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Wiarygodnos¢ aerodynamicznych pomiarow modelowych
dla rzeczywistosci w locie.

Wplyw liczby Reynolbs’a, burzliwosci strugi i chropowatosci powierzchni
na wiasnosci aerodynamiczne przy optywie ciak.

La concordance des resultats des essais de maguettes avec la realite en vol.

L’influence bu nombre be Reynolds, be la turbulence be la veine et be la rugosite superficielle
sur les gualites aerobynamigues lors be Tecoulement autour bes corps.

La concordance des resultats des mesures aerodyna-
migues effectuees en soufllerie sur des maguettes des
constructions d’aviations, avoc la realite en vol, est pour
le constructeur un proldeme de tout premier ordre. C'est
pour cette raison gu’ou a fait, tout recemment, dans les
principaux laboratoires aerodynamigues, de nombreuses
mesures dans des condilions rapprochees aux conditions
en vol. Ces mesures ont demontre l'influence du nombre
do Reynolds, du degre de turbulence de la veine et de la
rugosite superficielle sur les gualites aerodynamigues
lors de Tecoulement autour du corps. Il en resulte gue les
petites” soufflcries fournissent des yaleurs impropres,
no correspondant pas aux conditions du vol, do plusieurs
coefficients importants, tel p. ex. le coefficient de portancc
maximum cn max, le coefficient de trainee de profil cx prof,
lo coefficient de trainee superficielle cxf. Dans les petites
souffleries disparait, en outre, l'influence de la rugosite
superficielle sur la valeur cause
en est la difference existant entre Tecoulement dans la
couche limite sur une maguette dans une petite soufflerie
et sur un grand objet en vol. Particulierement important
est le cas de la transition de la couche limite laminairo
dans une couche limite turbulente sur [P'extrados d’un
profil d’aviation ou sur Tenveloppe d’au(res corps, p. ex.
des corps de rotation possedajit la forme des lignes du
courant ou d’'une plague piane dirigee suivant le courant.
L’allure du phenomene est dans co cas particulierement
sensible au degre de turbulence de la veine exterieure ce
qu'ont deja, demontre des mesures precedentes sur une
sphere.

ie Oy max oucXmm.l,a.

Biblioteka Jagiellonska

Dans la presente etude, on a rassemblé les donnees
experimentales se rapportant aux problemes susmontion-
nes et on les a discute — autant que possible — d’une
fagon critigue, suivant l'etat actuel de nos connaissances.

1. Wstep.

Doniostos¢  pomiaréw  aerodynamicznych,
przeprowadzanych na modelach konstrukcy;j
lotniczych w laboratoriach aerodynamicznych
w tak zwanych tunelach powietrznych, jest ogdl-
nie znana. Celem tych pomiaréw powinno by¢
otrzymanie charakterystyki samolotow odpowia-
dajgcej ich warunkom w locie w powietrzu at-
mosferycznem. Juz od dawna czotowi przedsta-
wiciele nauki starajg sie uwzgledni¢ warunki
optywu modeli samolotow w tunelu powietrz-
nym z warunkami optywu objektéw duzych w lo-
cie. Nalezy podkresli¢, ze uzgodnienie tych wa-
runkow pozwoli nam nietylko otrzymac wyniki
o wielkiej doniostosci dla celéw praktycznych,
lecz w réwnej mierze odstoni nam przyczyne
wielu zawitych zjawisk aerodynamicznych, wy-
bijajacych swe pietno na zachowanie sie samo-
lotow w locie. Innemi stowy, Sciste okreslenie pa-
rametrow, okre$lajagcych przebieg danego proce-
su aerodynamicznego, pozwoli nam nietylko na
ustalenie odpowiednich warunkéw przy pomiarze
sit aerodynamicznych w tunelu, odpowiadaja-
cych ukfadowi sit w locie, lecz zarazem umozliwi



nam ujecie w odpowiednie prawa odnosnych
przebiegdw aerodynamicznych.

2. Podobienstwo lleynolds’a.

Wiadomo juz od dawna, ze przeniesienie wy-
nikbw pomiaréw aerodynamicznych w postaci
spétczynnikow bezwymiarowych sit aerodynami-
cznych z modelu na objekt duzy jest mozliwe tyl-
ko wtedy, jesli nietylko oba ciata, t. j. model i ob-
jekt duzy, sg geometrycznie podobne, lecz takze
i pola aerodynamiczne w osrodku otaczajgcym
oba ciafta sg tez geometrycznie podobne. Wiado-
mo tez, ze zadane podobieAstwo po6l aerodyna-
micznych uwarunkowane jest rownoscig t. zw.
liczby Reynolds'a

gdzie v oznacza szybko$¢ strugi wzgl. lotu, | cha-
rakterystyczny rozmiar linjowy ciata np. giebo-
kos¢ ptata modelu wzglednie samolotu, zas v
okre$la lepko$¢ kinematyczng osrodka np. po-
wietrza. li jest przytem liczbg bezwymiarowa,
a zatem niezalezng od doboru jednostek pomiaro-
wych i okresla stosunek sit bezwiadnosci do sit
tarcia w osrodku zaburzonym przez dane ciato.

3. Warstwa przyscienna laminarna i burzliwa.

Jakkolwiek R jest w warunkach lotu liczbg
bardzo duzg wynoszacg kilka lub kilkanascie
miljonéw, to jednak wplywu tarcia nie wolno
zaniedbaC. Przyczyng tego stanu rzeczy jest
fakt, ze ciecz rzeczywista, nawet o bardzo malej
lepkosci, jak np. powietrze, przylega stale w cza-
sie optywu ciata do jego powierzchni, wskutek
czego szybko$¢ optywu wzrasta wraz z odlegto-
$cig od powierzchni ciata od warto$ci zero az do
wartos$ci odpowiadajgcej prawie optywowi t. zw.
potencjalnemu, a wiec bez tarcia. Poniewaz od-
nosny przyrost szybkosci zachodzi w obrebie bar-
dzo cienkiej warstwy cieczy (powietrza), przeto
wystepuje bardzo znaczny gradjent szybkosci,
powodujacy z kolei znaczne sity tarcia wewnetrz-
nego w tej t. zw. warstwie przysciennej. Wobec
powolnego ruchu cieczy w obrebie warstwy przy-
Sciennej sity bezwiadnosci stajg sie w jej obrebie
wielkosciami tego samego rzedu co sity tarcia,
wobec czego te ostatnie nie mogg by¢ zaniedbane.

Dopdki warstwa przysScienna przylega stale
do powierzchni ciata nie mozna sie spodziewaé
znaczniejszego jej wptywu na optyw ciata, a tern
samem na sity aerodynamiczne. Rdznica pomieg-
dzy wielkosciami liczb Reynolds’a, oczywiscie nie-
zbyt duza, nie powinna powodowa¢ w tym
wypadku znaczniejszych roznic w wynikach po-
miaréw sit aerodynamicznych na ciatach geo-
metrycznie podobnych. Jesli atoli w strudze ze-
wnetrznej tuz poza warstwg przyscienng wyste-
puja pewne roznice cisnien, to moga mie¢ miej-
sce nastepujgce wypadki: W razie gdy struga
zewnetrzna ulega przyspieszeniu w kierunku ru-
chu wskutek istniejacego spadku cisnienia, to
czastki cieczy w warstwie przysciennej bedg pod
wplywem  strugi zewnetrznej przyspieszane,
wskutek czego beda porusza¢ sie nadal wzdiuz
powierzchni ciata. Jesli atoli wystapi w strudze

zewnetrznej wzrost cisnienia w kierunku ruchu,
opOZniajacy ruch cieczy w strudze zewnetrznej,
to czastki cieczy w warstwie przysciennej beda
hamowane w swoim ruchu wzdtuz powierzchni
ciata, wskutek czego po zupetnem wyczerpaniu
sie ich energji kinetycznej bedg zmuszone do od-
wrotu na skutek wzrastajgcego w kierunku ru-
chu cisnienia. Napierajace z tylu za niemi nowe
czastki warstwy przysciennej ulegajg takiemu
samemu losowi, tak ze w krotkim czasie nagro-
madza si¢ w jednem miejscu wielka ilos¢ czastek,
pochodzacych z warstwy przysciennej, pomiedzy
powierzchnig ciata i strugg zewnetrzng. Caly ten
zator zostaje nastepnie uniesiony przez obda-
rzong wecale duza energjg kinetyczng struge ze-
wnetrzng, wskutek czego wystepuje t. zw. zjawi-
sko oderwania t. j. oderwanie si¢ warstwy przy-
§ciennej od powierzchni ciata. Wskutek tego
oderwania struga zewnetrzna odchyla sie znacz-
nie od swego pierwotnego biegu przy powierzch-
ni ciata, gdyz wskutek tarcia wewnetrznego oder-
wana warstwa przyscienna zwija sie w wiry,
wypetniajace przestrzen pomiedzy strugg zew-
netrzng 1 powierzchnig ciata. W koncowym re-
zultacie efekt ten odpowiada oderwaniu sie stru-
gi na ostrych krawedziach. Widoczne jest, ze za-
istniata zmiana warunkéw optywu ciata powo-
duje wybitng zmiane w rozkladzie cisnien do-
kota ciata, a tem samem zmiane wielkosci sit
aerodynamicznych.

Podobnie jak struga zewnetrzna moze prze-
ptywaé ruchem laminarnym czyli uwarstwowio-
nym, przy ktdrym poszczegdlne warstwy cieczy
przesuwajg sie wobec siebie, lub tez ruchem bu-
rzliwym (turbulentnym), przy ktérym czastki
z jednej warstwy przenikajg do drugiej i odwro-
tnie, tak ze zachodzi intenzywna wzajemna wy-
miana impulséw pomiedzy warstwami i tem sa-
mem pewne charakterystyczne ,,mieszanie” sie
czastek cieczy, tak tez przeptyw w warstwie przy-
Sciennej moze by¢ albo laminarny albo tez bu-
rzliwy. Wiadomo, ze oba te rodzaje ruchéw cie-
czy rozgraniczone sg pewng wartoscig t. zw. kry-
tyczng liczby Reynolds’a przy liczbie Rey-
nolds™ mniejszej od Rt,- zachodzi ruch laminar-
ny, za$ przy liczbie Reynolds'a wiekszej od Ri:r
ruch burzliwy. O ile przy strudze zewnetrznej
liczba Reynolds'a okre$lona jest przez wymiar
linjowy ciata optywanego i szybko$¢ strugi nie-
zaburzonej (daleko od ciata), to liczba Rey-
nolds™ dla warstwy przysciennej Rt zalezy od
grubosci ¢ tej warstwy i szybkoSci strugi zewne-
trznej tuz poza warstwg u w miejscu, w ktoérem
wystepuje odnos$na grubos¢ <

Jezeli w pewnem miejscu powierzchni ciala
Re osiggnie wartos¢ krytyczng Rtiryi, warstwa
przysScienna laminarna przechodzi w warstwe
burzliwg. Przy warstwie laminarnej jest wplyw
zewnetrznej strugi na ruch cieczy w warstwie
bardzo maty, natomiast przy warstwie burzliwej
bardzo znaczny wskutek intenzywnego miesza-
nia sie czastek i pofaczonej z tem wymiany im-
pulséw. Wskutek tego zmniejsza sie przy war-
stwie burzliwej niebezpieczenstwo oderwania sie



od powierzchni ciala, gdyz wystepuje tu pewne-
go rodzaju poped zewnetrzny pochodzacy od
zewnetrznej strugi. Miejsce oderwania sie war-
stwy burzliwej przesuwa sie przeto bardziej do
tylu ciata anizeli przy warstwie laminarnej,
wskutek czego zmniejsza sie przekroj t. zw. ogo-

typowych zakreséw liczb Reynolds’a.

na wirowego w tyle poza ciatem, czyli optyw
cieczy dokota ciata upodabnia sie bardziej do
optywu potencjalnego cieczy doskonatej.

Na podstawie powyzszych uwag mozna sie
spodziewaé, ze miejsce oderwania sie warstwy
przysciennej laminarnej bedzie niezalezne od

Ryc. 2.

Zaleznos¢ spdlczynnika oporu powlokowego (tarciowego) gtadkiej ptaskiej ptyty, odniesionego do catkowitej optywa-
nej powierzchni ptyty, od liczby Reynolds’a dla réznych przeptywdw w warstwie przysciennej. 6c oznacza grubos¢
warstwy przysciennej w miejscu przejscia warstwy laminarnej w burzliwag. Przy wzroscie stopnia burzliwosci strugi
przejscie warstwy laminarnej w burzliwg odbywa sie wczes$niej, a zatem przy mniejszych R.



wartosci liczby Reynolds’a strugi otaczajacej
przy réwnych zresztg warunkach. Natomiast
wplyw strugi zewnetrznej na warstwe przyscien-
ng burzliwg pozwala na przypuszczenie, ze ,,sto-
pien burzliwosdcill tej strugi, uwarunkowany
zmiennoscig szybkosci w stosunku do $redniej
szybkosci strugi w danem miejscu, powinien obok
liczby Reynolds’a mie¢ pewne znaczenie na wa-
runki powstawania tej warstwy. Ze tak jest isto-
tnie, przekonamy sie w dalszej czesci artykutu.

Moznaby ogolnie na podstawie dotychczaso-
wych badan przedstawi¢ sprawe w ten sposob,
ze zmiana stopnia burzliwosci strugi jest tak
dtugo bez znaczenia dla warunkéw aerodynami-
cznych przy optywie ciata dopoki wptyw burzli-
wosci nie dotrze do wnetrza warstwy przyscien-
nej ciata. Z drugiej strony nalezy podnies¢, ze
przy badaniach aerodynamicznych powinnismy
w szerokiej mierze uwzgledni¢ jako$¢ strugi t. .
stopien jej burzliwosci.

Przytoczone powyzej uwagi skianiajg nas do
stwierdzenia, ze wspoOtzjawiska wystepujgce
w warstwie przysciennej, towarzyszace optywowi
ciat statych przez ciecze o matej lepkosci, moga
wywiera¢ dominujacy wptyw na wielkos¢ sit ae-
rodynamicznych. Przy poréwnywaniu zatem wy-
nikow badan aerodynamicznych w wypadku dwu
ciat geometrycznie podobnych optywanych przez
rozne strugi nalezy wiec stwierdzi¢, czy warun-
ki optywu sg w obu wypadkach naprawde podo-
bne, to znaczy, czy ma miejsce nietylko rownos¢
liczb Reynolds’a, ale tez taki sam stopien burzli-
wosci strugi, wzglednie czy istnieje jaki$ inny
czynnik, majacy wptyw na przeptyw w warstwie
przysciennej np. chropowato$¢ powierzchni ciata,
ktora, jak zobaczymy pdzniej, wptywa na oder-
wanie warstwy przysciennej burzliwej na gornej
powierzchni profili lotniczych.

4. Opor cisnienia kuli.

Jako typowy i pouczajacy przykiad na stwier-
dzenie omowionych wyze] warunkéw optywu cia-
fa statego przez ciecz o matej lepkosci przyto-
czymy znany powszechnie optyw kuli przy roz-
nych liczbach Reynolds'a. Wyniki pomiaréw
przedstawiamy w wykresie ¢ = f(R) na ryc. 1,
gdzie

o J— [

2
okresla spé’fczynnik2 oporu; P oznacza przytem
v

wielko$¢ oporu, — ---- ci$nienie predkosci, F —

powiéerzchnie przekroju potudnikowego, za$ R =
= ~~ > gdzie d oznacza $rednice kuli. Na wykre-

sie zastosowano podziatke logarytmiczng dla obu
spotrzednych. Widoczne jest, ze spotczynnik
oporu maleje ze wzrostem liczby Reynolds'a az
do P = <0 103, poczer z dalszym wzrostem R
pozostaje prawie niezmienny az do R= <v>25.105,
poczem maleje doszé nagle az do prawie 7= war-
tosci przed spadkiem, za$ nastepnie wzrasta
znowu wraz ze wzrostem R.

Mozna sie spodziewac, ze w pierwszym zakre-
kresie liczb Reynolds’a az do 7? = ~ 10 jest ruch

strugi optywajacej laminarny, tudziez warstwa
przyscienna tez laminarna. Nastepnie przecho-
dzi ruch strugi optywajgcej w burzliwy, podczas
gdy warstwa przyscienna pozostaje nadal lami-
narng; w tym wypadku jest spétczynnik oporu
niezalezny od R czyli sprawdza sie t. zw. kwa-
dratowe prawo oporu. Jesli pominiemy drobny
wplyw tarcia powierzchniowego na op6r kuli,
czyli zatozymy wielko$¢ oporu jako zalezng tylko
od oporu ,cisnienia", uwarunkowanego miej-
scem oderwania sie warstwy przysciennej, to wi-
dzimy, ze w istocie miejsce oderwania si¢ war-
stwy przysciennej laminarnej nie jest zalezne od
wartosci R. Pozatem nalezy stwierdzi¢, ze po-
niewaz spotczynniki oporu kul o roéznych $red-
nicach, otrzymane z pomiaréw przy roznych
liczbach Reynolds’'a, dajg jednak wcale dobrze
jedng krzywa ciagla, prawo podobienstwa Rey-
nolds”™ spetnia sie z wystarczajaca doktadno-
8cig,.

Nagly spadek spotczynnika oporu kuli w po-
blizu R =  2'5.105 nalezy ttumaczy¢ przejsciem
warstwy przysciennej laminarnej w pewnem
miejscu na powierzchni kuli w warstwe przy-
Scienng burzliwg, wskutek czego miejsce oderwa-
nia warstwy przysciennej przesuwa sie znacznie
do tylu kuli. Pomiary przeprowadzone w réz-
nych laboratorjach wykazaty, ze warto$¢ kryty-
czna liczby Reynolds’a przy ktérej zachodzi
nagly spadek spotczynnika oporu kuli, zalezy
w wysokiej mierze od stopnia burzliwosci stru-
gi zewnetrznej, a mianowicie Rtr maleje ze
wzrostem stopnia burzliwosci strugi (ryc. 1).
Niewatpliwie zatem przenikajgca do warstwy
przysciennej burzliwosé strugi powoduje przej-
scie warstwy przysciennej laminarnej w burzli-
wa przy tem mniejszem R im wiekszy jest sto-
pien burzliwosci strugi. Innemi stowy Ra™ war-
stwy przysciennej zostaje osiggniete wcze$niej,
a zatem przy mniejszem R dla kuli, z powodu
zwiekszonej burzliwosci strugi zewnetrznej. Ten
szczegOt stuzy nam, jak wiadomo, do okreslenia
stopnia burzliwosci strugi czy to w tunelu aero-
dynamicznym czy tez przy locie w powietrzu
atmosferycznem.  Stopiern burzliwosci  okre$la
mianowicie wielko$¢ liczby R, przy ktérej albo
¢=20,3, lub tez cisnienie w tylnym punkcie na
powierzchni kuli réwna sie cisnieniu statycznemu
strugi niezaburzonej.

Po przekroczeniu Rlir struga zewnetrzna do-
kota kuli przeptywa nadal ruchem burzliwym,
za$ warstwa przyscienna jest w poblizu punktu
spietrzenia na przodzie kuli laminarna, za$ da-
lej burzliwa.

5. Opoér powlokowy (tarciowy) cienkiej gtad-
kiej ptaskiej ptyty i opo6r rurociggow gtad-
kich i chropowatych.

Drugi wazny i pouczajacy przykiad stanowi
wypadek optywu cienkiej ptaskiej gtadkiej phy-
ty ustawionej réwnolegle do kierunku strugi cie-
czy. Opor cisnienia mozna w tym wypadku po-
ming¢ zupetnie, jako mato znaczacy, wskutek
czego prawie catkowity opér jest wynikiem opo-
ru powtokowego czyli tarcia. Mozna si¢ spodzie-
wac, ze decydujgcym czynnikiem bedzie w tym



wypadku warstwa przyscienna, a wielko$¢ opo-
ru bedzie zalezng od tego, czy wzdluz catej diu-
gosci ptyty wytoni sie warstwa przyscienna la-
minarna lub burzliwa, wzglednie wzdtuz pew-
nej czesci dhugosci laininarna, za$ wzdtuz dal-
szej czesci burzliwa; pozatem wielko$¢ oporu
zalezy od grubosci ¢ warstwy przysciennej.

Nalezy podnies¢, ze wielko$¢ oporu jest, przy
rownych zresztg warunkach, wieksza w wypad-
ku warstwy przysciennej burzliwej anizeli w wy-
padku warstwy laminarnej. Giownym powodem
tego stanu rzeczy jest okolicznos¢, ze w warstwie
burzliwej zachodzi wymiana impulséw, gdyz cza-
stki cieczy o wiekszej szybkosci przenikajg do
warstw 0 mniejszej szybkosci i odwrotnie, co
ma skutek podobny do powiekszenia lepkosci cie-
czy; méwimy tez w tym wypadku o0 ,,pozornej
lepkosci”. Tylko czastki cieczy, nalezace do war-
stwy bezposrednio przylegajgcej do powierzchni
ciala statego, sg przeszkodzone w ruchach po-
przecznych z powodu bliskosci tej wihasnie po-
wierzchni ciata stalego, wskutek czego nawet
w wypadku warstwy burzliwej bardzo cienka
warstwa tuz przy powierzchni jest zawsze lami-
narna; mozemy ja okresli¢ mianem ,laminarnej

podwarstwy" (po angielsku: ,laminar sub-
layer").
Wskutek wymienionego stanu rzeczy gru-

bo$¢ 6 warstwy przysciennej burzliwej przyrasta
szybciej wraz z odlegtoscig x od przedniej krawe-
dzi ptyty anizeli grubo$¢ warstwy laminarnej,
a mianowicie:

&lam

&urz % "

W wypadku wystgpienia samej warstwy
przysciennej laminarnej jest wielko$¢ spotczyn-
nika oporu tarciowego okre$lona wzorem
Blasiusa o postaci:

Cflam— 1,327 Rx ,

gdzie Rx oznacza wielko$¢ liczby Reynolds'a od-
niesionej do dtugosci ptyty x, za$ spoétczynnik
oporu odpowiada zwigzkowi:
_ P
C,~
2
gdzie P oznacza wielkos¢ sity oporu, w predkosc
strugi niezaburzonej, F optywang obustronnie
powierzchnie piyty.
Jesli pojawia sie sama tylko warstwa burzli-
wa, to wedle PrandtTa i Karman’a jest:

Cfburz — 0,074 Rx

Wykresy c¢f =f(R”™ dla obu wypadkdéw nanie-
sione sg na podziatce logarytmicznej na ryc. 2,
gdzie wystepujg w postaci prostych linij.

Jezeli warstwa przyScienna jest w przedniej
czesci ptyty laminarng, za$ nastepnie burzliwa,
to zaleznie od miejsca przejscia warstwy lami-
narnej w burzliwg otrzymujemy rézne krzywe,
przedstawiajgce prawo oporu tarciowego w da-
nym wypadku (ryc. 2). Liczba Reynolds'a Rt,
odniesiona do warstwy przysciennej w miejscu
przejécia warstwy laminarnej w burzliwg Jest,

jak znaleziono dosSwiadczalnie, niezalezng dla
danej strugi zewnetrznej od wielkosci R dla ca-
tej ptyty, lecz zmienia sie ze stopniem burzliwo-
$ci strugi zewnetrznej tak, ze maleje ze wzrostem
stopnia burzliwosci. Zaobserwowane wartosci
Rt iir mieszczg sie pomiedzy warto$cig wynosza-
cg okoto 10.000 dla mato burzliwych strug i war-
toscig 1.500 dla bardzo burzliwych przeptywow.
Widzimy przeto, ze takze i w tym wypadku bu-
rzliwo$¢ strugi zewnetrznej wptywa wydatnie na
przebieg zjawisk aerodynamicznych, a fem sa-
mem na prawa, ktérym zjawiska te sg poddane.

Obecnie rozpatrzymy wptyw gtadkosci wzgl.
chropowatosci powierzchni ciata na przebieg
optywu, a tern samem na prawo oporu tarcio-
wego. Odnosnie do definicji gtadkosci wzgl. chro-
powatosci powierzchni ciata mozemy przyjaé, ze
powierzchnia jest gtadka ,,hydrodynamicznie",
0 ile wysoko$¢ nierdbwnosci na powierzchni jest
matg w poréwnaniu do grubosci laminarnej pod-
warstwy przysciennej; natenczas wszelkie wysko-
ki chropowatosci sg niejako przykryte przez
cienkg warstwe laminarna, ich wplyw na me-
chanizm oporu zostaje wyeliminowany, za$ lep-
koS¢ ptynu wplywa na wielko$¢ oporu tarcia,
oczywiscie tylko przez dziatanie w Warstwie
przysciennej przy cieczy o malej lepkosci.
W wypadku jednak, gdy wysokoS¢ wzniesien
przy danej chropowatosci jest duza w porow-

naniu do grubosci laminarnej podwarstwy
przysciennej, ta ostatnia nie moze powstac,
gdyz kazda nierownos¢ powierzchni  dzia-

fac bedzie jak ostra krawedZ t. j. spowo-
duje oderwanie strugi; w tym wypadku zani-
ka juz wptyw lepkosci ptynu w warstwie przy-
Sciennej jako mato znaczacy wobec ,,pozornej
lepkosci® przy ruchu burzliwym, za$ opor po-
winien odpowiadac t. zw. kwadratowemu prawu,
zaktadajgcemu proporcjonalno$¢ oporu do kwa-
dratu szybkosci.

Odnosne rozwazania teoretyczne w potacze-
niu z licznemi pomiarami laboratoryjnemi do-
prowadzity do ustalenia nader waznych nowych
formut dla obliczenia oporu rurociggéw przy
przeptywie cieczy ruchem burzliwym 1 z kolei do
ustalenia spotczynnika oporu Cy dla ,,gtadkich”
ptyt. Formuly te, pochodzace od Karmana
I grupy getyngienskiej P randtl'a sg nastepu-

ce:
Dla gtadkiej rury, jesli cf oznacza spdtczyn-
nik tarcia (oporu), okre$lajacy spadek cisnienia
w rurze, za$ R liczbe Reynolds’a odniesiong do
promienia hydraulicznego rury:

log (R\cf) + const.,

gdzie n oznacza spotczynnik bedacy czystg liczba.

