolwiek krotkotrwate za-
burzenie [1], [18].

Studjum statecznosci statycznej sprowadza sie
do wyznaczenia wielkosci sit i momentéw, ktdre
powstajg po zaburzeniu i zbadania czy te mo-
menty majg tendencje, czy tez nie, przywrdcenia
sizybowca do jego potozenia poczatkowego. Zna-
jomos¢ tych sit i momentdw jest niezbedna dla
studjum statecznosci dynamicznej. Whniosek stad,
ze badanie statecznosci statycznej jest wstepem
do badania statecznosci dynamicznej [1].

Na podstawie tego, co wyzej powiedziano,
mozemy podac nastepujgce okreslenia: Szybowiec
jest stateczny statycznie, jesli przyrost momentu
reakcji aerodynamicznej, wywotany nagta zmia-
ng kata natarcia ptata, ma Kkierunek przeciwny
niz wykonany obrot [18]. (Jesli kat natarcia ro-
$nie, to powstaty moment stara sie go zmniejszy¢
i odwrotnie). Ryc. 1 przedstawia nam schematy-
cznie stan, o ktorym mowa.

Jezeli przyrost momentu jest tego samego
kierunku, co wykonany obrét, to szybowiec jest
statycznie niestateczny. Przyrost momentu stara
sie bowiem powiekszy¢ obrot (por. ryc. 2). (Mo-
ment ma znak + jesli kieruje szybowiec na
gtowe).

1) Z powodu braku szybowcow ilos¢ wykonanych po-
miarow jest naogo6t skagpa.

5. Okreslenie spotczynnikdéw, odnoszgcych sie do
statecznosci statycznej podiuznej.

Niech P oznacza wypadkowa oddziatywan
powietrza na poszczeg6ine elementy szybowca.
Sita ta (ryc. 3) nazywa sie reakcja aerodynami-
czng. Site te okreslamy zapomocy jej sktadowych

Przyktad, ukfadu statecznego statycznie.

Przyktad ukladu niestatecznego statycznie.

Uproszczony schemat dziatania sit aerodynamicznych na
szybowiec.

Ryc. 3a.
Przesuniecie Srodka ciezkosci.

[13] Pn oraz Pt Moment sity Pn wzgledem kra-
wedzi natarcia ptata jest rowny

Jfo=a.P,,.
Zas moment aerodynamiczny wzgledem Srodka
ciezkosci, okres$lonego spotrzednemi n i t jest ro-
wny



(1) Ma——~Pn (t—aj—Pt.n=M0—Pnt—Ptn
$
Mr/=cmgi5 v2Sl.

W celu uproszczenia rozwazan przyjeto, ze
ptat oddziatywa tylko na usterzenie poziome [4,
5, 6, 18]. Inne elementy uwazamy za wolne od
wpltywu ptata. Stad wniosek, ze moment, a wiec
i spotczynnik Cmg jest funkcjg tylko dwu zmien-
nych: kata natarcia plata i oraz kata wychy-
lenia steru wysokosci /2. W rzeczywistosci wszyst-
kie elementy szybowca znajdujg sie w polu od-
dziatywania ptata. Zaleznos¢ te mozemy wyrazic¢
w formie

@) e ow?=f(z°, 1) lub
cnG=f(.Cn, /7

Przyrost momentu reakcji aerodynamicznej
przy zmianie kata natarcia o + zh' jest rowny

®) 29 di
Za$ stosunek przyrostu momentu do przyrostu
kata wynosi:
NMg 6
Ali 29

. . dcma
V' Sl dz

Oznaczamy:

®)

Jest to spdtczynnik zalezmy jedynie od wia-
snosci aerodynamicznych szybowca. Wielkos$¢ te
nazywamy spotczynnikiem stateczno$ci statycz-
nej podtuznej?) lub statecznoscig wihasciwa [13,

~ Dla lotu statecznego trwatego muszg by¢ spet-
nione nastepujgce warunki:

a) dla réwnowagi
Mg=0

b) dla statecznosci
~N=0.
dz

Przechodzac do spdtczynnikdw, warunki te
mozemy przedstawi¢ w formie:

ay) cmG=0
W)
Poniewaz mozemy przyja¢ z dostateczng $ci-

stoscig, ze w zakresie uzytkowych katéw natarcia
spotczynnik en, jest proporcjonalny do <£i, za-

den

2) Alayrac przyjmuje za spétczynnik statecznosci sta-
tycznej podtuznej wyrazenie:

za$ Toussaint:

Sa to spoétczynniki niewygodne w uzyciu, gdyz uwzgled-
niajg wiasnosci konstrukcyjne szybowcoéw (ciezar, po-
wierzchnia nosna, gtebokos¢ ptata).

tern miarg statecznosci statycznej podtuznej mo-
ze by¢ wyrazenie:
dcmG

oznaczajace stosunek przyrostu spotczynnika
momentu do przyrostu spotczynnika sktadowej
normalnej reakcji aerodynamicznej.

Ta warto$¢ jest wygodniejszg do wyznacze-
nia, poniewaz zamiast pomiaru kata natarcia
plata, wystarczy zmierzyé szybkos$¢ szybowca
wzgledem powietrza co jest znacznie fatwiejsze
do wykonania.

Z drugiej strony w locie rzeczywistym jedy-
nie istotng wielkoscia, od ktorej zalezy rodzaj
ruchu i jego bezpieczenstwo, jest wartosc sity no-
$nej, a nie wielko$S¢ geometryczna kata natarcia.

Wiemy juz, ze
cme=f(.cn,P).

Rézniczka zupetna spoiczynnika momentu szy-
bowca wynosi:

Jesli dla pewnej pary wartosci cn oraz ~ szy-
bowiec jest w réwnowadze (pomiary wykonuje-
my dla lotu $lizgowego), wodwczas z warunku
rébwnowagi mamy:

czyli:
(6 a) . deG dcn+d CmG d73=0
ucCn Op
Dalej
d _ d d@
den dfl “dcH'
wzglednie
d dCmG decn
(8) ---------------- dfl an 1 d (3 1

Z zaleznosci (7) i (8) mozemy skorzysta¢ dla
wyznaczenia jednego ze spotczynnikow, jezeli
dwa z nich potrafimy zmierzy¢. Spotczynniki te
nazywamy [4, 18, 13]:

ocmG

=y — spoOtczynnikiem statecznosci statycz-

den nej podiuznej lub statecznoscig wia-
$ciwa.
—spotczynnikiem skutecznosci statycz-
dr nej (lub czutosci) steru wysokosci.
9) den __V =(>—spotczynnikiem zwrotnosci.

6. Pomiar rv locie spétczynnikdw, odnoszgcych
sie do statecznosci statycznej podtuznej.

a) Spotczynnik zwrotnosci.

Spétczynnik wzglednie Zc podajacy
zmiang spétczynnika sity normalnej w zaleznosci
od kata wychylenia steru, a bedacy przyjeta

miarg zwrotno$ci, mozna wyznaczyC, mierzac



w locie szybowym jednostajnym przynalezne so-
bie wartosci szybkosci po torze, kata wychylenia
steru poziomego i kata nachylenia ptata wzgle-
dem poziomu. Do tego celu wystarczg trzy przy-
rzady: szybkosciopis, wychyleniopis steru pozio-
mego oraz pochyleniopis wiahadetkowy. Ryc. 4
podaje nam schemat rozmieszczenia przyrzadow
pomiarowych.

Schemat rozmieszczenia przyrzadéw pomiarowych.

Postepowanie w czasie pomiaru bylo naste-
pujace: w locie ustalamy przez pewien okres
czasu, wynoszacy 1 min., szybkosci stopniowe
co 10 km/h, rozpoczynajac od szybkosci 100 do
120 km/h, a konczac na szybkosci najmniejszej
(chcemy wykorzysta¢ caty zakres szybkosci). —
W tym celu potrzebne jest urzadzenie do bloko-
wania drgzka sterowego. Po ustaleniu sie danej
szybkosci zaznaczamy zapomocg synchronizato-
ra poczatek pomiaru na wszystkich przyrzadach.
Nastepnie trzymajac nieruchomo stery, nalezy
przeczeka¢ okoto 1 min., zaznaczy¢ znow koniec
pomiaru na danej szybkosci. Poczem przechodzi-
my do pomiaru przy innej szybkosci — postgpu-
jac jak poprzednio.
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Ryc. 5.
Dane z pomiaréw w locie.

Jako wynik pomiaru otrzymamy wykresy
(ryc. 5): szybkosci, wzglednie ci$nienia szybko-
$ci, wychylenia steru wysokosci oraz kata pochy-
lenia cieciwy pfata jako funkcje czasu. Mamy
wiec wyznaczone nastepujace zaleznosci:

Eliminujac t, uzalezni¢ mozemy te wartosci
bezposrednio od siebie. Dla kazdej wartosci t,
otrzymujemy dwojki liczb, charakteryzujace lot
szybowca w danej chwili.

Znajac obcigzenie jednostki powierzchni no-
$nej dla danego g mozemy wyznaczy¢ wielko$¢
spotczynnika wypadkowej aerodynamicznej szy-
bowca. Mamy bowiem (ryc. 6)

Uproszczony schemat sil dziatajgcych na plat.

¢.9.S—Q, skad

Wiemy takze, ze
Pn=P cos ¢, a wiec takze

1) . . . cn=c,. cos <p=21Sos s

Majac dane:
q=f([ty oraz
cn=F(q, <p), wyznaczymy zaleznos¢
Cn=/u(/?)

Na Tab. I i Tab. Il mamy zestawione wyniki
pomiaréw. Na ryc. 7 i ryc. 8 przedstawiono gra-
ficznie zaleznosci dla roznych poto-
zen Srodka ciezkosci. Krzywe te pozwalajg nam
na wyznaczenie wartosci spétczynnika zwrotno-
$ci szybowca

den
~dfi'

Wspotczynnik statecznosci sta-
tycznej.

Pomiar spotczynnika statecznosci statycznej
podtuznej polega na pomiarze zwrotnosci przy
roznych potozeniach $rodka ciezkosci.

Przed kazdym lotem nalezy wyznaczy¢ poto-
zenie srodka ciezkosci szybowca (na wadze). —
Przez umieszczenie balastu na nosie, wzglednie
na koncu kadtuba zmieniamy przed kazdym lo-
tem potozenie Srodka ciezkosci. Jezeli normalnie
Srodek ciezkosci lezy w 0,3 glebokosci ptata,



to dla przecietnego szybowca wystarczy przez do-
danie maksymalnie 10 kg na nosie, wzglednie
5kg na ogonie, przesuniecie $odka ciezkosci od
0jO,2 do j0,5

Wieksze przesuniecia sg niepotrzebne i nie-
wskazane. Ze wzgledu na bezpieczenstwo pilota

Ryc. 7.
Wykresy cn jako funkcja (3 dla szybowca ,,Komarll

wiem szybowca zmienia sie znacznie ze zmiang
potozenia $rodka ciezkosci. Przy stopniowej
zmianie balastu, pilotowi nie trudno oceni¢ do-
puszczalng, ze wzgledu na bezpieczenstwo, gra-
nice przesuni?(cia srodka ciezkosci.

Jako wynik pomiaréw przeprowadzonych dla
kilku potozen $rodka ciezkosci, otrzymalismy
pek krzywych (por. ryc. 7 i ryc. 8): ¢, = f (I?).
Kazda z tych krzywych przynalezy do jednego
Srodka ciezkosci.

W locie $lizgowym (stan réwnowagi statycz-

nej)wypadkowa reakcji aerodynamicznej prze-
chodzi przez $rodek ciezkosci szybowca i jest ro-
wna co do wartosci ciezarowi. Moment jej wzgle-
dem $rodka ciezkosci jest rowny zeru. Jezeli te-
mu stanowi ruchu odpowiada kat natarcia i°,
to spotczynniki charakteryzujgce wiasnosci ae-
rodynamiczne szybowca majg odpowiednie po-
jedyncze wartosci: c,, c(, cr oraz om- Jezeli teraz
pod wptywem krotkotrwatego zaburzenia kat na-
tarcia zmieni sie, osiggajac wielkosci ii, to re-
akcja aerodynamiczna ogo6lnie przesunie sie
i wtedy daje moment wzgledem $rodka ciezkosci.
Moment ten (jezeli szybowiec jest stateczny sta-
tycznie) stara sie przywréci¢ szybowiec do stanu

Vimax = 03427 "NO6/3=-01285/Jo

______ =0'3536 -u- = - 0-1395/f0O
-O- - 03815 -N-"-01035/"0
-O-  —+——04137  —Uu-=-03750
—ii— = 0444 ——=-0-8290/jO
Ryc. 8.

Wykresy cn jako funkcja (3 dla szybowca ITS II.

ruchu przed zaburzeniem. Temu nowemu Kkato-
wi_ natarcia * i) odpowiadajg spotczynniki:
cMi; ctii °ri oraz Spoétczynnik momentu wzgle-
dem $rodka ciezkosci szybowca w pierwszym wy-
padku jest réwny [13]:

(12) . . . cnQ=Ccm -

W drugim za$ odpowiednio:
= r, -

(12 a) 7 :

Cmi G—Cmi



Tabela |I.

-
©

L. p.

i data  wy-  wmax kkg/w? Otenek fimm o,
lotu  kreésu wykresu  odczyt
o S | — 28 — 25
S I — 18 - 16
= . ni — 11 —i0
Z= L 45 03815 13,95 v Z 27 Z 2%
5> \ — 19 — 17
— VI —io — 09
s i - 13 — 11
A3 i —07 — 06
o i — 40 — 35
>= L. 47 03536 1429 v — 62 55
== \Y; — 82 — 7,25
9. Vi -10,2 9,1
S Vil — 43 — 38
3 I — 15 — 1,35
33 1" — 08 — 0,8
- i — 30 — 2,65
== L. 48 03427 14,425 Iv. — 58 —52
-3 Vv — 84 75
S~ VI — 10 — 0,95
S VI — 63 56
o & I 12 09
0o 1 0.8 0,60
= i — 03 0,2
= L.49 0444 1422 ' o
=z V. 11 — o
1= \Y 13 1,05
4 Vil - 15 — 13
¢ 1 06 0,45
S 5 1 1,0 9,75
£ 1l — 17 — 15
L. 50 0,4137 14,88 Y, ~ 30 Z 285
\Y; — 34 — 30
Y VI —01 —o01

Jezeli potrafimy zmierzy¢ wartosci spotczyn-
nikow: cmi, cni oraz ctb to z réwnania (12 a)
obliczymy spétczynnik momentu wzgledem $rod-
ka, odpowiadajacy katowi natarcia «i° wzglednie
wartosci c«i+

W tym celu przesuwamy $rodek ciezkosci tak,
aby przy locie na kacie natarcia n°, wypadkowa
reakcja aerodynamiczna przechodzita przez Sro-
dek ciezkosci Gi. (Musimy pamieta¢ o zachowa-
niu statego kata gdyz w przeciwnym wy-
padku szybowiec zmienitby swoj ksztalt i kato-
wi i°i odpowiadatyby inne wartosci spotczynni-
kow) i znanym sposobem wyznaczamy cm=/"(/3).
Dla tego nowego S$rodka ciezkosci Gi réwnanie
na wytznaczenie spotczynnika momentu wzgle-
dem niego ma postac:

(12'5) cmICl=€éml—jcni——ca=0.

