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Prosta metoda badania okolicy przejScia w warstwie
przysciennej na profilach lotniczychi)

Une simple methode d’etudier la zone de decollement dans la couche superficielle
sur les profils d’aviation

la zone de decollement etait cuneiforme ce qui prouve

L’etude de la transition du mouvement lami-
que la transition de la couche laminaire en la couche

naire en mouvement turbulent dans la couche su-

perficielle se fait d’ordinaire a l'aide des differentes
sondes. Toutefois, ces methodes ne permettent qu’une
observation par points, sans pouvoir representer les
phenomenes simultanes sur la surface entiere.
Dans le present cominunique, on expose une
methode d’etudier la couche' superficielle a l'aide
d'une bande de lycopode repandue sur la surface
du profil d’aviation, suiyant sa prefondeur. Dans
la soufflerie aerodynamique, la poudre est soufflee le
long de la partie laminaire de la couche superfi-
cielle jusqu’a une epaisseur correspondant a peu
pres a l'epaisseur de la couche superficielle, tandis
que dans la partie turbulente de la couche la poudre
disparait presque entierement a cause des mouve-
ments tourbillGnnaires ce qui met en evidence le point,
ou plus proprement, la zone de decollement. La
comparaison avec les resultats des mesures basees
sur d’autres principes a demontre que les pertur-
bations dues a faresence  d'une etroite bande de
la poudre sur la surface du corps etudie ne sont
pas plus importantes que celles qui ont lieu quand
on emploie d’autres methodes reconnues bonnes
(p. ex. la methode des fumees). La raison reside
peut etre en ce que le mouvement tourbillonnaire
est du principalement a la couche superficielle sur
la surface non couverte de la poudre. Il est a re-
marquer que l'extremite de la couche laminaire dans

. ¥ Z Fuchs, A Simple Experimental Method for
Finding the Transition Point of the Boundary Layer on
Airfoils, Abstracts of Papers To be presented at the
Fifth International Conﬁres_s for Applied Mechanics,
Journal of Applied Mechanics, str. A—107, 1938.

turbulente etait progressive.

Le nombre de Reynolds caracterisant la zone
de decollement a ete reduit a la longueur x me-
suree suiyant la surface, du bord d’attaque jusqu’a
I’endroit ou la poudre disparait, ainsi qu’a la yitesse

v du courant non perturbe: Rx=- T Pour un ecou-

lement a deux dimensions, on a obtenu sur I'extra-
dos d’'une serie de profils d’aviation la valeur mo-
yenne de Rx = o> 140.000. En menie temps on a de-

<5,
termine la valeur moyenne de R" =§-y-— > 1700,

ou d est I'epaisseur de la poudre mesuree tout pres
de I'extremite cuneiforme. La valeur du rapport

t—: determinant l’epaisseur de la couche laminaire
e
est donc en moyenne 4,54.

Les courbes f; =/ (fig. 2-13), ou R= VTt

(t—Ila profondeur du profil), presentent une pro-
priete singuliere a I'endroit de 1’epaisseur maximum
du profil, savoir x decroit assez subitement quand
R croit, mais reste a peu pres constant, quand R
continue a croitre. Les yaleurs de x sur la partie
arriere du profil sont representees par une ligne
sensiblement droite; sur l'extrados, x croit au fur
et a mesure que I'angle d’incidence diminue, tandis
que sur l'intrados la zone de decollement se deplace
vers le bord d’attaque quand I'angle d’incidence
diminue. A un accroissement de R correspond un



decroissement de x sur I'extrados aussi bien que
sur Iintrados, c’est-a-dire un deplacement de la zone
de decollement vers I'avant du profil. L’augmenta-
tion de la turbulence du courant dair entrainait
un deplacement vers l'avant de la zone de decolle-

ment. Pour la valeur moyenne de — de 0,2 environ

| |
presgue toutes les courbes — —F QI coincident pour

les angles d’incidence employes Mrs des mesures.
En admettant, p. ex., que la valeur critigue de R

correspond a — = 0,4, nous obtenons pour les pro-

fils essayes en moyenne Rkr = eo 300.000. Cette
valeur depend evidemment de la turbulence du cou-
rant d’air dans le tunnel. Dans le cas considere,
la turbulence du courant determine la valeur de
Rkr = 210.000 pour une sphere de diametre egal
a 348 mm, Rkr etant reduit au diametre de la spliere;
quand Rkr pour la spliere est reduit a la moitie de
sa circonference et non pas au diametre, on obtient
A,. = 329.700.