Dla rur chropowatych, okre$lonych przez roz-
miar linjowy chropowato$ci k:

_ 1

“n

Dla spotczynnika oporu tarciowego cf dla gta-

dkich ptyt przy R. odniesionem do dtugosci ptyty:

log ;;— + const.

=— log (RCf) + const.



Wszystkie te formuty wykazujg podobng bu-
dowe i moga by¢ tatwo sprawdzone doswiad-
czalnie, gdyz wyniki pomiarow naniesione w pro-
stokatnym ukiadzie o spétrzednych

1 !

i log (7?7), wzgl. logj,

powinny dac¢ linje prostg. Otdz doswiadczenie
potwierdzito istotnie waznos¢ tych formut w sze-
rokim zakresie liczb Reynolds’a, a zwlaszcza
coraz doskonalszg ich zgodno$¢ z wynikami
pomiarow ze wzrostem liczby Reynolds'a. Ten
fakt jest wielkiej doniostosci, gdyz zezwala
na bezpieczng extrapolacje wynikow pomiaréw

ze przy matej, ale jeszcze dostrzegalnej, chropo-
watosci Scian rury spotczynnik oporu nie rozni
sie praktycznie co do wielkosci od spdtczynnika
dla rury gtadkiej przy zatozeniu niezbyt duzych
liczb Reynoldsa. 1

Ryc. 3 przedstawia wyniki wymiarow dla ru-
ry gtadkiej i chropowatej dla réznych wzgled-
nych chropowatosci wedle pomiaréw N ik u-
radse'go w Gottingen. Rycina ta wykazuje
ponadto, ze dla R < Rkrczyli dla przeptywu la-
minarnego zanika praktycznie réznica pomiedzy
spotczynnikiem oporu rury gtadkiej i chropo-
watej.

Ryc. 3.

Spotczynnik oporu dla dla rur gtadkich i chropowatych

zaleznosci od liczby Reynolds’a. r oznacza promien

rury, k rozmiar linjowy chropowatosci. Wptyw chropowatosci icystepuje dopiero przy ruchu burzliwym.

przeprowadzonych na modelu na objekt rzeczy-
wisty w naturalnej skali.

Formuly pierwsza i trzecia zawierajg nie-
wiadomg cf po lewej i prawej stronie rownania,
co moze stanowi¢ pewng przeszkode w praktycz-
nem ich uzyciu. Wstawiajac jednak w miejsce cf
po prawej stronie pewng vi/artoéé przyblizona,

T Vg oo
a w razie duzej niezgodnosci wstawi¢ obliczong
warto$¢ na c¢f po prawej stronie, wyliczy¢ znowu

1
Z/j<\7 it od.

Formuta druga dla rur chropowatych nie za-
wiera zmiennej R, czyli przy stalej ,wzglednej

chropowatosci*, okreslonej stosunkiem —, jest

mozna nastepnie wyliczy¢ po stronie lewej,

spotczynnik oporu staty i niezalezny od skali
modelu i szybkosci. Zarazem potwierdza do-
Swiadczenie przypuszczenie wyrazone powyzej,

6. Wplyw stopnia burzliwosci strugi na opor
ptyty ustawionej prostopadle do kierunku
strugi.

Nawigzujac do uwagi, ze struga cieczy nie
optywa ostrej krawedzi, lecz ulega oderwaniu
wiasnie na tej krawedzi, powodujac wystapienie
t. zw. kwadratowego prawa oporu, przytoczymy
przyktad ptyty prostokatnej, ustawionej prosto-
padle do kierunku strugi. Wiadomo, ze w danym
wypadku krzywa zaleznoSci pomiedzy spoéiczyn-
nikiem oporu c i liczbg Reynolds’a jest w obrebie
zakresu liczb Reynolds’'a rzedu 104 do 106 prostg
rownolegta do osi R. Otéz pomiary przeprowa-
dzone przez G. B. Schubauerg i H. L
Drydena na ptytach prostokatnych w stru-
mieniu powietrza o zmiennym stopniu burzliwo-
Sci wykazaty zalezno$¢ wielkosci spotczynnika
oporu c od stopnia burzliwos$ci strugi. Wedle tych
pomiaréw spotczynnik oporu ¢ rosnie wraz ze
wzrostem stopnia burzliwosci strugi zewnetrznej



niezaleznie od wielkosci R. Stwierdzenie to ma
znaczenie przy wyznaczaniu spotczynnika oporu
ptyt na modelach w tunelu aerodynamicznym.

7. Opér powtokowy ciat obrotowych o ksztat-
cie linij pradu.

Problem oporu tarciowego ptyt ptaskich wia-
ze sie dosyc Scisle z problemem oporu ciat o t. zw.
ksztatcie linij pradu (,,Stromlinienkbrper®),
ktorych gtdéwng cecha jest, ze — przynajmniej
przy burzliwej warstwie przysSciennej — nie da-
Jja powodu do wystgpienia oderwania sie strugi.

spotczynnik oporu nie do powierzchni przekroju
ciata, lecz do wielkosci V2/", gdzie V oznacza ob-
jetos¢ danego ciala, oznaczajac przytem spot-
czynnik oporu przez c,,.

Dla przyktadu przytaczamy wyniki pomia-
row, przeprowadzonych w réznych tunelach ae-
rodynamicznych na bryle obrotowej (model ba-
lonu - sterowca), w postaci krzywych cv=f(H)
(ryc. 4). Widoczna rozbiezno$¢ wynikow w za-
kresie wzglednie matych liczb Reynoldsa, przy
ktorych odbywa sie przejscie z warstwy przy-
Sciennej laminarnej w warstwe przyscienng bu-

Ryc. 4.
Wyniki pomiaréw spétczynnika oporu poiotokowego, odniesionego do objetosci modelu, dla modelu balonu-
sterowca w roznych tunelach: 1. N. A. C. A. Tunel o zmiennej gestosci. 2. Waszyngton, tunel (P = 8 stdp.
3. Rogal Aircraft Establishment, Anglja, tunel () =4 stopy. 4. N. 4. C. A, tunel 0 =5 stop. 5. Massachusetts
Institute of Technology, tunel 0 =75 stép. 6. Massachusetts Institute of Technology, tunel () = 4 stopy.
7. National Physical Laboratory, tunel ¢ = 7 stép. 8. United States Bureau of Standards, tunel § =10 stép.
9. United States Bureau of Standards, tunel 0 =3 stopy. Wszystkie krzywe z wyjatkiem 1. mieszczg sie po-
miedzy prostemi odpowiadajgcemi prawu oporu cienkich ptaskich plyt przy warstwie przysciennej laminarnej

wzglednie burzliwe;j.

Wskutek tego na wielko$¢ oporu takich ciat wpty-
wa gtownie opor powtokowy czyli tarciowy. Mo-
zna sie zatem spodziewac, ze zalezno$¢ spotczyn-
nika oporu od liczby Reynolds’a, wyznaczona
dla ptaskich ptyt, bedzie w pewnej mierze od-
powiada¢ prawu oporu dla ciat o ksztatcie linij
pradu. Poniewaz przy ciatach tego typu (np.
przy sterowcach). idzie gtéwnie o to, aby pewna
okre$long objeto$¢ przecigga¢ przez ciecz przy
najmniejszym oporze, przeto czesto odnosimy

rzliwg, jest wprost uderzajacg. Niewatpliwie je-
dng z gtéwnych przyczyn tego stanu rzeczy jest
wpltyw stopnia burzliwosci strugi w tunelu. Po-
zatem widzimy z ryc. 4, ze istotnie wszystkie
krzywe mieszczg sie¢ pomiedzy dwiema prostemi
(wykres logarytmiczny) odpowiadajgcemi prawu
oporu cienkich ptyt ptaskich przy warstwie la-
minarnej wzgl. burzliwej.

Przy wzrastajacej wartosci liczby Reynokls'a
warto$¢ spétczynnika oporu cv zbliza si¢ coraz



bardziej do wartoSci okreSlonych przez gorng
prosta dla plyty. Jesli zatem wyniki po-
miarébw na modelach balonéw-sterowcow, wzgl.
ciat obrotowych o ksztatcie linji pradu, majg by¢
przenoszone na warunki rzeczywiste przy duzych
liczbach Reynolds’a, to nalezy przedewszystkiem
zwrdci¢ baczng uwage na wielko$¢ rzedu liczby
Reynolds’a stosowanej przy pomiarach, przy
réwnoczesnej kontroli stopnia burzliwosci strugi
w tunelu, tudziez pozatem jakosci powierzchni
modelu. W innym wypadku stosowanie wynikéw
pomiarow modelowych jest wiecej niz problema-
tyczne.

8. Wplyw efektu skalonego, burzliwosci strugi
i chropowatosci powierzchni na wyniki po-
miarow profili lotniczych.

Przytoczone dotychczas przyklady dotycza
wypadkéw oporu ciat niedajgcych wyporu aero-
dynamicznego. Jakkolwiek wydaje sie, ze wy-
padki te sg stosunkowo proste, to jednak zjawi-
ska, bedace nastepstwem zatozonych optywdw sg
nader skomplikowane i wrazliwe na przeja-
wy burzliw-oci strugi i gtadkosci wzglednie
chropowatosci powierzchni 1 to w réznym sto-
pniu zaleznie od wielkosci liczby Reynolds’a. Je-
zeli natomiast przy optywie ciat wystepuje procz
oporu wypo6r aerodynamiczny, to nietrudno prze-
widzie¢, ze ustalenie praw, obejmujgcych zmia-
ny spo6tczynnikéw sit aerodynamicznych ze zmia-
ng liczby Reynoids’a, stopnia burzliwosci stru-
gi, jakoscig powierzchni i t. d. jest rzeczg bar-
dzo trudna.

Poruszona powyzej trudno$¢ nie miataby
moze tak wielkiej doniostosci praktycznej, gdyby
nie dosyC czesta konieczno$¢ przeprowadzania
pomiarow aerodynamicznych na modelach kon-
strukcyj lotniczych w tunelach przy matej sto-
sunkowo liczbie Reynolds’a. Nalezy bowiem
uswiadomié sobie, ze w Warunkach rzeczywistych
t. j. w locie osiggamy wartosci liczby Reynolds'a
rzedu 10° i 107, podczas gdy pomiary tunelowe
przeprowadza sie bardzo czesto przy liczbie Rey-
nolds™ rzedu 105 i dochodzi sie do liczy Rey-
nolds™ rzedu 10° w najwiekszych istniejgcych
dotagd tunelach. Nalezy przytem zaznaczy¢, ze
wielkos¢ liczby Reynolds’a odnosi sie do gtebo-
kosci ptata samolotu, wobec czego wielko$¢ R
zalezy w duzej mierze przy danej strudze tunelu
od wydtuzenia ptatow.

ZwréEmy obecnie uwage na zachowanie sie
samego tylko profilu ptata w réznorakich wa-
runkach aerodynamicznych i rozpatrzmy od-
dzielnie zachowanie sie poszczegdlnych parame-
trow okreslajacych jego wiasnosci.

a) Wplyw na wielko$¢ spélczynnika oporu cx.

Jednym z zasadniczych parametrow jest wiel-
kos¢ cx spolczynnika oporu profilu. Na wielko$¢
tego oporu skiadajg sie: opor indukowany skrzy-
dfa, opdr cisnienia i opor tarcia t. zw. powio-
kowego. Przy skrzydtach o cienkim stosunkowo
profilu op6r profilowy, utworzony ze sumy opo-
ru cidnienia i tarcia, zalezy przy matych katach
natarcia w bardzo duzej mierze od wielkosci opo-
ru tarcia, gdyz opor cinienia jest bardzo maly.

Pomiary wykazujg, ze zalezno$¢ spolczynnika
¢f oporu tarciowego profilu od liczby Reynolds'a
jest w takich wypadkach bardzo zblizona do pra-
wa oporu tarciowego cienkich ptaskich piyt,
przedstawionego poprzednio.

Ryc. 5.
Zaleznos$¢ spolczynnika oporu powlokowego (tarciowego)
dla cienkiego profilu przy matych katach natarcia od
liczby Reynolds a. Krzywe 1, 2, 3 lezg pomiedzy prostemi
(wykresy w skali logarytmicznej) odpowiadajgcemu prawu
oporu powiokowego dla ptaskich piyt przy ruchu lami-
narnym (1) wzgl. burzliwym (II).

Ryc. 6.
Wptyw zmiany liczby Reynold$sa na wielko$¢ spoélczyn-
nika oporu profilowego profilu grubego. Poréwnac¢ wiel-
kosci cxprof przy O7~=0 wzgl. przy matych cy- Krzywe
1 i 3 sg wynikiem z pomiaréw w tunelu o zmiennej ge-
stosci (V. D. T.), krzywa 2 pochodzi z tunelu dla badania
Smigiet (P. R. T) N. A C. A



Jako przyktad podajemy niektore wyniki po-
miarbw w  laboratorium  aerodynamicznem
w Gottingen, przedstawione na ryc. 5. Widoczne
jest, ze krzywe zaleznosci pomiedzy liczbg Rey-
noldsa i spotczynnikiem c: odniesionym do cat-
kowitej powierzchni ptata, dla poréwnania z od-
nosnym spotczynnikiem dla plaskiej piyty, lezg
dla roznych, ale matych, katdw natarcia pomie-
dzy prostemi (w wykresie logarytmicznym) od-
noszacemi sie do ruchu burzliwego i laminarne-

Ryc. 7.
Zaleznos$¢ spotczynnika oporu Cxmin od liczby Reynolds’a
dla profilu G. 387 wedle pomiaréw w tunelu o $ciSnionem
powietrzu (C. A. T.) w N. P. L. w Anglji. Zwréci¢ uwaga
na duze zmiany cxmin ponizej R — <"2.106.

go w warstwie przysciennej plaskiej piyty.
Wyznaczone krzywe wykazuja tendencje do zbli-
zania sie do prostej dla ruchu burzliwego dla
p+yty przy liczbach Reynolds’a wiekszych od

= 10°. Przy wyznaczaniu zatem spotczynni-
kow oporu dla cienkich profili nalezy stosowac
R = 10° jezeli otrzymane wartosSci spotczynni-
kéw majg zblizaé sie do warunkdéw rzeczywistych
w locie. W przeciwnym bowiem wypadku po-
miary odbywajg sie w zakresie liczb R, odpowia-

Ryc. 8.
Zwigzek pomiedzy spotczynnikiem oporu profilowego przy
cy— 0 i liczbg Reynolds’a dla profilu Clark Y wedle
pomiaréw w tunelu o petnej skali (F. S. T.) N. A. C. A.
(przekréj strugi eliptyczny o wymiarach 60X30 stép, moc
8.000 K. M.).

dajacych przejsciu z warstwy przysciennej la-
minarnej do burzliwej, wskutek czego, z powodu
duzej wrazliwosci tego przebiegu na stopien bu-
rzliwosci strugi zewnetrznej, wystepuje duza roz-
bieznosé wynikow.

Przy profilach grubych na opér profilowy
wplywa zardwno opor tarciowy jak i opor cisnie-
nia. Celem okazania, jaki moze by¢ wptyw wiel-
kosci liczby Reynolds’a na wyniki pomiaréw
spotczynnika oporu profilowego cx pOf danego
profilu, przytaczamy wyniki pomiaréw na pro-
filu ,,N. A. C. A. 84" przeprowadzonych w tunelu
0 zmiennej gestosci (Yariable Density Tunnel)

Ryc. 9.
Zmiana spotczynnika oporu (Ox)cy=e 3 liczbg Reynolds’a
dla profilu G. 289 na podstawie pomiaréw instytutu aero-

dynamicznego w Gottingen (Aerodynamische Versuchs-
anstall zu Gottingen). Duzy wzrost (Ox)Cy—Q 3 ubytkiem

R przy matych liczbach Reynolds’a.

i w tunelu dla badania $Smigiet (Propelter Rese-
arch Tunnel) ,National Adrisory Gommitte for
Aeronautics w Ameryce (ryc. 6). Rycina ta
przedstawia zwigzek pomiedzy spotczynnikiem
oporu profilowego cxpnf i spotczynnikiem wyporu
¢y dla réznych liczb Reynolds'a. Réznica war-
tosci Cx*rof dla zerowego wzgl. dla matych Cy jest
bardzo pokaZzna. Przenoszenie wprost wynikéw
otrzymanych na modelach przy liczbie Reynolds'a
rzedu 105 na warunki rzeczywiste jest w danym
wypadku niedozwolone!

Ryc. 10.
Wptyw chropowatosci powierzchni na spolczynnik oporu
Cxmin dla profilu N. A. C. A. 0012 wedle pomiaréw w tu-
nelu o $cisnionem powietrzu (C. A. T.) w N. P. L. Wplyw
chropowatosci wystepuje dopiero przy R rzedu 10°

Jako drugi przyktad przytaczamy wyniki po-
miaréw profilu ,,G. 387“ w tunelu o $cisSnionem
powietrzu (Compressed Air Tunnel) ,,National
Physical Laboratory" w Anglji. Ryc. 7 przedsta-



Ryc. 11
Zaleznos¢ spoétczynnika Cy max najwiekszego wyporu od liczby Reynoldsa dla podanych profili teedle

badan w tunelu o zmiennej gestosci N. A. C. A.

Ryc. 12.
Zespol profili, ktérych wyniki podaje ryc. 11.

wia zalezno$¢ pomiedzy cxmin i R dla wymienio-
nego profilu. Widoczne jest, ze dopiero poczgwszy
od R rzedu 2.10° wartos¢ cx min zmienia sie nie-
znacznie z R.

Z Kkoleji podajemy zalezno$¢ pomiedzy spot-
czynnikiem oporu profilowego cxprof przy ¢y =0
dla profilu ,Clark Y* dmuchanego w ,pet-
nej skali” w tunelu (Fuli- Scale Wind - Tunnel)
N. A. C. A. w Ameryce przy duzych R (ryc. 8),
tudziez zwigzek pomiedzy spdtczynnikiem  cx
przy 6" =0 (cX7ro/. Cy=0) i R dla profilu ,Gr. 289"
na podstawie pomiaréw w laboratorjum w Got-
tingen przy matych stosunkowo liczbach Rey-
nolds™ (ryc. 9). Rycina 9 wykazuje, jak du-
zy btad popetniamy, przenoszac wyniki dla cx
przy cy— O, otrzymane przy liczbie Reynoldsa
rownej np. 1A.105 na warunki rzeczywiste.

Celem wykazania wptywu chropowatosci po-
wierzchni skrzydta na wielko$¢ oporu podajemy
krzywe zaleznosci pomiedzy cxmin i R dla profilu
.NACA 0012“ wedle pomiaréw w tunelu o Sci-
$nionem powietrzu w Anglji (ryc. 10). Widocz-
ne jest, ze powierzchnie bardziej chropowate wy-
kazujg wieksze cxmin przy réwnych zresztg wa-
runkach, a pozatem, ze wptyw chropowatosci nie
objawia sie przy R << 10°. Wobec tego przy po-
miarach przeprowadzanych w t. zw. matych tu-
nelach nie jest mozliwe wykrycie tego wplywu.



Przypominamy, ze podobne zjawisko omawiali-
$my juz przy oporze z powodu przeptywu cieczy
przez rury gtadkie i chropowate. Podobnie jak
przy rurach, krzywe dla powierzchni bardziej
chropowatych odrywaja sie wczesniej od krzywej

szcza wspotistnienie dwu warstw, a mianowicie
laminarnej na przedniej czesci i burzliwej na
tylnej, powodujg wystgpienie zgota odmiennej
wartosci spotczynnika oporu, anizeli w locie.
Ponadto wartosci spdtczynniikdw, otrzymanych

Ryc. 13.

Krzywe zaleznosci spotczynnika cy max najwiekszego wyporu od liczby Reynolds’a dla szesciu profili

otrzymane z badan w tunelu o Scisnionem powietrzu w N. P. L.

Z przytoczonych powyzej przyktadéw wyni-
ka jasno, ze stosowanie wynikéw pomiaréw spot-
czynnika oporu skrzydet lotniczych, otrzyma-
nych w tunelach aerodynamicznych, do warun-
kow w locie moze by¢ tylko wtedy mozliwe, jesli
wartos¢ liczby Reynolds’'a stosowanej przy po-
miarach zbliza sie dostatecznie do wartosci licz-
by Reynolds’a w locie, wzglednie jest dostatecz-
nie duza. W innym bowiem wypadku, t. j. przy
stosunkowo matej wartosci liczby Reynolds'a,
inne warunki w warstwie przysciennej, a zwia-

wodu wplywu stopnia burzliwosci strugi na
punkt przejscia warstwy laminarnej w burzli-
wg, a tern samem na warto$¢ spotczynnika
oporu. Po przekroczeniu pewnej wartosci R,
przy ktorej warstwa przyscienna przechodzi
wzdtuz catej diugosci profilu w warstwe burzli-
wa, wptyw stopnia burzliwosci strugi zewnetrz-
nej na te warstwe jest bardzo maty. Pozatem
wptyw chropowatosci wystepuje dopiero przy
stosunkowo duzych liczbach Reynolds'a.



b) Wptyw na wielko$¢ spblczynnika wyporu Cj.

Przechodzac obecnie do wyznaczania warun-
kéw przenoszenia spOtczynnikéw wyporu ¢y
skrzydta z modelu na rzeczywisto$¢, musimy

R A F. 26.

R.A.F. 38.

R.A.F. 46.

R.A.F. 34.

Clark Y. H,

Goétbingen 367.

Ryc. 14.
Zespol profili, ktérych wyniki badan podaje ryc. 13.

zaznaczyé, ze dopdki niema oderwania sie stru-
gi od powierzchni danego skrzydta, nie zachodzi
zazwyczaj potrzeba stosowania poprawki ze
wzgledu na efekt skali. Dopiero po ,,przeciagnie-
ciu” skrzydta, gdy wystepuje oderwanie sie war-

stwy przysciennej, wystepujg roézne wartosci ¢,
zaleznie od liczby Reynolds’a, stopnia burzliwo-
$ci strugi i chropowato$ci powierzchni. Hyc. 11
podaje niektore wyniki badan, okresSlajgce za-
leznos¢ miedzy cy nax i R dla zespotu profili
(ryc. 12); badania te przeprowadzono w tunelu
0 zmiennej gestosci w Ameryce. Na ryc. 13 ze-
stawiono krzywe mx = f(RC) dla szesciu profili
(ryc. 14) wedle pomiarow w tunelu o Scisnionem
powietrzu w Anglji.

Ryc. 15.
Zaleznos$¢ spolczynnika cy max najwiekszego wyporu od
liczby Reynoldsa dla profilu G. 289. wedle badan n Got-
tingen.

Jak widzimy, trudno jest méwi¢ w danym
wypadku o pewnem ogolnein prawie zaleznosci ;
przy pewnych profilach csmax ro$nie wraz z R,
przy innych maleje, lub najpierw rosnie a pdz-
nie] maleje lub odwrotnie. Aby przedstawi¢ za-
chowanie sie @ max przy mniejszych warto$ciach
R, anizeli przy pomiarach amerykanskich, za-
mieszczamy krzywg cymax = F (fi) dla profilu
»G. 289“ wedle pomiaréw w laboratorjum w Got-
tingen (ryc. 15).

Ciekawy jest wynik pomiaru w postaci dwu
krzywych etf=/(a), gdzie (a) jest kagtem natarcia,
dla symetrycznego cienkiego profilu o wzglednie
ostrej krawedzi natarcia przy dwu réznych war-
tosciach liczby Reynolds'a, przedstawiony na ryc.
16. Widoczne jest, ze mimo djametralnie r6znych
R wystepuje minimalna réznica warto$ci cJmax

Ryc. 16.
»Efekt skalill przy cienkim symetrycznym profilu o wzglednie krawedzi natarcia ostrej nie jest

prawie widoczny.



Moznaby przypusci¢, ze warto$¢ liczby Rey-
nolds™ R odniesiona do dtugosci cieciwy profi-
lu, czyli do glebokosci ptata, powinna by¢ w da-
nym wypadku zastgpiona przez inng warto$¢
liczby Reynolds’a np. odniesiong do promienia
krzywizny krawedzi natarcia lub t. p., ktéraby
byla bardziej miarodajng dla przebiegu zwiagza-

Ryc. 17.
Krzywe csmax — F(R) dla profilu Clark Y, otrzymane
w dwéch réznych tunelach, nie pokrywajg sie, gdyz sto-
pien burzliwosci strugi powietrza w tunelu o zmiennej
gestosci jest znacznie wiekszy anizeli w tunelu o petnej
skali.

Wyniki pomiarow cy max profilu ,,Clark Y*
przeprowadzonych w tunelu o ,petnej skali"
I w tunelu o zmiennej gestosci w Ameryce (ryc.
17), wykazujg dobitnie, ze warto$¢ cy max nie zale-
zy tylko od wartosci liczby Reynolds'a, gdyz w tu-
nelu o zmiennej gestosci otrzymuje sie okreslone
wartosci cgmax przy znacznie mniejszej liczbie
Reynolds’a, a wiec wczesniej, anizeli w tunelu
0 ,,petnej skali". Jak zobaczymy pOzniej, powo-
dem tego stanu rzeczy jest wiekszy stopien bu-
rzliwosci strugi zewnetrznej w tunelu o zmiennej
gestosci anizeli w tunelu o ,,petnej skali".

Ryc. 18.
Rwa zasadnicze wypadki optywu profilu: a) warstwa
przyscienna jest laminarna i odrywa sie w miejscu S;
b) warstwa przyscienna jest laminarna az do miejsca T,
poczem przechodzi w warstwe burzliwa.