Odejmujgc stronami réwnanie (12 b) od réw-
nania 312 a) otrzymamy:

(2) . , cinl

Ale wiemy, ze cml<;i=0 (lot $lizgowy, stat.
statycznie) wiec ostatecznie otrzymamy:

Zestawienie wynikOow z pomiaréw

dla szybowca ,,ITS I

g mm q ¢ mm @ Cn—
odczyt kg:m- odczyt i 5 oo 9 Crcos(p
17,8 18.4 -185 — 64 0,758 09938 0,754
24,5 245 -12,0 42 05695 09974 0,568
32,0 3025 — 70 94 0461 09991 0,461
18,2 18,9 —190 — 66 0,7385 0,9934 0,734
24,0 24,0 -11,5 — 40 0581 09976 0,580
334 31.6 — 63 — 22 0442 09993 0441
47,0 421 — 08 — 03 0340 09999 0,340
60,0 51.2 + 40 + 135 0,279 0,9997 0,279
20,2 20,85 —185 — 64 0,685 0,9938 0,681
16,0 16,5 -23,0 — 80 0866 09903 0,857
13,8 1435 —285 — 99 0,99 09850 0,981
13,0 13.7 -31,5 -10,9 1,043 0,9820 1,024
20,3 20.8 -16,5 — 575 0,686 0,9950 0,683
45.5 41,05 — jo — 035 0352 09999 0,352
61.5 52.1 + 35 + 12 0277 09998 0,277
275 268 -12,0 — 42 0539 09974 0,537
180 18,65 -22,0 — 7,65 0,774 09911 0,767
14,3 1475 —28,2 98 0978 09854 0,964
60 51.2 + 40 + 135 0,284 0,9997 0,284
17,2 1775 —225 — 78 0813 0,9908 0,506
41,3 38,1 - 20 — 07 0373 09999 0,373
26,0 25,6 —125 — 43 0,556 0,0971 0,555
17,0 17.5 -20,0 — 6,95 0,815 0,9927 0,809
14,2 14.6 —26,3 — 9,15 0975 09872 0,963
63,5 53,4 45 155 0,266 0,9997 0,266
13,8 14,0 —28,0 — 9,75 1,016 10,9856 1,002
40,00 3715 — 45 — 155 0,376 0,9997 0,376
64,00 53,7 + 45 + 150 0,262 0,9997 0,262
16,00 16,5 -23,0 — 80 0,85 09903 0,847
14,4 1485 -28,0 — 9,75 0948 09856 0,943
1395 1445 —285 — 99 0975 09851 0,961
22,9 23,1 -14,0 — 485 0,610 0,9964 0,608
(13 a)

W dalszym ciagu mozemy przyja¢, ze niema
przesuniecia $rodka ciezkosci w pionie, wiec

witedy:

Réwnanie to pozwala nam obliczy¢ wartos¢
spotczynnika momentu wzgledem $rodka G (do-
wolnie obranego), odpowiadajgcego wartosci
spotczynnika sily normalnej cni. Przesuniecie
srodka ciezkosci wyznaczamy rachunkiem, wa-
z3c szybowiec przed kazdym lotem na dwu wa-
gach. (Por. ryc. 3 a).

Zmieniajac  kilkakrotnie potozenie $rodka
i mierzac odpowiednie spétczynniki , odpowia-
dajgce lotowi jednostajnemu, przy zachowaniu
statego kata wychylenia steru wysokosci, obli-
czy¢ mozemy wartosci spotczynnikbw momentu
wzgledem dowolnego $rodka ciezkosci. Nanoszac
te wartosci na wykres (ryc. 9 I 10), otrzymamy
zaleznosc¢

(O«) f8=const



Tabela Il. Zestawienie wynikéw z pomiaréw dla szybowca ,,Komar*

L. p. L. p. k=QIS Odcinek 0 mm g mm ka/ _k
. q kg/nd Ch==
i data lotu wykresu kgiml wykresu odczyt odczyt q

| — 65 -3,9 8,5 10,5 1,20

1] — 60 -35 8,8 10,8 1,16

L. 16 L 14a mn 00 00 15,0 17,0 0,74
17. IV. N 0,316 12,56 v 2,0 1,1 24,0 26,0 0,48
i 148& \Y 12 0.6 175 19,6 0,64

1934 VI — 18 -1J 11,0 13,0 0,97
Vil — 38 -2,2 10,0 12,0 1,05

VIl — 22 -1.3 13,0 15,1 0,83

I - 60 —39 9,0 11,0 1,15

L. 18 1 - 27 -1,6 135 15,6 0,81
17V L. 16a i 08 045 230 25,0 0,51
1934 i 168& [\Y; - 55 -3,3 9,0 11,0 1,15
v _ 10 -0, 14,0 16,0 0.79

0,3105 12,62 VI — 6,6 a8 8,0 10,0 1,26

il 0,0 0,0 18,0 20,0 063

L 20 IX - 15 -0,9 14,0 16,0 0,79

7 v L. 18a X - 06 -0,4 17,2 19.3 0,66

1034 i 18¢ X1 - 13 —08 15,0 17,0 0,74

X11 — 28 16 13,0 15,1 0,84
I -20 11 17,0 19,0 0,67
L. 26 L, 1 3,5 -2,05 14,0 16,0 0,80
. 24a 11 — 47 -2,6 13,0 151 0,84
19. IV. A 0,2990 12,73 va _8t a7 87 107 119
1934 IV& —82 -45 9.0 11,0 1,16
\Y - 30 -1.8 13,5 15,6 0,82
I —95 -57 8,6 10,6 1,20
L. 28 L 26 1 -145  -8,3 75 9,3 1,37
. cl 11 — 70 -4,1 10,0 12,0 1,06
19. V. . 0,2936 12,78 Y, - Ts 145 166 077
1934 v 00 0.0 23.4 25.4 050
VI - 65 -3,9 11,3 13,3 0,96
Ryc. 9. Ryc. 10.
Zalezno$¢ cmg jako funkcji cn przy /j=const. dla Zalezno$¢ cmg jako funkcji cn przy fl=const. dla

szybowca ,,Komar", szybowca ITS 1.



Z pochylenia tej krzywej mozemy wyznaczy¢
warto$¢ spotczynnika statecznosci statycznej po-
dCmG
den
dla danego $rodka ciezkosci i danego kata /.

Przy przeliczeniu postepujemy w nastepujacy
sposob: kazdg z krzywych podanych na ryc. 7
i ryc. 8 mozemy przedstawiC w postaci:

dtuznej:

C.=Ff /1 = const.
Ktadac /?=const, tatwo wyznaczy¢ zalezno$¢
cn=A

Wystarczy w tym celu przecina¢ pek krzywych
cn= /u(?) ‘prostémi /?=const.

Tablice 111 i IV podajg nam zestawienie prze-
liczenia spotczynnikow momentu dla roznych
Srodkdw ciezkosci. Wartosci te nastepnie nanie-
siono na wykresy (ryc. 9 i 10).

c) Spotczynnik czutosci steru.
Znajagc wartosci odpowiadajgce sobie spot-
czynnika stateczno$ci statycznej podiuznej

deG 7 - s =
A oraz spotczynnika zwrotnosci szybowca

den L : i s .
\Y; ap obliczy¢ mozemy wartoS¢ spotczynnika
czutosci (skutecznosci) steru wysokosci z rowna-
nia (8).
7. Instrumenty.

Podczas pomiardw statecznosci statycznej po-
dtuznej na szybowcach w locie mierzone byty
nastepujace wielkosci:

1. CiSnienie dynamiczne

2. Kat wychylenia steru wysokosci +/?°-
3. Kat nachylenia cieciwy ptata wzgledem
poziomu <p-

Tabela I1ll. Tabela przeliczen spoétczynnikdbw momentu wzgledem sSrodka
ciezkosci przy ?=const dla szybowca ITS Il
Potozenie Punkt _ _ o
$rodka odpowiada dtm= /t/lman t - 19=0» 19=+1
ciezkosci  krzywej dla  —tj—t z Qteg
obliczen. Cn CmG Cn CcmG Cn CmG
0,444 0,180 0,144 2048 1,07 0,154 0,785 0,113 0,332 0,048
0,414 0,1425 0114 2028 0,895 0,102 0,524 0,0597 0,140 0,016
timax =0,30 0,382 0,1020 0,082 2008 0,657 0,0538 0,270 00221 0077  0,0063
0,854 0,0675 0,054 2058 0,475 0,0256 0,195 0,0105 0,056  0,0030
0,343 0,0537 0043 2078 0,437 0,0188 0,180 0,0077 0,051  0,0022
0,444 0,118 0,094 2048 1,07 0,1006 0,785 00738 0,332  0,0312
I 0,414 0,080 0,064 2028 0,895 0,0573 0524 0,336 0,140  0,0089
/'maa;==0,35 0,382 0,040 0,032 2008 0,657 0,0211 0,270 00087 0077  0,0025
0,354 0,005 0,004 2058 0,475 0,0019 0,195 0,0008 0,056  0,0002
0,343  —0,0088 -0,007 2078 0437 -0,0031 0,180 -0,0013 0,051 —0,00036
0,444 0,055 0,044 2048 1,070 0,0470 0,785 00345 0,332  0,0146
0,414 0,018 0,014 2028 0,895 0,0125 0,524 00073 0,140  0,0020
timax =0,40 0,382  -0,023 -0,018 2008 0657 —0,0118 0270 —0,0049 0,077 -0,0014
0352  -0,058 -0,046 2058 0475 -0,0218 0,195 -0,0090 0,056 —0,0026
0343  -0,071 —0,057 2088 0437 -0,0249 0,180 -0,0103 0,051 -0,0029
Tabela IV. Tabela przeliczen spoétczynnikbw momentu wzgledem sSrodka
ciezkosci przy (3=const dla szybowca ,,Komarll
Potozenie Punkt — o _ o
$rodka  odpowiada O o meax [7=—4 17=-2» /7=0
ciezkosci  krzywej dla _ : Qkg
obliczen. cn cmG cn CmC Cn Cmff
02936  -0,0843 -0,0564  220.4 1,02 -0,0576 078 -0,0440 052 -0,0293
—035 02990 -0,0762 -0,0510 219.4 1,09 -0,0556 081 -0,0413 055 -0,0280
max =t 0,3105 -0,0590 —0,0395 217.4 126  -0,0498 094 -0,0371 062 —0,0245
0,3160 -0,0508 —0,0340 216.4 1,20 —0,0408 1,03 —0,0350 071  —0,0242
02936  -0,0544 -0,0364  220.4 102 -0,0371 078 -0,0284 052 —0,0189
~0.33 0,2990 -0,0463 -0,0310 219.4 1,09 -0,0338 081 -0,0251 055 —0,0170
thimar =L, 03105 -0,0292 —0,0195 217.4 126 -0,0246 094 —00183 062 —0,0121
0,3160 —0,0209 -0,0140 2164 120 -0,0168 103 —00144 071  -0,00994
0,2936  -0,0245 -0,0164 2204 102  -0,0167 078 —0,0128 052 -0,0085
Ao =0.31 02990 -0,0164 —0,0110 219.4 1,09 -0,0120 081 —0,0089 055 -0,0060
timasx =0, 0,3105 0,00075  0,0005 217.4 1,26 0,0006 0,94 0,00047 0,62 0,0003
0,3160 0,0089 0,060 216.4 1,20 0,0072 1,03 00062 0,71 0,0043



Wielko$¢ cisnienia dynamicznego mierzyly
dwa tachografy ,,Askaniall z dyszami Venturie-
go, wycechowane wedlug g w tunelu aerodyna-
micznym. Operowanie cisnieniem predkosci unie-
zaleznia nam pomiar od, zmian temperatury i ge-
stosci powietrza ze zmiang wysokosci. Jeden ta-
chograf typu normalnego z dysza dobrang tak,
aby mozna bylo uzyska¢ catg szeroko$¢ skali
przy mozliwych w czasie pomiaréw predkosciach.
Przyrzad umieszczony byt w kabinie pilota. —
Drugi tachograf, podobnej konstrukcji jest cze-
$cig czworopisu ,,Askaniall. Na wspdlnym bebnie
znaczg swoje wychylenia: tachograf, dwa baro-
grafy i pochyleniomierz wahadetkowy. Potoze-
nie zerowe wahadetka jest odniesione do pozio-
mego potozenia cieciwy ptata. Steropis ITS po-
siada mechaniczne, dZzwigniowe przeniesienie ru-
chu steru bezpo$rednio na ramie piszace (ryc.
14). Szereg otworéw na dzwigni pozwala dobrac
najkorzystniejszg przektadnie dla wyzyskania
skali.

Wszystkie przyrzady posiadaty dodatkowe
pidrka synchronizatora, uruchamiane elektrycz-
nie (konstrukcja ITS) przez pilota. Umozliwia to'
doktadng synchronizacje punktow pomiarowych
nawet na bebnach o rdéznych szybkoSciach ob-
wodowych.

Ryc. 11.
Zestawienie wynikow pomiardw i przeliczen dla szybowca
»Komar".

Mechanizmy zegarowe wszystkich przyrza-
doéw byly wprawiane w ruch z kabiny pilota. —
Wszystkie przyrzady przed pomiarami bytly do-
kfadnie cechowane.

8. Stopien doktadnosci.

Jak wiemy doktadno$¢ przyrzaddéw zalezna
jest w znacznym stopniu od warunkéw ich pra-
cy. Aby te bledy zmniejszy¢ do mozliwie naj-
mniejszych granic, loty nalezy przeprowadzac
w spokojnem powietrzu. Jezeli jest wiatr, mozna
wykonywa¢ loty na takiej wysokosci, na ktorej

pulsacje spowodowane nieréwnos$ciami terenu
nie beda odczuwalne. Jezeli gradjent temperatu-
ry jest maty, wowczas nawet przy silnym wietrze
wystarczy wysoko$¢ okoto 500 m. Dnie, wzgled-
nie pory dnia o silnej termice nie nadajg sie¢ do
tego rodzaju lotow.

ITS wykonywal pomiary rankiem w godz.
4—7 oraz wieczorami miedzy godz. 7—S8.

Starano sie bowiem pracowac przy jaknajlep-
szych warunkach.

Nizej podajemy biedy odczytéw na przyrza-
dach pomiarowych:

Wielkosé Btad Wielkos¢ Btad
L S
Cisnienie pred- 02 =
Ciezar Q kosci ( kglm 3
S
S
-“Nachylenia 0.2° g
steru wysokoscig =
Powierzchnia A 0,02 L ;2
M _=£Pochylenia cie- 02 &
ciwy pitata ¢ ' g
Ryc. 12.
Zestawienie wynikéw pomiardw i przeliczen dla szybowca
ITS 1l

9. Zestawienie wynikow.

Wyniki pomiaréw spélczynnikéw przedsta-
wiamy wykre$lnie na ryc. 11 i ryc. 12.
w postaci zaleznosci:



Poréwnujac wartosci spotczynnikow wyzna-
czonych na podstawie pomiaréw w locie i tunelu
aerodynamicznym, zauwazymy dostateczng zgod-
no$¢ obu rodzajow pomiaréw. Mate stosunkowo
roznice dadzg sie uzasadni¢ (patrz nizej). Na-
ogot spotczynniki otrzymane w tunelu aerodyna-
micznym sg wieksze niz wymierzone w locie rze-
czywistym. W celu poréwnania ze sobg wielko-
§ci spotczynnikdw, przeliczono je dla potozenia

srodka cigzkosci, okreslonego stosunkiem 7 =

= 0,300. Dla szybowca ITS Il spéiczynnik sta-
tecznosci  statycznej podtuznej, odniesiony do
spotczynnika sity normalnej wyznaczony w locie
jest rowny hi = 0,155 (ryc. 13), podczas gdy ten
sam spotczynnik wyznaczony na podstawie
dmuchan tunelowych wynosi:

ht=0,174.

(Przesuniecie krzywych z lotu i badan tunelo-
wych spowodowane moze by¢ réznemi katami
zaklinowania statecznika w locie i w tunelu).

Wykres statecznosci statycznej dla szybowca ITS Il
uzyskany z pomiarow w tunelu i w locie (dla ~=0,3).

Ten sam spotczynnik dla szybowca ,,1\omar*,
dla tego samego potozenia Srodka ciezkosci, wy-
znaczony w locie jest réwny

yt=0,084.