Les resultats des mesures des coefficients aero-
dynamiques, p. ex. la relation entre (cx)cy=0 et R
(fig. 14), demontrent I'existence des zones souscri-
tiques et surcritiques lors des essais en soufflerie.
La variation de la zone de decollement pour des
R petits pour les angles d’incidence correspondant
aux etats voisins de oy=0 parait etre la cause des
differences entre les polaires dans la zone souscri-
tique de R pour les etats yoisins de cy=0 (fig. 15).

Des essais analogues sur une spliere et sur un
modele de dirigeable ont demontre la meme pro-
priete que les profils d’aviation, savoir une discon-

tinuite des courbes T_f(i?) POur cer*aines valeurs
de R (I — une longueur sur la surface). Il est
a souligner que la discontinuite pour la sphere s’est
manifestee pour une valeur de R correspondant
a Rk. obtenu lors de la determination de la turbu-
lence par la mesure de la pression derriere la
spliere.

1. Wstep.

Zjawiska, wystepujgce przy optywie ciat w po-
blizu ich powierzchni, sg nader skomplikowane.
Doktadne ich poznanie jest nader wazne ze wzgle-
du na dominujacy wplyw, jaki wywierajg na
uksztattowanie sie sit aerodynamicznych beda-
cych nastepstwem optywu. Wielko$¢ oporu profi-
lu lotniczego i warto$¢ najwiekszego wyporu za-
lezg np. w wysokiej mierze od zjawisk, jakie wy-
stepujg tuz w poblizu powierzchni profilu.

Wiadomo, ze z powodu wihasnosci przylegania
cieczy do powierzchni ciata optywanego wytania
sie na powierzchni kazdego ciata w czasie jego
ruchu w cieczy cienka warstwa ptynu, w Kktorej
ruch rozni sie wybitnie od ruchu ptynu w wiegk-
szej odlegtosci od powierzchni. Podczas gdy bo-
wiem w ptynach o malej lepkosci ruch poza oko-
licg bliskg powierzchni nie wyrdznia sie prakty-
cznie od ruchu potencjalnego (bezobrotowego), to
tuz przy powierzchni ruch jest bezwarunkowo
niepotencjalny. Poza tym moze on by¢ albo lami-
narny lub tez burzliwy pomimo, ze ruch poza tg

tzw. warstwa przyscienng jest w wypadkach tech-
nicznie waznych tylko burzliwy, co jest nastep-
stwem duzej stosunkowo liczby Reynolds'a 7?
(rzedu co najmniej 103); w tych tez tylko przy-
padkach z powodu matego udziatu lepkosci
w grze sit moze on by¢ rozpatrywany jako poten-
cjalny. Ot6z zaleznie od tego, czy ruch w warst-
wie przysciennej jest laminarny lub burzliwy, lub
tez na poczatku warstwy, liczac od punktu spie-
trzenia na przodzie ciata, laminarny za$ nastep-
nie burzliwy, zalezg zasadnicze wartosci sit aero-
dynamicznych ciat optywanych.

W ostatnim wypadku warstwy kombinowanej
z warstwy laminarnej i warstwy burzliwej ist-
nieje miejsce na powierzchni ciata, rozgranicza-
jace obie r6zne warstwy. To miejsce przejscia jest
wspotczesnie przedmiotem wszechstronnych ba-
dan w Swiecie naukowym, gdyz od jego potoze-
nia na powierzchni platéw zalezag zjawiska okre-
$lajace wielkosci sit aerodynamicznych. Mozna
zaryzykowac twierdzenie, ze jak dotychczas roz-
woj lotnictwa dokonywat sie staraniem o dobor
odpowiedniego ksztattu ciat optywanych, naste-
pny etap tego rozwoju przypadnie doborowi wa-
runkéw okreslajagcych mozliwos¢ dobierania so-
bie odpowiednio potozonych miejsc przejscia
W warstwie przysciennej.