Na podstawie przedstawionych wynikéw ba-
dan mozna sie spodziewa¢, ze wytlumaczenia
zmienno$ci wartosci ¢, max nalezy szuka¢ w za-
chowaniu si¢ warstwy przysciennej na gornej
powierzchni ptata. Zwroémy za Karman'em
i Millikan’em uwage na dwa zasadnicze wy-
padki optywu profilu (ryc. 18): a) warstwa
przyscienna jest laminarng i odrywa si¢ w punk-
cie S po przekroczeniu pewnego kata natarcia
ptata; b) warstwa przyscienna jest na przodzie
profilu laminarna i w punkcie T przechodzi
w warstwe burzliwg. Oznaczmy przez

u, 6s
Vv

Wptyw stopnia burzliwosci strugi w tunelu i liczby Rey-
noldsa na warto$¢ spétczynnika Cymox najwiekszego wy-
poru. Stopienn burzliwosci strugi okreslony jest przez
Rkryi dla kuli. Ze wzrostem stopnia burzliwosci rosnie
cy max , przyczem wplyw ten zanika ze zmniejszajacem
sie R. Pomiary wykonane w ,California Institute of Tech-
nolcgy" (Pasadena) na profilu N. A. C. A 2412

liczbe Reynolds’a odniesiong do warstwy przy-
Sciennej laminarnej w punkcie S na ryc. a, przy-
czem u, oznacza szybkos$¢ strugi tuz za warstwa
laminarng w punkcie S, za$ 4, grubo$¢ warstwy
przysciennej w tern samem miejscu (punkt oder-
wania). Analogicznie oznaczmy przez

liczbe Reynolds'a odniesiong do miejsca przejscia
T na ryc. b warstwy laminarnej w warstwe bu-
rzliwa, gdzie uc i 6c wyrazajg analogicznie szyb-
koS¢ strugi tuz za warstwg i grubos¢ warstwy
w miejscu T.

Przy optywie danego profilu moga zaj$¢ na-
stepujgce wypadki: Jezeli A)s < Ra,, to oder-
wanie sie laminarnej warstwy przysciennej wy-
stgpi wczesniej zanim utworzy sie burzliwa war-
stwa przyscienna. Jesli natomiast Ra, > Ra, to
laminarna warstwa przyscienna  przechodzi



w burzliwg zanim laminarna warstwa zdota sie
oderwac. Poniewaz warstwa burzliwa przesuwa
sie fatwiej w strefe wzrastajgcego cisnienia,
przylega ona wzdtuz dtuzszej drogi na gornej po-
wierzchni ptata anizeli warstwa laminarna,
wskutek czego oderwanie nastgpi blizej tylnej
krawedzi, czyli spOtczynnik @max bedzie wiek-
szy anizeli w wypadku warstwy laminarnej.

Jak juz wspomniano przy omawianiu oporu
tarciowego ptyt, burzliwa warstwa przyscienna
jest bardzo wrazliwg na stopient burzliwosci stru-
gi zewnetrznej, a mianowicie warto$¢ Rst zmniej-
sza sie wraz ze wzrostem stopnia burzliwosci
strugi. Wskutek tego, zwiekszajac burzliwos¢
strugi optywajgcej dany profil, mozemy wymusic¢
przejScie warstwy laminarnej w burzliwg zanim
warstwa laminarna zdota sie oderwac, a tern sa-
mem uzyskaC powiekszenie cjmax. Zaleznie od
stopnia burzliwosci strugi wartosci beda
sie ro6zni¢ pomiedzy soba.

modelem siatki (grid) z drutéw utozonych réw-
nolegle, przyczem zaleznie od odlegtosci siatki od
modelu uzyskiwano rézny stopien burzliwosci
strugi. Stopien burzliwosci okreslano przez war-
toS¢ krytycznej liczby Reynolds'a dla kuli, t. j.
liczby Reynolds’a, przy ktdrej spotczynnik oporu
kuli ¢ =0,3. Widoczne jest, ze dla danego pro-
filu @ymax rosnie wraz z liczbg Reynolds'a i sto-
pniem burzliwosci strugi. Pozatem widzimy, ze ze
wzrostem R rosnie tez wptyw burzliwosci strugi
na c,ma. Przy malem stosunkowo R zanika
wprost wptyw burzliwosci strugi, gdyz krzywe
prawie sie schodzg. Przemawiatoby to za tem, ze
przy matych R jest warstwa przyscienna lami-
narna i jako taka niewrazliwa na burzliwosé
strugi. Dla poréwnania zamieszczono na wykre-
sie wynik pomiaru tego profilu w tunelu o zmien-
nej gestosci w Ameryce; widoczne jest, ze punkt
pomiarowy V. D., odpowiadajacy temu wyniko-
wi, lezy na przedtuzeniu pewnej krzywej, lezacej

Ryc. 20.
Krzyioe przejsciowe ¢ =F (R) dla kuli, odpowiadajgce poszczegdlnym stopniom bu-
rzliiooci strugi przy pomiarach, ktdrych wyniki podaje ryc. 19. Nastepujg one
po sobie iv tej samej kolejnosci jak krzywe Cymax=f(R) na ryc. 19.

Potozenie punktu 8 na profilu nie zalezy od
wielkosci liczby Reynolds’a odniesionej do pro-
filu, gdyz, jak wiadomo, miejsce oderwania sie
warstwy laminarnej jest niezalezne od R, nato-
miast punkt T przesuwa sie wraz ze wzrostem
R ku przodowi. Poniewaz bowiem Rd, jest nie-
zalezne od R, przeto przez powigkszenie np. uc
osiggamy Rjc przy mniejszem A, a zatem wcze-
$niej, czyli blizej krawedzi natarcia.

Wpltyw stopnia burzliwosci strugi i liczby
Reynolds'a na warto$¢ cymax dla profilu ,,N. A.
G. A. 2412" przedstawia ryc. 19. Badania te zosta-
ty przeprowadzone w tunelu ,,California Institu-
te of Technology" (Pasadena) pod Kkierownic-
twem Karman'a. Burzliwo$¢ strugi w tunelu
zmieniano sztucznie przez umieszczanie przed

pomiedzy krzywemi 1 i 2. Pozatem widzimy, ze
wartos¢ cymaX = 1,6 zostata osiaggnieta w dwu
roznych tunelach, a mianowicie raz przy R =
=00 1,5.10° za$ drugi raz przy R = 3 .10°,
ale przy réznych stopniach burzliwosci strug.
Jest rzeczg charakterystyczng, ze badania
przeprowadzone na kuli przy zastosowaniu sia-
tek umieszczanych w tych samych odstepach od
kuli, jak przy profilu ,,N. A. G. A. 2412 wykaza-
ty krzywe przejSciowe c=/(7?) (ryc. 20) nastepu-
jace po sobie w tej samej kolejnosci, jak krzywe
cymax = F(R) na ryc. 19. Pozatem krzywa, od-
powiadajgca badaniu kuli w tunelu o zmienngj
gestosci, przebiega wiasnie pomiedzy krzywemi
1i 2 odpowiednio do potozenia punktu V. D.
pomiedzy krzywemi 1 i 2 na ryc. 19. Nie nalezy



jednak tego faktu generalizowa¢, gdyz np. bada-
nia porownawcze przeprowadzone nad wynikami
pomiarow eymax w tunelu kalifornijskim i w tu-
nelu o sprezonem powietrzu w Anglji wykazaty,
ze wptyw stopnia burzliwosci strugi na krytyczng
wartos¢ liczby Reynolds’a przy oporze kuli nie
jest na ogdt biorgc zawsze taki sam, jak wplyw
tego samego stopnia burzliwo$ci strugi na inne
krytyczne aerodynamiczne fenomena.

3\
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stwy przysciennej, anizeli przy gtadkiej powierz-
chni, zwiaszcza przy duzych R, wskutek czego
maleje warto$¢ cymax. Jest rzeczg charakterysty-
czna, ze przy malej stosunkowo liczbie Reynolds'a
wptyw chropowatosci prawie ze zanika. Pozosta-
je to w zwiagzku z faktem, ze przy matych licz-
bach Reynolds'a odrywa sie laminarna warstwa
przyscienna, niepodlegajaca wptywowi chropo-
watosci powierzchni. Wobec tego w zwyczajnych

Tunel o zmien, gesi. U.S.A
Tunel v N.P.L. Anglji

Tunel o iclénlon. pow.w N.P.L.
Tunel w Instytucie Kaliforn.
Badania ameryk. w locie

g wWN e

—/?
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Ryc. 21.
Krzywe przejsciowe c=f (R) dla kuli, okreslajgce stopien burzliwosci strugi w po-
danych tunelach i w powietrzu atmosferycznem w czasie"l6tu. Najmniejszy stopien
burzliwosci odpowiada krzywej 5 (wolna atmosfera), najwiekszy krzywej 1 (ame-

rykanski tunel o zmiennej gestosci).

Z przytoczonego na ryc. 19 przykiadu widzi-
my, ze nawet przy liczbie Reynolds'a, odpowia-
dajgcej warunkom lotu, wystepuje w tunelu ae-
rodynamicznym znaczny wptyw burzliwosci stru-
gi, zmieniajagcy wartosci cymax. Zachodzi zatem
pytanie, jaki jest stopien burzliwosci powietrza
atmosferycznego w locie? Karman przeprowa-
dzit pomiary krzywej przejsciowej dla kuli umiesz-
czonej na samolocie, aby uzyskac poréwnanie do
badan tunelowych i odpowiedzie¢ na postawione
wyzej pytanie. Okazato sie (ryc. 21), ze burzli-
wos¢ powietrza atmosferycznego, nawet przy ziej
pogodzie lub w poblizu ziemi, mierzona przy po-
mocy kuli, jest niezwykle mata i napewno mniej-
sza anizeli w jakims tunelu aerodynamicznym.
Nie wynika z tego bynajmniej, ze w powietrzu
niema zadnych zaburzen, tylko ze prawdopodob-
nie ich skala jest tak duza, ze nie przenikajg one
do warstwy przysciennej kuli o matej stosunko-
wo S$rednicy.

Wplyw chropowato$ci gdrnej powierzchni
ptata na warto$¢ e*hax przy rdéznych liczbach
Reynolds’a na podstawie badan amerykanskich
przedstawia ryc. 22. Widoczne jest, ze z powodu
chropowatosci powierzchni  cymax ulega przy
wzrastajagcem R nieznacznym tylko zmianom,
podczas gdy przy gtadkiej powierzchni cymax ro-
$nie wraz z R przy odnosnym profilu bardzo
silnie. Powodem tego stanu rzeczy przy chropo-
watej powierzchni jest zapewne pobudzenie i za-
razem wczesniejsze oderwanie sie burzliwej war-

matych tunelach, zwtaszcza przy duzych wydtu-
2$niiach ptatdw, nie jest mozliwe wykrycie tego
efektu.

Ryc. 22.
Wptyw chropowatosci gornej powierzchni ptata na war-
to$¢ cy max przy réznych liczbach Reynolds’a wedle pomia-
row N. A. C. A. Wplyw ten zanika przy matych sto-
sunkowo wartosciach R.

9. Konkluzja.

ZestawiliSmy krotki przeglad trudnosci i wy-
jasnien problemow, stanowiagcych tre$¢ badan
wspotczesnych pracowni aerodynamicznych. Po-
dalisSmy tre$¢ zycia wspdtczesnego badacza zja-
wisk aerodynamicznych, na ktorg sktada sie bo-
le§¢ i rados¢, rozczarowanie i nadzieja. Nalezy
jednak mimo wszystko stwierdzi¢, ze zrobiono po-



wazny krok naprzod na drodze do prawdy; na-
sze dzisiejsze poznanie rézni sie wielce od ,,wczo-
rajszej" nieSwiadomosci.

Poznanie to zawdzieczamy w duzej mierze ba-
daniom w tunelach, dozwalajgcych na osiggnie-
cie duzej liczby Reynolds’a zblizonej do warun-
kéw w locie. Budowa takich tuneli powinna by¢
hastem dnia, jezeli charakterystyki konstrukcy;j
lotniczych, uzyskane w laboratorjum, majg od-
powiadaC rzeczywistosci w locie.

Wspolzjawisku burzliwosci strugi w tunelach
aerodynamicznych nalezy poswieci¢ jak najbacz-
niejszg uwage. Nalezy zdgza¢ do zblizenia sto-
pnia burzliwosci w tunelu do stopnia burzliwosci
w powietrzu w czasie lotu, za§ w kazdym razie
uzgodni¢ stopien burzliwo$ci w réznych tunelach
celem umozliwienia poréwnywania wynikow.
Konieczne jest przeprowadzanie pomiaréw w lo-
cie celem wykrycia zgodnosci wzglednie rozbiez-
nosci pomiedzy doswiadczeniem w laboratorjum
i rzeczywistoscig w locie.

W koncu krotka uwaga w sprawie uzyteczno-
sci wynikéw badan w matych tunelach: Jakkol-
wiek dla przemystu lotniczego badania te nie do-
starczaty naogot wynikéw, ktore moglyby by¢
wprost zastosowane dla celéw praktycznych, to
jednak nie da sie zaprzeczy¢, ze posiadajg one
doniostg warto$¢ naukowa, gdyz dozwalajg na
glebsze wnikniecie w istote zjawisk aerodyna-
micznych, rozszerzajac zakres krzywych zalezno-
$ci w strone matych liczb Reynolds'a. Dlatego tez
powinny one by¢ nadal prowadzone dla celéw
naukowych. Trudno bowiem wymagac, aby tu-
nel aerodynamiczny stat sie jedynie automa-
tem, ktéry za pocisnieciem guzika wyrzuca go-
towe wyniki dla konstruktora; naukowa cieka-
wos¢ siega znacznie dalej i glebiej anizeli cieka-
wosé praktyki.
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Badania aerodynamiczne szybowca szkolnego ,,Wrona bis®
oraz porownanie z badaniami szybowca szkolnego ,C. W. IlI*

Essais aerodynamigues du planeur d’ecole ,Wrona bis* et leur comparaison avec les essais
du planeur d’ecole ,,C. W. II*

Ges essais, ensemble avec les donnees fournies par
la pratigue d'utilisation de ces planeurs, pouvent con-
stituer une indication relative aux gualités aerodynami-
gues souhaitables des planeurs d’ecole.

La pratigue de plusicurs années a demontré de tres
bonnes gualités du planeur ,,C. W. IIP" lors de Finstruc-
tion du pilotage. On a donc adopte ses caracteristigues
comme la base de comparaison avec le planeur ,,Wrona
bis".

Pour completer les donnees, on donne linfluence
du diedre des ailes sur les caracteristigues aerodynami-
gues panticulieres.

La fig. 1 represente les resultats des mesures execu-
tees dans !'Institut Aerodynamigue de Varsovie et les fig. 2,
3, 4, 5 représentent les resultats des mesures exccutees
dans le Laboratoire Aerodynamigue de I'Ecole Polytech-
nigue de Lwow.



Naogo6t posiadamy nieznaczny materjat do-
tyczacy badan aerodynamicznych szybowcow
szkolnych. Nalezy to ttumaczy¢ tern, ze sg one ze
wzgledu na swa nizszg doskonato$¢ mniej
atrakcyjne od maszyn ,rasowychll. Tymczasem
gruntowne opracowanie wiasnosci aerodynami-
cznych szybowca szkolnego, na podstawie studjow
na modelu szczegdlnie takich, jak stateczno$c,
sterowno$¢ i inne cechy zwigzane z pilotazem,
sg zagadnieniem conajnmiej tej samej wagi, co
dobre opracowanie konstrukcyjne.

W poszukiwaniu kryterjow, jakie wiasnosci
aerodynamiczne powinien posiada¢ szybowiec
szkolny, moga by¢ pomocne podane tutaj bada-
nia tunelowe (.skala modelu 1 :13) najpopular-
niejszego dzi$ naszego szybowca szkolnego ,,Wro-
na bisll, konstrukcji A. Kocjana. Wieloletnie
uzytkowanie tego typu w szkotach szybowcowych
wykazato dostatecznie jego zalety i wady, ktore
mozna tern lepiej skonfrontowa¢ z wnioskami
jakie mozna uzyska¢ z badan aerodynamicznych.

Dla rozszerzenia materialu podstawowego
przeprowadzono badania wspomnianego szybow-
ca z ptatami prostemi oraz ze skrzydfami usta-
wionemi w V. Pozatem dla poréwnania podaje-
my, na podstawie badan Instytutu Aerodyna-
micznego w Warszawie, niektére dane odno$nie
szybowca ,G. W. 111* konstrukcji inz. Czerwin-
skiego (ryc. 1). Szybowiec ten dzi$ nie jest juz
uzywany. Charakterystyki jego moga stanowic
jednak o tyle cenny materjat dla poréwnan, iz
maszyna ta zar6wno przez instruktoréw jak
i ucznidw pod wzgledem pilotazowym byta uwa-
zana za bardzo dobrg dla szkolenia poczatkowego.
Obecnie zarysowuje sie u nas poglad, iz nie na-
lezy budowa¢ zbyt uniwersalnych maszyn szkol-
nych, a wiec nadajacych sie zaréwno do szkole-
nia w lotach $lizgowych jak i zaglowych. Nato-
miast nalezy raczej uzywa¢ nawet w szkoleniu
poczatkowem 2 typow maszyn: |. szkolny jedynie
dla nauki latania $lizgowego i Il. szkolny dla tre-
ningu przed zaglowaniem i ewentualnie réwniez
do nauki zaglowania. Charakterystyki aerody-
namiczne C. W. Il (doskonatos¢ moze by¢ lep-
sza) moga stanowi¢ pewne wytyczne wiasnie dla
I-go szkolnego typu.

Wyniki pomiaréw przeprowadzonych w La-
boratorium Aerodynamicznem Politechniki Lw,,
przy zachowaniu oznaczen i okreslen stosowa-
nych w poprzednich publikacjach, ujeto w naste-
pujace wykresy:

1) Ryc. 2/1. Biegunowa szybowca ,,Wrona
bisll, biegunowa réwnowagi, krzywa momentow
wzgledem krawedzi natarcia.

Na wykresie tym widzimy, iz wptyw utozenia
skrzydet w V przy ¢=2° nie wykazuje wptywu
na ksztatt biegunowe;j.

Przebieg biegunowej w okolicy duzych katow
natarcia jest ptaski, co wskazuje na dobre trzy-
manie sie szybowca w stanie przeciggnietym
i brak naog6t tendencji do samoczynnego przej-
Scia w korkocigg (nie wyklucza to bynajmniej
korkociggu przy btedach pilotazu jak np. przy-
padkowe wprowadzenie w korkocigg noga).
Poréwnujac biegunowg ,,Wrony bis* z ,C. W.
111" widzimy, iz ten ostatni szybowiec ma prze-

bieg biegunowej réwniez doskonale odpowiadaja-
cy wspomnianym zaletom.

Ze wzgledu na mozno$¢ wykorzystywania do
nauki szkolenia mniejszych wzniesien terenowych
doskonatos¢ bliskg szybowca ,,Wrona bis* na-
lezy uwazaC za bardziej godng polecenia nawet
dla I szkolnego typu.

2) Ryc. 2/2 i 2/3 przedstawiajg wykresy sta-
tecznosci statycznej podtuznej, oraz zaleznosé
katow natarcia, przy ktérych zachodzi réwno-
waga, zaleznie od wychylenia steru gtebokosci.
Wykresy statecznosci sporzadzono dla normalne-
go wywazenia szybowca (y = 0,333], oraz dla

potozen S. C. odpowiadajacych przesunieciom
w skali rzeczywistej bliskich 15cm. Przebieg
krzywej dla b =0 przy tylnem dmuchanem po-
fozeniu Srodka ciezkosci pozwala spodziewac sie
braku lub niedostatecznie matej statecznosci
przy dodatnich 0.

Przy wadze pilota okoto 55 kg nalezy sie li-
czy¢ z cofnieciem S. C. o 8cm do tylu, a wiec
i z pogorszeniem statecznosci. Dlatego przy bar-
dzo_lekkich pilotazach nalezatoby zalecac obcia-
zenie przodu szybowca. Wartos¢ spoétczynnika

~<_przy normalnem potozeniu $. C. jest wystar-

czajaca, jednak poréwnujac z odpowiedniemi
danemi dla szybowca ,C. W. 111" | pamietajgc
0 jego zaletach, te ostatnie wartosci nalezy uznac
jako godniejsze polecenia.

Przebieg wykresu — wskazuje na mo-
zliwo$¢ pewnej ,,nerwowoscill ,,Wrony bisll przy
mniejszych katach natarcia. Dla ,C. W. 111l
przebieg tej funkcji jest bardziej prawidtowy.

3). Ryc. 2/4, 2/4’, 3/5 i 3/5" podajg wykresy sta-
tecznosci kierunkowej dla roznych katow wychy-
lenia steru kierunkowego i katow natarcia pfata,
odpowiadajacych stanom roéwnowagi przy roz-
nych wychyleniach steru gtebokosci. Kat wychy-
lenia lotek byt /L,=0°. Z przebiegu tych krzywych
widzimy, ze dla szybowca ,,Wrona bis* zaréwno
przy skrzydtach prostych jak i ustawionych w V,
warunki statecznosci kierunkowej sa spetnione,
jednak przy ukiadzie V wartosci spotczynnikéw
stateczno$ci kierunkowej sag nieco mniejsze, co
wyrazniej zaznacza sie przy wiekszych katach
natarcia (ryc. 3/5 i 3/5°). O ile chodzi o porow-
nanie spotczynnikéw statecznosci kierunkowej
szybowca ,,Wrona bisll z odpowiedniemi spot-
czynnikami dla szybowca ,C. W. 111* to sg one
dla szybowca ,C. W. 111“ bliskie odpowiednich
spotczynnikow ,,Wrony bisll ze skrzydtami w V.

4). Ryc. 3/6, 3/6’, 4/7 i 4/7 podajg wykresy
statecznosci kierunkowej dla wychylen steru kie-
runkowego =0° i = 20° oraz dla roznych
wychylen lotek (wychylenie lotki lewej i prawej
przyjeto sobie rowne). Lotka lewa byta w czasie
pomiaru stale wychylana w dét o kat /L, za$
prawa do gory o kat @s. Widocznem jest, ze takie
wychylenie lotek powoduje wystapienie dodatko-
wego momentu kierunkowego o0 znaku przeciw-
nym do dodatniego momentu kierunkowego wy-
wotanego dodatniem wychyleniem steru Kkie-
runkowego.



Ryc. 1.
Wykresy dla modelu szybowca szkolnego ,,C. W. 111* wedle wynikéw otrzymanych
w Instytucie Aerodynamicznym w Warszawie.
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Wykresy dla modelu szybowca szkolnego ,, TTrona bis* wedle wynikéw otrzymanych

w Laboratorjum Aerodynamicznem Politechniki Lwowskiej.



Ryc. 3.
Wykresy dla modelu szybowca szkolnego ,, Wrona bis“ wedle wynikéw otrzymanych
w Laboratorium Aerodynamicznem Politechniki Lwowskiej.



Ryc. 4.
Wykresy dla modelu szybowca szkolnego ,Wrona bisu wedle wynikéw otrzymanych
w Laboratorjum Aerodynamicznem Politechniki Lwowskiej.
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Wykresy dla modelu szybowca szkolnego ,, Wrona bisu wedle wynikéw otrzymanych
w Laboratorjum Aerodynamicznem Politechniki Lwowskie;j.



5.) Ryc. 4/8 podaje zalezno$¢ spotczynnika
¢,1CE momentu poprzecznego od lotek zaleznie od
kata wychylenia P1 lotek. Z wykresu tego widzi-
my, iz zarowno przy matych jak i przy wiek-
szych katach natarcia ptata dziatanie lotki przy
skrzydle ustawionem w V jest intenzywniejsze.
Zmniejszenie intenzywnosci dziatania lotek przy
wiekszych katach natarcia dla obu ustawien pta-
tow jest nieznaczne.

6). Ryc. 4/9, 4/9’, 5/10 i 5/10' podaja zaleznos¢
spotczynnika c? sity poprzecznej A w kierunku
rownolegtym do krawedzi natarcia, zaleznie od
wielkosci wychylenia kierunkowego & dla réz-
nych potozen réwnowagi, przy zmiennem usta-
wieniu steru kierunkowego.

7). Ryc. 5/11, 5/11’, 5/12 i 5/12’. W stosunku
do dotychczasowych publikowanych przez LAPL.
pomiaréw aerodynamicznych dla szybowcow,
przeprowadzanych na wadze o 6 skladowych,
nowoscig jest podanie spdtczynnika cmGq 1).

Jest to spotczynnik momentu poprzecznego
(odniesiony do powierzchni i cieciwy ptata) wzgle-
dem osi podtuznej szybowca, przedstawiony w za-
leznosci od niesymetrji kierunku wiatru (Kkat
ak), podany dla r6znych wychylen steru kierun-
kowego /R i dla roznych wychylen lotek.

*) Poraz pierwszy podaliSmy wykresy dla tego spot-
czynnika dla ptatowca Pou du Ciel.
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Zastrzegajac sie zgory, ze sprawa stateczno-
éci poprzecznej i spiralnej jest zagadnieniem
»par exelence” dynamicznem, mozemy jednak na
podstawie zatgczonych wykresow znales¢ przy-
najmniej jakies wskazdwki o tendencjach zacho-
wania sie¢ w skrecie szybowca.

Przyjmijmy np., ze przy ustawieniu sterow
scharakteryzowanych wychyleniami /?, fik oraz
wychyleniami lotek /?/,, szybowiec znajduje sie
w skrecie ustalonym, tak ze wektor predkosci
wzglednej szybowca wzgledem powietrza lezy
w plaszczyznie syinetrji szybowca (stan ten od-
powiada ak =0). Jezeli teraz zaistniata jaka$
przyczyna zewnetrzna powodujaca powstanie
np. dodatniego kata ak, to wedlug wykresow
nastgpi zmalenie spotczynnika cmGg:

Dmuchania przeprowadzono dla takich wy-
chylen lotek i steru kierunkowego, jakie ktadtyby
szybowiec do prawego skretu; otéz zgodnie
Z przyjetemi oznaczeniami wychylenie wektora
predkosci o tendencji zwiekszajgcej kat ak spo-
woduje zmniejszenie momentu przechylajgcego
szybowiec, a co zatem idzie wyprostowywanie sie
szybowca, a wiec daznos¢ do przejscia w skret
0 mniejszej krzywiznie, czyli tendencja z punktu
widzenia pilotazu wiasciwa. Z zatgczonych wy-
kreséw dla d =2° widzimy, iz dla skrzydet w V
tendencja ta jest silniej zaakcentowana.