Warto$¢ spdtczynnika statycznej skutecznosci
steru z pomiaréw w locie wynosi dla tego samego
potozenia srodka ciezkosci dla szybowca ITS Il

Arrs 11 = 0,0142.
Dla ,,Komara" spotczynnik statycznej skutecz-

nosci steru (dla 7 =0,3) wyznaczony w locie

jest réwny
~=0,0116.

Jest on znacznie mniejszy niz dla szybowca
ITS Il. Jest to zgodne z rzeczywistoscig, gdyz
jak wiemy stery niedzielone, a taki jest u ,,Ko-

" . . . , . dcnH ..
mara”, mimo wiekszej wartosci  .w- S§ mniej

skuteczne niz te ostatnie.

10. Whnioski z pomiaréw w locie.

a) Z wykresu funkcyj (ryc. 8 i ryc. 7):
cn— widzimy, ze przesuwanie Srodka
ot _(ngconsfc ) B
ciezkosci do tytu zwieksza zwrotnoS¢ szybowca,

. L. dc , .
gdyz wartos¢ Q- rosnie ze wzrostem sto-

sunku y
b) Z przebiegu krzywych cn=f(?) odrazu
wida¢, czy dany szybowiec jest statycznie sta-

o . .. den .
teczny, czy tez nie. Jezeli < O, to przy omo-

wionych ruchach kata fi szybowiec jest stateczny
statycznie. Jezeli 9%(35(5], to szybowiec jest sta-

tycznie niestateczny [13]. W tym ostatnim przy-
padku lot odbywaltby sie w zakresie niestateczno-
Sci i nastgpitoby czesciowe odwrdcenie dziatania
steru wysokosci. W zakresie mozliwych przesu-
nie¢ Srodka ciezkosci (z powodu réznych cieza-
row pilotdbw) obydwa mierzone szybowce sg sta-
tecznie statyczne.

c) Wszystkie krzywe Cn=f(fl) przecinajg
sie w jednym punkcie, odpowiadajqczm katowi
1, przy ktorym wartos¢ spoétczynnika cmg jest
réwna dla wszystkich potozeri $rodka ciezkosci.
W przyblizeniu wystgpi to dla cn = 0. Warto-
$ci tej na szybowcu, ze wzgledu na bezpieczerstwo
lotu, nie wyznaczylismy.

d) Z wykresow cmG = f(c,) (ryc. 9) wi-
dzimy, ze dla ,,Komara" spétczynnik statecznosci
statycznej podtuznej jest wartoscig statg dla roz-
nych katow (proste cmy = f(Cy) sg do siebie
rownolegte).

Dla szybowca ,,ITS 11" (ryc. 10) spdtczynnik
ten zmienia sie w zaleznosci od kata wychylenia
steru wysokosci, co jest zgodne z rzeczywistoscia,
gdyz te same krzywe, wyznaczone na podstawie
badan tunelowych, majg ten sam charakter.

Warto$¢ spotczynnika rosnie przy zmniej-
szaniu sie kata /? (c,, ro$nie). Na wykresach (ryc.
11 i ryc. 12) naniielimy Srednig wartos¢ spot-
glzyr}nikoa statecznosci statycznej podiuznej t. zn.

a fi=0°.

Warto$¢ spotczynnika h maleje z przesuwa-

niem sie $rodka ciezkosci ku tytowi szybowca.

: ., demG R\ dfi
e) Zaleznoscl: -f=r —"\}/! oraz {7 —

przedstawiajg sie prostemi, przecinajgcemi sie

pa osi LymaJ (por. ryc. 11 i 12) przy pewnej war-



tosci tego stosunku, ré6znej dla kazdego z badanych
szybowcéw. Przy tym stosunku I- | spot-

\ max/

czynnik zwrotnosci szybowca jest nieskorczenie
wielki. Jest to graniczne potozenie $rodka ciez-

kosci. Dla mniejszych wartosci stosunku ly ]

od krytycznej, lot odbywa sie w zakresie statecz-
nosci statycznej; dla wartosci wiekszych prze-
chodzimy do zakresu niestatecZnosci.

Spotczynnik zwrotnosci ze zmiang $rodka
ciezkosci, zmienia sie hiperbolicznie, rosngc przy
przesuwaniu Srodka ku tytowi.

Spotczynnik czutosci usterzenia jest niezalez-
ny od potozenia $rodka ciezkosci, gdyz otrzymu-
jemy go jako iloraz rzednych dwu funkcyj, przed-
stawionych prostemi, przecinajgoemi si¢ na osi
odcietych. Wiemy, ze stosunek taki jest staty.

f) Latwo spostrzec, ze pochodna (ryc. 11 i 12)

--------- —a jest wartoscig statg dla obydwu

d,l{—---- | szybowcow.
max /
Wartos$¢ ta wynosi dla badanych szybowcow:
<f~—
(Scisle: dla ,Komara® <k = — 1,05, za$ dla

I TSIH* u2ra7/=-1,02).

Wynik pomiaru jest zgodny z rozwazaniem
teoretycznem. tatwo bowiem wykaza¢ rachun-
kiem, ze o-—1e

11. Przypuszczalne przyczyny réznic miedzy
pomiarami w locie i tunelu aerodynamicznym.

Aby pomiary w locie przyniosty przewidywa-
ng korzy$¢, nalezy wyniki, uzyskane podczas
tych pomiarbw — poréwna¢ z podobnemi —
uzyskanemi w tunelu aerodynamicznym.

Dmuchajgc modele w tunelu aerodynamicz-
nym porobiliSmy wiele zatozen upraszczajgcych
ktorych stusznos¢ sprawdzamy wiasnie podczas
pomiarow, wykonywanych w locie normalnym,
rzeczywistym.

Przez por6wnanie wynikow uzyskanych
w obu rodzajach pomiardéw, wyznaczy¢ mozemy
poprawki, ktére nalezatloby uwzglednia¢, prze-
liczajac wihasnosci (nowych szybowcoéw) na pod-
stawie dmuchan tunelowych, ktoére sg mniej ko-
sztowne, no i fatwiejsze w wykonaniu niz po-
miary na szybowcach w locie.

Instytut Techniki Szybownictwa nie podaje
wielkosci poprawek, ktore wyznaczy¢ mozna do-
piero po wykonaniu bardzo licznych pomiaréw
w locie. Na tern miejscu podajemy tylko droge,
ktoredy pojs¢ nalezato, aby te poprawki, dosta-
t(la(cz,nie dobrane dla obliczen technicznych — uzy-
skac.

Aby takie pomiary przeprowadzi¢, trzeba du-
zego taboru szybowcow, trzeba mie¢ wyszkolony
w tym kierunku personel pomiarowy no i w kon-
cu specjalnie wykonane przyrzady, aby sprowa-
dzi¢ do minimum wptyw btedéw pomiarowych.

Poréwnujac wartosci spotczynnikéw wyzna-
czonych w locie ze spétczynnikami uzyskanemi
w tunelu dla szybowca ITS Il, widzimy, ze wiel-

kosci ich do$¢ dobrze sie zgadzajg. Z powodu
réznych warunkéw w jakich odbywajg sie oby-
dwa rodzaje pomiardw, réznice te winny wysta-
pi¢, zwilaszcza wobec zgéry zatozonego celu: —
sprawdzenia wplywu zatozen uprawniajgcych
przy dmuchaniach tunelowych. Rdznice te dadza
sie dostatecznie wytlumaczy¢.

a) Wpilyw prawa podobienstwa.

Model zredukowany, uzywany podczas po-
miaréw tunelowych, jest podobny geometrycznie
do rzeczywistego szybowwca o tyle, o ile to jest
mozliwe. Aby moc przenieS¢ wyniki badan tune-
lowych na szybowiec rzeczywistej wielkoSci
w locie normalnym, trzeba uwzgledni¢ prawa
podobienstwa (Reynolds, Bairstow, Froude). —
Whptyw praw Bairstow'a i Froud’ego jest bardzo
maty, tak, ze normalnie go pomijamy, uwzgled-
niajac tylko wptyw liczby Reynolds'a. Dmucha-
nia tunelowe sg zblizone naogot przy stosunkowo
matej liczbie Reynolds’a. W dzisiejszych tunelach
aerodynamicznych uzyskuje sie zaledwie od 155
do 1/ R, odpowiadajacego lotowi rzeczywistemu
[1]. Inne s3 z tego powodu spolczynnlkl reakcji
aerodynamicznej w tunelu i w locie. Zmiana
tych spotczynnikow ze zmiang liczby Reynolds'a
Jest dos$¢ znaczna [1] [16], co wptywa nha statecz-
no$¢ szybowca, ktéra w pierwszym rzedzie za-
lezy od wielkosci odpowiednich spoétczynnikow
wyporu i oporu ptata i wsteczenia.

b) Wpityw oporow szkodliwych.

Przy modelu zredukowanym opuszczamy
Sciegna, stupki, zastrzaty, gdyz zbytnie ich
zmniejszenie (mata warto$é liczby Reynolds'a)
datoby wyniki niezgodne z rzeczywistoscig. —
Opory takich zmniejszonych czesci bardzo silnie
zmieniajg sie z wielkoscig liczby Reynolds’a.

c) Wptltyw zawieszenia modelu.

W locie normalnym — rzeczywistym szybow-
ca wszystkie parametry, okre$lajgce jego ruch
zmieniajg sie réwnoczes$nie. Podczas pomiarow
tunelowych zaktadamy, ze sg one w czasie trwa-
nia pomiaru state. Szybowiec jest zamocowany
sztywnie i jego srodek ciezkosci w czasie pomiaru
nie moze oscylowaé swobodnie, gdy tymczasem
w locie rzeczywistym $rodek ten posiada we
wszystkich kierunkach swobode [20].

d) Wptyw rozkiadu szybkosci.

Z powodu oddziatywania ptata na usterzenie
zmienia sie procz kata natarcia steru takze
szybko$¢ powietrza nan dziatajgcego. Zmiana
te] szybkosci wywiera znaczny wplyw na war-
tos¢ spotczynnika statecznosci statycznej podiuz-
nej. Toussaint z pomiaréw wyprowadzit spot-
czynnik empiryczny (k), uwzgledniajacy stosu-
nek szybkosci strug na ptacie i usterzeniu pozio-
mem.  Spofczynnik ten przedstawia stosunek
kwadratow szybkosci rzeczywistej na usterzeniu
i szybkosci lotu szybowca [4] {5] Ta zmiana
szybkosci wystepuje z powodu zwirowania strug



powietrza za ptatem. Warto$¢ tego spoétczynnika
oblicza sie podiug norm (ryc. 15):

*- (VY- °'063+2v?

We wzorze tym nie uwzgledniono zmiany tego
spotczynnika z katem och}ﬂroéci szybowca. Now-
sze pomiary [12] wykazaly, ze stosunek tych

szybkosci zmienia sie do$¢ znacznie razem z ka-

Od stosunku tych szybkosci nalezy w znacz-
nym stopniu skutecznos¢ dziatania usterzenia
poziomego, a przez to %amo zmienia sie takze
spotczynnik statecznosci  statycznej podtuznej.
Okazato sie takze, ze w tunelu stosunek szybkosci
na ptacie i usterzeniu zmienia sie razem z katem
natarcia ptata, lecz zmiana ta ma inny charak-
ter, niz na szybowcu w locie rzeczywistym [12],
Na podstawie tego mozna wnioskowaé, ze krzywe
statecznosci uzyskane w tunelu, roznig sie od
tych krzywych wyznaczonych w locie rzeczy-
wistym.

ej Wpltyw szpary na usterzeniu.

Pomiary wykonane w Niemczech wykazaty
znaczny uptyw szpary na_ usterzeniu na wia-
snosci stateczne ptatowca [8],

Przez usuniecie szpary uzyskano lepsze wy-
niki pod wzgledem stateczno$ci o kilka Iprocent.
Platowiec byt bardziej stateczny. Spoétczynnik
statecznosci réwny zeru osiggato sie dla poto-
zenia Srodka ciezkosci, przesunietego bardziej do
tytlu. Podczas pomiarow tunelowych szpara jest
tak mata, ze mozna uwazaC ze szpary niema.
W rzeczywistosci szpara istnieje, a wiec wptyw
jej pogarszajagcy wiasnosci juz sie objawia.

12. Zakonczenie.

Aby wyznaczy¢ $rednie wartosci spétczynni-
kéw pomiarowych dla pomiaréw w locie | tu-
nelu aerodynamicznym, nalezatoby przeprowa-
dzi¢ caty szereg pomiaréw w locie na réznych
typach szybowcow. W tym celu nalezy przygo-
towa¢ tabor i personel pomiarowy, Swiadomy
swego zadania. Nastepnie nalezatloby udoskona-
lic przyrzady pomiarowe i wprowadzi¢ nowe,
ktoreby pozwalaty na bezposredni pomiar kata
natarcia ptata, co pozwolitoby na wyznaczanie
zaleznosci w zaleznosci od tego Kkata.

Wartosci spotczynnikéw podanych w niniej-
szej pracy nalezy uwaza¢ za wielkosci orienta-

cyjne. Celem bowiem gtdwnym niniejszego spra-
wozdania byto podanie metody pomiaréw i dro-
gi, ktoraby is¢ nalezato w celu doktadniejszego
wyznaczenia spotczynnikéw Srednich.
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Inz. W. STEPNIEWSKI i M. PIATEK.

Zastosowanie wykresow logarytmicznych w projekcie wstepnym
szybowca.

L'application des diagrammes logarithmigues dans I'avant-projet d’un planeur.

L’Institut de la Technigue du Vol sans Moteur
a adapte aux buts de I'aviation sans moteur et des
motoplaneurs les methodes des diagrammes loga-
rithmigues introduits dans I'aviation par Eiffel. La
premiero partie de l'etude rappele les principes
geueraux de ces methodes et donne leur adaptation
aux buts de laviation sans moteur. La deuxieme
partie contient le mode demploi pratigue des
diagrammes.

Mode d’emploi des diagrammes. Les
diagrammes sont executes en deux parties, le fond
et le transparent. On trace sur le fond la polaire
du profil ou du planeur et on peut determiner, en
appliguant le transparent, les guantites suivantes
pour un point guelcongue de la polaire .

a) Finesse. Elle est determinee sur l'echelle
de Cylex par une droite passant par le point consi-
dere et appartenant au reseau de droites inclinees
a 45°. La valeur maximum de la finesse est deter-
minee par une droite tangente a la polaire.

) Cy3jex2. Ce rapport est determine sur I'echelle
correspondant par une droite passant par le point
considere et appartenant au reseau de droites au
coefficient angulaire 2/s. La droite tangente a la
polaire determine (Cy3/ox2) max.

0) Vitesse sur la trajectoire ou yitesse
horizontale. Elle est representee par la longueur
do la droite oy3/cx2 = const contenue entre le point
considere de la polaire et le point d'intersection de

On lit la

valeur de la yitesse, exprim.ee en km/h, en portant
cette longueur sur I'echelle de yitesse a gauche
du point 0 (50 km[ti), si le point en guestion de

cette droite avec la droite = const.

la polaire est situe au-dessous de la droite g = const,

et a droite dans le contraire.

d) Vitesse de descente du planeur.
Elle est determinee sur I'echelle vy relatiyement wz
du transparent par une droite parallele au reseau
de droites c;licx = const et menee du point d'inter-

la droite — = const avec la droite

S
eff° 2= const passant par le point en guestion de

section de

la polaire. La yitesse minimum de descente est
determinee par la droite menee du point d'inter-
section de la droite Ezconst et de la droite

cy3/ex2 = const tangente a la polaire.

g) Yitesse ascensionelle d’un moto-
planeur. Elle est la difference de deux guantites
— wZj. La guantite wZi est determinee sur I'echelle
vy relat. wz par une droite parallele au reseau de

droites Oy[cx = const et menee du
la guantite z0. par une droite analogue menee du

point d’intersection de la droite 5= const avec la

droite cylcx2 — const et passant par le point en
guestion de la polaire. La yitesse ascensionelle
maximum sera egale a wZi—wZo. On determine w.
de la meme fagon gue la yitesse de descente mini-
mum d’un planeur.