PrzejScie warstwy przySciennej laminarnej
w burzliwg odbywa sie po przekroczeniu liczby
Reynolds’a rzedu 108. Jednak miejsce przejscia
moze by¢ rozne zaleznie od wielkosci R, ,jako-
§ci“ powierzchni ciata i o ile idzie o pomiary
w tunelach aerodynamicznych od stopnia burzli-
wosci strugi. Ta ostatnia zalezno$¢ jest nader
przykra dla badaczy, zamierzajacych przdSosi¢
wyniki pomiaréw laboratoryjnych na warunki
w locie, gdyz stopnie burzliwosci sg w obu wy-
padkach rézne, a poza tym wptyw burzliwosci
wystepuje jako czynnik nieistotny i drugorzedny,
jako przejaw danej strugi doswiadczalnej zasta
niajacy czesciowo prawdziwe oblicze gtéwnego
zjawiska. Wobec tego nalezatoby przeprowadzi¢
pomiary przejscia w warstwie przysciennej w tu-
nelu o burzliwosci strugi powietrza odpowiadaja-
cej burzliwosci powietrza w wolnej atmosferze.

Azeby zrozumie¢ wedréwke miejsca przejscia
w warstwie przysciennej wraz ze zmiang liczby
Reynolds’a R, odniesionej do ciata optywanego,
nalezy sobie uswiadomié¢, ze krytyczna warto$¢
liczby Reynolds’a Rakr, odniesionej do warstwy
przysciennej o grubosci <, jest niezalezng od wiel-
kosci R, atoli przy zmianie np. szybkosci strugi
zewnetrznej powinno miejsce przejscia w warst-
wie przysciennej przesungé sie tak, aby iloczyn
z szybkosci tuz za warstwg i grubosci warstwy
w danym miejscu pozostat niezmieniony. Rakr
wrazliwe jest przy tym w wysokim stopniu na
stopien burzliwosci strugi zewnetrznej, a miano-
wicie Ru,. maleje ze wzrostem stopnia burzliwo-
éci strugi. Rur wystepuje po przekroczeniu Ra
wartosci rzedu 103

2. Metody badania miejsc przejscia.

~ Radania przejscia ruchu laminarnego w burz-
liwy w warstwie przySciennej przeprowadza sie



zazwyczaj przy pomocy roznego rodzaju sond
0 bardzo matych rozmiarach. Przy pomocy tych
metod uzyskuje sie jednak tylko obserwacje punk-
towe niejednoczesne, co utrudnia w wysokim sto-
pniu uchwycenie biegu wydarzen wzdtuz danej
powierzchni, gdyz wiasnie zjawiska zwigzane ze
zmiang rodzaju ruchu sa w wysokim stopniu
wrazliwe na najdrobniejsze niedajace sie nieraz
uchwyci¢ zaburzenia, wskutek czego odnosne
przeptywy sa zmienne z czasem, a wiec nietrwa-
te. Jest to niewatpliwie nastepstwem faktu, ze
przejscie z ruchu laminarnego w ruch burzliwy
zwigzane jest, jak sie zdaje, z pewnego rodzaju
niestatoscig rownowagi.