W. Stepniewski.

SZYBOWNICTWA | LABORATORJUM

AERODYNAMICZNEGO

Prof. S. tUKASIEWICZ - Dr. Z. FUCHS — Inz. W. STEPNIEWSKI.

Niektore mozliwosci osiggania zwiekszonych wyporéw ptata
z zachowaniem dobrych doskonatoscil).

Quelques dispositifs hypersustentateurs.

On donno ici quelques exemples des dispositifs byper-
sustentateurs possibles a l'utilisation pour planeurs etmo-
toplaneurs grace a l'amelioration de la portance en re-
servant une bonne finesse.

Analiza charakterystyk szybowca ze wzgledu
na wiasnosci przelotowe, jak roéwniez ze wzgledu
na zdolno$¢ o-siggania wysokosci przez krazenie,
prowadzi do formuty szybowca o mozliwie ma-
tych oporach czotowych, zaopatrzonego w urzg-
dzenia, pozwalajgce na osigganie zwiekszonych
wyporéw. Zagadnienie to osiggania zwiekszo-
nych wyporéw bez specjalnego pogarszania do-
skonatosci taczy sie przedewszystkiem z kwestjg
nalezytego wyzyskania obszarow noszacych za-
rowno w locie prostym jak i w krazeniu. Przy-

*‘2 Od kierownictwa ITS: Badania powyzsze
zostaty podjete w celu dostarczenia materjatu do kon-
strukcji szybowca, na ktorym moznaby wyzyskiwa¢ naj-
stabsze warunki termiczne i tern samem szybowaé przez
najwieksza liczbe dni w roku.

czem, jak wykazuje analiza elementéw aeronawi-
gacji szybowcowej?), w wielu wypadkach opta-
ca sie nawet poniesC pewng strate w postaci nie-
co zwiekszonej predkosci opadania przy radykal-
nem zwiekszeniu wyporu (zmniejszenie predko-
ci lotu), gdyz efekt taki ze wzgledu na wyzy-
skanie wznoszenia moze by¢ jednak dodatni..
Tendencja uzyskiwania mozliwie duzych roz-
pietosci uzytkownych predkosci lotu szybowca
zaczyna rowniez znajdowac swoj wyraz w prak-
tycznych rozwigzaniach konstrukcyjnych, ze wy-
mienimy tylko ,,Minimoa’e“ inz. Hirt'a oraz ,,Me-
we" inz. Grzeszczyka i Kocjana, gdzie zastoso-
wano jako narzedzie zwiekszania nosnosci opusz-
czanie o pewien nieznaczny kat lotek w dét.
Chcac da¢ moznos$¢ konstruktorom porowna-
nia roznych urzadzen do zwiekszania nosnosci
i ocenienia ich przydatnosci dla szybownictwa,

2) Por. Inz. W. Stepniewski: Elementy aeronawigacji
szybowcowej, Skrzydlata Polska Nr. 8, 1935.



Ryc. 1.
Wykresy dla ptata 1TS 17 A z poszerzaczem dla wysunigtego poszerzacza o giebokosci a—25” | przy y = 5ifia
i roznych katach fi.



Ryc. 2.
Wykresy dla ptata ITS 17 A z poszerzaczem dla wysunigtego poszerzacza o gtebokosci | przy y=100/,a
i roznych katach
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Ryc. 3.

Wykresy dla ptata ITS 17 A z poszerzaczem dla wysunietego poszerzacza o gtebokosci a — 25V | przy y =15 a
i roznych katach fi.



Ryc. 4.
Wykresy dla ptata 1TS 17 B z poszerzaczem dla wysunigtego poszerzacza o gtebokosci a =300/ | przy y =ti’laa
i roznych katach ft.
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Ryc. 5.
Wykresy dla ptata ITS 17 B z poszerzaczem dla wysunigtego poszerzacza o gtebokosci a = 30°/Q | przy y—IO™ a
i réznych katach fl.
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Ryc. 6.
Wyleresy dla ptata 1TS 11 B z poszerzaczem dla wysunietego poszerzacza o gtebokosci a — 30an | przy y™IS™a
i réznych katach ft.



Wykresy dla ptata JTS 17 E z klapg o glebokosci klapy a= 20% | przy roznych katach fl.



Wykresy dla ptata 1'TS 19 z klapa podwojnie tamang o gtebokosci klapy a =207 | przy roznych katach fi.



Ryc. 9.
Wykresy dla ptata ITS 17D z klapa szczelinowg o gtebokosci klapy ¢ = 0-25/, | przy réznych katach fi.
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Ryc. 10.
Wykresy dla piata I'TS 17 E z klapa szczelinowg o glebokcsci klapy 25% | przy roznych katach fi.
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Spélrzedne profilu W — 192 (13%).

Taljela I

Charakterystyczne wartosci spolczynnikdw wzgl. ich stosunkow

0,0000 0,0020 0,0040 0,0080 0,0120 0,0160 0,0200 0,0240 0,0280
0,0000 0,0069 0,0111 0,0175 0,0222 0,0261 0,0296 0,0326 0,0359
0,0000 -0,0065 -0,0097 -0,0124 -0,0141 -0,0159 -0,0167 -0,0181 -0,0188
0,0340 0,0400 0,0500 0,0600 0,0700 0,0800 0,1000 0,1200 0,1600
0,0397 0,0436 0,0494 0,0544 0,0588 0,0632 0,0703 0,0764 0,0857
-0,0202 —0,0214 -0,0225 —0,0236 —0,0246 -0,0257 -0,0268 -0,0276 -0,0287
0,2000 0,2500 0,3000 0,3500 0,4000 0,4500 0,5000 0,5500 0,6000
0,0924 0,0975 0,1005 0,1012 0,0996 0,0962 0,0914 0,0848 0,0786
-0,0290 -0,0292 -0,0290 —0,0288 —0,0285 -0,0273 -0,0259 -0,0237 -0,0221
0,6500 0,7000 0,7500 0,8000 0,8500 0,9000 0,9400 0,9700 1,0000
0,0711 0,0623 0,0531 0,0436 0,0330 0,0229 0,0150 0,0080 0,0016
-0,0202 -0,0175 -0,0152 -0,0123 -0,0099 -0,0066 -0,0046 -0,0034 -0,0011
Tabela Il

dla poszerzacza ITS. 17 A.

1 2 3 4 Uwagi
y max Coe 1,230 1,900 2,375 545 % y=10% a, /?=40°
eymax o e+ 0,155 0,358 0,447 131, y=10% a, /?=40°
(V) I I 7,94 5,31 531  -33,1 , y=10% a, /3=40°
@xmin  _ _ _ _ _ 0,0135 0,0141 0,0176 43 2/=10% a, /?=3,5°
e 91,1 134,94 134,94 48,12
Cx min
(Cm)eymax - - — — 0,364 0,732 1,143 1511 , y=10% a, /?=40°
°lo wa® 30,0 — 49,8 y=10% a, /J=40°
O........ 19 16,0 160  -19.6 ,  y= 5ol a, /7=0°
\ t/® / opt.
\(?@() - == = 172,5 140,0 169,0 -18,8 , 5% a, /?7=—1°
X 4 opt.
Talela Il
Charakterystyczne wartosci spolczynnikow wzgl. ich stosunkéw dla poszerzacza ITS. 17 B.
1 2 3 4 Uwagi
cymax  _ _ _ _ _ 1,230 1,884 2,540 532 % y=10% a, /?=35°
@xpeymax - — - - 0,155 0,3486 0,470 1249 y=10% a, Z3=35"
(?) o= 7,94 5,40 540  -31,98, y=10% a, /?=35°
\ Cx / cy max
Cx min o 0,0135 0,0136 0,0183 0,06 ,, y=10% a, /?=2°
ey mex 91,1 1388 138,8 52,4
Cx min
Cimeymax  — _ _ _ 0,364 0,792 1,339 1728 ?/=1070 a, /?=35°
(€°[0 ryeymax > 30,0 — 52,6 y=10% a, 13=35°
4. 19,9 15,3 15,3 -23,1 , y=10°lo a, /3=5°
\ Cx fOpit
e 172,5 116,8 157,5 —-323 , y=15% a, /?=26°
Cx opt.

1) Wyniki dla profilu W 192

2) Wyniki odniesione do powierzchni rzutu rzeczywistego poszerzacza.
3) Wyniki odniesione do powierzchni profilu pierwotnego poszerzacza.
4) Stosunek réznicy pomiedzy wartoscig 2 i 1 do wartosci 1 w %.

*) Potozenie $rodka parcia.



podajemy rozne przykiady tych urzgdzen (ryc.
7—10) oraz obszerniejsze badania poszerzaczy
(ryc. 1—6).

Ze wzgledu na. wspomniane tendencje kon-
strukcyjne budowania szybowcéw o matych opo-
rach, przeprowadzono badania na profilu repre-
zentujacym profile dwuwypukte o stosunkowo
nieznacznych oporach profilowych (profil W 192,
gr. 13%).

Wyniki pomiardw poszerzaczy, wykonanych
w Laboratorjum Aerodynamicznem Politechniki
Lwowskiej przy liczbach Reynolds'a R — 290000
— 369000, podajg ryciny 1 —6. Spotrzedne pro-
filu W 192 (13%) podaje tabela 1, charaktery-
styczne warto$ci spotczynnikow wzglednie ich
stosunkéw zebrane sg w tabelach 11 i Ill. Wi-
doczne jest przeszto 50%-we zwiekszenie clf max
przy réwnoczesnem pogorszeniu sie wszystkich
innych charakterystycznych wartosci.

W przyktadach poréwnawczych klapy zwy-
ktej (lotki zwyklej opuszczanej, ryc. 7), oraz kla-
py ze szczeling (lotki szczelinowej opuszczanej,
ryc. 9 i 10) podane zostalty jedynie przykiady
najkorzystniej wybranych gitebokosci klapy, oraz
najkorzystniejszych ksztattow szczeliny. Podano
rowniez badania dla klapy podwojnie zagietej
(ryc. 8).

Ze wzgledéw na ocene konstrukcyjng poda-
nych urzadzen bezsprzecznie najtatwiejszem jest
zastosowanie zwykiej klapy (lotki) opuszczanej
(ryc. 7), nastepnie pod wzgledem trudnosci kon-
strukcyjnej mozna wymieni¢ klape (ewentualnie
lotke) szczelinowa oraz klape podwojnie zagina-
na. Najwiecej trudnosci konstrukcyjnych po-
ciggnie za sobg zastosowanie poszerzaczy.

Przy rozwazaniu trudnosci konstrukcyjnych
nie mozna rowniez poming¢ waznej kwestji we-
drowki Srodka wyporu przy opuszczaniu klapy
lub poszerzacza. Zjawiska z tern zwigzane nie
zawsze dadza sie opanowac jedynie wychylenia-

BIULETYN
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mi steru gtebokosci i moga pociagnaé za sobg ko-
nieczno$¢ stosowania urzadzen dodatkowych np.
statecznikéw nastawnych w locie.

Na ogot biorgc przy poszerzaczach przy do-
datnich fi mamy wieksze przesuniecia $rodka
wyporu do tytu niz w innych rozwigzaniach, jed-
nakze i tutaj dla poszerzacza podanego np. na
ryc. 4 przy =5° oraz ryc. 6 przy fi=15" na-
wet dla znacznych przyrostow wyporéw w sto-
sunku do profilu wyjSciowego mamy przesunie-
cia Srodka wyporu nawet mniejsze niz np. dla
klapy ze szczeling przy tych samych wyporach.

Przechodzac do oceny poszczegoéinych urza-
dzern z punktu widzenia polepszenia pewnych
wiasnosci aerodynamicznych szybowca lub mo-
toszybowca nalezy uzna¢ bezsprzecznie, ze ze
wzgledu na mozliwos$¢ osiggniecia maksymalnych
wyporéw najlepsze rezultaty otrzymamy przy za-
stosowaniu poszerzaczy. Kwestja ta jednak nie
jest dla celéw szybownictwa tak wazna.

Najwazniejszem jest zagadnienie osiggania
dobrych doskonatosci przy zwiekszonych cy.
Przy ocenie przydatnosci tych réznych urzadzen
dla celéw szybownictwa i obserwowaniu przebie-
géw krzywych doskonatosci w okolicy duzych cv
nalezy pamietac, iz przez dodanie oporéw szko-
dliwych oraz przez zmiane wydtuzenia na wie-
ksze nastepuje przesuniecie maksymalnej dosko-
natosci. Pozatem trzeba brac ﬁOd uwage, ze przy
wiekszych oporach szkodliwych nawet urzgdzenia
dajace bezwzgledne warto$ci emax mniejsze, lecz
majace przebieg krzywej e korzystniejszy w gor-
nych partjach, moga okaza¢ sie lepsze dla pew-
nych celéw, anizeli przebiegi o duzych Emax, wy-
stepujacych jednak tylko wzdtuz bardzo krotkie-
go tuku krzywej.

Dlatego ocene przydatnosci poszczegblnych
urzadzen nalezy traktowa¢ bardziej indywidual-
nie zaleznie od szacowanych oporéw szkodliwych,
wydtuzenia oraz przeznaczenia szybowca.

SZYBOWNICTWA

Niektére zagadnienia motoszybowcow”.
Quelques problemes des maloplaneurs.

En se seryant de I'exemple d’'un motoplaneur fictif,
aux caracteristigues clioisies comme les moyennes des
caracteristigues des appareils de ce type etudies dans
FI. T. S., lautour examine les problemes de la diminution
de la traineo du groupe motopropulseur en vol a voile
et de l'amelioration du decollage et de l'angle de montee.

L'auteur vient a la conclusion gue l'adaptation aux
motoplaneurs des helices a pas variable en vol ainsi gue
Uemploi des dispositifs aerodynamigues hypersustenta-
teurs, est tres opportun au point de vue des problemes
susmentionnes.

Le lecteur trouvera le texte franeais complet dans le

compte-rendu de la reunion de U'ISTUS a Budapest, mai
1936.

Z licznych zagadnien motoszybownictwa pra-
gne zwrdci¢c uwage na nastepujagce Kkwestje:
1) zmniejszenia do minimum oporu zespotu
$migto - silnikowego w locie szybowym i 2) po-
lepszenia startu i kata wznoszenia sie motoszy-
bowcow przy ziemi.

Pierwsze z tych zagadnien faczy sie najscislej
z istotg i fundamentalnemi zatozeniami motoszy-
bownictwa t. j. moznoscig uzytkowania tego ro-
dzaju maszyn jako szybowca i wykonywania na
nich lotdw zaglowych. Sprawy tej moznosci za-

*j Tre$¢ zblizona do. referatu wygloszonego na posie-;
dzeniu ISTUS'u w Budapeszcie.



glowania nie nalezy pozatem lekcewazy¢ cho-
ciazby tylko ze wzgledu na rozszerzenie sporto-
wWo-przyjemnosciowego zakresu zastosowania mo-
toszybowcoéw i wptywu jej na rozwdj wszerz te-
go rodzaju sportu.

Drugie ze wspomnianych zagadnien stanowi
jedng z podstaw bezpieczenstwa uzytkowania
motoszybowcOéw. Wnosi pozatem rozszerzenie
»,Swobody latania”, zwiekszenia ilosci terendw
przydatnych do lotéw, i dzieki temu poza roz-
szerzeniem samej podstawy sportowej i przyjem-
nosciowej, stwarza réwniez pewng baze dla uzyt-
kowego zastosowania tych maszyn.

Chcac lepiej oceni¢ iloSciowy wptyw réznych
czynnikow na poruszone zagadnienia postuzymy
sie  pewnym motoszybowcem fikcyjnym, jako
wzorcem dla przeprowadzenia naszych rozwa-
zan poréwnawczych. Dla tego fikcyjnego moto-
szybowca przyjeto nastepujgce dane:

Powierzchnia F =16 m?
Ciezar w locie Q — 270 kg

Obcigzenie powierzchni i 17 kg\m?

Obcigzenie mocy . . . — = 13,5 kg\KM

Wydtuzenie.................. 2 =12
Predkos¢ lotu przy e/ =1 Ve= 16,5 m/sek
Op6r szkodliwy . . cx,, = 0,008.

Charakterystyki takie dla naszego wzorca do
rozwazan wybrano jako dos¢ bliskie studiowa-
nych obecnie w ITS. motoszybowcdw. Op6r szko-
dliwy przyjeto w granicach otrzymanych dla
dmuchan tych maszyn. Predkosci lotu motoszy-
bowcdw wogole zawrg sie mniej wiecej w grani-
cach 70—120 kmjgodz. Najczesciej spotykane
obroty dla dzisiejszych silnikéw o mocy do 20
KM zawierajg sie w granicach n — 2800—2000
obrotéw/min. Srednice S$migiet bedg prawdopo-
dobnie zawarte w granicach ¢ —1,2 do 1,6 m.
By jeszcze dokfadnie zdaé sobie sprawe z charak-
terystyk geometrycznych i aerodynamicznych
Smigla rozpatrzmy jakim posuwom odpowiada
praoa $migta dla przyjetych S$rednich predkosci
lotu oraz obrotéw.

Przyjmujac oznaczenia dla posuwu stoso-
wane przez NACA

gdzie

V — jest predkoscig lotu w miselc, n —
obroty na sekunde, 1) — S$rednicg $migta w me-
trach znajdziemy, ze posuwy odpowiadajgce
przyjetym przez nas zatozeniom poczgtkowym
zawrg sie w granicach: y=w 0,375—0,625.

Instytut Aerodynamiczny w Warszawie defi-
njuje posuw nastepujgco:

gdzie:
(i — jest predkoscig katowa $migta w ra-
djanach na sek., R — promien $migta.

Zwigzek miedzy posuwem wg. definicji NA CA
oraz IAW okre$la sie: p = —, zakres spotyka-

nych w motoszybownictwie posuwow wg. defi-
nicji 7ATP bedzie zawarty w granicach n =
=~0,12-0,2.

Ryc. 1.

Charakterystyki pewnej rodziny Smigiel o statym skoku
plg N. A. C. A.

Przypatrujgc sie charakterystykom rodziny
Smigiet wzietych z Reportow NACA (ryc. 1)
lub tez badanych w 1AW (ryc. 2) gdzie w funkcji
posuwu dla roznych skokow (H\D NACA i IAW)
mamy podane wielkosci spotczynnikéw mocy
zapotrzebowanej (x — w oznaczeniach NACA
i g — w oznaczeniach IAW), ciagu Smigla (u —
w oznaczeniach NACA i tp — w oznaczeniach
IAW), a przedewszystkiem wartosci sprawnosci
Smigla tj. Widzimy, ze dla przyjetych posu-
wow najlepsze sprawnosci Smigta uzyskamy
dla skokow $migiet H\D =co 0,5.

Dalsze rozwazania przeprowadzamy dla $mi-
gta o $rednicy D=1,4m, skoku H =0,5, powierz-

chni $migta Fs,= 0,123 m? (ksztatt na ryc. 3) jako

pewnego $redniego reprezentanta mozliwych do
zastosowania $migiet, odpowiadajacych poczat-
kowym naszym zatozeniom. Charakterystyki te-
go Smigta nalezagcego do rodziny opracowanej
przez inz. Bukowskiego w Instytucie Aerodyna-
micznym Warszawskim, przyjmujemy wedtug
badan tego Instytutu (ryc. 2).

Przechodzac do rozpatrzenia zagadnienia
zmniejszenia oporow zespotu Smigto-silnikowego
w locie Slizgowym, bierzemy pod uwage rozwiga-



zania wykluczajace chowanie catego zespotu jak
ma to miejsce np. w motoszybowcu I. Garden’a.

Spotczynnik oporu $migta nieruchomego we-
dtug danych inz. Bukowskiego waha sie w grani-
cach ¢Xs'=0,85—1,0. Przyjmujgc dla naszego
Smigta 0 matym skoku warto$¢ blizszg jednosci:

Cis-= 0,95, otrzymamy w odniesieniu do po-
wierzchni motoszybowca .spétczynnik oporu
p 0193
cha =cx, Yy =0-95 =00077.
Ryc. 2.

Charakterystyki pewnej rodziny Smigiel o statym skoku
plg I. AL W.

Przyjmujac predkos¢ lotu przy cy=1 (Ve=
=16,5 misek) jako predko$¢ porownawczg dla
lotu szybowego, znajdziemy, iz opory Sspowo-
dowane nieruchomem $migtem pociagng wzrost
predkosci opadania o:

dWw=Cs""Fg 9"Vc = 0-125 m/sek

(q — cisnienie predkosci).

By zdac sobie sprawe czy trzeba bedzie $mi-
glo hamowac specjalnem urzadzeniem, czy tez
opory silnika wystarczag na to, by $migto sie nie
obracato, okreslimy dla jakiej wartosci predkosci
lotu motoszybowca moment oporu stawiany
przez silnik bedzie wiekszy od momentu dawa-
nego przez Smigto przy danej predkosci lotu.
_Mlc()ment wywierany przez $Smigto da sie okresli¢
jako:

M/=m.F,/ q.R

gdzie m = spotczynnik ktérego warto$¢ wedtug
badan inz. Bukowskiego waha sie w granicach
m = 0,20—0,28 (dla matych skokéw blizsze 0,2)
Pos' — pole kota zakre$lonego $migtem.

Smigto bedzie wirowaé gdy moment aero-
dynamiczny Ms*> Mh gdzie: Mh— jest momen-
tem oporowym silnika w biegu luzem.

Z braku Scistych danych dla okreslenia wiel-
kosci Mh przyjmujemy Mh =3 kgm, ktérg to
wielko$¢ otrzymano przez pomiar dla jednego
z dwutaktow o zblizonej mocy [JiSg]2). Predkos¢
przy ktérej Smigto bedzie wirowacC wyniesie:

—/\/\

i mFw.R Y02 15]Jron7 ~Ibmisek

Widzimy, ze potrzebnem bytoby specjalne
urzgdzenie hamujace, by Smigto w obrebie sto-
sowanych predkosci lotu Zzaglowego utrzymac
nieruchomo. Gdybysmy pozwolili $migtu wirowaé
napedzajgc motor to straty energji w tym wy-
padku, a wiec i opory bylyby znacznie wieksze
niz dla $migta unieruchomionego.

2tt

Ryc. 3.
Ksztatt $migta, ktérego charakterystyki podaje ryc. 2.

Bardziej korzysthem od wspomnianego be-
dzie rozwigzanie, polegajace na rozprzegnieciu
Iémig+a z silnikiem i pozwalajgce obraca¢ mu sie
uzno.

W tym wypadku z duzem przyblizeniem mo-
zemy przyja¢, ze opory ruchu obrotowego $mi-
gta w tozyskach sg tak male, iz rownajg sie zeru.
Z charakterystyk $migta na ryc. 2 widzimy, ze
stan taki odpowiada punktowi A i wartosC po-
suwu p=0,23. Gigg $migta bedzie wtenczas ujem-
ny (znajdujemy sie na prawo od punktu B),

) Wartos¢ Mh podana przez p. J. Szablowskiego
konstruktora silnika J8".



a wielko$¢ tego ciggu ujemnego zgodnie z ozna-
czeniami przyjetemi w Instytucie Warszawskim
okresli réwnanie na ciag:

= ipA-Q'tN-R2....ccoiiee. 4)
gdzie q' jest cisnieniem predkosci odpowiada-
jacempredkoscijobwodowej korica topatki Smigta.
tpA — jest spdtczynnikiem ciggu w A.

Spotczynnik oporu CX!" w odniesieniu do po-
wierzchni szybowca znajdziemy, uwzgledniajgc,
ze op6r okresli sie z jednej strony zwigzkiem:

P'x=c"s. q.F.rr (5)

z drugiej strony

podstaW|ajqc w (6) wartos¢ na ,,n“ ze ZW|qzku 2
I poréwnujac prawe strony wyrazen (5) i (6)
otrzymamy:

XA ™R 0,02 154

[0:23]2, 16 ec 0,0036

czyli op6r Smigta rozprzegnietego z silnikiem
i biegngcego luzem jest znacznie mniejszy niz za-
hamowanego — unieruchomionego. Zwigkszenie
sie predkosci opadania przy przyjetej przez nas
porownawczej predkosci lotu zaglowego wynie-
sie :

a7 SV  ipA.g'nR2.V

a~ Q~— Q

Z innych rozwigzan problemu zmniejszenia
oporu $migta najlepsze wyniki datoby $migto
0 topatkach sterowanych w locie dajgcych sie
ustawi¢ przez obrot dokota osi podtuznej w takie
potozenie, przy ktérem nie dawatoby zadnego
momentu obrotowego pod wptywem lotu szybow-
ca. Potozenie to jest bliskie potozenia odpowia-
dajgcego zarazem najmniejszemu oporowi Czo-
towemu tak unieruchomionego smigta. Wedtug
danych obliczeniowych sp6tczynnik Smigta o tak
ustawionych topatkach wyniesie conajwyzej
clS-=0,1a wiec w odniesieniu do naszego szy-
bowca:

0,06 m/sek.

ctliys 0’1'%123 = 0,00077.
czyli conajmniej 10-krotnie mniej, niz dla nor-
malnego $migta zahamowanego.

Przy wzorcowej predkosci zaglowania, opa-
danie wzrodnie zaledwie o 0,0125 misek.