Oznaczenia: [W nawiasach podane jednostki
uzywane w praktycznem zastosowaniu wykresow]
Q == ciezar w locie [kgl;

S = powierzchnia nosna [m2];
N — moc [KM z uwzglednieniem sprawnosci Smigia];
[kg s$k21| ,

Cy — spolcz. sity nosnej ;

cx — spolcz. oporu;

v = szybko$C po torze wzgl. pozioma [Zemz/godz];
= szybko$¢ opadania [m/sek];

wz— szybko$¢ wznoszenia [m/sefc].

I. Zatozenia ogolne oraz uzasadnienie metody.

W projekcie wstepnym szybowca, po usta-
leniu celu, do jakiego ten szybowiec ma stuzyg,
konstruktor decyduje sie na pewng koncepcje
0g0lng i w zwigzku z tern przyjmuje pewne
zatozenia dla takich wielkoSci jak: ciezar catko-
wity w locie, wymiary catosci i niektorych ele-
mentéw (np. przekroj kadtuba). Majac ustalong
koncepcje o0g6lng i wymiary niektorych ele-
mentéw, moze oceni¢ w pewnych granicach
Scistosci wielkos¢ oporéw szkodliwych.

Chcac osiggna¢ mozliwie najlepsze charakte-
rystyki aerodynamiczne i wyczyny szybowca
(doskonatos¢, szybko$¢ opadania, szybkos$¢ po
torze, zmiany tych wielkosci) z uwzglednieniem
przeznaczenia, do ktdérego szybowiec ma stuzyc,
konstruktor moze dysponowa¢ doborem takich
czynnikéw jak profil, wydtuzenie ptata oraz
obcigzenie powierzchniowe. Dlatego waznem
jest mddz tatwo i szybko, nawet kosztem
pewnej doktadnosci, wyznacza¢ wartosci funkcji
f(Cy) = Cylex wzglednie  (fiy) = CySlex2 i majac
ustalong biegunowa catego szybowca odczytywac
matym naktadem pracy jego wyczyny dla réz-
nych punktow biegunowej, jak szybkos$¢ po
torze v i szybko$¢ opadania vy, w zaleznosci
od obcigzenia powierzchni QIS kfffm2. Obecnie
wobec wzrastajgcej aktualnosci szybowcow z sil-
nikami, celowem jest danie moznosci tatwego
wyznaczania mocy potrzebnej do lotu pozio-
mego N i szybko$ci wznoszenia przy ziemi wz.
Do wspomnianych celéw bardzo dobrze nadaje
sie metoda biegunowych logarytmicznych, wpro-
wadzona do projektowania ptatowcdw przez
Eiffla [1] i’ chetnie stosowana na Zachodzie
w projekcie wstepnym.


exprim.ee

W ukfadzie prostokatnym zamiast wartosci
wspotczynnikdédw cy i cx, nanosimy logarytmy
tych warto$ci. Przy takiem ujeciu, dla statych
wartosci funkcji f(Cy)=Cy/cx—const oraz fAcy)=
=cy&/cir2=constl otrzymamy odpowiednio:

Ig const = Ig cy—Ig cx
oraz Ig constx= 31Igcy— 2lgcx;
sg to réwnania prostych o wspotczynnikach kie-
runkowych 1 i 2/3

Chcac wyprowadzi¢ interesujgce nas zwigzki
dla calego szybowca, wychodzimy z zasadni-
czych roéwnan lotu poziomego: [2]

Q=*.Cy.S.v

N =-".cx.S.vN v Q)

Rownania powyzsze zlogarytmowane przy-
biorg postac:
Igcy = Ig-|- + 1g-f--21gv

Ig cx = Ig— + Ig-"~--31gv.

Mozemy przyja¢ zatem, ze odcieta biegu-
nowej logarytmicznej sklada sie z odcinka

IgA 4-IgE pomniejszonego o odcinek 3 Igv

(ryc- 1), rzedna zas z odcinka Ig-g-- I Ig% po-

Ryc. L
Objasnienie zasady sporzadzania wykreséw loga-
rytmicznych.

mniej szonego o odcinek 2 Igv. Dlugos$¢ wypad-
kowej odcinkéw 2 Igv i 3 1g v moze nam stuzy¢
do odczytywania predkosci lotu poziomego, gdyz
jest ona proporcjonalna do tej predkosci:
lgv"32+22=V13 Ig v

za$ kierunek jej jest staty i odpowiada wspot-
czynnikowi 2/3. Nalezy podac jedynie skale z na-
niesionemi wartosciami szybkosci. Umieszczenie
na osi odcietych odpowiedniej skali wartosci

— oraz lg cx, na osi za$ rzednych wartosci

ig ® oraz g cv, pozwala nam na znajdowanie

zwigzkéw pomiedzy punktami biegunowej, ob-
cigzeniem powierzchniowem, szybkoscig lotu po-
ziomego i mocg potrzebng do tego lotu. (Szcze-
gotowe objasnienia tyczace sie doboru i nano-
szenia skal oraz konkretny opis uzycia metody
logarytmicznej znajduje sie w czesci drugiej
niniejszego artykutu).

W locie $lizgowym dla szybowcéw, wobec
matych katow planowania, waznem jest rowna-
nie zasadnicze (1) przyczem v= vx jest szyb-
koscig po torze, za$ vx skfadowg poziomg szyb-
kosci.

Moc potrzebng na pokonywanie oporoéw otrzy-
muje sie z energji spadku, czyli:

N=-~"Scxvs = Q.Vy

Dzielac przez S i logarytmujgc, otrzymu-
jemy:

Zwigzek ten wskazuje, ze odcinek reprezen-
tujgcy wartos¢ Ig v,j, mozemy przedstawi¢ jako

réznice algebraiczng odcinkéw Ig 5 oraz Ig % ‘

Dla dowolnego punktu biegunowej logarytmi-
cznej, majac obcigzenie powierzchni, moc po-
trzebng do pokonywania oporéw a wyrazajaca
sie rownaniem (2) znajdujemy, prowadzac prosta
0 wspotczynniku kierunkowym 2/3  (réwnolegta
do skali szybkosci) az do przeciecia sie z prostg

5= const. Odcieta punktu przeciecia sie tych

prostych daje szukang moc. Odejmowanie wy-
razone réwnaniem (3) wykonujemy, prowadzac
Z Wwyznaczonego W powyzszy sposob punktu
prosta nachylong pod katem 45° do osi odcie-
tych. Operacja ta postuzy nam do naniesienia
skali szybkosci opadania (patrz cze$¢ druga).

Predko$¢ wznoszenia przy ziemi dla szy-
bowca z silnikiem, mozemy wyznaczy¢ dla do-
wolnego punktu biegunowe] wychodzgc z bilansu
mocy w locie wznoszacym:

N=NP-+NW.

Np jest moca potrzebng na pokonanie oporéw
lotu (2), za§ Nw mocg zuzywang na wznoszenie.
Nw = Qw,
czyli analogicznie do réwnania (3)

Ing:Igl\iv}—lg Q.

N,, wyznaczamy z wykresu logarytmicznego
jako réznice miedzy moca dostarczong przez
silnik z uwzglednieniem sprawnos$ci $migta oraz
mocg potrzebng do lotu poziomego w danym
punkcie biegunowej, ktorej sposob wyznaczania
omowilismy wyzej. Do bezposredniego wyzna-
czanir;t wz wzg. Vy stuzy osobna skala (patrz
cz. II).

I1. Sposob uzytkowania.

1) Ogblne uwagi 0 sporzadzaniu skal.

Do uzytku praktycznego wykonujemy wy-
kresy logarytmiczne w dwoch czesciach jako tto
i jako przezrocze (ryc. 2 i 3).



Jak wyzej wspomniano, na tle o wspot-
rzednych logarytmicznych nanosimy na osi od-

cietych skale N KM oraz cx, za$ na osi rzed-

nych skale s oraz ¢,. Pozatem wkresSlamy

proste i skale wspotczynnika oporu indukowa-
nego cxi dla roznych wydtuzen 2 (patrz punkt 3).

Zorjentowanie skali Q/S wzgledem cy oraz
S wzgledm cx uskuteczniamy, wychodzgc z row-
nan zasadniczych dla lotu poziomego (1) i (2)

. L 1 kg sek't
przy zatozeniu gestosci o = g

orazszyb-

Druga cze$¢ wykresu czyli przezrocze za-
wiera skale szybkosci poziomych wzglednie po
torze v, szybkosci opadania wzglednie wzno-
szenia (w i wj) oraz peki prostych cy[cx= const
i cjalcx2z = const. Skale v nanosimy na, osobnej
prostej, pamietajac, ze w mysl wywoddéw cz. |
jednostki jej sg j/13 razy wieksze od jednostek
skali tta. Punkt v0 =50 km/godZ oznaczamy
znakiem O, gdyz stanowi on punkt wyjsciowy
dla odczytywania szybkosci (patrz nizej).

Skale vy (wt) sporzadzamy korzystajgc z za-
leznosci

Ryc. 2.
Tto dla wkreslenia biegunowej w spétrzednych logarytmicznych.

kosci v0 — 50 km/godz. = 13-9 m\sek. Pewnej za-
tem obranej wartosci cy wzgl. cx odpowiada

cisle oznaczona wielkos¢ 0 wzgl. 0 Tak np.
wartosci cy=1-0 odpowiada wartos¢ = 12-06
zas dla wartosci cx =0-2, Ponie-

waz wszystkie skale sg identyczne, a tylko prze-
suniete wzgledem siebie, te dwie pary liczb
wystarcza do naniesienia dalszych wartosci

~ oraz — bez przeliczania.

postugujagc sie przytem naniesionym pekiem
prostych cy[cx —const. W mysl tej zaleznosci

bowiem obrawszy == 33 czyli —= 0-030303
X y

otrzymujemy przy v0— . 13'9 m/sek vy=0'4:2 misek.
Majac dany w ten sposéb jeden punkt tej skali
sporzadzamy dalszy podziat bez trudnosci gdyz
skala vy (wj) jest rowniez analogiczna do skal tfa.

2) Odczytywanie wielkosci charakterystycz-
nych profili: cy[cx oraz eys/cx2.

Na tto z nakre$long biegunowg danego pro-
filu przyktadamy przezrocze, orjentujac oba
wykresy wzgledem siebie wedtug punktu O



przyczem skala vy (w® przezrocza ma sie na-
krywa¢ ze skalg cx 17X} #a. Dla zadanego

punktu wyznaczamy interesujgce nas wielkosci
obserwujgc, ktora z prostych Cylex wzgl. cv/cx
przechodzi przez ten punkt, przyczem na ska-
lach odczytujemy wartosci liczbowe tych sto-
sunkéw. Maksymalne ich wartosci okreslajg
odpowiednie proste styczne do biegunowe;j.

3) Przeliczanie na wydtuzenie oraz uwzgle-
dnianie oporéw szkodliwych.

Majac dany profil z pomiaréw tunelowych
dla wydtuzenia n. p. 2 =15 korzystajgc z zato-
zenia ze op6r profilowy nie zalezy od wydtu-
zenia, mozemy przeliczy¢ go na inne wydtu-
zenie. Jak wynika ze wzoru na opér induko-
wany po zlogarytmowaniu:

Igcxi=2Igcj—Ilgn—Ig2

parabole oporu indukowanego w uktadzie loga-
rytmicznym przedstawig sie jako proste o wspot-
czynniku kierunkowym %. Ro&znice oporéw
miedzy biegunowg a prostg oporu wzbudzonego
dla tego samego wydtuzenia czyli opor profilowy,
odcinamy od prostej oporu wzbudzonego dla wy-
dtuzenia na ktére chcemy przeliczy¢. Ze wzgledu
na niejednostajng wielko$¢ jednostek w skali
logarytmiczej postugujemy sie osobng podziatka.

Przyktadajac ruchomg podziatke z nanie-
siong skalg cx, odczytujemy wielko$¢ oporu
profilowego 0'0"=m dzialek dla 2X (ryc. 4).
Nie zmieniajagc potozenia poczatku podziakki,
ktéry musi oczywiscie stale posuwaé sie po
osi Q\S wzgl. cy, odmieniamy od punktu 0O taka
samg- ilos¢ dziatek m. otrzymujac punkt O™
biegunowej odpowiadajacy wydtuzeniu 22.

Przy uwzglednianiu oporu szkodliwego cxs
postepujemy analogicznie jak przy uwzglednia-



niu oporu profilowego, odmieniajgc ilos¢ dziatek
odpowiadajaca przyjetemu cz, od biegunowej.

Przez jedng dziatke nalezy rozumie¢ w obu
wypadkach odstep dwu kresek odpowiadajgcy
te] samej wielkosci liczbowej a wiec n. p. O-l
jednostki.

4) Odczytywanie wyczynow.

Majac narysowang na tle biegunowg calego
szybowca wzglednie szybowca 1z silnikiem,
odczytujemy jego wyczyny postugujac sie
réwniez przezroczem.

Poniewaz odczytywanie wyczyndéw w oby-
dwu wypadkach jest nieco odmienne, potraktu-
jemy je osobno.

a) Szybowiec.

Interesuj gcemi nas wyczynami sg: szybko$¢
opadania i szybko$¢ po torze. Aby wyznaczy¢
szybkos¢ opadania dla dowolnego punktu
biegunowej, prowadzimy od punktu przeciecia

sie prostych = const z prostg cvslcx2 przecho-

dzacej przez dany punkt biegunowej, prostg

Ryo. 4.
Objasnienie przeliczania profilu na wydtuzenie przy
pomocy wykreséw logarytmicznych.

nachylong pod katem 45°, ktéra na skali vy(wj)
wyznacza szybkos¢ opadania vy odpowiadajaca
danemu punktowi biegunowej i danemu obcia-
zeniu pow. Minimalng szybko$¢ opadania wy-
znacza prosta nachylona pod katem 45° po-
prowadzona z punktu P, w ktorym prosta cy3/cx2
styczna do biegunowej przecina sie z prostg

— —const (ryc. 5).

Szybkos¢ szybowca po torze dla
dowolnego punktu biegunowej i danego obcig-
zenia pow. np. dla punktu odpowiadajgcego
maksymalnej doskonatosci, wyznaczamy prowa-
dzac z punktu N [max. doskonatosci] na bie-
gunowej prostg cy3lcx2— const az do punktu M
przeciecia sie z prostg Q[S = const. (ryc. 5).
Odcinek M.N odmierzamy na skali szybkosci

od punktu 0 (50) w kierunku rosnacych v gdy.

wielko$¢ jego liczymy w dot od prostej

w kierunku malejacych v gdy lezy nad prostg 0"

b) Szybowiec z silnikiem.

Szybko$¢ wznoszenia przy ziemi
dla dowolnego punktu biegunowej odczytujemy

postugujac sie skalg wz (vfi. Prowadzac z punktu
tego prostg cyd/cx2 = const az do przeciecia sie

Z prostg 0= const otrzymujemy punkt, z kto-

rego poprowadzona prosta pod katem 45° wy-
znacza na skali wz (vy) pewng warto$¢ wzl. Jest
to warto$¢ fikcyjna na predko$¢ wznoszenia,
jaka posiadatby nasz szybowiec, gdyby moc jaka
zuzywa na lot poziomy, poszta na wznoszenie.

Te fikcyjng szybkos¢ nalezy odja¢ od szyb-
kosci w.2 jakag posiadatby zuzywajac na wzno-
szenie moc catkowitg, Kktérg dysponuje. War-
tos¢ w,s wyznaczamy prowadzac prostg nachy-

long pod katem 45° z punktu
dziwa warto$¢ wznoszenia sie:
Wi = WZ2 — wzv

(N oznacza moc silnika pomnozong jprzez
sprawno$¢ Smigta).