Wobec tego stanu rzeczy niewatpliwie lepsza
jest metoda réwnoczesnej obserwacji przeptywu
w warstwie przysciennej wzdtuz pewnych odcin-
kéw danej powierzchni ciata. Nalezy jednak za-
znaczy¢, ze obserwacji dokonuje sie przy pomocy
przyrzadu pomiarowego albo tez przez uwidocz-
nienie strug przezroczystego powietrza przy po-
mocy obcego ciata np. dymu. Zastosowanie pierw-
szej metody jest prawie ze niemozliwe, gdyz obec-
nos¢ np. szeregu sond wzduz strugi zmienitoby
radykalnie sam przeptyw, za$ uzycie drugiej me-
tody daje wprawdzie dobre wyniki, natomiast sa-
mo badanie nie jest jednak tak proste, zwiaszcza,
ze zastosowanie gryzacego dymu wymaga nhie-
raz zastosowania specjalnego tunelu. Wobec tych
trudnosci sprobowano przeprowadzi¢ badania
stanu ruchu w warstwie przysciennej przy po-
mocy paska lykopodium usypanego wzdtuz gtebo-
kosci ciata optywanego na jego powierzchni. Przy
przeptywie dwuwymiarowym wystarcza jeden pa-
sek, przy ruchu przestrzennym mozna usypac
kilka paskéw. W strudze powietrza w tunelu zo-
staje proszek zdmuchniety wzdtuz laminarnej
czesci warstwy przysciennej prawie az do grubo-
§ci warstwy przysciennej, za$ wzdtuz czesci bu-
rzliwej warstwy proszek znika prawie catkowicie
wskutek ruchow mieszajgcych (Mischbewegun-
gen). Wskutek tego uwidacznia sie punkt przej-
scia wzglednie wiasciwiej okolica przejscia. Po-
réwnanie z wynikami pomiarow opartych na in-
nych zasadach okazaly, ze zaburzenia wywotane
obecnoscig waskiego paska proszku na powierz-
chni ciata optywanego nie sg wieksze, anizeli
przy innych uznanych jako dobrych metodach.

Do badania okolicy przejscia na profilach lot-
niczych przy ruchu ptaskim stosowano modele
profili wykonane z drzewa o glebokosci 40 cm
umieszczane w przestrzeni pomiarowej pomiedzy
dwiema ptytami na osi obrotu tak, ze mozna byto
dowolnie zmienia¢ kat natarcia. Pasek z proszku
lykopodium usypywano w kierunku strugi na po-
wierzchni modelu przy pomocy szablonu, wycie-
tego z tektury, ktéry przyktadano do danej po-
wierzchni; szeroko$¢ paska wynosita okoto 6 mm,
za$ jego wysoko$¢ od 2—6 mm. Szybko$C strugi
powietrza wzrastata powoli do okoto 12 mis $re-
dnio wzgl. wyjgtkowo do 20 mis. W czasie wzro-
stu szybkosci strugi grzbiet paska proszku bywat
unoszony przez struge, przy czym pozostata czes¢
paska otrzymywata profil zaostrzony na przodzie
za krawedzig natarcia profilu lotniczego 1 pogru-
biajgcy sie ku krawedzi sptywu. Ten utrzymuja-

cy sie w strudze powietrza profil proszku mozna
przyja¢ jako profil warstwy przysciennej lami-
narnej. Przy dalszym powiekszaniu szybkosci pa-
sek proszku na powierzchni modelu profilu po-
czat sie zwezaC poczawszy od krawedzi sptywu,
a zarazem grubo$¢ jego w tym samym miej-
scu malata, tworzagc klin w przekroju pro-
stopadtym do powierzchni modelu. W tym miej-
scu poczefa sie wytaniaC warstwa przyscienna
burzliwa. Gtdwnie na skutek ruchu mieszajgcego
po obu bokach paska, a wiec ruchu pochodzacego
od warstwy przysciennej na powierzchni niepo-
krytej proszkiem, proszek zostawat stopniowo

Ryc. 1.

Profile laminarnej warstwy przysciennej w okolicy

przejScia na gornej powierzchni profilu lotniczego

G 409 dla kata natarcia a = 1°, uzyskane przy

réznych szybkosciach w strudze dwuwymiarowej
przy pomocy paska lykopodium.

usuwany z powierzchni przy zwiekszajacej sie
predkosci strugi; wobec tego miejsce przejscia
przesuwato sie ze wzrostem liczby Reynolds'a R
ku krawedzi natarcia profilu. Klinowate zakon-
czenie paska wskazuje poza tym na fakt, ze za-
nikanie przysciennej warstwy laminarnej odby-
wa sie stopniowo.