W walce 0 zmniejszenie oporéw w locie za-
glowym jak i silnikowym osobny problem stano-
wi nalezyte ostoniecie silnika. Dla zdobycia da-
nych doswiadczalnych jak wielkie moga by¢ ko-
rzysci w tym wypadku, zostaty przeprowadzone
w Instytucie Techniki Szybownictwa we Lwowie
badania wstepne dla najpopularniejszych sto-
sunkowo w zastosowaniu do motoszybowcow sil-
nikbw o cylindrach naprzeciwlegtych. W wyni-
ku tych badahn przeprowadzonych w Laborato-
rium Aerodynamicznem P. L. na cylindrach
0 obrysie wskazanym na ryc. 4 przy skali modelu
ok. 2 : 5 znaleziono, ze op6r czotowy 2), gdy ma sie

2) Spétczynniki opora odniesiono we wszystkich wy-
padkach do powierzchni obrysu obu cylindréw.

dostatecznie duzo miejsca dla nalezytego ufor-
mowania ostony cylindra mozna zmniejszy¢
z cxm—0,676 dla nieostonietego do cXTCl = 0,168.
Natomiast gdy ze wzgledu na Smigto cisngce nie
mozna dostatecznie daleko poprowadzi¢ owiew-
kéw cylindra, opor da sie zmniejszy¢ do cxmCi=
=0,228. Zastrzegajac sie zgory, ze uwazam te
badania za dalekie jeszcze od mozliwych do osig-
gniecia rezultatow, podkreslam jedynie zysk,
jaki sie da juz osiggna¢ przez zastosowanie
tych urzadzen do motoszybowcow.

Ryc. 4.

Ostoniecie silnika o cylindrach przeciwlegtych oraz spél-
czynniki oporu silnika ostonietego i nieostonietego.

Opér w odniesieniu do powierzchni szy-
bowca dla silnika meos’:ometego przy powierz-
chni obrysu: Fm= ™ 0,06 m

Opor ostonietego silnika:

0,0025

cxm ' 0, 676 ~0,00064.

c'xm = Cxm

Ryc. 5.
Uproszczony schemat startu.



Zysk na predkosci opadania w locie z pred-
koScig poréwnawczg wyniesie:

= Ve' (cOTt—cxmCi)= ~ 0,035 m/selc.

Przy zastosowania wskazanych tutaj osto-
nie¢ silnika nie nalezy sie liczy¢ ze specjalnem
pogorszeniem chitodzenia cylindréw, gdyz bada-
nia wykazaty pod ostong zupetnie dobre przepty-
wy, a odpowiednie kierowanie strugi nawet po-
lepsza chtodzenie tylnej czesci cylindra.

Rozpatrujac problemy zwigzane ze startem
motoszybowcow, bedziemy rozroznia¢ dwie fazy:
1) od ruszenia z miejsca do uzyskania pred-
kosci, przy ktorej pilot powoduje oderwanie sie
szybowca od ziemi i 2) okres wznoszenia si¢ po
oderwaniu sie od ziemi (ryc. 5).

Rownanie ruchu dla pierwszej fazy startu
ma postac:

cil i cyi sg spbtczynnikami sity nosnej
przy starcie, f= spotczynnik tarcia.

Wogole przy starcie cigg Smigta ulega zmia-
nie i zmiane te ujmujg liczne wzory, ze wymienie
tylko bardziej znane Ewerlinga i Aleyrac'a. —
Znajac charakterystyke smigta i silnika mozna
jeszcze Scislej okreslic zmiany sity ciggu przy
starcie. W naszych rozwazaniach, majacych je-
dynie charakter poréwnawczy bed2|emy przyj-
mowac, ze cigg w czasie pierwsze] fazy rozbiegu
jest sta+y.

i oporu

A=S50=coNnst.....ccceccvrvrrn. (8)

Czynigc takie przyjecie popetniamy biad, nie-
znaczny, gdyz wynoszacy dla motoszybowcow
(z powodu ich matej predkosci oderwania sie od
ziemi) wszystkiego 10—15°0, zresztg podkre-
$lam, ze nasze rozwazania maja jedynie charak-
ter porobwnawczy jako ilustracja dla pewnych
problemow.

Przedstawiajgc rownanie ruchu w dogodniej-
szej postaci, otrzymamy:.

wartosci f rozni autorowie podajg bardzo roznie.
Biorac jako $rednig warto$¢ = 0,07 oraz przyj-
mujac, ze:

= CF
otrzymamy na dtugos¢ rozbiegu do chwili oder-
wania sie od ziemi bardzo prosty wzor:
(10)

si
2<A Q

Postugujac sie tg zaleznoscig sporzadziliSmy
dla naszego wzorcowego motoszybowca, wykres
(ryc. 6), ktéry wyraznie ilustruje jak duzy
wptyw na dtugos$¢ rozbiegu ma wielko$¢ ciggu
w miejscu So.

Jezeli $migto zostanie tak dobrane, by przy
szybkosci maksymalnej lotu dawato najwieksza
sprawnos$¢ i silnik rozwijat petng moc, to przy
starcie bedzie mie¢ mniejszg ilos¢ obrotéw. Tak
np. dla silnika normalnego, gdzie warto$¢ mo-

mentu Ms jest prawie stalg w doS¢ duzym
zakresie ilosci obrotdbw otrzymamy ich spadek
w stosunku odwrotnym spotczynnikbw mocy
oddawanej przez S$migto.

Dla naszego przyktadu:

n~ = 0)666.

~max

Dla $migta z rodziny przedstawionej na
ryc. 2, dobranego na maksymalng predkosc lotu
naszego wzorcowego motoszybowca, obroty sil-
nika spadtyby z nmax= 2700 obrfmin do ns=
= ™ 1800 obr/min; sita ciggu $migta w miejscu
wyniesie No— co 52 leg, dtugo$¢ rozbiegu po
ziemi s =co 105 m.

Ryc. 6.
Diugos¢ rozbiegu po ziemi zaleznie od ciggu S$migta
m miejscu (lub stosunku ciagu do ciezaru catkowitego)
dla predkosci wzlotu V = 16 misek i V = 14 misek obli-
czona dla spotczynnika tarcia f— 0,07.

Dla innej rodziny $migiet ten spadek obro-
tow, a wiec moc przy starcie i sita ciggu
w miejscu moga byC nieco korzystniejsze, je-
dnakze petne wyzyskanie mocy bedzie mozliwe
jedynie przez zastosowanie $migiet o skoku na-
stawnym. Dla przyktadu podaje (ryc. 7) wedtug
reportu R. & M. Nr. 829 charakterystyki dla $mi-

giet o skoku nastawnym i wartosci — = 0,7,

a wiec niezupetnie odpowiadajagcym dla rozwa-
zanych motoszybowcow mimo to do$¢ dobrze
ilustrujgce istote zagadnienia. Dla tego $migta
przy nastawieniu topatek w locie na 0° oraz
przy starcie na —4°30" widzimy, ze $migto do-

W—O,G (lot z Vmax) po

przestawieniu topatek datoby mozno$¢ osiag-
niecia przy pracy w miejscu obrotéw wiekszych
anizeli nmax gdyz
K'vmax  0,0062
K"~ 0,0057 = '
Lecz przyjmujac, ze topatki $migta zostaty

tylko tak nastawione, by silnik przy pracy
W miejscu osiggnagt swoje maksymalne obroty,

brane dla posuwu:



otrzymamy, postugujac sie wzorami stosowanemi
przez N. A. G. A., wielkos¢ ciggu w miejscu:

A =t nil=1,054-1452 1,30%= ~ 75 kg (11)
9 8

(ze wzgledu na wiekszg warto$¢ skoku do obli-
czen przyjelismy d=I,3) 2).

Ryc. 7.

Charakterystyki pewnego $migta o skoku nastawnym plg
N. A. C. A

W naszym przyktadzie poréwnawczym wi-
dzimy, ze przez zastosowanie $Smigta 0 zmiennym
skoku rozbieg odpowiadajgcy ciggowi w miejscu
So — 75 kg skrocitby sie do 60 m. Ten rachunek
poréwnawczy ilustruje najlepiej korzysci zasto-
sowania $migta o skoku nastawnym.

Gdyby konstrukcja silnika pozwalata przy
starcie chociazby na krotki czas osiagna¢ obroty
przekraczajgce nieco nma nominalne, to przy
$migle o skoku nastawnym otrzymaliby$my jesz-
cze bardziej efektywne skrécenie rozbiegu.

Wykres podany na ryc. 6 wskazuje przy-
najmniej jakosciowo, jak wielkie jest znaczenie
dla skrocenia dtugosci rozbiegu, zmniejszenie
predkosci oderwania sie od ziemi. Sprawa ta
faczy sie z drugg fazg startu, mianowicie uzy-
skaniem mozliwie najlepszego kata wznoszenia
przy ziemi.

Bilans mocy w locie wznoszagcym ma postac.

75 VN= (Px+ Qsin<p) Vt ... (12
(kat (p okresla nachylenie toru wznoszacego do
poziomu ryc. 8) ale Px= P%e; gdzie e jest

) Dobierajac $migto z tej rodziny dla nastawienia
topatek na 0° (najlepsza sprawnosc¢ przy ’\—\g/])=~0,6 co

odpowiada warunkom lotu przy Prmnz=110—IWkmlgodzj}
otrzymalibysmy dla mocy Nmca=20KM: nmax = 2VK)
obr/min, $rednice $Smigla D =~13m.

doskonatoscia motoszybowca przy ¢/ odpowia-
dajgcych lotowi z predkoscig V.

Ryc. 8.
Uproszczony schemat lotu wznoszacego.
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Ryc. 9.
Biegunowe motoszybowca fikcyjnego.

Uwzgledniajac przytem (ryc. 8) ze:
P,j—Qcos (o, Vtcosg9—F; Vsing=W
mozemy otrzyma¢ bardziej dogodng posta¢ dla
okreslenia nachylenia toru wznoszacego:

W 7dVN 1
V~VQ e



lub przyjmujac:

otrzymamy: W 1
ymamy-3 SR

Postugujac sie tern wyrazeniem obliczono
dla naszego motoszybowca fikcyjnego, pod za-
fozeniem zastosowania 1K.192 5) (biegunowa szy-
bowca Ryc. 9) pochylenie toru wznoszenia, za-
ktadajgc wartosci: i1 — 0,65 i 2,=0,75 (ryc. 10).

Ryc. 10.
Poréwnawcze wykresy poprawy kata wznoszenia przez
zastosowanie klapy u szczeliny, przeliczone dla sprawno-
$ci Smigla y — 0,65 i y = 0,75.

Pozatem dla poréwnania podano nachylenia
torow wznoszacych dla motoszybowca z silni-
kiem o mniejszej mocy: 2V=107fAf i mniej-
szem obcigzeniu powierzchni.

6) Profil ten wybrano jako posiadajacy charaktery-
styki aerodynamiczne typowe dla dwuwypukiych profili
(szybkosciowych) o stosunkowo matych oporach profilo-
wych. Abstrahujemy natomiast od kwestji czy profil o tej
grubosci (13°/0) nadaje S|§ na motoszybowiec o skrzydle
wolnono$nem (opory szkodliwe w zatozeniu braliSmy dla
konstrukcji wolnonosnej), gdyz dysponujemy obecnie tak
wielkim materjatem w  dziedzinie profili lotniczych, iz
zawsze mozemy uzyska¢ ptat odpowiadaj gcy wymogom
konstrukcyjnym, a osmgamcg przytem 2Ia Z=12 lub
bliskiego) conajmniej tak dobre charakterystyki aerody-
namiczne jak przeliczono dla Z=12 profilu W. 192.

Chcac zbada¢ w jakim stopniu polepszy sie
kat wznoszenia przy ziemi z zastosowaniem urza-
dzen aerodynamicznych dla zwigkszenia no$no-
Sci, podaje jako przyktad dla naszego szybowca
poréwnawczego odpowiednie przeliczenia, z za-
stosowaniem klapy ze szczeling na catej rozpie-
tosci skrzydta. Przyjeto wychylenie klapy do
startu o Kat />=10( i 3=20°. Iapy te wyraznie
polepszajace kat wznoszenia, mozna wykorzysta¢
pozatem do zmniejszenia predkos’ci ladowania
I kata podchodzenia przy lgdowaniu. Z pos$réd
roznych urzadzen zwiekszajagcych nosnos¢ wy-
bratem dla naszego przyktadu poréwnawczego
klape ze szczeling ze wzgledu na dobre rezultaty
w osigganiu duzych doskonatosci przy duzych
Cy, jak réwniez ze wzgledu na konstrukcyjng
prostote tego urzadzenia. Z podanego wykresu
mozemy sie zorjentowa¢ w ilosciowej poprawie
wznoszenia; nie nalezy przytein zapominac, o po-
lepszeniu startu réwniez dzieki skroceniu roz-
biegu po ziemi przez zmniejszenie predkosci, przy
ktorej pilot moze juz motoszybowiec oderwac od
ziemi (por. ryc. 6).

Przeliczenia porownawcze podane w tym ar-
tykule, a pozwalajace oceni¢ zgrubsza korzysc
stosowania niektorych urzadzen i rozwigzan,
dobitnie podkre$laja, iz jednem z czolowych za-
gadnien motoszybownictwa jest adaptacja dla
jego celéw Smigta o skoku nastawnym w locie.
Praktyczne przeprowadzenie fundamentalnych
zatlozen motoszybownictwa: pierwsze moznosé
wyzyskiwania dla lotu warunkéw atmosferycz-
nych przydatnych dla normalnych szybowcow
i drugie stworzenie podstaw praktycznej uzyt-
kownosci, znajduje w Smigle o skoku nastawnym
doskonate oparcie.

Konstrukcyjna realizacja adaptacji $migta
nastawnego w locie dla motoszybowcow, jak row-
niez stosowanie innych urzadzen tutaj wskaza-
nych, pociggnie za sobg pewne komplikacje w bu-
dowie motoszybowcdw, jednakze nie zdaje mi sie
stusznem, by popularyzacja motoszybownictwa
i jego przenikanie w masy musiato iS¢ jedynie
droga prymitywizmu konstrukcyjnego.

Rozwoj przemystu samochodowego jest moze
najlepszym przyktadem, iz drogi rozwoju wszerz
nie powinny si¢ obawiaC nowych zagadnien tech-
nicznych i konstrukcyjnych, lecz opanowywaé je
i udostepnia¢ dla przecietnego uzytkujacego.

Przy opracowaniu artykutu Kkorzystatem
z nastepujacych materjatow:

1. J. Bukowski, Projekt $migta, Warszawa,
1936.
2. J. Bukowski, Charakterystyka smigta,

z uwzglednieniem warunkéw lotu nurkowego,
Przeglad Lotniczy, Nr. 4, 1936.

3. S. Neumark, Obliczenia dtugosci startu
i ladowania.

4. S. Neumark, Metoda analityczna w mecha-
nice lotu, Sprawozdanie IBTL, 1932 i 1933 r.

5. G. A. Crocco, Elementi di Aviatione, Roma,
1933.

Pozatem korzystatem z materjatow udzielo-
nych mi przez I. A. w Warszawie oraz informacji
osobistych pp. inz. inz. Bukowskiego i Awatowa.



INZ. WIESLAW STEPNIEWSKI

Wiasnosci przelotowe szybowcoOw oraz kwestja wyzyskania
t. zw. miniméw aerologicznych.
Les proprietes des planeurs en vol de distance et probleme d’utilisation des minima aerologigues.

En se servant des methodes approximatives, en
remplagant polaire du planeur pres de la finesse ma-
xinium et plus bas par une parabole a l'eguation (2),
l'auteur dispute linfluence des parametres constructi-
ves comme I'allongement, trainee, et charge allure sur
des proprietes des planeurs en vol de distance en di-
vers conditions aerologigues.

L’auteur voit la possibilitee d’utilisation des mi-
nima aerologigues, c’est & dire des ascensions infe-
rieurs a 0,5 m/sec, par construction d’'un planeur a faible
charge allure ~=9—Ilkglm? allongement Z = co 15

et trainee Cm =0,015— 0,020.

Grace a faible traine ce planeur malgre faible
charge allure, en vol a la vitesse plus grande gue normalle
reserverait yitesse de descente voisine de planeurs nor-
maux.

Oznaczenia.

¢j — spotczynnik wyporu sity aerodynamiczne;j,

cx — spoétczynnik oporu " ,

c.p — spétczynnik oporu profilowego,

exsz — spotczynnik oporéw szkodliwych (w od-
niesieniu do pow. ptata),

cxi — spotczynnik oporu indukowanego,

— obcigzenie powierzchni w kg/m2,

0
2 — wydtuzenie ptata,
ciezar wihasciwy powietrza w kg/m3,

g — przyspieszenie ziemskie w m/sek?

V — predkos¢ lotu szybowca m/sek,

Vx — rzut poziomy predkosci lotu m/sek,

E, — predko$¢ opadania (rzut pionowy pred-
kosci lotu) m/sek,

W — predkos¢ wiatru poziomego m/sek,

U — predko$¢ pradu pionowego m/sek,

Il — rdznica wysokosci odpowiadajgca przele-
cianej lotem ustalonym odlegtosci L,

L — odlegtosé przeleciana w locie ustalonym
przy réznicy wysokosci H,

s — doskonato$¢ wzgledem powietrza,

— doskonato$¢ wzgledem ziemi.

Niejednokrotnie zaréwno w literaturze za-
granicznej jak i krajowej poruszano problem
najwiasciwszego wyboru wydtuzenia ptata i cha-
rakterystyk profili zaleznie od przeznaczenia szy-
bowcow. Mimo to problem ten pozostaje wcigz
jeszcze przedewszystkiem kwestjg intuicji kon-
struktora.

Chcac utatwi¢ konstruktorowi szybkie spraw-
dzenie w drodze obliczeniowej poczynionych za-
tozen i mozliwych do zastosowania warjantow,
podaliSmy w poprzednim numerze L. Czasopisma

Lotniczego przystosowanie metody wykresow lo-
garytmicznych dla celéw konstrukcji szybowcow.
Obecnie w zwigzku z artykutami, poruszajgcemu
szereg spraw zwigzanych badZ to z aerodyna-
mika szybowca, badZ tez z wiasnosciami lotnemi
jak np. zdolno$¢ osiggania wysokosci przez kra-
zenie; dla pelniejszego obrazu podajemy analize
charakterystyk aerodynamicznych oraz innych
czynnikow wptywajacych przedewszystkiem na
wiasnosci  przelotowe szybowcéw. Analiza ta
ma przedewszystkiem na celu znalezienie przy-
najmniej jakosciowych kryterjow, jakiemi ma
sie kierowa¢ konstruktor przy projektowaniu
szybowca 0 pewnem przeznaczeniu. Przeznacze-
niem tem, pod ktérego katem przeprowadzamy
nasza analize, jest stworzenie szybowca o mozli-
wie najlepszych wiasnosciach przelotowych, kto-
ryby mozliwie w najszerszym zakresie dawat
gwarancje wyzyskania przecietnych warunkéw
aerologicznych.

Kazdy wyczyn szybowca, czy to bedzie prze-
lot, czy nawet lot na czas, sklada sie z tych sa-
mych powtarzajacych sie elementéw: zdobywa-
nia wysokosci w pradzie wznoszacym i tracenie
jej, w rozmaitych warunkach aerologicznych az
do znalezienia innego obszaru pradu wznosza-
cego.

Naturalnie, ze szybowiec powinien posiadac¢
takie wiasnosci, by przechodzac przez obszary
pradu wznoszacego mogt osiggnaC przy wyjsciu
z nich jaknajwigkszg wysokosSc (analogiczne za-
gadnienie zdobywania wysokosci przez krazenie
w pradzie wstepujgcym rozpatruje p. Olenski na
iinnern miejscu).

Przebywajac obszary o pradach opadajgcych
(obszary duszgce) lub pozbawione pragdéw pio-
nowych, szybowiec powinien wykazywaé cechy
pozwalajace na przebycie wzgledem ziemi
Jaknajwiekszej odlegtosci przy jaknajmniejszej
stracie wysokosci. Inaczej mowigc doskonatosc
wzgledem ziemi

L

powinna by¢ jaknajwieksza.

Przy rozpatrywaniu problemu obszaréw nie-
noszacych nasuwajg sie nastepujgce proste wy-
padki .

1. lot Slizgowy w powietrzu nieruchowem
(niema pradéw poziomych ani pionowych),

2. lot pod wiatr w powietrzu pozbawionem
ruchéw pionowych,

3. przechodzenie obszaréw pradow opadaja-
cych,

Y 4. lot z wiatrem w powietrzu pozbawionem ru-
chéw pionowych.

W rzeczywistoSci prawie zawsze spotykamy
wzajemne powigzanie wskazanych tu prostych
przyktadow. Jednak wnioski wyciggniete przy



rozpatrywaniu przypadkéw prostych dajg pewng
wytyczng dla mysli konstrukcyjnej.

W kompleksie zagadniern zwigzanych z roz-
szerzeniem mozliwosci przelotdbw coraz pocze-
$niejsze miejsce zaczyna zajmowaé kwestja wy-
korzystania t. zw. miniméw warunkoéw aerolo-
gicznych. Konstrukcyjny wyraz tych tendencyj,
tak silnie podkreslanych np. przez prof. Georgi'-
ego na ostatnim kongresie ISTUS-a w Budapesz-
cie, znajdzie sie w uzyskaniu predkosci opadania
szybowcow bliskich predko$ciom pradéw wstepu-
jacych, obejmujacych nieraz znaczne obszary,
lecz zbyt skabych dla uzyskania wznoszenia przy
dzisiejszych szybko$ciach opadania szybowcow.
Predkos$¢ tych pragdow wznoszacych nie przekra-
cza bowiem nieraz 0,5 misek. Wspomniane za-
gadnienie uzyskania minimalnych predkosci
opadania rozwazymy jako jeden z elementéw lo-
tu w powietrzu nieruchomem.

1. Lot w powietrzu nieruchomem.

Zastosowanie metody analitycznej w rozwa-
zanych przez nas problemach ufatwitoby w du-
zym stopniu wytuskanie wielkosci konstrukcyj-
nych wptywajacych na wiasnosci szybowca oraz
pozwolitoby na lepsze przedyskutowanie wptywu
poszczegblnych parametrow. Trudnos¢ polega
w pierwszej linji na zastapieniu calej biegunowej
jakas funkcjg matematyczng 1), majacg w dodat-
ku uzasadnienie fizykalne i konstrukcyjne. —
Szczegolne przebiegi biegunowej zar6wno plata
jak i catego szybowca w okolicy duzych cy sg tak
indywidualne, ze przyblizone zastgpienie tej cze-
ci biegunowej przez jakas$ funkcje matematycz-
na byloby potaczone albo ze zbyt grubem nacig-
ganiem rzeczywistosci do pewnego szablonu, lub
powodowatoby wprowadzenie zbyt skompliko-
wanych funkcyj, dzieki czemu tracitoby sie sens
fizykalny i konstrukcyjny poszczegélnych para-
metrow i zmiennych. Bezsprzecznie lepsze rezul-
taty dla jakosciowych rozwazan i wyciggniecia
wnioskdéw na drodze analizy daje zastgpienie tu-
ku biegunowej odpowiadajacego uzytkowym ka-
tom natarcia przez tuk paraboli. Te parabole,
ktéra bedziemy zastepowac interesujacy nas tuk
biegunowej, otrzymamy powiekszajgc odciete pa-

raboli oporu indukowanego =5t 0 statg

wielko$¢ cxn (cxn przyjmujemy do naszych roz-
wazan jako niezmienne). W sensie konstrukcyj-
nym opér ten stanowi sume oporu profilowego
(przyjetego jako niezmienny), oraz oporéw szko-
dliwych (réwniez przyjetych jako niezmienne).

Cn CXp"j-CXsz - - - - - - 1)

Wobec tego rownanie paraboli zastgpczej przy-
bierze .postac.

Ce=CXn4

Jak wspomniano wyzej, zastgpienie bieguno-
wej na odcinku uzytkowych katow natarcia nie
pozwala catkowicie dociggna¢ rzeczywistej bie-
gunowej do tak przyjetej funkcji matematycznej,

Por. Metoda analityczna vr mechanice lotu. S. Neu-
mark, IBTL, Warszawa 1931 i 1932.

jednak dla celéw analizy orientacyjnej jest zupet-
nie dobrem, tern bardziej, ze wprowadza wielko-
ci, majace wyrazny sens dla konstruktora jak
wydtuzenie, opér profilowy i opory szkodliwe 2).

Przechodzac do analiz wiasnosci lotu w po-
wietrzu nieruchomem (ryc. .1) rozwazamy prze-
dewszystkiem kwestje doskonatosci. W powie-
trzu nieruchomem doskonato$¢ wzgledem ziemi
i wzgledem powietrza jest jednakowa.

lub przyjmujac oznaczenie z (2)

Tor szybowca w locie ustalonym w powietrzu nieru-
ohomem.

Chcac znale$é, jakie czynniki wptywajg na ma-
ksymalng doskonato$¢ 1 jej potozenie na biegu-
nowej (t. j. przy jakich Cy ta doskonato$¢ zacho-
dzi), bierzemy warnek dla ekstemu funkcji (4)
w zaleznosci od Cy
ds _ u2 (oxnu2 + o/)— 20/n;2
dcy +c/)?
skad
Cyemax — CxnU2 . . . . . . (5
Opdr odpowiadajgcy maksymalnej doskonatosci
otrzymamy, wstawiajac (5) do (2).
Cemax==20xn - - - - - - (6)
Doskonatos¢ maksymalng znajdziemy, wstawia-
jac odpowiednie wielkosci w (3)

max = )

Przed przystgpieniem do dyskusji, wynikajacej
ze zwigzkow (5), (7), dla zorientowania sie
w stopniu doktadnosci sprawdzimy pare przy-
ktadéw wybranych dos¢ przypadkowo z szeregu
poréwnan przeprowadzonych przez autora.