Praw*

Ryc. 5.
Objasnienie dla wyznaczania predkosci na wykresach
logarytmicznych.

Maksymalna szybko$¢ wznoszenia bedzie
réznicg wartosci w3 i w,0, przyczem wzi wy-
znaczamy tak samo jak minimum szybkosci
opadania dla szybowca

Wz max — Wz2 NzQ e

Szybkos¢ lotu poziomego dla dowolnego
punktu biegunowej wyznaczamy odmieniajac
na skali v od punktu 0 (50) poczawszy, odcinek
réwnolegly do prostych cy3/cx2 — const zawarty
miedzy danym punktem biegunowej a punktem

przeciécia si¢ [ej prostej z prostg Ezconst.

[odcieta tego punktu przeciecia sig¢, daje moc
potrzebng do lotu poziomego].

Maksymalng szybko$¢ reprezentuje analo-
giczny odcinek zawarty miedzy punktem

a biegunowa. Przy odmierzaniu odcin-

kow na skali obowigzuje reguta podana po-
wyzej przy odczytywaniu szybkosci szybowca
po torze.

Doktadno$¢ wynikéw odczytywanych przy
pomocy wykresow logarytmicznych jest réwna
dokfadnosci zwyklego suwaka rachunkowego
o dtugosci 27 cm.



PRACE NADEStEANE

G. A. MOKRZYCKI

Wywazanie samolotow.

Le Centrage des avions.

L’auteur donne la solution de probleme suivant
Etant donne un avion fixe par I'avantprojet, indiguer
la position du centre de gravite, affinquel’avion puisse
voler a I’'ange choisie iuen possedant le coeffinent de sta-

bilite statigue u==—2, dont la valeur est aussi

di
confornement fixee par le constructeur.

Zagadnienie wywazenia samolotu w projek-
cie wstepnym, wiec na drodze rachunkowej, da
sie sformutowac nastepujgco:

Konstruktor ustalit ksztatt samolotu zapo-
mocg szkicu, obliczyt wyczyny samolotu, co
oznacza, ze wybrat profil skrzydta, zdecydowat

ksztatt geometryczny jest rowniez ustalony. Dla
szeregu wychylenn steru wysokosci znamy réw-
niez w funkcji kata natarcia usterzenia jego
spotczynniki - sity normalnej do cieciwy pro-
filu cnH, oraz rownolegtej do niej ctH. (Blizsze
dane co do ustalenia Cnu, znajdzie czytelnik
W Fuchs-Hopf- Seewald: Aerodynamik 1 Tom,
str. 175).

Logiczniej jest przeprowadzi¢ obliczenia dla
wypadku, w ktérym drag sterowy trzyma pilot
w reku. (Gdyby konstruktor chciat przeprowa-
dzi¢ obliczenie w wypadku luzno puszczonego
steru wysokosci, wyrazi sie to odpowiednig
warto$cig cnH, ktorg najlepiej ustali¢ pomiarem).

Ryc. L

ksztatt usterzenia poziomego, zna wielko$¢ ciggu
i potozenie Srodka ciezkosci, oraz okreslit uzyt-
kowy kat natarcia, na ktorym samolot najcze-
ciej bedzie latat.

Zazwyczaj wywazenie przeprowadzamy wy-
chodzac z zatozenia, aby przy locie na uzytko-
wym Kkacie natarcia iu, opor usterzenia byt jak
najmniejszy. Poniewaz na usterzeniu uzywa
sie dzi$ przedewszystkiem profile bisymetryczne,
jest to réwnoznaczne z warunkiem, aby kat
natarcia statecznika, kat zatamania steru wy-
sokosci i udzwig usterzenia wynosit zero.

Pozatem konstruktor stawia wymaganie, aby
(zaleznie od typu budowanego samolotu) spot-

czynnik réwnowagi statycznej -~z =cm miat

pewng obrang wartosc.
Statecznik wybieramy z katalogéw publiko-
wanych przez instytuty badawcze, tak ze jego

Ponizej wskazemy droge rachunkows, pro-
wadzaca wprost do celu. Czesto bowiem kon-
struktor realizowat wywazenie drogg kolejnych
prob, albo tez zadowalat sie taka wartoscig
spotczynnika réwnowagi statycznej cM' jaka
przypadkiem wypadta.

1. Obliczamy kat odgiecia wdot strugi poza
skrzydtem jednym z wzoréw powszechnie zna-
nych, uwzgledniajac réwniez ewentualnie od-

giecie spowodowane dziataniem strumienia
Smigtowego.
Dla jednoptata mozna np. stosowaé wzor
Munka:
E~ 1r-$°yt§ 67,3
(IS — powierzchnia skrzydta, L — rozpietos¢

skrzydta).



(Dokfadniejsze metody obliczenia kata od-
giecia daje nowe wydanie Fuchs-Hopf-Seewald
Aerodynamik Tom |, str. 185).

2. Klinujemy statecznik przy niezatamanym
sterze wysokosci, tak aby jego cieciwa two-
rzyta z kierunkiem wiatru gtéwnego strumienia
kat £, lub z cieciwg profilu ptata kat iu —e.

Woéwczas gdy spotczynnik oporu statecznika
przy kacie natarcia iH= O nazwiemy (cxh) min,
spotczynnik oporu w kierunku lotu bedzie
(cxH) min. cos e. Wowczas dla profilu bisymetrycz-
nego wypor Pnf rbwna sie zeru.

3. Obieramy jako poczatek uktadu Srodek
parcia Cu dla kata uzytkowego iu, uwazajac za
osie normalng do cieciwy profilu n i cieciwe
profilu t. Niech spotrzedne S$rodka ciezkosci G
w tym ukfadzie wynoszg i tg.

Potozenie $rodka parcia Cu wobec brzegu
natarcia O oznacza zwigzek

Cycosiu 4 cxsiniu

(cm, Cy, cx spoéiczynniki aerodynamiczne przy
kacie natarcia iu, | szerokos$¢ ptata). Wielko$¢ ¢
jest juz zwykle znana.

4. Obliczmy moment wszystkich sit wobec
Srodka ciezkosci. Znak momentu dodatni, gdy
pochyla samolot gtowg w dot, zwigzemy z ra-
mieniem sityl).

odlegto$¢ osi silnika od S$rodka ciezkosci wy-
nosi ¥
MF=Ff
5. Gdy zachodzi rownowaga na kacie uzytko-
wym iu, moment wszystkich sit wobec S$rodka
ciezkosci wynosi zero. Dodajagc momenty obli-
czone w punkcie 4 a, b, ¢, d mamy:

Mg =Cju S g | — cnSqtg-\-ct Sgne -\-cnnSHqLg-\-
+gScxSsrs + Ff =0 . . . (1)
(cjvspotczynnik momentu wobec $rodka ciezkosci).

6. Znajdzmy pochodng réwnania (1) wobec i:
dcM e ShLh . /o

<2)

. na

Yeizie —

7. Ktadac w (1) dla kata uzytkowego ivu,
Mg = Q, oraz podstawiajgc w (2) za Cj/ warto$é
ustalong, rozwigzuje konstruktor zagadnienie,
jakie sobie postawit na wstepie. Samolot jest
w réwnowadze i spotczynnik réwnowagi sta-
tycznej ma zadang warto$¢.

Rownania (1) i (2) rozwiazuja, jak widzimy,
przy ustalonej wartosci iloczynu (SnhLh) ten
problem jednoznacznie, figurujg w nich bowiem
Jedynie dwie niewiadome  oraz tg, ktdre z tych
réwnan dajg sie wyznaczy¢. Mianowicie:

ct"—— cnH'—-"-

Cn'Ff+ C"CnSqgl + {cnHCh —cnCnh) SHqLh + qCn*2cx ssT, 3
(cnct® —CtCn")Sq ©)

Ct'FP + cm' CiSql+ (cnHCt — CICnn")SsqLB + qCt 2cx S3rr A
a-— (cten' ct"Y' —cenct)S q 4)

a) Moment skrzydet wynosi:
Mskvz, = Pntg + PtnG = cnSqtg + ctSgna
Cnct, g sg to wartosci dla kata uzytkowego iu.

b) Moment usterzenia; uwzgledniamy jedy-
nie moment od sity normalnej Pnfl, zaczepiaja-
cej w odlegtosci LH od $rodka ciezkosci. Mo-
ment od sity PxH doliczymy — jak zwykle —
do momentu oporéw szkodliwych, nie uwzgle-
dniajgc dla malych roznic jego zmiennosci
z katem natarcia.

Mh — pnn Lh = cnH Sh a Lji
SH powierzchnia statecznika.

c) Moment oporéw szkodliwych. Jezeli opor
jakiej$ czesci wynosi: cx S, q (S3 powierzchnia
odniesienia) i ramie tej sity wobec $rodka ciez-

kosci wynosi r3, moment wynosi oczywiscie:
cxS,gri.  Sumujac momenty poszczeg6lnych
czesci, mamy:

M,= q2cxS,r,.

Nalezy tu doliczy¢ moment od PxS jak to
wspomniano w b).
d) Wreszcie moment od ciggu $migta F, gdy

*)'N. p. gdy tak jak na ryc. 1 sity pn oraz Pt dajg
moment podnoszacy teb w goére, nalezy tg oraz na
wstawic¢ ze znakiem ujemnym.

~ Odlegtos¢ Srodka ciezkosci od brzegu natar-
cia okreSla zaleznosc:

tg’ #= e + tg.

8. W wypadku szczego6lnym, przy zaklinowaniu
obranem w (2), cnB— 0, przez co liczniki wzoréw
(3) i (4) upraszczajg sie. Po obliczeniu na i tg
wywazenie uskuteczniamy przesuwaj ac
skrzydto tak, aby odlegtos¢ srodka parcia od
Srodka ciezkosci okre$lona byta wartosciami
(3) i (4). Natomiast naog6t nie jest wskazanem
zmieniaC potozenie $rodka ciezkosci przez prze-
suwanie mas w kadtubie.

9. Poniewaz wysoko$¢ ptata nad $rodkiem
ciezkosci okre$lona przez nie daje sie ze
wzgledow konstrukcyjnych wiele zmieniaC i jej
wplyw jest nieduzy, najlepiej przyja¢ né takie,
jakie ustalilismy szkicem i uwaza¢ w réwna-
niach (1) i (2) za niewiadome tg, oraz iloczyn
(SfrLii), charakteryzujacy wielko$¢ usterzenia
i jego odlegto$¢ od Srodka ciezkosci. W iloczy-
nie tym mozemy, kierujgc sie wzgledami kon-
strukcyjnemi zmieni¢ jeszcze powierzchnie uste-
rzenia Sn, lub dtugos¢ kadtuba.

W ten sposéb rozwigzane réwnania (1) i (2)
daja:

22_ Wartos¢ cr’, ct', cnii bierzemy z wykresow.
Cn =¥(i)> Ct =F(); CnH —[1).



na (fit CnH—ct'cnn) -\-lennCit H

ta

GnH On*

nG S (ctc,/ —clc,) + cnSICu/ + cn'

SjiLh

CnHM

f
()

~nH On

f + 2cxssr,,

(6)

(¢nil @n

W wypadku gdy statecznik jest zaklinowany tak, jak to ustaliliSmy w (2), ecnh=0, co uwzgled-

nione w (5) i (6) daje:

NnGS (CtC-n! — Ct' Cn) + CnSICju' + Cn

ShLh

Cn €nK

\
-Sca.&rJ
(5

[—f+ 2cxS,,r
(6a)

Odlegtos¢ srodka ciezkosci od brzegu natarcia skrzydfa daje znowu zalezno$c:

ta’ —e + tg.

ZBIGNIEW LELIWA KRZYWOBLOCKI

Mozliwos$ci zastosowania napedu rakietowego w lotnictwie.

Possibilites de I'application de la

L’auteur presente brievement les principes de
la propulsion a fusee et etablit les formules sui-
vantes:

1. Formule de l’acceleration de la fusee dans
la n-tieme seconde (13).

2. Formule du nombre de secondes ecoulees
jusqu’au moment ou 1’acceleration de la fusee atte-
int une valeur infinie (14).

3. Formule de la masse des gaz d’echappement
dans la n-tieme seconde, dans I’hypothese que
L’acceleration de la fusee est constante (15),

4. Formule du rendement moyen de la fusee
dans une periode definie, pour une vitesse variable
et une acceleration constante (16 et 18).

5. Formule de laltitude optimum du vol pour
un combustible donne, c’est-&-dire Il’altitude ou le
rendement est masimum (28).

L’auteur examine ensuite la possibilite de I’appli-
cation de la propulsion & fusee dans les differentes
genres d’aviation. Il arrive a la conclusion que cette
propulsion peut etre employee, dans I'etat actuel
de la technique, dans I’aviation de chasse, dans
I’'aviation sans moteur et dans l’aviation sans equi-
page, mais gu’elle ne sera pas appliquee — au mo-
ins d l'avenir prochain — dans l’avi.ation de trans-
port, de bombardement et de reconnaissance.

Wobec przejawiajgcego sie w ostatnich cza-
sach zainteresowania napedem rakietowym w lot-
nictwie, omdwie w ponizszym artykule pokrétce
w elementarny sposéb zasady napedu rakieto-
wego a nastepnie przedstawie mozliwosci zasto-
sowania tego napedu w niektérych rodzajach
lotnictwa. W tekscie podaje nastepujace wzory:

a) wzOr na site pociggowa rakiety (1),
by ., ., predko$¢ wylotowg gazow (3),

propulsion a fusee dans I'aviation.

c) wzor na energje jednostkowg rakiety (6),

c) , , chwilowy spotczynnik sprawnosci
zewnetrznej rakiety (7),

e) wzOr na przyspieszenie rakiety w ,to-tej“
sekundzie (13),
f) wzor na czas, po ktorym przyspieszenie ra-

kiety staje sie nieskonczenie wielkie (14),

g) wzér na mase wylotowych gazéw w , TO-tej*
sekundzie przy statem przyspieszeniu ra-
kiety (15),

wzér na $redni spotczynnik sprawnosci ra-
kiety (16),

wzér na najlepsza wysokos¢ lotu dla danego
materjatu pednego (28),

k) wzor na catkowitg sprawnos$¢ rakiety (30).

W koncu przedstawiam Kierunki, w jakich
badania rakietowe moga sie rozwija¢, z uwzgle-
dnieniem podzialu na rakiety prochowe, rakiety
na paliwo ciekle i rakiety male, przystosowane
do potrzeb szybownictwa.

h)

1))

Sita pociggowa rakiety.

W napedzie rakietowym sitg, nadajgca przy-
spieszenie, jest reakcja wylotowych gazéw.

Site te obliczymy z wzoru:

*) Wzér (1) wynika z wzoru:
PXi=wXc

Zakladajac Z=1 sek, otrzymujemy wzér (1).



gdzie oznaczaja:
P = sifa,

¢r,=ciezar wylotowych gazéw w czasie 1 se-
kundy,

¢ = predkos¢ wylotowych gazdw.
Ponizsze rozwazania przeprowadzam przy
nastepujacych zatozeniach:

1. Ruch rakiety w rozpatrywanych przedzia-
tach czasu traktuje jako ruch ustalony.

2. Nie uwzgledniam wptywu przyciggania
ziemi.

3. We wzorach na przyspieszenie biore za-
miast istotnych przyspieszen — ich $rednie war-
tosci w przedziale 1sek; uzyskany w ten spo-
s6b obraz ruchu zbliza sie do$¢ prawdopodobnie
do rzeczywistego obrazu ruchu rakiety.

Predkos$¢ wylotowa gazow.

Oznaczmy:.

v — predko$¢ rakiety,

E= warto$¢ opatowa 1 kilograma materjatu
pednego.