Okolicznos¢, ze proszek w miejscu przejscia
jest usuwany gtdwnie przez ruch czastek na-
lezacych do warstwy przysciennej poza paskiem,
jest o tyle korzystna, ze otrzymane wyniki doty-
cza gtownie ruchu w warstwie przysciennej poza
paskiem proszku, co przemawia na korzysc tej
metody.

3. Profile warstwy przysciennej w miejscu
przejscia.
Profile laminarnej warstwy przysciennej

W miejscu przejscia wyznaczono przy pomocy
sferometru przez pomiar grubosci ¢ warstwy
proszku. Odczyt nastepowat, gdy ostrze Sruby
sferometru i jego cien na powierzchni proszku
dotykaty sie nawzajem. Przykfadowo podajemy
na ryc. 1. kilka profili warstwy w miejscu przej-
Scia otrzymane na gornej powierzchni profilu
lotniczego G 409 dla kata natarcia a = 1° przy
roznych liczbach Reynolds’a dla ruchu ptaskiego.
Odlegto$¢ x mierzono wzdtuz powierzchni w kie-
runku strugi od krawedzi natarcia. Pomiary wy-
konano w tunelu o burzliwosci strugi okreslonej
przez Rkr — 210.000 dla kuli o $rednicy 348 mm,
przy. czym Rkr odpowiada warunkowi, aby ci-



$nienie w tyle kuli bylo rowne ci$nieniu statycz-
nemu strugi niezaburzone;j.

Nalezy podkresli¢, ze grubos¢ 4 warstwy przy-
Sciennej burzliwej przyrasta szybciej wraz z od-
legtoscig x anizeli grubo$¢ warstwy laminarnej,
tak ze w miejscu przejScia nastepuje tez zmiana
W prawie przyrostu d.

4. Liczba Reynolds’a w miejscu przejscia.

Celem okreSlenia okolicy przejScia wprowa-
dzono liczbe Reynolds’a odniesiong do dtugosci x

Krzywe )5=/!@!\ dla profilu lotniczego Clark Y

przy oplywie dwuwymiarowym, okreslajgce miejsce

przejscia na gornej i dolnej powierzchni przy

zmiennych R i a. Zwrdéci¢ uwage na kolejnosé

krzywych iczdhtz pionowych dla powierzchni gornej
i dolnej pmzy wzrastajgcych katach natarcia.

mierzong wzdtuz powierzchni od krawedzi natar-
cia az do miejsca, gdzie proszek zanika, tudziez

. o . V.X
do szybkosci v strugi niezaburzonej: Rx — —1

W toku badan ,,przedmuchano" szereg profili
lotniczych przy zachowaniu ruchu ptaskiego dla
otrzymania zalezno$ci pomiedzy r i's, a tym sa-
mym dla okre$lenia Rx. Wyniki badan ujeto

w Kkrzywe X =/ gdzie t oznacza gtebokosé

profilu, za§ R= Na osi odcietych zaznaczo-

no jednak wartosci R, pomimo podziatu wedle -pi

celem fatwiejszej orientacji. Ryc. 2 do 13 przed-
stawiajg odnosne krzywe dotyczace badanych
profili.

Wykresy wykazujg, ze dla wartosci x w tyl-
nej czesci profili otrzymujemy prawie prosta,
przy tym X rosnie na gornej powierzchni profili
wraz z malejacym katem natarcia a, podczas gdy
na dolnej powierzchni profili rzecz sie ma odwro-
tnie, tj. miejsce przejScia przesuwa sie do przodu,
a zatem ku krawedzi natarcia, jesli kat natarcia
maleje. Rosngcemu R odpowiada ubytek x za-
rowno na gornej jak i na dolnej powierzchni,
a zatem wedrowka miejsca przejscia do
przodu. Powiekszenie stopnia burzliwosci strugi

przez umieszczenie przed przestrzenig pomiaro-
wa siatki turbulencyjnej powodowato przesunie
cie okolicy przejscia ku przodowi przy réwnych
zresztg warunkach. Ryto to zresztg do przewidze-
nia, gdyz powiekszenie stopnia burzliwosci wy-
wotuje w danym wypadku efekt réwnoznaczny
z powiekszeniem liczby Reynolds’a R.