Ryc. 2. Piat prostokatny 2 =5, op6r profi-
lowy mozemy oceni¢ na cxp = 0,01.
Wielkosci obliczone: c,fmax = 0,396; smax = 19,8.
W rzeczywistym przebiegu: cyemax = eo 0,35;
£=200 20.yW vm P J )

Ryc. 3. Piat szybowca Sokoét dla 2=10,54
i cxp=0,014.
Wielkosci obliczone: e/c
W rzeczywistym przebiegu:
Enax — 23,3

=0,67; emax = co 24.
c,.emax = co 0,60;

2) Przed zbytnig pochopnoscig w wyciaganiu zbyt da-
lekich wnioskéw ilosciowych znajdzie czytelnik ostrzeze-
nie w artykule Dr. Fuchsa.



Caly szybowiec: dla cxn — 0,024.
WielkosSci obliczone cysmax = 0,88; emox=18,7.
Z przebiegu rzeczywistego: =0,75;

Ryc. 2.
Przyktad biegunowej profilu o stosunkowo matych

oporach profilowych.

Ryc. 3.

Biegunowa ptata oraz calego szybowca akrobacyjnego
(pg. danych I. A. w Warszawie).

Ryc. 4. Szybowiec z silnikiem. W okolicy
bardzo matych ¢, znaczne odchylenia od przy-
jetej paraboli. W obrebie uzytkownych katow
zgodno$¢ _zadowalajaca.

Dla 2 =11: cxn— 0,027.

Wielkosci obliczone: cjemax — 0,94; Erara=17,8.

Z przebiegu rzeczywistego: cyemax = 0,85;
smax = 17,5.

Na powyzszych przykiadach widzimy, ze dla
Srednich wydtuzen i przy prawidtowych prze-
biegach biegunowej dla wyciagniecia ogblnych
wnioskdw mozna dos¢ dobrze dla celéw analizy
postugiwacC sie zastgpieniem #uku biegunowej
tukiem paraboli o rownaniu (2). O ile chodzi
0 whnioski konstrukcyjne, to dadzg sie one ujaé
na podstawie (5) i (7) nastepujgco: z (7) wnio-
sek banalny i dobrze znany z innych rozwazan,
ze doskonato$¢ jest tern wieksza, im wieksze
jest wydluzenie; na wigksze natomiast za-
stuguje podkreslenie wptyw czynnika cxn, kto-
rego sens konstrukcyjny ze wzgledu na wptyw
na wiasnosci aeronawigacyjne nie jest dosta-

(\p~-0043; Cxn=0'027
Ryc. 4.

Biegunowa ptata oraz catego szkolnego szybowca z sil-
nikiem.

Wyrazenie (5) pozwala na wyciggniecie
wniosku waznych dla dalszych rozwazan z pun-
ktu widzenia przydatnosci szybowca do przelotu;
im mniejsze jest cxn tern przy nizszych cy za-
chodzi smax, co ma szczegblne znaczenie w roz-
wazaniach lotu na duzych predkosciach (prze-
chodzenia obszaréw niekorzystnych warunkéw
aerologicznych).

Przy zastosowaniu metody analitycznej (uzy-
wanej poprzednio,) dla zbadania zagadnieh naj-
mniejszej predkosci opadania W wycig-
ganiu wnioskdw ilosciowych nalezy zacho-
waé jeszcze wieksza ostrozno$¢ niz poprze-
dnio. W gornej czesci biegunowej nawet w do-
brze dobranych pod wzgledem aerodynamicznym



elementach szybowca, gdzie opory szkodliwe
zmieniajg sie stosunkowo nieznacznie ze zmia-
ng kata natarcia i to rzeczywista biegunowa po-
czyna sie odchyla¢ od przyjetej paraboli zastep-
czej. Réznica odcietych biegunowej i paraboli
oporu indukowanego zaczyna sie powiekszac.
— Caji staje sie wieksza od cXM  wzietego dla

okolic Emax . Mimo to i tutaj dla ogolnego zorien-
towania sie we wplywie rdznych parametrow
konstrukcyjnych zastosujemy metode analitycz-
na.
Predko$¢ opadania:

\Y, 29 1~ =W

v ]S d cficxx E
wstawiajac wartosci z (2) oraz przyjmujac dla

lotu przy ziemi 28 _ 16 otrzymamy

7 =4 ncxn2-\r cy? )(/IQ

, @)

Chcac znales¢ dla jakich cy predko$¢ opa-
dania osiggnie swe minimum szukamy warun-

kow ekstremum funkcji /7c») = V=-
(obcigzenie " przyjmujemy jako state)
df 2Cyri2cy\Cy —  2~cll(noxn2 + ¢,2)

skad

Cy Fymin  "V3TC 2 Cxn (9)
odpowiada temu zgodnie z (2)

_ . 37C2C0xn _ A

Pyl min — @xn ~1 Axn e e

TC At
Minimum predko$ci opadania otrzymamy
wstawiajgc (9) i (10) w (8)
r=-=i6y/ M >——3A\/I1TVV" (i)

Dla sprawdzenia stopnia zgodnosci z pred-
koSciami opadania i potozeniem maksimum
funkcji csyscox Otrzymanem na podstawie badaii
tunelowych podajemy nastepujace przykiady:

Szybowiec ,,SokéD. WielkosSci obliczone:

Cy Vymin e 1)5 , Vymin = 0,75 mjsckj

(dla

Z przebiegu otrzymanego w tunelu:
Cy TyminJ— 1,08 Vy min — 0,85
Szybowiec z silnikiem.
Wielkosci obliczone:
cy vymin — 1)6, vy min== 0,74 wuscrcj

(dla -02 13,5 kgima2y).

= 13,5 kg\m2).

SCKk.

Z przebiegu otrzymanego w tunelu:
Covymin— 115 Dymin— 0,84 mrssck

Widzimy, co zresztg przewidywalismy, ze
rozbiezno$ci miedzy rzeczywistem potozeniem
maksimum funkcji cyex, a obliczonem na pod-
stawie paraboli zastepczej sg wieksze, niz miato
to miejsce przy badaniu potozenia emax ROW-

niez predkosci opadania obliczone na podstawie
paraboli zastepczej i biegunowej z dmuchan
wykazujg réznice aczkolwiek nie tak znaczne,
jednak niezgodno$¢ jest wieksza niz dla Emax.
Dlatego jako poréwnawczg predkos¢ opadania
przy stosowaniu metody analitycznej zamiast
Vymin lepiej jest bra¢ V!emax predko$¢ opadania
przy locie z maksymalng doskonatoscig. Prakty-
cznie rzecz biorgc miedzy predkoscig opadania
Vymin & predkoscia opadania na Emax réznice sg
mate.

~ Wyrazenie na Vllemax znajdziemy wstawia-
jac (5) i (6) w (8)

71Cxn 2 -|- 77 Cxn 2 ~l
7i2nexn2jir-imJi Vs

skad :

-(i2)
Stosunek predkosci opadania przy Emax do mi-
nimalnej predkosci opadania wynosi 3g4 =
=o00 1,135. Widzimy, ze wzory (11) i (12)

roznig sie jedynie statym wspotczynnikiem da-
jacym nieznaczng rdéznice pomiedzy  Vyemax
i Vymim dlatego biorac za podstawowy wzor
na Vyemax mozemy zanalizowac dla jakich pa-
rametrow konstrukcyjnych i obcigzen bedzie
mozna uzyska¢ predkosci opadania potrzebne
dla wyzyskania t. zw. minimoéw aerologicznych.
Do tego celu prowadzg trzy drogi: 1) zmniejsze-

nie obcigzenia powierzchniowego 2) zmniej-

szenie cxn czyli inaczej méwigc oprocz najdalej
mozliwie posunietej redukcji oporéw szkodli-
wych stosowanie profili o bardzo matym oporze
profilowym i wreszcie 3) zwiekszanie wydiu-
zenia 2.

Z tych 3 czynnikéw dla cxn mozemy wyzna-
czy¢ jako granice mozliwego dzi§ minimum
cXn= 0,015 dla klasycznej formuty szybowca
(przy zastosowaniu formuly bardzo rasowego
bezogonowca mozliwe jest prawdopodobnie jesz-
cze nizsze zejscie z oporami) i to naturalnie
przy zatozeniu bardzo starannego wykonania
rzeczywistego z doskonatem wygtadzeniem po-
wierzchni zewnetrznych. Wszelkie niedociggnie-
cia zewnetrznego wykonania, gdy sie idzie do
osiggniecia dobrych e i Vi drogg walki z opora-
mi moga da¢ bardzo duze rozbieznosci miedzy
charakterystykami, obliczonemi i dmuchanemi
a rzeczywistoscia.

JezelibySmy przyjeli jako poréwnawcze wy-
dtuzenie 2 = 15 (gdy idziemy drogg matych cxn
musimy sie liczy¢ z koniecznoScig stosowania
wzglednie cienkich profili i formuty wolnonos$nej,
dlatego nie przyjmujemy zbyt wysokich wydtu-
zen) ze wzoru (12), jako obcigzenie powierzchni
dla predkosci opadania E,f =0,5 pod poczy-
nionemi zatozeniami otrzymaliby$my:

11 kgrm2.

Przy cxn = 0,02 osigganych juz przez nasze
dzisiejsze szybowce (mowimy tu o badaniach



tunelowych) i poprzednio przyjetem 2 =15
otrzymamy obcigzenie powierzchni, wynoszace

=009/4 kg!'m~’. Widzimy wiec, ze zagadnienie,

osiggania predkosci E, < 0,5 m/sek czyli wyzy-
skania minimow aerologicznych lezy w grani-
cach mozliwosci nawet klasycznych rozwigzan
szybowcow. Nasuwa sie jednak pytanie jak taki
szybowiec miatby zdolnos¢ pokonywania warun-
kow niesprzyjajgcych lotowi (wiatry przeciwne,
obszary duszace), jakie bylyby jego zdolnosci
przelotowe. Zagadnienie to rozwazymy nizej
przy naszych rozwazaniach wiasnosci przeloto-
wych szybowcdéw wogole.

Jak zobaczymy nizej przy rozpatrywaniu
zdolnodci przelotowej szybowcow zagadnieniem
podstawowej wagi jest kwestja zmiany predkosci
opadania z predkoscig lotu. Pozostawiajac oce-
ne, jaki ma mie¢ przebieg ta zmiana do rozpa-
trzenia poszczegdlnych przypadkow prostych
aeronawigacji szybowcowej, tutaj rozpatrzymy
jedynie jak wptywa wydtuzenie oraz wielkos¢
oporow na charakter zmian predkosci opadania
przy przejsciu od predkosci odpowiadajacych lo-
towi na Emax ku predkosciom wiekszym (przej-
$cie od cyEmax do matych c;/)x).

Predko$¢ opadania przy ziemi okreSla za-

leznos¢ (9) E, =4 nCxn Y- (natomiast
n2cy'ycy ' »

predkos¢ lotu, Scislej wielko$¢ rzutu poziomego)
predkosci lotu daje nam zalezno$é

Charakter przebiegu zmiany Vy ze zmiang
predkosci lotu dla réznej wartosci parametréw
o i 2 otrzymamy przyjmujac jako zmienng cy

1 kreslac 4 nCxn”® w funkcji-*-. Zmiany te
TtACy"Cy ycy
mamy przedstawione na ryc. 5 dla 2 =15,

Czn=0,015; 2=15, <*,,=0,025; 2=10, ~,,=0,015;
2 =10, cxn=0,025.

Zaleznie od wielkosci obcigzenia powierzch-

\Q

tosci predkosci lotu oraz odpowiednie wartoSci
predkosci opadania.

Stosunek wartosci odcietej od wartosci rzed-
nej daje nam doskonato$¢ dla danego punktu.

niowego-Q mnozac przez otrzymamy war-

Z charakteru przebiegu krzywych na ryc. 5
widzimy wyraznie, iz przy zwigkszonych pred-
kosciach decydujacy wptyw na predkosci opada-
nia z dwu parametrow 2 i cxn ma ten ostatni.
Widzimy, ze jedynie szybowiec o matych cxn
przy wiekszych predkosciach stosunkowo mniej
zwieksza swa predko$¢ opadania, niz szybowiec
0 wiekszem wydtuzeniu i nawet mniejszym V,/emax
lecz wigkszem cxn .

') Rozpatrujemy ten odcinek z wielokrotnie wspom-

nian%/ch wzgledéw dos¢ dobrej zgodnosci rzeczywistego
przebiegu z zatozeniami analitycznemi.

) Dla lotu przy ziemi.

Woracajac do zagadnienia szybowca dla wy-
zyskania minimoéw aerologicznych o zatozeniach
«,,=0,015 i 2= 15 sprawdzmy jak bedzie sie
zachowywa¢ taki hipotetyczny szybowiec ,,podu-
szony" do predkosci 90 km/godz (25 misek) 8)
przy réznych przyjetych obcigzeniach powierz-
chniowych (ryc. 5).

~ =11 kglm23 7,5; E,r=00=1,56 m/sek.
A==28,35; F,/r=9% = |,8m/seAr.
\<h

Szybowiec o oporach
mem 2 =15 dla tej
90 km/godz.,

Dla ~=9kg/m2;

cxn = 0,025 i ternsa-
samej predkosci lotu
opadatby juz z predkoscig okoto

Charakter zmian predkosci opadania szybowcow w za-
leznosci od wydtuzenia > i oporéw cxn.

Przedstawiciele naszych dzisiejszych szybow-
cow przelotowych SG3 | GW5 w locie na pred-
kosci 90 km/godz. majg opadanie rzedu 1'6 misek
czyli, ze szybowiem dla wyzyskania minimow
aerologicznych pod warunkiem rzeczywistego
osiggniecia  cxn — 0,015, powinien wykazac
zblizone wiasnosci przelotowe do dzisiejszych na-
szy¢ hszybowcow, natomiast w wypadku rezy-
gnacji z wykorzystania minimow aerologicznych
I przy zastosowaniu wigkszych obcigzen np.
14 kg/m lub nawet duzych obcigzen 17 kg/m
otrzymamy odpowiednio przy :

Cxn = 0,015

w  pierwszym  wypadku E,r=90— ™ 1,3 m/sek
I w drugim wypadku Dyr=iio="*1,07 m/sek. Tych
kilka zestawien ilustruje najlepiej jak poszcze-
gblne czynniki wptywajg na przebieg predkosci
opadania z predkoscig lotu.

3) W praktycznej aeronawigacji b. czesto trzeba lecie¢
z predkosciami” zblizonemi do przyjetych 90 km/godz.



Lot pod mutr w powietrzu pozbawionem pradéw
pionowych.

W locie pod wiatr doskonato$¢ wzgledem zie-
mi Ej tatwo okresli¢ postugujac sie oznaczeniami
przyjetemi na ryc. 6. Wychodzimy z podobien-
stwa trojkatow, skad
L Vx-W
f~Nh = —vT

lub uwzgledniajac, ze %—ze otrzymamy dogo-
Yy

dniejszg do dyskusji posta¢

Zaleznie od predkosci wiatru przeciwnego W,
by otrzymac warto$¢ w nawiasie jak najwieksza,
a wiec chcac uzyskac jaknajlepsza doskonato$¢
wzgledem ziemi trzeba bedzie zmienia¢ predkosc¢
lotu, przechodzac od Vemnx do wiekszych pred-
kosci. Rownocze$nie ze zmiang predkosci od
Rema® nastgpi zmniejszenie doskonatosci wzgle-
dem powietrza e i dla danej predkosci wiatru
poziomego bedzie istnie¢ tylko jedna predkos¢
lotu F=co Vx przy ktorej doskonatos¢ szybow-
szony“ do predkosci 90 kmlgodz (25 misek)3)

Tor szybowca w locie ustalonym pod wiatr w powietrzu
pozbawionem pradoéw pionowych.

roznych szybowcow, wptyw tej samej wielkosci
wiatru przeciwnego w sensie pogarszania do-
skonatosci wzgledem ziemi, bedg mniej odczuwac

te szybowce, dla ktérych -y bedzie mozliwie mate

przy réwnocze$nie dobrem zachowaniu doskona-
tosci. Inaczej mowigc, te szybowce, dla ktérych
doskonato$¢ maksymalna ma miejsce przy duzych
predkosciach, a wiec szybowce w zasadzie o du-
zem obcigzeniu i nisko potozonem maksimum
doskonatosci (cy8max="n”.cxn ). Nie nalezy wy-
cigga¢ stad wnioskow, iz szybowce o wiekszem
wydtuzeniu, ktore dajg wieksze wartoSci cy8max
majg wykaza¢ gorsza doskonato$¢ wzgledem zie-
mi w locie pod wiatr przy tej samej predkosci
wiatru przeciwnego. Natomiast nalezy to rozu-
mie¢, iz z 2-ch szybowcow, majacych te samg
doskonato$¢ maksymalng, w rozpatrywanym
wypadku lotu pod wiatr, ten wykaze lepszg do-
skonato$¢ wzgledem ziemi, ktory bedzie miat
mniejsze cxn a wiec w mysl (5) mniejsze cy8max-

*) Por. elementy aeronawig-acii autora ,,Skrzydlata
Polskall Nr. 8/35.

Jak wptywajg takie czynniki jak cxn i 2
w okolicy predkosci wiekszych od V8max lub ina-
czej ey < cy8max widzimy na. rycinie 5, gdzie

w mys$l zatozen £ Y} stosunek odcietej do
rzednej daje doskonato$¢ (maksymalng dosko-

Tor ustalonego lotu szybowca w pradzie opadajagcym
przy braku pradéw poziomych.

nato$¢ znajdujemy dla punktu, w ktoérem stycz-
na przeprowadzona z poczatku ukiadu dotyka
krzywej). Wspomniany wykres wskazuje najle-
piej, ze warto$¢ cxn wykazuje decydujacy wptyw
na przebieg doskonatosci przy ¢y < lub
inaczej V> Vimax

Przechodzenie obszaréw duszacych.
Wyrazenie, okreslajace doskonatos¢ wzgledem

ziemi znajdziemy fatwo, rozpatrujac zaleznosci
wynikajace z ryc. 7. Z podobienstwa trojkatow

otrzymamy
1 H
g~ L~ v
skad
1 u 1
£ o b ()

zalezno$¢ ta prowadzi do tych samych wnioskéw
Co poprzednio rozpatrywany przypadek, gdyz do
uzyskania mozliwie najwieksze] doskonatosci
wzgledem ziemi przy przechodzeniu obszardw
duszacych prowadzi poza uzyskaniem duzych
Emax ta sama droga otrzymywania duzych e przy
duzych predkosciach lotu.

Najlepsze wykorzystanie pradu wznoszgcego.

Zagadnienie sprowadza sie do okre$lenia wa-
runkéw uzyskania najwiekszych katow wznosze-
nia sie szybowca przy przechodzeniu (bez kra-
zenia) obszaru wznoszgcego. Szukamy warun-
kéw dla uzyskania maksimum wartosci stosunku

(ryc. 8). Postugujac sie oznaczeniami przy-

jetemi na tej rycinie, znajdziemy wyrazenie na
wspomniang wielko$¢ w nastepujacej postaci:
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Whyrazenie to wskazuje, iz katy wznoszenia bedg
uzyskiwane tein wieksze, im mniejszg bedzie
predko$¢ lotu w obszarze pradu wznoszacego
oraz im wiekszg doskonatos¢ wzgledem powietrza
e zachowa szybowiec przy tych zmniejszonych
predkosciach lotu.

Tor ustalonego lotu szybowca w pradzie wznoszacym
przy bralcu pradéw poziomych.

Jak wspomniano niejednokrotnie trudno jest
zastosowac dla badania odcinka biegunowej od-
powiadajgcego duzym c¢y metode analityczna;
jedynie w formie ogolnego wniosku bez wchodze-
nia we wptywy poszczeg6lnych parametréw, mo-
zemy stwierdzi¢, iz wydaje sie celowem stosowa-
nie urzadzen pozwalajacych zmniejszy¢ pred-
kos$¢ lotu bez wyraznego pogarszania doskonato-
§ci. Z mozliwych tutaj rozwigzan przez zmiang
obcigzenia (powigkszenie powierzchni nosnej)
lub zastosowanie urzadzen zwiekszajagcych nos-
no$¢ blizszem praktycznego zastosowania wyda-
je sie ta druga droga. Naturalnie urzgdzenia
zwiekszajace nos$nos¢, o ile majg by¢ celowe
z punktu widzenia nalezytego wyzyskania pra-
déw wznoszacych, powinny odznaczaé sie za-
chowaniem dobrych doskonato$ci przy tych zwie-
kszonych nosnosciach ')e

Lot s wiatrem w powietrzu pozbawionem pradéw
pionowych.

Jako jeszcze jeden z mozliwych prostych
przyktaddéw podstawowych aeronawigacji szy-
bowcowej rozpatrzymy lot z wiatrem w powie-
trzu pozbawionem pradéw pionowych. Zgodnie
z ryc. 9 zalezno$¢ okreslajgca doskonatos¢ wzgle-
dem ziemi da sie wyrazi¢ nastepujgco:

L

. H Vy
lub
W
BI=E + N, (16)
wreszcie
Hl=rd+"u i, a7

obie ostatnie zaleznoSci wskazujg, iz ten szybo-
wiec uzyska z wiatrem wiekszag doskonato$¢
wzgledem ziemi, ktory bedzie miat: a) mniejsza
predko$¢ opadania, Vy nawet przy tej samej do-
skonatosci i

*) Por, ,,Niektére urzadzenia dla zwiekszania wy-
poru,,.

b) ktéry bedzie zachowywat lepsza doskona-
to$¢ przy matych predkosciach lotu, inaczej mo-
wigc bedzie miat emax zachodzgce dla duzych cv
oraz mate obcigzenie. Wniosek ten pozositaje
W pewnej sprzecznosci z wnioskami odnoszacemi
si¢ do przechodzenia obszarow niekorzystnych
warunkow aerologicznych, ale dotychczasowa
praktyka wykazata, ze ze wzgledu na uzytkow-
nos¢ przelotowg szybowca i wiekszg swobode wy-
boru kierunkéw przelotu lepiej jest kfas¢ wie-
kszy nacisk na podniesienie w szybowcu zdolno-
$ci pokonywania niekorzystnych warunkéw aero-
logicznych. Natomiast szybowiec dla wyzyskania
minimow aerologicznych w swej koncepcji po-
przednio rozpatrzonej, szybowca 0 matem obcig-
zeniu na m. i bardzo matych predkosciach opa-
dania, powinien uzyskiwa¢ bardzo dobrze do-
skonatosci wzgledem ziemi w locie z wiatra w po-
wietrzu pozbawionem pradéw pionowych.

Przykltady poréwnawcze.

Dla praktycznego zilustrowania poruszanych
w ogdlnej formie probleméw wiasnosci przeloto-
wych szybowcow podamy tutaj rozwazania dwu
hipotetycznych szybowcow o tern samem wydu-
zeniu, zaopatrzonych w profile o zdecydowanie
roznych charakterystykach. Jako profile porow-
nawcze dla skrzydet wybraliSmy profil W192

pradéw pionowych.

i G-ottingen 535. Ryc. 10 przedstawia wyniki
dmuchan obu tych profili dla 2 =5. W 192 re-
prezentuje typ profilu dwuwypukiego o stosun-
kowo matych oporach profilowych, lecz o stosun-
kowo niskiem ¢/TOa,gdy G535 jest typowym
przedstawicielem profilu o wysokich wspotczyn-
nikach maksymalnej no$nosci okupionych wie-
kszym oporem profilowym. Dla przeprowadzenia
dalszej analizy przyjeto, ze mamy 2 szybowce
0 identycznych oporach szkodliwych eXsz = 0,004
i ptatach o tern samem wydtuzeniu 2 = 15, lecz
zaopatrzone w skrzydta o réznych profilach.
Dla otrzymania charakterystyki calego skrzydia
naszych obu wzorcowych szybowcow przeliczono
przy pomocy znanych wzorow Prandtla charak-
terystyki wydtuzenia dmuchanego na wydtuzenie
przyjete w przykfadzie. Przez dodanie statej
wielkosci oporu szkodliwego otrzymaliSmy cha-
rakterystyke aerodynamiczng catych szybow-
cow. Tutaj trzeba zaznaczy¢ z catym naciskiem,
ze tak otrzymane charakterystyki sg tylko pew-
nym idealnym wzorcem dla rozwazan, gdyz wo-
gole formuty prof. Prandtla przy przeliczeniu
na tak wielkie wydtuzenia nie zgadzajg sie z rze-



Zmiana predkosci opadania szybowcéw hipotetycznych o profilach Gr 535, W 192 i W 192
z klapa zaleznie od szybkosci lotu i obcigzenia.