Przy zalozeniu, ze sprawno$¢ spalania wy-
nosi 100°/0, warto$¢ opatowa bedzie réwng

energji  kinetycznej gazéw, otrzymanych ze
spalenia 1 kilograma materjalu pednego;
zatem:
1r
=92 ... ®
lub: c=const \E ... 3)

Poniewaz ¢ jest proporcjonalne do \E. za-
tem, chcac uzyska¢ mate wartosci ¢, nalezy brac¢
materjaty o bardzo matej wartosci E.

Ponizej podajemy niektére szybkosci wylo-
towe wedtug Groddarda i prof. Oberth’a,
zaczerpniete z ,,Raketenflugtechnik® Dr. San-
gera [1]:

Wedlug Goddard’a:

Wartosé Szybkos¢ Szybkosé
. opatowa wylotowa  wylotowa
Materjat E teoretycz. mierzona
pedny w 106 m m
kgm/kg w sek W sek
Prochz rakiety
okretowej Co- 0,232 2350 1600
ston’a
Proch pistole-
towy Nr. 3
Tow. Dupont 0,415 2860 2290
Powder Co.
Bezdymny
proch ,,Infal-
lible* Tow. 0,528 3220 2434
Hercules Pow-
der Co.

Wedtug prof. Obertha
W artos¢ Szybkos¢ Szybkos¢
: opatowa wylotowa  wylotowa
Materjat E teoretycz. mierzona
pedny w106 m m
kgrnlkg w sek W sek
Mieszanka
benzynowa — 2190 1700
Woddr+ tlen 1,03 4470 4000

(gramodrobiny)

Energja jednostkowa rakiety.

Niech rakieta porusza sie ruchem jednostaj-
nym t. z., ze opor Srodowiska jest staty i zawsze
zrownowazony reakcjg gazéw wylotowych?).

Bierzemy pod uwage jednostke masy mate-
rjalu pednego, znajdujaca sie w komorze spali-
nowej rakiety, poruszajacej sie z predkoscig v.
Ta jednostka posiada w danej chwili energje
(przy zatozeniu, ze ¢ spalania wynosi 1000/0):

CEY

Gdyby rakieta byta w spoczynku, to gazy
po spaleniu usztyby z predkoscig ,,—cu — uwa-
zajac kierunek ruchu gazéw za ujemny a rakiety
za dodatni — a poniewaz rakieta porusza sie
z predkoscig zatem bezwzgledna predkosc
wylotowych gazéw wynosi (—c-f-w) a energja
uchodzacych gazéw:

N2 (4
Przyrost energji rakiety wyniesie:
Z= Z2=VC.ooviveiireinann 4)
lub - L = A2GW\~Erooroseresse (5)

Zaktadamy g=const i v—const; chcac uzy-
ska¢ duzg wartos¢ energji kinetycznej rakiety
w danej chwili, nalezy powiekszy¢ E w drugiej
potedze czyli uzyé materjatu pednego o bardzo
wielkiej wartosci opatowej.

Z powyzszych:

L wvc
E =-—

2vc
ng = C L X X X J ()
W?z6r (6) przedstawia energje rakiety, uzy-
skang z jednostki wartosci opatowej materjatu
pednego; aby ta energja byla duzg, nalezy
mie¢ duzg v lub malg c; aby ta ,,jednostkowa
energja“ byta stalg dla réznych materjatow
pednych, nalezy odpowiednio zmieniaC v.

) Nalezy zaznaczy¢, ze niektérzy autorzy (np. Sanger)
wyprowadzajg wzoér (7) pod zatozeniem, ze niema oporu
srodowisku. Zatozenie to jest o tyle nieSciste, ze przy
braku oporu $rodowisku ruch rakiety nie bedzie ruchem
jednostajnym.

Drugiem zastrzezeniem, ktore nalezy tu zrobic, jest to,
ze w tern rozwazaniu nie biore pod uwage zmiany
masy poruszajacej sie bryty.



Chwilowy spétczynnik sprawnosci zewnetrznej
rakiety.

Dzielimy (4) przez (4d) i ten stosunek
nazwijmy spolczynnikiem sprawnosci zewnetrz-
nej rakiety w danej chwili [1]; otrzymamy:

L 2vce
L, +v Y
Zakladamy e = constans, t. z. przyjmujemy,
ze materjat pedny jest stale ten sam i ze gazy
spalinowe wyptywajg z dyszy nieprzerwanym
strumieniem ze stalg predkoscig. Szukamy

_.Mmas., uwazajagc v za zmienng niezalezna.
Z warunku:
f(v)=0
otrzymamy:
(VEC @ (8)
zas: _2v] _
ty max. = —=1.....c....... 9)

Ten sam wynik otrzymamy, gdy 17 przed-
stawimy w postaci:
()
) v v (10)

+1

i bedziemy uwazali za funkcje

Aby nasz spotczynnik wynosit stale 1, pred-
koS¢ rakiety musi byC statg i rowng predkosci
wzglednej gazéw wylotowychy).

3) Nie nalezy falszywie rozumie¢ tego wyniku;
wz0r (9) wzglednie (10) odnosi sie do jednostajnego ru-
chu rakiety. Atoli ruch rakiety nie jest stale jednostaj-
nym, lecz na poczatku musi by¢ ruchem zmiennym.
Zatem wzory (9) i (10) moga sie odnosi¢ do pewnej
czesci ruchu rakiety, a mianowicie do tej, w ktorej jest
on jednostajnym, a nie do catego ruchu. Nie nalezy
poréwnywac tego zdania ze zdaniem Scherschevsky’ego
[5], ze: ,,popularny sad, ze najwiekszy stopienn spraw-
nosci osigga sie, gdy predkosc¢ rakiety jest rowng pred-
kosci gazéw wylotowych, jest blednyll, gdyz rozwazania
Scherschevsky'ego odnoszg sie do ruchu zmiennego.

Odnosnie do zagadnienia sprawnosci zewnetrznej,
Noordung [6] podaje nastepujacy wzor:

Ten wzor jest fatszywy, co ponizej udowodnie. Autor
rozumuje tak:

energja zyskana
energja zuzytkowana —
__energja zuzytkowana — energja stracona
energja zuzytkowana.

Energja zuzytkowana =

m(c—V)!
{
»i=masa wylotowych gazoéw.

¢, V majg znaczenie jak w tekscie.

Energja stracona =

\"
C 1
Btad pochodzi stad, ze energja zuzytkowana wy-

nosi

. mo’ . e
a nie -g-> bo przeciez masa ,,w“ tuz

Przyspieszenie rakiety w ,,n-tejft sekundzie.

Przeprowadzimy teraz nastepujace rozwaza-
nie, wykluczajac opér Srodowiska:

Rakieta ma w pewnej chwili predko$¢ wo;
predko$¢ wylotowa gazOéw c¢ = constans, pod
wplywem statej reakcji gazow ruch rakiety jest
ruchem przyspieszonym; masa wylatujacych
gazbw dm zmniejsza 0 swojg wielko$¢ mase
rakiety. Oznaczamy:

rfwz=masa wylatujgcych gazéw w czasie dt,

m = masa pozostala rakiety,

dv=przyrost predkosci pozostatej masy ra-
kiety w czasie dt.

Z zasady pedow mamy:
¢ dm=—m dwv............. (11)

Rownanie to zostalo podane przez prof.
Oberth a [2]. Bierzemy taki czas pod uwage,
by masa rakiety zmienita sie z m0 do mx a pred-
ko$¢ z v0 do vl

e dm=—m dv

_Cd_m —dv
m
c(ln —Inml=vl—

(12

To jest wzér na przyrost predkosci w cza-
sie, w ktorym masa rakiety zmniejszy sie
0 (mi—mj. Gdy za ten czas przyjmiemy 1 se-
kunde, to wzo6r (12) przedstawi nam Srednie
przyspieszenie rakiety (t. z. przyjmujgc ruch
ustalony w czasie 1 sek) a (m0—mr) ubytek masy
rakiety w tej sekundzie.

Oznaczmy mase poczatkowg rakiety, jak
wyzej, przez mo0, staly ubytek masy rakiety
w jednej sekundzie przez za$ przyspie-
szenie rakiety przez ,,a“ to przyspieszenia po
poszczeg6lnych sekundach przedstawig sie:

ar=c log m0—im

109 r::)n—__ﬁ%

mQ—2Am
®s=
s=C log m0—3 Am
(13)4)
przed spaleniem porusza sie z predkosciag ; po uwzgle-

dnieniu tego otrzymamy wzor (7). Dalej wedtug Noor-
dung’a moze mie¢ czasami warto$¢ ujemng — gdy
—= 2; ot6z znowu nie mozna sie z tern zgodzi¢, bo
z pojecia spoétczynnika sprawnosci wynika, ze musi
j/™0, nie moze 7?<0. Skutkiem (7 a) wszyskie rozumo-
wania Noordunga od str. 28—34 powinne ulec zmianie.
(Na ten fakt juz zwrécit mimochodem uwage Dr. San-
ger).

*) Scherschevsky dochodzi do nastepujagcego wzoru
na przyspieszenie w ,,r-tej* sekundzie:



Poniewaz c=const. a wyrazenia logarytono-
wane sg coraz wieksze, zatem przyspieszenia
beda rosty; wzéi' (13) pozwala nam obliczy¢
przyspieszenie w ,%"“-tej sekundzie, gdy znamy
m0 i n.

Czas, po ktéorym przyspieszenie rakiety staje
sie nieskonczenie wielkie.

Woyrazenie na an osiggnie warto$¢ nieskon-
czenie wielka, gdy nAm—m0. Z tego:

Wzor (14) okre$la nam ilos¢, sekund, po kto-
rych przyspieszenie rakiety staje sie nieskon-
czenie wielkie pod wyzej ustalonemi zatoze-
niami.

Masa wylotowych gazéw w ,,n-tej* sekundzie
przy statem przyspieszeniu rakiety.

Stawiamy sobie nastepujgcy cel: przyspie-
szenie rakiety ma by¢ state. Z wzoru (13) wi-
daé, ze wyrazenie logarytmowane musi byc¢
zawsze state, czyli masa wylotowych gazow
w poszczeg6lnych sekundach bedzie zmienna,
gdyz masa rakiety ciagle sie zmniejsza 0 mase
wylotowych gazOw; oznaczajgc zmienne masy
wylotowych gazéw w poszczegolnych sekundach
przez Aml, Am2, bedziemy mieli réwnoSci:

m0 mn m0—AmIi—Am?
m0—Am1—Am?2 AmY—Am2—Am,,
mO—"NAMix
«=0
x=n-j-I
wi— "'S 4N

xX=i

Z wartosci pierwszej i drugiej mamy:

Z pierwszej i trzeciej :

Am~
= — 2+
Am3=Amil—2 i mo2

Z tego mozna osiggna¢ taki wzor rekur-
sywny:

gdzie c=predkos¢ gazoéw wylotowych,
mr =masa pustej rakiety,
ma— , materjatu pednego, bedacego w rakiecie
w danej chwili,
-~=masa materjatu pednego, spalona w danej jed-
nostce czasu.

W ,Die flakete fur Fahrt und Flug“. A. B. Scher-
schevsky. Verlag C. J. E. Volckman. Berlin-Cherlotten-
bourg. 2, 1929. przy wartosci na br (13a) opuszczono
w druku znak

2

Ten wzoOr pozwala nam obliczy¢ mase wy-
lotowych gazéw w ,,n-teju sekundzie, gdy zna-
my mase poczatkowg rakiety i masy wyrzucone
we wszystkich poprzednich sekundach, przy
zalozeniu, ze przyspieszenie jest state6).

(15) )

. . ) edma\
6) Scherscheysky [5] podaje taki wzoér na rdt~A’
pod warunkiem, ze przyspieszenie jest state:

~ 0°nst (Wr +W“ D .o

gdzie:

(dma\

\ dt Z — Masa materjatu pednego, spalonego

w jednostce czasu w ,,if-tej* sekundzie.
Mr = masa pustej rakiety.
ma= , materjalu pednego,
w rakiecie w danej chwili.

6) W czasie dyskusji z prof. Dr. Burzynskim oka-
zato sie, ze wzér na dmn moze mieé¢ réwniez postaé:

bedacego

dmn=z/ IX_ ---------- g ----(15Dh)

Scherschevsky podaje taki wzér na czas, po ktorym
nastgpi catkowite spalenie materjatu pednego przy sta-
tem przyspieszeniu i predko$¢ osiagnie swoja maksy-

malng wartosc:
(«+=£;)

gdzie:

¢ =predkos¢ wylotowa gazéw,

br =state przyspieszenie rakiety,

Ma<i=masa materjatu pednego na poczatku ruchu,

mr = ,  pustej rakiety.

(W wydaniu niemieckiem: Die Rakete fur Eahrt und
Flug von A. B. Sclierscheysky. Verlag C. J. E. Volck-
mann. Berlin-Charlottenburg 2. 1929 nalezatoby dobitnie
przy wzorze (15c¢) zaznaczy¢, ze wazny on jest przy
statlem przyspieszeniu rakiety).

Hohmann [3] przy zatozeniu statego przyspieszenia
dochodzi do nastepujgcych wzorow:

Z réwnania: 0.dm=—m.dv,

lub: o.dm m.dv
) ~dt~~ dt~
mamy: dm dvi
’ dt dto

Uwazajac c |1 d_V za state, mamy:

ddT cons.m 1ub
In m=—cons. t-\-Z.
Stalg catkowania znacbodzi sie z warunku poczat-
wego:
dla £20, m=m0, Z=Inm8s.

Zatem: In m=—cons m(
fdb: M= e-const
wzglednie: € cons
wreszcie: M= -—

Wzory te pozwalajg obliczy¢ mase koncowg ,wi*
wzglednie czas palenia przy statem przyspieszeniu.
Wz6r Hohmann’a przytacza rowniez Valier [8].



Sredni spotczynnik sprawnosci rakiety.
Zaktadamy:
poczatkowa masa rakiety moO;
masa rakiety po czasie ma,
poczatkowa predko$¢ rakiety i0;
predko$¢ rakiety po czasie vt.
m0=> ml, vO<vl

Ro6znica mas zostaje wyrzucona w postaci
gazow; przyrost energji masy

mi 012—"0))
2

W czasie ,,t° wydaliSmy energje pod posta-
cig gazébw wylotowych:
(moO c?
2

Nadto mamy jeszcze strate energji z po-
wodu zmniejszenia sie¢ masy rakiety:

(W20 V02 7)

2

Stosunek energji zyskanej przez rakiete do
energji wydanej nazwiemy Srednim spotczynni-
kiem sprawnos$ci zewnetrznej w czasie Za-
tem [lj:

Vzs8r 2
zst. (ma—w,,) 2 (M0—mjN,2
+

. mi (A2—wo2)
(wo v02  (m0—mj (c2+v02)

Celem uproszczenia rachunkowego wstawimy
w miejsce (t\2—v02) wyrazenie (25—V0)2; popet-
niamy przez to btad na niekorzys¢ spdtczynnika
il $r., bo najwidoczniej jest  —v0).2<v12—Vv02.

ml (a2—n02)
c2+ (mi0

Zatem:
mi(vi—v0)2

_ I o TRAYY)
~(m0 (20—

sy.

Zaktadamy, ze masa wylotowych gazow jest
w kazdej sekundzie jednakowa; przyspieszenie
bedzie zatem zmienne; mieliSmy przedtem wzor.

(v,—vn)—c(Inmn—Inm,") =clnm° lub:
=M
ml

e

Powyzszg warto$¢ wstawiamy we wzor na
iz $r.
Q-"o)2
- OJl—"0)2 c2
tiz sr. = i =--z .

Ol-ga 1-~o

{16)

(e * _1) (C2+1702) (e =

7) Nalezy zaznaczy¢, ze w tern rozwazaniu wzigtem
pod uwage tylko poczatkowy i koncowy stan, w odste-
pie czasu nie zajmujac sie stanami posredniemi.

Uwazajmy wielkos¢ C j za zmienng

niezalezng i obliczmy manmum funkcji
(Vicy®)' warunku:

£ ( c~)=0 mamy

WiTOo = 1-593.
c (17) 8)
1-593 xz 1
somax. gj-593 | x A2 + (18)

c +1

Jezeli w powyzszym wzorze przyjmiemy
fo=0, t. z. bedziemy rozwazali ruch rakiety od
spoczynku, to otrzymamy wzory podane np.
w ,,Raketenflugtechnik* Dr. Sangera [1] lub

przez Oberth’a [2]:
fi)

eT—1
.= 1-593 (20)
1.5932
e.mx = glBB__ x=0-647 . . (21)9

Najlepsza wysokos¢ lotu dla danego
materjalu pednego.

Dotychczas rozwazaliSmy ruch rakiety bez
oporu i bez wptywu przyciggania ziemi. Grdy-
bysSmy wzieli pod uwage opér powietrza, to
musielibySmy wzig¢ pod uwage zmiane gestosci
powietrza z wysokoscig. Opor powietrza mozna
przedstawi¢ wzorem:

R =aXeXSXV2...... (22)
a = spotczynnik doswiadczalny,
e =e gestos¢ powietrza,
5 = powierzchnia poruszajgcego sie ciata, odnie-
siona wedtug umowy do jakiego$ kierunku,
v = predko$¢ poruszajacego sie ciata.
Ten op6r mozna przedstawic.
R=KX X V2. (23)

Spélcz%/nnik k= a,X 8 uwazamy za staty.
Niech ruch naszej rakiety odbywa sie na statej
wysokosci, ze statg predkosciag; zatem w kazdej
chwili sita pociggowa rakiety réwnowazy sie
Z oporem powietrza; site te da nam teraz po-
prawiony wzor (1):

8) Sciste rozwazania matematyczne doprowadzajg do

whniosku, ze wyrazenie nie jest state, lecz zalezy

od celem uproszczenia rachunku przyjeto powyzej

—Vv0)2 zamiast
przyblizony.

9) Scherschewsky dochodzi do

—cc02, z czego wynikt wzoér (17)

Srmax — 0’647 przy
F=1-61, za$ Noordung [61 podaje 065 przy T=1-59,



NT?=EX(ZX«2-F'=jXc-mXU 1 (24)
gdzie: p0—cisnienie u wylotu dyszy.
7"—powierzchnia przekroju wylotu dyszy.

Wyrazenie p0%F jest mate, mozemy je po-
mina¢; poniewaz nasz ruch jest ruchem jedno-
stajnym, wiec mozemy zastosowaC wzor (7).
Z wzoru (24) obliczamy v i podstawiamy we
wzor (7):

Uwazajmy za funkcje (>, to widaé, ze
dla danego materjatu pednego rz zalezy tylko
od q czyli od wysokosci lotu. Znajdziemy ge-
stos¢, dla ktorej rjz jest masimum:

do =0 1z tego:

const

Wigzac q wzglednie ciezar wiasciwy po-
wietrza y {kgjm?) z wysokoscig z {kim) wzorem

Hohmanna [3]:
QO?OOOW ©(286)

otrzymamy wzér na najlepszag wysokos¢ lotu:

f z \4¥ cons' cons" Q
400.000¢C '

Porownanie sprawnosci samolotu rakietowego
i samolotu z napedem $migto-silnikowym.

Zastanowimy sie nad niektoremi wynikami.
Niech ruch samolotu rakietowego bedzie ruchem
jednostajnym na statej wysokosci. Do tego ro-
dzaju ruchu odnosi sie wzér (7). Oprécz t)z:
jednak musimy jeszcze uwzgledni¢ sprawno$é
wewnetrzna, indykowang”; te wewnetrzne straty
pochodzg np. od niezupetnego spalania. Dr. San-
ger [1] okre$la warto$¢ 4-na podstawie do-
Swiadczen na;

Przy danym materjale pednym T bedzie za-
lezne tylko od predkosci v. Jako materjat pedny
obieramy mieszanke benzynowa, ktorej ekwi-
walent warto$ci opatowe]  rcteor.u ="190 mjselc
(mieszanka benzynowa posiada stosunkowo matg
warto$n ,.cleor.”, nizsza w kazdym razie od tych
wartosci dla prochu).

Ponizsza tabela przedstawia nam wartosci
11 dla réznych v

-w= 100 200 300 400 500 600 700 m/sek

7= 00638 01270 0-1885 0-2479 0'3010 0-3500 0-3940

Sprawno$¢ dzisiejszego silnika lotniczego
wybuchowego = 00 0'24; sprawno$¢ smigta wy-
nosi przecietnie aj0’7; zatem catkowita spraw-
no$¢ napedu $migto - silnikowego wynosi <x>0"168.
Aby naped rakietowy miat te samg sprawnosc,
co naped $migto - silnikowy, musiataby predkos¢
rakiety wynosi¢ od 200—300 m/sek czyli od
720 — 1080 km/ godz. Poniewaz szybko$¢
co 200 mjsek zostata juz dzisiaj osiggnieta przez
rekordowe samoloty w troposferze, wiec nie-
ktorzy konstruktorzy usitujg zastgpi¢ dotych-
czasowy naped samolotéw napedem rakietowym.
Jednakze nalezy pamietaC o tern, ze uzyskanie
predkosci 200mjsek jest potgczone z duzg mocg
silnika, i dlatego jest rzeczg watpliwg, czy
klasyczny naped rakietowy benzynowy wyprze
dotychczasowy silnik lotniczy, jezeli chodzi o loty
w troposferze ze $rednig predkoscig. Mozliwe,
ze zastosowanie wielokrotnej dyszy wylotowej
Melot'a da jakie$ znosne wyniki, choé pod-
noszg sie powazne gtosy przeciwko takiej dyszy
z powodu strat mieszania sie strug o réznych
predkosciach. Jezeli chodzi o wydatek benzyny
w motorze wybuchowym i rakietowym przy
predkosci 200 m/sek, to prosty rachunek po-
kaze, ze wydatek ten bedzie prawie jedna-
kowy w obu przypadkach. Wezmy motor wio-
skiej fabryki ,,Fiati AS6 o mocy 3100 7747,
ktéry niedawno ustanowit Swiatowy rekord szyb-
kosci ™709 kmjgodz t. zn. okoto 200 m/sek. Zuzy-
cie benzyny przyjmujemy wysokie 285 grjKM
godzl0y Zatem na jedng sekunde silnik ten
zuzywa

HOOKZES _ 546 sk
Site pociggowa S$migta obliczymy z wzoru:
TXVv=NX]SM...e. (31)
gdzie
T = sifa pociggowa Smigta w kg
v — predko$¢ samolotu w m/sek
N — moc silnika

T[$m= sprawno$¢ Smigta; przyjmiemy 0’7u)

T= "=840 kg . . (32)

10) Silnik Mercury - Bristol IV —S. 2 wedle danych
fabrycznych zuzywa 0273—0'290 kg/K M godz:, moc
505/590 KM.

Silnik .Renault, 9’57 objetosci skokowej, 370 KM,
wbudowany na jednym z Caudron’éw, typ 460, ktory
ustanowit rekord S$wiatowy (505 km/godpz), zuzywat
310gr/KM godz [15],

u) Sprawnos$é¢ 2 Smigiel w ukladzie ,tandem™ jest
wieksza niz sprawnos$¢ pojedynczego Smigta [14], Przyj-
muje jednakze dla wszystkich przypadkéw sprawnosc
réowng 07. Silnik ,,Fiat“, o ktorym mowa, by}t zaopa-
trzony w 2 $migta ,,tandem!],



Zaktadamy, ze lot jest jednostajny, zatem ta
sita pociggowa réwnowazy sie z oporem aerody-
namicznym samolotu. Gdy nasz samolot bedzie
posiadat silnik rakietowy, to mozemy przyjac
zgrubsza, ze opér aerodynamiczny bedzie taki
sam; przyjecie to moze nie jest zupetnie stuszne,
bo np. kadlub bedzie miat inny ksztatt, ale do
naszego rachunku ono zupetnie wystarczy. Aby
samolot rakietowy poruszat sie z tg samg pred-
koscig, co samolot z silnikiem dzisiejszym, to sil-
nik rakietowy, musi nam stale dostarcza¢ sity
rownej oporowi aerodynamicznemu. Site pocia-
gowg rakiety obliczymy z wzoru (1), ktéry nie
jest zupetnie Scisty, jezeli chodzi o ruch w po-
wietrzu, lecz ktéry do obliczen praktycznych zu-
petnie wystarcza [4]. Po uzgodnieniu wymia-
row :

P mc= —c=S$Qkg . . . (1)

Z tego wzoru mamy G t. zn. ciezar wylatujgcych
gazéw w 1 sekundzie:

G = 3,760 kg = 3760 gr.

Biorgc stosunek benzyny do powietrza = l/ts,
widzimy, ze na sekunde zuzyjemy ~ 209,0gr
benzyny; lecz musimy jeszcze uwzgledni¢ spraw-
no$¢ wewnetrzng rakiety (straty spalania) réw-
ng 0,7, rzeczywiste zatem zuzycie benzyny:
909'0
Br= ~ 298 gr/sek.

Wydatki sg prawie réwne. To samo oblicze-
nie przeprowadzone dla silnika Gnome et Rhone
14Ksd . 760 K. M., wbudowanego na wojskowym
samolocie ,,Super P. 24“ konstrukcji P. Z. L.,
rozwijajagcym 412 km/godz. = o> 114 mlsek, da-
je zuzycie benzyny przez motor wybuchowy
~61 grisek przy 290 gr/TL. M. goclz.,, site pocig-
gowg rowng 355 kg' przy =0,7. wreszcie
gowg réwng 355 kg przy msm—0,7, wreszcie
zuzycie benzyny przez silnik rakietowy w ilosci
00 120 gr/sek przy = 0,7. Jest roznica z po-
wodu mniejszej predkosci samolotu; silnik rakie-
towy zuzywa 100°0 wiecej. Zatem stusznem jest
dazenie do zastosowania silnika rakietowego do-
piero od 200 misek t. z. 720 km/godz [4], lecz
bedzie to silnik o bardzo duzej mocy. GdybySmy
chcieli  zastosowac silnik rakietowy mniejszej
mocy i rozwija¢ duze predkosci na duzych wy-
sokosciach, gdzie powietrze rzadsze i opdr mniej-
szy, to moze stusznym bytby projekt Valiera [2]
uzycia na jednym samolocie napedu $migto-sil-
nikowego do lotu w troposferze i napedu rakie-
towego do lotu w wyzszych warstwach, naped
$migto-silnikowy postuzytby réwniez do startu,
gdyz z silnikiem rakietowym start jest dosy¢
ciezki. Jednakze taki podwdjny naped zmniej-
szytby bardzo udzwig uzyteczny samolotu.

Jezeli chodzi o ruch samolotu rakietowego do
gory celem osiagniecia takich wysokosci jak 30
do 40 km, to ruch samolotu w ciggu takiego lotu
bedzie ruchem zmiennym z powodu zmian gesto-
$ci powietrza i z powodu zmniejszania si¢ cieza-
ru wiasnego samolotu o wyrzucony materjat pe-
dny; tu w niektérych okresach lotu moznaby za-
stosowac wyzej podane wzory (11) — (28). Tego
rodizaju lot omawia doktadnie np. Dr. Sanger [1],

jezeli chodzi o samolot rakietowy, lub Prof.
Oberth [2], jezeli chodzi wogdle o rakiete. Dr.
Sanger [1] przyznaje, ze w dolnych warstwach
atmosfery sprawnos¢ samolotu rakietowego przy
locie do gbry bedzie wynosita 4°/o (1), lecz za to
w gornych warstwach bedzie znacznie lepsza.
Odnosnie do niektérych obliczen Dr. Sangera,
nalezy zaznaczy¢, ze Dr. Sanger w niektorych
swoich obliczeniach przyjmuje stosunek paliwa
do catkowitego ciezaru samolotu na poczatku lo-
tu réwny 0,6 a nawet 0,8. Jest to liczba bardzo
duza, dzisiaj trudna do osiggniecia; pozatem ta-
ki samolot réwniez nie mdgtby udzwigna¢ zadne-
go ciezaru uzytecznego poza materjatem pednym.

Jak widzimy, Klasyczny naped rakietowy
w zastosowaniu do lotnictwa, nie daje narazi©
pomysinych wynikéw (nawet teoretycznie): na
matych predkosciach mata sprawnosc, na duzych
predkosciach w troposferze konieczno$¢ uzycia
bardzo wielkich mocy, na duzych wysokosciach
t. z. w stratosferze koniecznos¢ duzego zapasu
paliwa, przez co warto$¢ handlowa czy bojowa
takiego samolotu maleje do zera. Mozliwem jest,
ze zadawalniajgce wyniki da wielokrotna dysza
lub inne urzadzenie, zwiekszajgce mase i zmniej-
szajace predkos¢ wylotowych gazéw, lecz dotych-
czas urzadzenia te nie daty pomysinych wyni-
kow [1] 1 wogble co do uzytecznosci ich panujg
bardzo rozbiezne sadyl?). Projekty budowania
matych samolotéw rakietowych, o duzem obcia-
zeniu jednostkowym i matym oporze, i nadawa.-
nia im juz na ziemi duzych predkosci przy po-
mocy specjalnych urzadzen (katapult) celem za-
oszczedzenia na materjale pednym, o tyle sg tru-
dne do zrealizowania dzisiaj, ze, spowodu tego,
iz organizm ludzki nie znosi duzych przyspie-
szen 13), te urzadzenia startowe musiatyby by¢
bardzo dtugie; pozatem duza szybko$¢ lgdowa-
nia sprawiataby nie mate trudnosci.

Mozliwosci zastosowania napedu rakietowego
w poszczegolnych rodzajach lotnictwa.

Zbierajac to wszystko, dochodzimy tatwo do
nastepujacych wnioskéw, tyczacych sie zastoso-
wania napedu rakietowego w lotnictwie:

1. Lotnictwo komunikacyjne, handlowe, po-
cztowe i t. p.: Naped rakietowy wymaga duzych
predkosci lotu i wysokosci okoto 30—40 km. —
Kwestjag wptywu wysokosci lotu na ekonomje
transportu lotniczego zajmowat sie¢ np. Breguet
(réwniez Sikorsky); wnioski, dajace sie stad wy-
ciagnaé, ujmuje krotko inz. T. G. Karpinski w ten
spos6b: ,,Przewidywanie mozliwosci lotnictwa
stratosferycznego, rozwijajagcego maksymalnie o-

12) Dla przyktadu podam, ze Dr. Sanger wypowiada
raz [1] ujemny sad o wartosci zastosowania dyszy wielo-
krotnej, drugi raz [9] méwi, ze ,,najprostszym sposobem
polepszenia spotczynnika sprawnosci zewnetrznej silnika
rakietowego jest zastosowanie injektora, przez ktory
wsysatoby sie powietrze z otoczenia, by nastepnie od-
rzuci¢ je w tyf“

13) Amerykanskie pomiary lotnicze przy wyrwaniu
z lotu nurkowego wykazaty, ze przy przyspieszeniu réw-
nemu 109 wystepywalty u pilotbw objawy wstrzgsu
moézgu; dosy¢ spokojnie znosi organizm ludzki przyspie-
szenie 0,19, niewygodnie 0,1—1,0(, za$ za granice fizjo-
logiczng uwaza si¢ 1([10] ; pilocl wojskowi wytrzymuja
przy$pieszenie do 6 Q.



siggalne szybkosci przelotowe, i ekonomicznego
jest — nawet w dalekiej przysztosci — mrzonka.
Dlatego, biorgc pod uwage nieekonomiczno$c¢
ewentualnego transportu stratosferycznego (spe-
cjalnie pasazerskiego), nie mozna nawet w dos¢
odlegtej przysztosci przewidywaé rozwigzania
problemu b. szybkiego lotnictwa komunikacyjne-
go w stratosferze* [UJ- Stad wniosek: przy dzi-
siejszym stanie techniki lotniczej naped rakieto-
Wy nie znajdzie zastosowania w lotnictwie komu-
nikacyjnem.