Obcigzenie -~ = 11 kg/rn'l

Predkosci Obcigzenie = 14 kg/m? Obcigzenie o = 17 kglm'l
lotu - - .
Profil Profil Profil
W Gom Wi Wk G5B W12 viek S5 W 192 W 192k
km/godz v Vi
m\//g/ek m/gek mlijs}:ek miéj(ek m\//%/ek m\i/s)ék m\//g/ek m\//%/ek m\//sYek
45 0,64 0,90 0,58 0,90 — 0,90
50 0,59 0,58 0,60 0,65 — 0,65 0,8 — 0,80
60 0,72 0,62 0,74 0,68 0,64 0,69 0,74 0,71 0,72
70 0,97 0,80 — 0,82 0,74 0,90 0,82 0,74 0,85
80 1,40 1,10 — 1,12 0,90 — 1,00 0,84 —
90 1,90 1,40 — 1,65 1,22 — 1,35 1,08 —
100 2,70 2,10 — 2,00 1,60 — 1,75 1,40 —
Vmin 39 45 39 44 51 44 48,5 55 48,5
km/godz

Profil 192 k jest profilem W 192 zaopatrzonym w klapy wychylone w dél o 10°.

czywistoscig, po drugie zastosowanie do$¢ cien-
kiego (12°/0) profilu W 192 dla szybowca wolno-
nosnego o takiem wydtuzeniu jest prawie niemo-
zliwoscig, a przy koncepcji niewoinono$nej wat-
pliwem jest osiggniecie oporow szkodliwych rze-
du cxsz = 0,004. Majac jednak przed oczami pew-
ne idealne wzory w postaci tak otrzymanych
charakterystyk bedziemy mogli dla rzeczywistych
wykonan, zaleznie od tego, do ktérego z wspom-
nianych 2 wzorcéw bedzie sie zbliza¢ szybowiec
srwemi  charakterystykami, wyprowadzi¢ pewne
whnioski ogblne o jego zdolno$ciach przelotowych.
Charakterystyki obu naszych szybowcéw wzor-
cowych zostaty naniesione we wspotrzednych
logarytmicznych na ryc. 114). Naniesiono tu
rowniez charakterystyki szybowca zaopatrzone-
go w skrzydto o profilu W 192 z klapg szczelino-
wa na calej rozpietosci wychylong wdot o 10°.
Na wspomnianym wykresie widzimy np., ze ma-
ksymalne wartosci funkcji cf/cf dla obu pomy-
$lanych szybowcdw sg mniej wiecej te same i wy-
noszg okoto 600, znaczy to, ze oba szybowce be-
dg posiada¢ przy tern samem obcigzeniu po-
wierzchniowem jednakowe predkosci opadania,
natomiast co do doskonatosci to widzimy, ze
szybowiec z profilem W192 ma doskonato$¢
Emax = 00 27, gdy z profilem G535 wielko$¢ ta

wynosi emax = ™ 25, Przyjmujac obcigzenia na

metr kwadratowy  — U kg/m2;, — = iAkgjm?

17 kg/m2 obliczamy dla r6znych predkosci

lotu poziomego predkosci opadania. Wyniki tych
obliczen sg w podanej tutaj tabeli oraz na ryc. 12.
Z tabeli tej, jak rowniez z zatgczonych wykresow,
widzimy wyraznie, ze szybowiec o profilu szyb-
kosciowym i duzern obcigzeniu na metr kwadra-

*)Patrz:  Zastosowanie wykresow logarytmicznych
w projekcie wstepnym szybowca. W. Stepniewski i M.
Pigtek, Czasopismo Lotnicze Nr. 2/1935.

towy, uzyskuje zdecydowang przewage w dzie-
dzinie szybkosci wiekszych nad tym samym szy-
bowcem o inniejszem obcigzeniu. Przewaga ta

Ryc. 10.

Wykresy biegunowych dla profilow W192 i G 535
dla 1 =5.

0 profilu z duzemi oporami profilowemi i matem
obcigzeniu na metr powierzchni. Najbardziej
drastycznym przykfadem tej przewagi moze byc
fakt, ze szybowiec o profilu W 192 1 obcigzeniu



»-= 17 kg/m2 przy predkosci lotu 100 km/godz.

bedzie miat predko$¢ opadania E, = l,4in/se£,
gdy szybowiec o profilu G535 i obcigzeniu

-£ = 11 kg/m? bedzie opadaé z szybkoscig prawie
dwukrotnie wiekszg (E,= co 2,7 m/sek).

Z zakaczonej tabeli widzimy, ze zmiana obcig-

zenia bardzo radykalna (z — =11 kg/m2 na

8 = 17 kgim ) daje nam stosunkowo nieznaczny

wzrost bezwzgledny predkosci opadania z E, =
= 0,58 m/sek na Vy = 0,70 m/sek czyli przyrost
nie odgrywajacy wiekszej wagi przy wyzyskiwa-
niu normalnych pradéw wstepujacych, natomiast
ze wzgledu na mozno$¢ pokonywania niesprzyja-
jacych warunkdéw aerologicznych dzieki dobrym
doskonatosciom przy duzych predkosciach lotu
szybowiec tak pomyslany wykazuje duze zalety.

Biegunowe logarytmiczne poréwnawczych szybowcéw.

(Dlatego dla zwiekszenia obcigzenia stosuje sie
np. balasty wodne). Pomimo tych zalet duzych
obcigzen ze wzgledu na nieraz bardzo wazna
chociazby z pilotazowego punktu widzenia kwe-
stje mozliwosci lotdw z matg predkoscig, waznem
jest da¢ moznos$é uzyskiwania tych matych pred-
kosci przez zastosowanie odpowiednich urzadzen.
Np. nieraz 0 powodzeniu lotu decyduje utrzyma-
nie sie na dos¢ ciasnem zboczu przy stosunkowo
stabych warunkach wietrznych. | tutaj z szy-
bowcéw o tej samej predkosci opadania szybo-

wiec wolniejszy bedzie miat zdecydowang prze-
wage chociazby z tego wzgledu, ze pilot nie be-
dzie potrzebowat przechodzi¢ z jednego wirazu
natychmiast w drugi.

Jako wniosek koncowy z catkosztattu naszych
dotychczasowych rozwazan zdaje sie, ze szybo-
wiec przelotowy normalny powinien mie¢ mate
«,, I == ,,bcl™iaPt oraz natozy go zaopa-

trzy¢ w urzadzenia dla zwiekszania nosnosci ce-
lem lepszego wyzyskania warunkoéw zar6wno
przy przechodzeniu obszaréw nosnych, jak
Jjak i w krazeniu w nich.

Szybowiec dla praktycznego wyzyskania mi-
niméw aerologicznych zdaje sie powinien mie¢
mate lub b. male obcigzenia powierzchniowe
i opory doprowadzone do mozliwego dzi$ do
osiggniecia praktycznego minimum, gdyz jedy-
nie na tej drodze taki szybowiec 0 matem obcig-

Zmiany predkosci opadania lotu szybowcow poréwnaw-
czych w zaleznosci od obcigzen powierzchniowych.

zeniu powierzchniowym bedzie moégt wykazac¢
jakakolwiek zdolno$¢ przebywania obszar6éw nie-
korzystnych aerologicznie (wiatr przeciwny,
duszenie). Zdolno$¢ pokonywania tych nieko-
rzystnych warunkoéw jest jednym z podstawo-
wych warunkéw mozliwosci praktycznego uzyt-
kowania szybowca.

s) Dittmar podkre$la niejednokrotnie pewne niebez-
pieczenstwo szybowcéw o matych oporach ze wzgledu na
lot w chmyrach, gdzie szybowce takie mogg sie b. szybko
rozpedza¢ do znacznej szybkosci. Jednakze zdaje nam sie,
ze zastosowanie urzadzen zwiekszajacych nosnos¢, ktore
z reguly powiekszaja réwniez opory, zblizajac w ten spo-
s6b szybowiec 0 matych cxn do szybowcow o duzych cxn
sprowadzajg niebezpieczenstwo rozpedzenia sie w chmu-
rze do tego samego stopnia co dla szybowcéw o duzych
oporach.



PRACE NADEStANE

ZBIGNIEW OLENSKI

ZdolnoS¢ szybowcow osiggania wysokosci przez krazenie.
L’aptitude des planeurs pour gagner de laltitude en tournant en cercie.

L'auteur considero le$ facleurs permettant d’obtenir,
dans un virage, la vitesse de descente la plus petite possi-
ble pour un virage le plus serre possible (pour un rayon
minimum du virage).

Finalement, Fauteur vient a la conclusion que le pla-
neur moderne commenee a prendre la forme decidee d'un
appareil a tres faible trainee, a charge alaire assez con-
siderable, avec des ailes possedant un profil adapte a la
vitesse et munies des dispositifs hypersustentateurs tres
efficaces. Au point de vue aplitude pour gagnei' de lalti-
tude dans des yirages serres, l'emploi de ces dispositifs
semble d’etre tout a fait opportun.

Jak wiemy, szybowiec w celu uzyskania

sokosci wykorzystuje t. zw. ,kominyl pra-
dow wznoszacych — przez krazenie, gdyz naogot
w locie prostym zbyt szybko by je opuscit
ze wzgledu na ich mate wymiary poprzeczne.
Kominy te bywajg rozmaite; czesto sg tak
waskie, ze zmuszajg pilota do bardzo ciasnego
krazenia i wtedy szczeg6lnie waznemi sg odpo-
wiednie whasnosci szybowca i umiejetnosé pilota.

W praktyce mozna sie spotka¢ z przypusz-
czeniem, iz krazy¢ nalezy na kacie minimalnej
mocy. Jest to niesciste, a szczegolnie przy skre-
tach ciasnych. Wprawdzie przy danem pochy-
leniu poprzecznem szybowca o kat a najmniej-
sza szybko$¢ opadania, biorac rzecz praktycznie,
zachodzi przy kacie minimalnej mocy (jak to
fatwo udowodni¢ z wystarczajacem przyblize-
niem wstawiajac do wzoru na moc lotu pozio-

G

mego zamiast ciezaru G wartos¢ ---=-- '\, jednak
y

COS 0.

to pochylenie nie jest dla nas zadnym czynni-
kiem bezposrednim, wchodzagcym w gre przy
krazeniu. Tu chodzi bowiem o to, aby otrzymaé
jak najmniejsza szybko$¢ opadania nie przy
danej gtebokosci wirazu, a przy danem pro-
mieniu krazenia. Te za$ warunki nie pokry-
wajg sie.

W dalszym ciggu artykutu zostang rozpa-
trzone warunki konstrukcyjne i pilotazu, przy
ktorych dla danego promienia krazenia szybko$¢
opadania jest najmniejszg, a wiec najszybszem
jest uzyskiwanie wysokosci przez krazenie
w pradach wstepujacych. Prosty rachunek opiera
sie na nastepujacych zatozeniach:

1). wiraz jest ustalony i prawidtowy.
fi

2). Py i Px w wirazu réwnajg sie S ¢y Sv,,2
fi

i ~~—cxSv,,,2, gdzie jest szybkoscig $Srodka

ciezkosci wzdtuz toru (w wirazu), za$ cll i cx sg
takie same jak w locie prostym dla tego samego
kata natarcia. (Pominieto wiec wszelkie zmiany
¢ i Cy powstate wskutek wychylenia sterow,
przeptywu nieprostolinjowego i t. p.).

Oznaczenia przyjeto nastepujace:

a — kat pochylenia poprzecznego w wirazu
(obrot dokota kierunku ruchu),

vp — szybkos¢ Srodka ciezkosci na torze w locie

prostym,

w — szybkos$¢ Srodka cigzkosci na torze w wi-
razu,

wp i w,, — odpowiednie szybkosci opadania,

w,, min. — najmniejsza szybkos¢ opadania w wi-

razu o danym promieniu,

p kgim! — obcigzenie powierzchniowe,

In — droga przebyta w wirazu,

h,, — wysoko$¢ stracona w wirazu odpowiada-

jaca drodze IB,

al — kat miedzy pionem a wypadkowg sitg
aerodynamiczng P.

R — promien krazenia czyli promien walca, na
ktorym opisana jest linja Srubowa, bedgca
torem lotu. Walec ten nazwano walcem
krazenia.

Rr — promien skretu (najwiekszy promien krzy-

wizny elipsy, powstalej z przeciecia sie
powierzchni walca krazenia z ptaszczyzng
poprowadzong przez styczng do toru
I przez promien walca kragzenia przecho-
dzacy w punkcie stycznosci).

Oznaczenia pozostate sa ogolnie przyjete.



Ryc. 1 przedstawia rozkiad sit, dziatajgcych
na platowiec, wykonywujacy w locie Slizgowym
ustalony wiraz. Na pfatowiec taki dziatajg sity
masowe i sita aerodynamiczna P. Pozostate sity
na rycinie sg tylko sktadowemi tych sit. Sita P
lezy w plaszczyznie pionowej, przechodzacej
przez promien i srodek ciezkosci (a wiec i przez
wektor ciezaru). Pfaszczyzna ta jest niewidoczna
na rycinie. Jednoczesnie sita P lezy w plasz-
czyznie symetrji ptatowca. Jej rzut na pion
réwna sie ciezarowi i rownowazy go, a rzut na
promien skretu daje potrzebng site dosrodkowa.
Dla ufatwienia rachunku bedziemy rzutowac
zamiast samej sity P jej skladowe Px i Py
(lezace w ptaszczyznie symetrji szybowca). Z rzu-
tow Px i Py na ptaszczyzne pionowa, przecho-
dzacg przez kierunek ruchu ww widzimy, iz
ciezar G jest zrbwnowazony przez prostopadie
do siebie wektory sit Py cos a oraz 7%. Stad,
analogicznie jak dla prostego lotu $lizgowego,
mozemy okresli¢ kat tp jaki tworzy z poziomem
styczna do toru lotu. Przedstawimy to w formie
nastepujace;j .

Cy cos a

=W @)

A wiec nachylenie to jest zmniejszone przez
czynnik cos a w stosunku do nachylenia w locie
prostym dla tego samego kata natarcia. Aby
okresli¢ potrzebne zwiekszenie szybkosci w wi-
razu przy zachowaniu tego samego kata natar-
cia porownywujemy sity aerodynamiczne, rowno-
wazace ten sam ciezar w locie prostym i w wirazu.

2N v Vil + Cx2- SvP2 =

ctg

€0Ss2 ““ + c«2-

Stad mamy:

.. (2a)

Dla normalnych warunkéw szybowcowych
mozna przyjac z dostatecznem przyblizeniem, iz

Vcos a

Wzor ten (2b) jest Scisty dla lotu poziomego
(samoloty motorowe).

Dla szybowcow wielko$¢ btedu mozna zawsze
okresli¢ postugujac sie wzorem 2a. Biad ten
naogot jest tak maty, iz warto sie nim zajmo-
wac tylko w razach wyjatkowych, mianowicie
przy gtebokich wirazach i matych wartoSciach
Cylex. (Przy cy/ca=15 i a—60° bigd wynosi
0,8»/0).

Wida¢ stad, ze szybko$¢ w wirazu w sto-
sunku do szybkosci w locie prostym przy tym
samym kacie natarcia musi by¢ zwiekszona

przez czynnik o> —-—:. Majgc szybkos¢ w wi-
licos a

razu i odpowiednie pochylenie toru (wzor 1)

mozna okresli¢ szybkos¢ opadania w wirazu ww.
Ze wzoru (1) wiemy, ze:

Cx
VW VCy2 COS2 a + Ca;2

Ox
Vey* cos2a + ox*

Podstawiajgc do tego wzoru za ww jej war-
tos¢ ze wzoru (2a), a zavp w nim wystepujaca
wielkos¢:

a wiec

WW = VW

oraz wykonywujgac rachunek po uporzadkowaniu
otrzymamy.

Analogicznie jak dla szybkosci po torze,
mozemy przyja¢ z wystarczajgcem przyblize-
niem dla wypadkoéw krazenia majacych miejsce
w praktyce, ze:

wp

Wi = cos™a (3b)

Ryc. 2.

Procentowe zwiekszenie v wzg. w skrecie w za-
leznosci od v wzg. w lotu prostego przy zachowaniu
tego samego kata natarcia.

Ze zwigzku tego wynika, iz szybko$¢ opa-
dania w wirazu zwieksza sie do$¢ gwattownie
z pochyleniem poprzecznem. Procentowe zwigk-
szenie vm i ww w stosunku do vp i wp zaleznie
od kata a dla tego samego kata natarcia przed-
stawia ryc. 2. Ryc. 2 okre$la te wielkosci nie



w sposob Scisty a z pewnem przyblizeniem;
opiera sie on bowiem na wzorach (2b) i (3b).
Dla lotu poziomego (samoloty motorowe) wy-
kres ww jest Scisty. Aby otrzymac wielko$¢ pro-
mienia skretu, okreslamy ,site dosrodkowa po-
wodujaca ruch po krzywizniel

Rzutujemy P, wzglednie P,j i Px na promien
skretu. Poniewaz Px jest prostopadta do R. (A),
wiec sita dosrodkowa rowna sie

_ Gv,,2
sma=—"1
gi\
2G *p
S6Csina 0Cysina

"W istocie przy Kkrazeniu interesuje nas ra-
czej R a nie A, jednak te wielkosci dla nor-
malnych warunkow krgzenia roznig sie nie-
znacznie; wymagania zas tu zupetnych Scistosci
sg niecelowe. Do obliczen Scistych stuzy naste-
pujacy wzor pozwalajacy z tatwoscig przejsc
z Rt do R:

Rr okre$lono tu jako najwiekszy promien
krzywizny odpowiedniej elipsy (patrz oznacze-
nia). (Najwiekszy promien krzywizny w elipsie

wieksza pétos elipsy, a b
mniejsza). Majac te zwigzki mozna z tatwoscig

przejs¢ do okreslenia szybkosci opadania w za-
leznosci od promienia skretu Rv

Wychodzac ze wzoru (3a) podstawiamy do
niego zamiast wP jej warto$¢ ze znanego wzoru
doktadnego:

%gpcx!
otrzymamy
1 2gpcx?
"= costa (2 + Cjyn

- N i
Podstawiajgc zamiast -y- wartosc¢ okreélonq

ze wzoru .RjCysinaj, po uporzadko-

waniu otrzymamy:.

cx \IgRi sina
Cy "' cosla

Tu znowu dla warunkéw z jakiemi spoty-
kamy sie w praktyce mozna przyjac:
ox ¥g Rt sin g (6b)

¢ cosda
Jest to zalezno$¢ najwazniejsza, pozwala bo-
wiem na okreSlenie szybko$ci opadania przy
danem promieniu, 0 co nam przedewszystkiem
chodzi. R1, Cy i kat a wystepujace w tym wzo-
rze sg zwigzane ze sobg przez zalezno$¢ (4). To
znaczy, ze kazdemu promieniowi Rr odpowiada
okreslone pochylenie a, zalezne od c;/-ka, przy
ktérym jest wykonywany wiraz, od obcigzenia
powierzchniowego i od gestosci powietrza. Przy
okres$laniu ww znacznie wygodniej bedzie wiel-
kosci cy, p i ¢ potagczy¢ w jedng 1 postawic
sprawe w sposob nastepujacy: Kazdemu pro-
mieniowi A odpowiada okre$lone pochylenie a

Majac w ten sposob

zalezne od wielko$ci ——
(Cy

a okreslone ze wzoru (4) (si . mo-
zerny wyznaczy¢ ze wzoru (6 b) wzglednie (6 a) —
szybkosci opadania w wirazu dla poszczegol-
nych Rx. Obliczanie rachunkowe ww bytoby zbyt
ucigzliwe, natomiast bardzo tatwo okresli¢ je
metodg wykre$lng, opartg na tym samym wzo-
rze (6 b). Metoda ta pozwala réwniez na bez-
posrednie odczytanie najmniejszej szybkosci
opadania — wwmin. dla danego Rt (patrz ryc. 3).
Konstrukcje tego wykresu i postugiwania sie
nim objasniono ponizej. Po zlogarytmowaniu
wzoru (6 b) otrzymamy.

~,.gya AT 19l
Kreslimy szereg krzywych
VgRlsmja
cos3u

funkcji o dla kilku statych i okreslonych wiel-

kosci 2?1. Punkty takiej krzywej znajdujemy
przez okreslanie katow a ze wzoru (4) dla roz-

nych zatozonych wielkosci -A—.
OCy

Rzedne tego wykresu (ryc. 3) posiadajg skale
logarytmiczng tak, ze kreslagc na nim dla roz-
6@ wartosci & e
w skali logarytmicznej, lub przyktadajac kalke
z takim wykresem —, otrzymujemy  wii jako

nych - danego ptatowca, réwniez

roznice odcinkow

sina oraz ¥,
Cx
1 cosia . . .
) ) . skali logarytmicznej.
mierzong w tej samej

W braku gotowego wykresu (ryc. 3) najtatwiej go
sporzadzi¢ przez odmierzanie rzednych wykresu
bezposrednio ze skali zwykiego suwaka loga-
rytmicznego. Uniknie sie przez to znajdywania
logarytmow. Punkty przeciecia tych krzywych
oznaczajg ww— 1. Szybko$¢ opadania mniej-
szg od jednosci otrzymujemy dla obszaréw,

w ktérych krzywa m przebiega ponad krzywg



YoA

jednosci otrzymujemy przy ustosunkowaniu od-
wrotnem. Najwieksze wzniesienie punktu krzy-

dla danego Rr Za$ ww wieksze od

wej o nad krzywa dla odpowiedniego Rx (mie-

rzac w kierunku pionowym) okresla najmniejszg
szybkos¢ opadania przy danem promieniu skretu
(np. odcinek dla Rx— 50 na ryc. 3). Od-
cinki szybkosci opadania odmierzamy na skali
logarytmicznej zawsze od jedynki. Dla wiel-
kosci w,, mniejszej od jednosci odmierzamy
wspomniane odcinki od jedynki wdo6t (skala na
ryc. 3). Mozemy je rOéwniez odmierzac na su-

~Skrzydlatej Polski“ 1935r. w dziale Wiado-
mosci Technicznych I. T. S-u.

Autor wprowadza do rozwazan 2 szybowce
zastrzegajac sie, ze nie sg one przykiadami
konstrukcyjnemi, lecz tylko pewnemi idealnemi
wzorcami. Sa to szybowce o wydtuzeniu 2 = 15,
0 oporach szkodliwych cxsz, =0,004 i posiada-
jace rozne profile. Jeden szybowiec zaopatrzony
Jjest w profil Goéttingen 535 (duze cjmax. i duze
cxmin.'), a drugi w typowy profil szybkosciowy
W192. Rozpatrzono r6zne obcigzenia, a dla
W 192 zastosowanie klap wychylonych o 10—15°,
prawie niepogarszajgcych minimum opadania
a przesuwajacych je tylko w kierunku mniej-

Ryc. 3.
Wykres do okreslania szybkosci opadania w skretach (dla réznych szybowcéw).

waku o takiej samej skali, a mianowicie w lewo
od prawej jedynki. Gdy ww wieksze od jednosci,
to odmierzamy je wgore na ryc. 3 lub na prawo
od lewej jedynki suwaka. Charakter zaleznosci
miedzy najmniejsza szybkoscig opadania przy
krazeniu a wielkoscig promienia skretu,
najjaskrawiej wystgpi na przyktadach konkre-
tnych. Nie chcac problemu kragzenia traktowac
jako zjawiska oderwanego, nie zwigzanego z tak
waznem zagadnieniem, jak wiasnosci przelotowe
szybowcow, nawigzuje do artykutu inz. W. Step-
niewskiego p. t. ,,Charakterystyki aerodyna-
miczne i obcigzenie plata, a wiasnosci przelo-
towe szybowcOw!l zamieszczonego w 12 numerze

szych szybkosci. Profil ten z wychylonemi na
calej diugosci klapami nazwano W192 k. Szy-
bowiec o profilu G535 ma wielkie walory przy
krazeniu ze wzgledu na do$¢ wielkie wartosci

o Przy duzych c”-kach. Zaleznos¢ ta wynika

Z interpretacji ryc. 3 zamieszczonej ponizej.
Poniewaz szybowiec z profilem W192 ma wy-
bitng przewage wiasnosci przelotowych nad
(535 odsuwajac go przez to w szeregu Szy-
bowcow nowoczesnych na plan dalszy, wiec
w artykule niniejszym zostanie rozpatrzona
zdolnos¢ krazenia tylko szybowca z profilem
W 192, przy obcigzeniach ptata 14 i 17 kgjm2



Dla obcigzen tych rozpatrzone zostanie zaréwno
»neutralnell potozenie klapy (W 192) jak i wy-
chylone (W 192 k). Szybkosci opadania dla tych
wypadkéw w zaleznosci od szybkosci po torze
w locie prostym, podaje tabelka zamieszczona
we wspomnianym artykule inz. Stepniewskiego
na str. 348. W dalszym ciagu artykutu bedzie
sie rozumiatlo pod nazwg W 192 wzglednie
W192 k nie sam profil, a caly szybowiec o od-
nosnym profilu. Wracajac do rozwazan nad kra-
zeniem, widzimy, Ze na za+qczone6 ryc. 3 na-

kreSlono linjg przerywang krzywg — w funkcji

zpc— dla szybowca 1K192 o obci%eniu pow.
U

p = 14. Na krzywej tej wielkos¢

g/ ) max. jest
wyznaczona przez najmniejszg szybKos¢ opada-
nia dla Rt =00 czyli dla lotu prostego. (Odci-
nek wpmin.). Mozna przewidywac, iz dla wszyst-
kich pozostatych promieni (0 wielkosciach skon-
czonych) minimum opadania w wirazu zachodzi

pomiedzy max. a cymax. i to przy warto-

Sciach fy-ka tern wiekszych, im mniejszym jest
promien skretu. Albowiem pochylenie krzywych

Vaigsé'-r-@ wzrasta dla coraz mnigjszyth pro-

COS ct
mieni, przez co odcinek wwmm. przesuwa si¢ na
lewo ze zmniejszeniem Rv_Dla bardzo matych

L . . do Cymax. minimumyj.
promieni dochodzi on az
Pojeciowo jest to zupetnie zrozumiate, jesli ze-
stawimy wzory (3 b) i (4). Dla danego promie-
nia bowiem a jest tern mniejsze, im wiekszem
jest cy. A wiec zwiekszenie w,, w stosunku do
odpowiadajacych wp jest mniejsze przy cy wiek-
szych, tak ze nawet optaca sie pewne oddale-
nie od kata minimalnej mocy w kierunku wigk-
szych cy- kow. Grdy dla danego szybowca zmniej-
Szymy obcigzenie powierzchniowe, to krzywa

— na ryc. 3 nieco zmieniajac ksztatt przesuwa

sie w lewo, a wiec szybkosci opadania malejg
dla wszystkich promieni. To samo zjawisko zaj-
dzie przy0 zwiekszeniu cy dla dla tych samych
wartosci —.

G Z ryc. 3 widzimy, ze w celu otrzy-

mania szybowca 0 matych szybkosSciach opada-
nia w wirazach przy okre$lonych wielkoSciach

promieni musimy stosowa¢ mate wartosci
grzy jednoczesnie jaknajwiekszych wartos$ciach
— dla czesci biegunowej potozonych pomiedzy
(r)ninimum mocy a cymax. Wtedy bowiem krzywa
— szyboweca bedzie potozona jaknajbardziej na
lewo i jaknajwyzej.