2. Lotnictwo bombardujace:

Projekt samolotu bombardujacego z napedem
rakietowym wysuwa np. Dr. Sanger; lot takiego
samolotu miatby sie odbywa¢ na wysokosci po-
wyzej 40 km; po wyrzuceniu torpedo-bomb (chy-
ba z tej wysokosci, o czem nalezy wnioskowac
z uktadu zdan w artykule Dr. Sangera [9]) sa-
molot wrdcitby na swoje lotnisko;.celowanie mia-
toby sie odbywac przy pomocy specjalnych urzg-
dzeri (fale elektromagnetyczne ?); orjentacja
astronomiczna. Biorac pod uwage: a) nieduze od-
legtosci (z punktu widzenia konstruktora rakiet),
zachodzace przy nalotach samolotow bombardu-
jacych — okoto 1000 km; b) trudnosci, jakie sie
dzisiaj napotyka juz przy bombardowaniu z wy-
sokosci  7.000—8.000 m (niedoskonato$¢ dzisiej-
szych celownikéw); c) trudno$¢ orjentacji z tak
duzej wysokosci i d) fakt, ze wogole dzisiaj zna-
my bardzo mato atmosfere na tych wysokosciach,
musimy dojs¢ do wniosku, ze projekty Dr. San-
gera zastosowania napedu rakietowego do sa-
molotéw bombardujgcych sg grubo przedwczes-
ne i nierealne przy dzisiejszym stanie techniki.
Whiosek: naped rakietowy w najblizszej przy-
sztosci nie znajdzie zastosowania w konstrukcji
samolotéw bombardujacych.

3. Lotnictwo
i tp.

Spowodu koniecznej duzej wysokosci lotu dzi-
siejszy naped rakietowy nie moze by¢ brany
w rachube. — Whniosek: przy dzisiejszym stanie
techniki naped rakietowy nie znajdzie zastoso-
wania w lotnictwie wywiadowczem.

wywiadowcze, towarzyszace

4. Lotnictwo mysliwskie:

Projekty zastosowania napedu rakietowego
w lotnictwie mysliwskiem spotykamy np. u San-
gera [9], w artykutach czysto wojskowych [12]
i t. p. Powody tego sg nastepujgce:

Wielka wojna $wiatowa i powojenne mane-
wry pokazaty, ze samolotom mysliwskim rzadko
udawato sie przeszkodzi¢ nalatujgcym samolo-
tom bombardujgcym w wykonaniu ich zadania.
Samoloty mysliwskie bardzo czesto zjawiaty sie
za pbzno, gdy nieprzyjacielskie samoloty juz
zrzucity bomby.

Przewaga samolotu nalatujgcego lezy w tern,
ze on a nie przeciwnik posiada inicjatywe, ze on
wybiera trase przelotu, prostg, bez zboczen, z ja-
sno wytknietym celem i t. p. Samolot mysliwski,
bronigcy danego objektu, musi najpierw wznie$¢
sie na odpowiednig wysokos$¢, nastepnie znale$¢
przeciwnika, wybra¢ odpowiedni rodzaj ataku
w zaleznosci od tego, w jakim szyku leca nieprzy-

jacielskie samoloty i t. p. Nie wspominam juz tu-
taj o zlej pogodzie, ktora jest wybitnym sprzy-
mierzencem nalatujgcych a wrogiem lotnictwa
mysliwskiego. Albowiem lot w chmurach przy po-
mocy dzisiaj Swietnie udoskonalonych przyrza-
déw do Slepego pilotazu nie sprawia duzych tru-
dnosci, ale znalezienie samolotu w chmurach jest
bardzo trudne. Fakt ten zresztg jaskrawo ukazat
sie w czasie ostatnich manewrdw angielskich
[13] 14). Dalej nalezy pamietaC o tern, ze rozpie-
to$C szybkosci miedzy samolotem bombardujgcym
a mysliwskim od czasu wielkiej wojny $wiatowej
bardzo zmalata zamiast wzrosng¢. Wreszcie wy-
sokos¢ nalotow wzrosta do 7.000 m (ostatnie ma-
newry angielskie) i fachowcy-lotnicy liczg sie
w przyszte] wojnie z mozliwoscig nalotow stra-
tosferycznych.

Jednym z warunkéw nalezytego spetnienia
zadania przez pilota mysliwskiego jest zdolno$¢
osiggania duzych szybkosci pionowych, t. z. du-
zych szybkosci wznoszenia sie. Jednakze dzisiej-
szy naped: $migto-silnikowy nie pozwala na uzy-
skanie bardzo duzych szybkoSci wznoszenia sie
z rozmaitych powodow: spadek mocy silnika wy-
buchowego czy spalinowego z wysokoscig, maty
spotczynnik sprawnosci $migta przy tych du-
zych obrotach, ktére sg konieczne do utrzymania
sie i wznoszenia samolotu w powietrzu o matej
gestosci, jakie znajduje sie na duzych wysoko-
sciach i t. p. Np. czas wznoszenia sie na 5.000 m
uzyskiwany dzisiaj przez samoloty mysliwskie' —
okoto 4x/2 do 6 minut, pozwala samolotom bom-
bardujagcym na przebycie w locie poziomym od-
legtosci 35—45 km, co jest bardzo duzo. Zasto-
sowanie napedu rakietowego do takiego samolotu
pozwolitoby na pionowy lot i znacznie szybsze
osiggniecie duzych wysokosci, cho¢ z bardzo ma-
ta sprawnoscig (kilka procent). W tym jednym
wypadku optaci sie zastosowanie napedu rakie-
towego w troposferze; Dr. Sanger podaje nawet
projekt takiego samolotu [9], ktoryby wysokos$¢
20 km osiagat w 4 minutach. Czas lotu — 1/2 go-
dziny, a zatem bardzo krotki. Start z betonu, do-
sy¢ krotki; ciezar materjatu pednego ma wynies¢
80"lo catkowitego ciezaru przy startowaniu.

Do popedu takich samolotow lepiej jest uzyc
materjatow ciektych a nie prochu tak spowodu
bezpieczenstwa (wypadek v. Opel'a) jak i spowo-
du moznosdci fatwiejszej regulacji. Konstrukcja
takiego silnika napotyka jednak na duze trudno-
$ci 1516

Whiosek: przy dzisiejszym stanie techniki
naped rakietowy moze znale$¢ zastosowanie
w lotnictwie mysliwskiem i zastosowanie o
w tern lotnictwie pchnetoby zagadnienie czynnej
obrony przeciwlotniczej na inne tory.

5. Szybownictwo:
Projekty napedu rakietowego do startu szy-
bowcoéw (zamiast dotychczasowych lin  gumo-

14) Przytocze jedno z koncowych zdan tego artykutu:
»Zdaje sie, ze manewry dobitnie pokazaty, ze mysliwiec,
gotowy do startu, ktory jednakze startuje dopiero po
otrzymaniu meldunku od posterunkéw obserwacyjnych,
ma mate widoki na wykonanie swojego zadania, t. zn.
przeszkodzenia przeciwnikowi w bombardowaniu".

16) Pod uwage bierze sie tu produkty z ropy nafto-
wej i tlen w stanie gazowym lub ciektym [9]-



wych) sg dosy¢ stare i znane; réwniez przy po-
mocy tego napedu moznaby przelatywa¢ z komi-
na do komina bez zbytniego zwiekszania ciezaru
szybowca. Pewne badania w tym kierunku byty
juz robione, cho¢ nie z celem przystosowania te-
go napedu tylko do celéw szybownictwa, lecz wo-
gble celem zbadania, o ile naped rakietowy na-
haje sie do zastosowania go w lotnictwie . [A. Lip-
piseh] [16]. Sadzac jednak podiug wynikéw o-
trzymanych i z opiséw pilota Fr. St'ainera, na-
ped ten mogtby w szybownictwie da¢ zupetnie do-
bre wyniki (z bardzo matg sprawnoscig).

Whiosek: naped rakietowy moze znale$¢ za-
stosowanie w szybownictwie.

6. Lotnictwo bez zatogi:

Oczywiscie, powyzsze wnioski nasze sg waz-
ne tylko dla samolotow z zatoga; rakiety bez za-
fogi mozemy tak konstruowaé, by posiadaty ma-
ty opor, i na poczatku juz nada¢ im bardzo duze
przyspieszenie 103 Rakiety bez zatogi bedzie mo-
zna budowaé ze skrzydtami (samoloty rakietowe)
lub bez skrzydet (pociski rakietowe). Samoloty
rakietowe spowodu duzych predkosci lotu beda
posiadaty skrzydetka o bardzo malych rozmia-
rach. Tego rodzaju samoloty i pociski (sterowane
moze falami elektromagnetycznymi)lT) z tadun-
kiem bomb (samoloty), ekrazytu, lub materjatu
palnego (pociski) bedg mogty zachowa¢ swojg du-
zg poczatkowg predkosé na wielkiej wysokoscill)
dzieki nawet stabej reakcji gazéw wylotowych
i lecie¢ z duzym spdtczynnikiem sprawnosci zew-
netrznej 19).

Whiosek: naped rakietowy znale$¢ moze za-
stosowanie w lotnictwie bez zatogi.

Kierunki badan rakietowych.

Wobec aktualno$ci badan rakietowych i u nas
w Polsce, wida¢ juz jasno, w jakich kierunkach
one powinny is¢:

1. Konstrukcja rakiet prochowych bez zatogi
ze skrzydtami lub bez (na wzoér Goddard’a), ce-
lem budowy samolotow bez zatogi i pociskéw ra-
kietowych; badania laboratoryjne i na poligonie.
Jest to droga tansza i tatwiejsza.

Badania w tym kierunku idace, powinny by¢
prowadzone wiasciwie przez artylerzyistow. Naj-
prawdopodobniej samoloty bez zalogi nie bedg
stuzyty do przewozu bomb, lecz same bedg po-
ciskami duzego kalibru. Badania nalezatoby pro-
wadzi¢ na_podstawie gruntownej znajomosci che-
mji materjatéw palnych i balistyki. Konstruktor
lotniczy ma tu bardzo mate pole dziatania.

10) Pociski armatnie doznajg w lufie przyspieszen
~ 18.500 m/sefc2 do 19.000 misek2

17) Valier [8] wspomina o rakietach prochowych
Goddard’a, ktére osiggaja wysokos¢ ponad 100 fora i odle-
gtos¢ okoto 250 fora. Rakiety te moga — wedtug Valiera—
by¢ sterowane elektrycznie i lecie¢ po krzywiznach, by
np. trafi¢ lecacy samolot.

Niedawno prasa doniosta o lotach angielskiego sa-
molotu bez zatogi, sterowanego przy pomocy fal elek-
tromagnetycznych [17].

18) Armatnie pociski duzego kalibru wznoszg sie na
wysoko$¢ ~ 40.000 m; Gait [7] twierdzi, ze do 100.000 m.

1B) Pociski rakietowe naleza wiasciwie do zagadnien
artylerji.

2. Konstrukcja silnika rakietowego na paliwo
ciekle, celem przystosowania go w przysztosci do
samolotu mysliwskiego (na wzoér np. Sangera);
badania przedewszystkiem laboratoryjne a na-
stepnie na lotnisku. Jest to droga bardzo zmud-
na, kosztowna i dtuga2l).

Badania nalezatoby rozpocza¢ od gruntow-
nego studjum termodynamiki, procesow spala-
nia, energji atoméw (jak np. badania Pirquet'a)
i t d. Badania powinien prowadzi¢ wiasciwie
specjalista-termodynamik. Konstruktor lotniczy
miatby pole do dziatania wiasciwie dopiero po
skonstruowaniu silnika rakietowego (odpowied-
ni dobor ksztattu kadtuba, skrzydia, zmniejsze-
nie predkosci ladowania i t. p.)2l).

3. Konstrukcja matych rakiet prochowych
a ewentualnie pozniej na paliwa ciekle celem
przystosowania ich do potrzeb szybownictwa (co$
w rodzaju badan Lippisch'a); badania laborato-
ryjne i na szybowisku. Jest to droga najtatwiej-
sza i najpredzej (przy pomocy matych rakiet
prochowych) bedzie tu mozna osiggna¢ wyniki.

Konstrukcja matych rakiet prochowych, oczy-
wiscie przy pewnej znajomosci chemji materja-
tow palnych 1 posiadaniu odpowiednich urzadzen
(prasy), nie bedzie zbyt trudna. Konstruktor szy-
bowcowy ma tu duze pole dziatania (umieszcze-
nie rakiety, ktora, palac sie,daje pewien moment
wzgledem $rodka ciezkosci szybowca); podobnie
pilot szybowcowy, majgc do dyspozycji kilka ra-
kiet, réznej dtugosci, moze zapali¢ jedng z nich,
kierujac sie przytem potrzebng dtugoscig ewen-
tualnego przelotu z komina do komina oraz zna-
jomoscia meteorologii lotnicze;j.
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lotnictwa na tle wystawy Medjolanskiej. (Pazdzier-
nik 1935). Cze$¢ I: Platowce*

Polskiego Towarzystwa

TRESC:

lotnictwa na tle wystawy Medjolanskiej. (Pazdzier-
nik 1935). Cze$¢ I1: Silnikill

18. XI1. 1935. Prof. InZ. Stanistaw tukasiewicz
i Dr. Adam Kochanski ,,Zdobycze i przysztos¢ szy-
bownictwa na tle wyczynéw polskich i zagranicznych

15. 1. 1936. Inz. Wiestaw Stepniewski , Tech-
niczne zdobycze i kierunki rozwoju szybownictwa
i lotnictwa stabosilnikowego*.

BIULETYN LABORATORJUM AERODYNAMICZNEGO. Dr. Inz. Zygmunt Fuchs: Wyniki badan

aerodynamicznych ptatowca ,,Pou du Oiel“. Rdswtote des essais aerodynamiques de l'avion ,,Pou-
du CielP. — Dr. Inz. Zygmunt Fuchs: Pomiary szybowcéw na wadze aerodynamicznej o szesciu
sktadowych. Czesé 11. Essais des planeurs d la balance aerodynamigue d six composantes. — W. S.:
Poréwnanie wiasnosci aerodynamicznych szybowca akrobacyjnego CW7 z wiasnosciami szybowca
akrobacyjnego ,,Sokot bis*. Comparaison des qualites aerodynamicjues du planeur d’acrobatie ,,CW 7"
avec les gualites du planeur d’acrébatie ,,Sokét bisll. — Dr. Inz. Zygmunt Fuchs: Przykiad liczbowy
obliczenia wspotdziatania podtuznie w skrzydiach wolnonosnych metoda analityczng i analityczno-
wykreslng. Exemple numorigue du calcul de la cooperation des longerous dans les ailes en porte
d faux par la methode analytigue et grapho-analytigue. — BIULETYN INSTYTUTU TECHNIKI

SZYBOWNICTWA, f Adam Nowotny i Zygmunt Stefan Jabtonski:

Pomiar statecznosci sta-

tycznej podiuznej szybowcow w locie. Mesure en vol de la stabilite statigue longitudinale des pla-

neurs. — Inz. W. Stepniewski i M. Pigtek: Zastosowanie wykreséw

logarytmicznych w pro-

jekcie wstepnym szybowca. L’application des diagrammes logarithmiqu.es dans l'auant-projet d’un
planeur. — PRACE NADESLANE. G. A. Mokrzycki: Wywazanie samolotéw. Le Centrage des
amons. — Zbigniew Leliwa Krzywobtocki: Mozliwosci zastosowania napedu rakietowego w lot-
nictwie. Possibilites de l'application de la propulsion d fusee dans l'aviation. — KRONIKA.


logarithmiqu.es
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