Rozbijajgc to na poszczegdlne czynniki, mo-

zemy ustali¢ nastepujgce postulaty dla otrzy-
mania dobrych wiasnosci krazenia:

1. Stosowac profile o jak najwiekszych %—kach
przy mozliwie wielkich warto$ciach — .
C®

2. Stosowa¢ mozliwie duze wydtuzenia.

3. Uzyskac jaknajmniejszy spotczynnik opo-
row szkodliwych.

4. Stosowa¢é mozliwie mate obcigzenia po-
wierzchniowe.

(5) Pozatem biorac pod uwage wielkosc ) Cy

stwierdzamy, iz wiasnosci te sg najlepsze
przy najwiekszej gestosci powietrza, a wiec
w poblizu ziemi.

Nalezy pamieta¢, iz postulaty te dotyczg
tylko krazenia, a wiec nie uwzgledniajg innych
waznych wiasnosci szybowca. Moga nawet by¢
z niemi sprzeczne (np. p. 4). Mozna jednak zna-
lez¢ rozwigzania dajgce dobre ogdlne wyniki,
0 czem bedzie mowa w dalszym ciggu artykutu.

Narazie, nie zajmujac sie innemi wiasno-
$ciami szybowcow, omoéwimy wyzej wymienione
postulaty.

0
Ad 1). Rozpatrujgc wartosci cy ic—? przykra-

zeniu bedziemy mieli na mysli tylko zakres po-
tozony pomiedzy katem minimalnej mocy a ¢jmax.

Aby oceni¢ wptyw duzych fy-kéw profilu,
nalezy rozpatrzy¢ spowodowane przez ich zwiek-
szenie zmiany wwmin. Zwiekszac cy mozemy przez
dobor odpowiednich (statych) profili lub stoso-
wanie urzadzen specjalnych zwiekszajacych
fy-ki tylko chwilowo. Na ryc. 3 widac, iz przez
zwigkszanie warto$ci ¢y zmniejszamy wielkosci

79 . . C .
I a wiec punkty krzywej o Przesung sig
w lewo i jednocze$nie w dot, poziomo, lub nawet

w gore, zaleznie od zmiany wielkosci — Uzy-

skamy wiec w konsekwencji mniejsze szybko-
§ci opadania w wirazu, przynajmniej dla bar-
dzo matych Rt. Kazde zwiekszanie ¢y pozwala
na osiggniecie mniejszych promieni skretu
i mniejszych wwmin. przy bardzo matych Rr.
Zmniejszenie wwmin. (naskutek zwiekszenia fy-
kow) przy pozostatych promieniach ($rednich
i duzych), jest uwarunkowane sEt)osunkowo nie-

wielkim pogorszeniem wartosci —. Im  wiegk-

Ca

szem jest zwiekszenie cy, tern wieksze mozna

(0]

dopusci¢ pogorszenie o

snos¢ w celu polepszenia wiasnosci przy kra-

zeniu, to nalezy te zmiane tak przeprowadzic,

aby otrzyma¢ zmniejszenie przy wszyst-
kich promieniach krazenia.

Interpretujgcl) ryc. 3 mozna przewidywac,
iz przy wszystkich promieniach skretu optaci
sie ze wzgledu na krgzenie taka zmiana pro-
filu zwiekszajgca fy-ki, ktora nie spowoduje
zwiekszenia szybkosci opadania w locie prostym.
O ile ta ostatnia wielkos¢ ulegnie nieznacznemu
zwiekszeniu, to najmniejsze szybkosci opadania
zmniejszg sie tylko dla matych promieni kra-

O ile zwigkszamy no-

') Wzig¢ pod uwage odlegtosci punktéw krzywych

o od krzywej dla 7?,—o00 i od coraz stromszych krzy-

V\}ycli dla coraz mniejszych 7?, (mierzac w kierunku
pionowym).



zenig, natomiast zwigkszg sie przy promieniach
wielkich.

Z tej wskazowki korzysta¢ nalezy tylko
przy wstepnej i przyblizonej ocenie profilu. Dla
oceny Sciste] nalezy wykres$li¢ pare punktow
krzywej g—a

Ad 2). Przechodzgc do wplywu wydtuzenia
stwierdzamy, ze z jego wzrostem zawsze wwmin.

(na ryc. 3 lub odpowiedniej kalce).

maleje ze wzgledu na wieksze wartosci @ przy

tych samych a nawet wiekszych cA-kach.
Ad 3). Maly spotczynnik opordw szkodliwych

wptywa na podwyzszenie Krzywej ET a tern sa-
mem na zmniejszenie

Ad 4). Zmiana obcigzenia nie wplywa na C—,
a wiec nalezy tylko dla tych samych E Zmie-
ni¢ w odpowiednim stosunku 60(3_y WskL%ek tego

poszczegblne punkty krzywej — przesung sie

poziomo: przy zmniejszeniu p w lewo, a wiec
w Kierunku zmniejszenia wmmin. Przy zwigk-
szeniu p zjawisko zachodzi w kierunku od-
wrotnym.

Ad 5). Ze zmiang gestosci rzecz ma sie¢ po-
dobnie, tylko kierunek przesunigecia jest prze-

Z tych wzgleddéw zwiekszanie wysokosci wptywa
tak jak zwiekszanie obcigzenia, zmieniajace wiel-
kos¢ w tym samym stosunku co odpowied-
nie zmniejszenie d. Np. wzrost wysokosci od
0—2000 m szybowca o p =14 jest rowno-
znaczny ze zwiekszeniem obcigzenia na wyso-
koSci O m do 17 kg na metr kwadratowy. Jak
bylo wspomniane w wypadku konstruowania
szybowca przelotowego, co obecnie jest najbar-
dziej aktualne, nie mozna przyja¢ catkowicie
wszystkich warunkéw uzyskania dobrych wia-
snosci krazenia. Niektdre z nich bowiem sg w ko-
lizji z warunkami uzyskania dobrych wiasnosci
przelotowych.

Poniewaz zmniejszenie- do minimum spot-
czynnika oporéw szkodliwych i stosowanie du-
zych wydluzen ma miejsce i jest potrzebne
takze ze wzgledu na otrzymanie dobrych wy-
nikdw ogolnych, wiec warunki te na tern miej-
scu rozpatrywane nie beda.

Omodwienia za$ wymagajg warunki wymie-
nione w p. 4 ip. L

Zmniejszanie wielkosci przez zmniejsza-

nie obcigzenia powierzchniowego, nalezy naogot
uzna¢ za btedne ze wzgledu na wiasnosci prze-
lotowe. Stosowanie za$ profili statych o b. du-
zych c,,-kach réwniez koliduje z wiasnosciami
przelotowemi ze wzgledu na duze wartosSci cx
przy matych c,;-kach.

Pozostaje wiec inna droga kompensujgca
W znacznym stopniu straty wynikie z niezasto-

sowania sie do obu powyzszych postulatow
(1 i 4). Jest to stosowanie profili ,,szybkoscio-
wych" z urzadzeniami specjalnemi powieksza-
jacemi znacznie w miare potrzeby zbyt mate
cz-ki. Winne byc¢ przytem zachowane mozliwie

jaknajwieksze wartos$ci w czesci  biegunowej
potozonej miedzy minimalng mocg a cymax.

Nie kazde urzadzenie zwiekszajace nosnosc
catkowicie opfaca sie ze wzgledu na polepsze-
nie wihasnosci krazenia. Nalezy dazy¢ do osig-
gniecia takiego urzadzenia, przy ktérem szyb-

ko$¢ opadania w locie prostym max. ca-

tosci nie profilu] nie ulegnie zmniejszeniu, lub
zmniejszy sie w stopniu nieznacznym. (Patrz
wyzej — omOwienie postulatu 1). Dla zorjen-
towania sie jak wptywa ilosciowo na wiasnosci
krazenia obcigzenie powierzchniowe i zastoso-
wanie urzadzen specjalnych, podano wykres
najmniejszych szybkosci opadania w skrecie
w zaleznosci od wielkosci promienia A, dla
czterech szybowcoéw oméwionych we wspomnia-
nym artykule inz. Stepniewskiego (ryc. 4).
Wykres taki jest wynikiem ostatecznym i naj-
bardziej przejrzystym dla oceny i poréwnania
whasnosci szybowcow przy krazeniu. Jest on
zestawieniem wynikéw otrzymanych z wy-
kresu 3. Ryc. 4 przedstawia wspomniang zalez-
nos$¢ dla wyzej oméwionych szybowcow ,wzor-
cowych™ z profilem W192 i W192 Ic dla p =m14
i 17 kgfm2. Wykresy te nie sg zbyt dokiadne,
gdyz do obliczen uzyto tylko materjatow orjen-
tacyjnych podanych w 12 numerze ,,Skrzydla-
tej Polski"; jednak dla ilustracji ogdlnej do-
kfadnos¢ ta zupetnie wystarcza.

Z ryc. 4 wida¢, ze zwiekszenie obcigzenia
powierzchniowego zwieksza wmmin. przy wszyst-
kich promieniach skretu. Widac takze, ze za-
stosowanie odpowiednich Kklap szczelinowych,
wychylonych o niewielkie katy, zmniejsza
rowniez przy wszystkich promieniach skretu.
Oba te wplywy, wystepujg znacznie intensyw-
niej przy krazeniu ciasnem. To znaczy, ze zwigk-
szenie p znacznie wiecej wptywa na pogorsze-
nie w,, min., przy matych promieniach skretu niz
przy duzych.

Réwniez urzadzenia zwigkszajagce no$nosé
zmniej szaj g wwmin. w znacznie wiekszym stopniu
przy matych niz przy duzych promieniach 2).

2) Rozpatrzmy na ryc. 4 dla przytoczonych przykia-
dow wptyw obciazenia powierzchniowego. Prz%/irzyjmy sie
krzywym dla jednakowych szybowcéw o profilu “W. 192,
lecz posiadajacym rozne obcigzenia 14 i 17 kglm2. Poréw-
najmy ich w,ominprzy kilku jednakowych wielkosciach
promieni. W locie prostym wielkosci te wynoszg 64 i 71 cm.
Przy jRi=60 m mamy juz odpowiednio 75 i 90 cm, czyli
réznica jest juz dwa razy wieksza niz w locie prostym.
Natomiast przy 7?i=35 m najmniejsze szybkosci upadania
wynosza, 1 m dla obcigzenia, 14 i 145m dla obcigzenia
17 kglm2. Jest to juz powazna réznica wynoszaca 45cm,
a wiec jest ona przeszto 6 razy wieksza niz w locie pro-
stym.

Analogicznie mozemy zda¢ sobie sprawe z charakteru
wplywu urzadzen zwigkszajgcych nosnos¢. Rozpatrzmy
np. krzywe dla szybowcéw o jednakowem obcigzeniu po-
wierzchniowem wynoszacym 14, kglm2, lecz zaopatrzonych
w rozne profile: W 192 i ten sam profil z wychylonemi
klapami, czyli W 192 k.



Fakty te nasuwajg mysl, aby wogdle stoso-
wac urzadzenia zwigkszajagce nosnos¢, a szcze-
golnie przy wiekszych waznych dla szybow-
nictwa obcigzeniach powierzchniowych. Naj-
wazniejszg bowiem stratg, powstatg naskutek
zwiekszenia obcigzenia powierzchniowego, jest
znaczne zwigkszenie sie szybkosci opadania przy
ciasnem krazeniu 3. Odpowiednie za$ zwigksze-
nie Cy-kow (urzadzenia specjalne) te wiasnie
strate, prawie catkowicie, lub nawet catkowicie
kompensuje 4).
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Ryc. 4.

Najmniejsze szybkosci opadania w skretach dla
réznych promieni.

Widzimy wiec, ze szczegoblnie przy krazeniu
ciasnem odpowiednie urzgdzenia zwiekszajgce
nos$no$¢ oddajg wielkie ustugi. Pozatem nalezy
przypuszczaé, iz dla promieni matych optacg

W locie prostym najmniejsze szybkosci opadania
praktycznie sg sobie réwne. Przy krazeniu za$ w wmin sg
niniejsze przy szybowcu W 192 k. Dla Ri =40m zysk na
klapach wynosi 7 cm, przy promieniu 30 m mamy 25 cm,
a przy promieniu 25m zysk ten wynosi 55cm, gdyz
ww min—=HO cm zamiast 165 cm.

3) Straty na szybkosci opadania w locie prostym,
powstate na skutek zwiekszenia obcigzenia, sg stosunkowo
niewielkie. Przy duzych za$ promieniach krazenia straty
te sg niewiele wieksze.

*) Na ryc. 4 wida¢, iz przy 7'i=25m Wwmin sg iden-
tyczne dla szybowcow W 192 p=14 i dla W 192k p--17.
A wigc przy tym bardzo matym promieniu, wychylenie
klap catkowicie skompensowato straty szybkosci opada-
nia powstate naskutek zwiekszenia obcigzenia o 3 kgim2.

sie wieksze wychylenia klap, a dla promieni
wiekszych — wychylenia mniejsze.

Naogdt ryc. 4 w stopniu zdecydowanym
propaguje stosowanie urzadzen powiegkszajgcych
nosnos¢. Przy opracowaniu urzadzenia W192 k
prawdopodobnie nie brano pod uwage w sposéb
Scisty przydatnosci do krazenia. Nalezy wiec
liczy¢ sie z mozliwoscig zastosowania urzadzen
jeszcze lepiej do tego celu przydatnych. Urza-
dzenia te przy odpowiedniem rozwigzaniu na-
ogdt bedg mogly stuzy¢ takze do innych celow,
jak umozliwienie lgdowania na matym skrawku
terenu, szybkie schodzenie z wysokosci (moze
nawet na holu) i lepsze wykorzystanie pradu
wznoszacego w locie prostym. (Patrz ,,Elementy
aeronawigacji szybowcowej* w 8 N-rze ,,Skrzy-
dlatej Polski* 1935 r)).

Oczywistem jest, ze ,,ostatnie stowo“ nalezy
do préb i praktyki. Narazie mozemy to oceni¢
gtéwnie na drodze rachunkowe;j.

Z przytoczonych rozwazan i przyktadow
wynika, iz z pomocg ryc. 3 mozemy dla wszyst-
kich konkretnych wypadkéw okresla¢ szybkosci
opadania w skretach i w locie prostym przy
zmianie wszelkich czynnikow wptywajacych na
to. Przytem naogo6t wystarczy znajdywac tylko
pare odpowiednich punktéw krzywej — . Odpo-

A
wiadajace poszczeg6lnym wypadkom shzybkoéci
lotu i pochylenia poprzeczne, mozemy okresli¢
wyznaczajac odpowiednie vp (szybkosci lotu pro-

stego) dla danego gc / Majac za$ ze wzoru (4)

wychylenie a mozemy znalez¢ odpowiednie ww
ze wzoru (2Db), lub wprost z ryc. 2.

Hyc. 3 obejmuje przedewszystkiem zakres
katow majacych znaczenie przy krazeniu. A wiec
dla okreslenia szybkosci opadania przy matych
Cy-kach nalezatloby go przedtuzyC. Poniewaz
szybkosSci opadania przy matych katach natarcia
interesujg nas tylko w locie prostym, wiec tu
w braku miejsca zrezygnowano z przedtuzenia
tego wykresu, odsylajac zainteresowanych do
odpowiednich wykreséw 1. T. S.-u, pozwalaja-
cych na okre$lenie szybkosci opadania w locie
prostym.

O ileby czytelnik uznat, iz jest wygodniej
operowa¢ na jednym wykresie wszelkiemi szyb-
kosciami opadania (w locie prostym i w wira-
zach) i jednocze$nie unikng¢ znajdywania war-

tosci 9’~3—, to przedtuzenie ryc. 3 nalezaloby

ograniczy¢ tylko do przedtuzenia krzywej dla
77=00 (lot prosty). Jednoczes$nie trzebaby byto

zmieni¢ skale wartosSci oc aby unikna¢ zbyt

niewygodnego ,,rozciggniecia“ wykresu.

Wracajac do ryc. 4, nalezy stwierdzié, ze
jest ona niekompletna, gdyz nie umieszczono
na niej z powodu braku miejsca katow pochy-
lenia w wirazu a i szybkosci vm dla poszcze-
golnych punktéw. Wielkos$¢ tych szybkosci wa-
runkuje osiagniecie ,,najmniejszego opadania“
w wirazu. Jednoczesnie jest ciekawem, jak usto-
sunkowane sg te najwiasciwsze szybkosci ww



wzgledem najmniejszych mozliwych szybkosci,
odpowiadajgcych danemu pochyleniu a. Wiel-
kosci te zawiera ponizsza tabela dla szybowcéw

W 192 i W 192k o tern samem obcigzeniu
14 kg/mz2. -
TF. 192 p=14 W 192k p=14
Vw Vw min. VW min. |
R a®  przy (przy a  przy  (przy
Ww min. Cy max.) Ww min. CY maxy

25 55 68 68 42 53 51
35 39 61 58 31 52 48
50 30 60 55 23 51 46
75 19 58 53 15 50 45
100 14 57 52 11 50 45

00 0 58 51 0 51 44

Wielkosci te sg juz raczej ciekawe dla pilota
niz dla konstruktora. Rzeczg bowiem pilota jest,
wyzyska¢ wszystko to, co uzyskat konstruktor.
Widzimy, iz ,,najwtasciwszell szybkosci w wirazu
dla promieni mniejszych od 100 m, nie roznig
sie wiecej jak 5km\g od szybkosci najmniej-
szych mozliwych przy danych pochyleniach.
Dla promieni za$ bardzo matych szybkosci te
prawie sie pokrywajg. Wptyw nadmiernego roz-
pedzenia, zilustrujg nastepujace, bynajmniej
Jjaskrawo dobrane cyfry: przy 27=35T0, szy-
bowiec W 192 p = 14 posiada wwmin. = 1m;
wtedy a = 39° i vw = 61 km/g. Przy tym samym
promieniu, a szybkosci szybowca v,:= 71 kmlg,
w,,=1,2 m, a potrzebne pochylenie do uzyskania
tego samego promienia wynosi 48°. Przy roz-
pedzeniu za$ szybowca do 82 km/g liczby te

dla tego samego A wynoszg: wvw = 1,5 m/sek,
a a=56°

Dla ogo6lnej ilustracji warto jeszcze nad-
mienié, ze wiraze o pochyleniu mniejszem niz 15°
nie dajg juz widocznego zysku na szybkosci
opadania. Z wykresu bowiem 2 wida¢, 1z przy
pochyleniu 15" ww jest wieksze od vp zaledwie
0 5°/0, a ‘'wiec np. wynosi 63 cm zamiast 60cm.
Wirazowi o pochyleniu 15°, odpowiada w szy-
bowcu S. G.3 opuszczenie konca skrzydta o co 2m.

W praktyce piloci naogét majg tendencje
rozpedzania szybowca w wirazach, szczegoélnie
glebszych. Rozpedzenie takie mozna nazwac
nieekonomicznem, lecz trzeba by¢ oglednym
w okreslaniu go jako zupetnie niewtasciwe.
Wochodzi tu bowiem jeszcze w gre czynnik
bezpieczenstwa.

Te wnioski dotyczace sposobu najlepszego
wyzyskania wiasnosci szybowca przy krazeniu,
moga by¢ dla pilotobw pewng wskazdwka, lecz
oczywiscie nie powinny bycC ,receptgll Pilot
winien zna¢ tylko kierunek w jakim nalezy
dazy¢, ale w locie sam musi zadecydowac, czy
przy danych warunkach i wysokosci lotu oraz
wiasnosciach odnosnego typu moze sobie po-
zwoli¢ na krazenie z ta mala, a wiec niezawsze
bezpieczng szybkoscia.

Zestawiajac tre$¢ niniejszego artykutu z przy-
toczonym artykutem inz. Stepniewskiego, oraz
z artykulem tegoz autora p. t. ,,Elementy aero-
nawigacji szybowcowej!l (Skrzydlata Nr. 8. 35 r.)
widzimy, iz szybowiec nowoczesny zaczyna
przybiera¢ coraz bardziej zdecydowang sylwetke.
Bedzie to prawdopodobnie szybowiec ,ultra-
aerodynamiczny!l o dos¢ wielkiem obcigzeniu
powierzchniowem, zaopatrzony w profil ,,szybko-
Sciowy!l i wydatnie dziatajace urzadzenia do
powiekszenia nos$nosci.

KOMUNIKATY.

Przyktad liczbowy obliczenia wspoétdzia-
tania podtuznie w skrzydtach wolnonosnych
metoda analityczng i analityczno-wykresina.

W zwigzku z ogtoszonym w Nrze 8 ,L. Gz. L."
(1935) opracowaniem tematu c¢wiczen dla stu-
dentébw pod powyzszym tytutem otrzymatem od
prof. Dra W. Burzynskiego pismo, w kto-
rem zwraca uwage na mozliwos¢ wykreslnego
rozwigzania wyrazen na Ri i 2G przy pomocy
wieloboku ,,sit* i wieloboku ,,sznurowegoll. Mia-
nowicie wyrazenia:

mozna przedstawi¢ w postaci bez zmiennej po-
Sredniczacej W.
n f Mdx

2=\ *rT

n M.x dx

g,kie?

oznacza moment obcigzenia potozonego pomie-
dzy przekrojami x i | wzgledem przekroju x.

Jesli zatem wykre$limy rozkiad obcigzenia q
wzdtuz podituznicy, to catkujgc ten wykres znaj-
dziemy wykres

T=\ qdx,

za$ catkujac wykres T znajdujemy wykres M.
W szczegolnym przypadku g = const. otrzymu-
jemy:

Przy rozwigzaniu wykreSlnem otrzymuje sie
wykres T z wieloboku sit, za$§ wykres M z wielo-
boku sznurowego. Dla wyznaczenia R? wzgl. Ri



redukujemy nastepnie rzedne wykresu M do”~,

poczem znowu otrzymujemy jR2 z wieloboku ,,sit",
za$ Th z wieloboku ,,sznurowego".

Z. Fuchs.

Komunikat Zwigzku Polskich Inzynieréw
Lotniczych. Doceniajgc doniostg role, jakag dla
postepu techniki i rozwoju przemystu spetnia
prasa fachowa oraz rozumiejac, ze jedynie cza-
sopismo techniczne, oparte o ogdt inzynieréw
specjalistow w danej dziedzinie techniki, moze
sle whasciwie rozwijac i staC na wysokim pozio-
mie — Zwigzek Polskich Inzynieréw Lotniczych,
skupiajacy og6t inzynierow pracujgcych w lot-
nictwie polakiem, ropoczat prace wydawnicza.

Zarzad Zwiazku, w mysl odpowiedniej
uchwaty, ostatniego Walnego Zgromadzenia, za-
wart w dniu 20 marca b. r. umowe z wydawcg
i redaktorem miesiecznika technicznego ,,Tech-
niczne Nowosci Lotnicze", na podstawie ktorej
miesiecznik ten poczawszy od kwietnia b. r. staje
sie wylgcznie organem Zwigzku Polskich Inzy-
nieréw Lotniczych.

Stawiajac sobie w tej pracy wydawniczej,
jako gtéwne zadanie, szerzenie wiadomosci 0 po-
stepie nauk technicznych zwigzanych z lotni-
ctwem oraz wytworczosci lotniczej, jesteSmy gle-

TRESC:

boko przekonani, ze praca ta przyczyni sie do
dalszego rozwoju lotnictwa polskiego.

Odczyty wygtoszone staraniem Sekcji auto-
mobilowo - lotniczej Polskiego Towarzystwa Poli-
technicznego :

5. VI. 1936. Jan Dobrzanski: ,Silnik
Diesel'a w lotnictwie“.

Sprostowanie dostrzezonych omytek w Nr. 8
1935:

Na stronicy 48 ma by¢:

zZr.

Na stronicy 49 ma by¢
~u) =" (U=X) X

o -TsT—dx-
7502 fU____Z_?_'_?’_'Z_L:_’_C_)__ "
~ 2.151875001 u
1<<750
4-2.750 In

ADRES REDAKCJI: Laboratorjum Aero-
dynamiczne, Lwoéw, Politechnika, ul. Leona
Sapiehy 1. 12. — Telefon Nr. 29-666.

BIULETYN LABORATORJUM AERODYNAMICZNEGO. Dr. Inz. Zygmunt Fuchs: Wiarygodnos¢

aerodynamicznych pomiaréw modelowych dla rzeczywistosci w locie. La concordance .des resultats
des essais de maaguettes avec la redlite en vol. — Inz. W. Stepniewski: Badania aerodynamiczne
szybowca szkolnego ,,Wrona bis* oraz poréwnanie z badaniami szybowca szkolnego ,C. W. I
Essais aerodynamigues du planeur d’ecole ,Wrona #>isa et leur comparaison avec les essais du
planeur decole ,C. W. I11". — BIULETYN INSTYTUTU TECHNIKI SZYBOWNICTWA | LABO-
RATORJUM AERODYNAMICZNEGO. Prof. S. fukasiewicz — Dr. Z. Fuchs — Inz. W. Step-
niewski: Niektére mozliwosci osiagania zwiekszonych wyporéw plata z zachowaniem dobrych do-
skonatosci. Quelgues dispositifs hypersustentateurs. — BIULETYN INSTYTUTU TECHNIKI SZY-
BOWNICTWA. Inz. W. Stepniewski: Niektdre zagadnienia motoszybowcow. Quelques problbmes
des motoplaneurs. — Inz. W. Stepniewski: Wiasnosci przelotowe szybowcéw oraz kwestja wy-
zyskania t. zw. minimow aerologicznych. Les proprietes des planeurs en vol de distance et pro-
pleme d'utilisation des minima aerologigues. — PRACE NADESEANE. Z. Olenski: Zdolnos¢ szy-
bowcéw osiggania wysokosci przez krazenie. L’aptitude des planeurs pour gagner de l'altitude en

toumant en cercie. — KOMUNIKATY.
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