W tylnej czesci profili w okolicy ich najwiegk-
szej grubosci wykazujg krzywe pewng charakte-
rystyczng wiasciwos¢, a mianowicie spotrzedna x
maleje dosy¢ nagle ze wzrostem R, za$ nastepnie
nie zmienia si¢ prawie z dalszym przyrostem R.

«of= 5’
«oc= 4" @<X=6’
15 16 17 18 1S 2 25 3
\LAPL134j3
Ryc. 3.
Krzywe dla profilu lotniczego G 501

przy oprlywie dwuwymiarowym, okreslajgce miejsce

przejscia na goérnej powierzchni przy zmiennych

R i a. Zwrdci¢ uwage na dosy¢ nagly spadek krzy-
wych w okolicy R — 2,5.10-".

X
= ~02

i w tym miejscu pokrywajg sie prawie wszystkie
krzywe X —f (™) a réznych zastosowanych

przy pomiarach katow natarcia.

Tej wartosci a; odpowiada S$rednio

5. ,.Krytyczna™ liczba Reynolds’a.

Podany wyzej przebieg zaleznosci x od R
zdradza istnienie pewnych krytycznych warun-
kéw, przy ktérych miejsce przejscia przesuwa sie
dosyé nagle do przodu. Dowodzitoby to istnienia
pewnego matego zakresu liczb Reynolds’a, dla
ktorego przeptyw warstwy przysciennej odpowia-
da stanowi 0 szczeg6lnej chwiejnosci. Przyjgwszy

np. warto$¢ R dla y =0.4 jako krytyczng, otrzy-

mujemy z pomiaréw na gornej powierzchni 10
profili lotniczych w wypadku dwuwymiarowym
przecietnie rzad wielkosci Rkr — 300000, ktéra to
wartos¢ zalezna jest naturalnie od stopnia burz-
liwosci strugi tunelu. W danym wypadku burzli-
wosC strugi w tunelu okreslona jest przez Rkr=
= 210000 dla kuli o Srednicy rownej 348 mm,
przy czym Rkr odniesione jest do Srednicy Kuli.
Gdybysmy odniesli Rkr dla kuli do potowy jej ob-
wodu, otrzymaliby$Smy Rkr — 329700, a wiec war-
tos¢ odpowiadajaca prawie okreslonej wyzej war-



tosci przecietnej Rkr dla badanych profili lotni-
czych.

Z przedstawionego stanu rzeczy wynika za-
tem, ze przy pomiarze aerodynamicznym profili
lotniczych w tunelach powinny sie wyroznia¢ dwa
zakresy liczb Reynolds’a, a mianowicie przedkry-
tyczny i zakrytyczny, w ktoérych pewne charakte-
rystyczne wiasciwosci profili moga by¢ rdzne.
Tak np. mozna stwierdzi¢ ze wzrostem liczby
Reynolds’a bardzo znaczng zmiane spdtczynnika

t>CYy= 1°

occ- O  ecx-2° |

77 78 79 2 25 3

Ryc. 4

Krzywe

oporu przy wyporze zerowym (cJ, _y, ktory, jak

wiadomo, nie zalezy od wydtuzenia ptata a wiec
odpowiada ptaskiemu przeptywowi. Zmiana ta
odbywa sie jednak tylko w zakresie liczb Reynol-
ds” odpowiadajagcym prawie wyznaczonemu wy-
zej przedkrytycznemu okresowi, po czym przy
dalszym wzroscie R pozostaje =0 prawie

state. Na ryc. 14 przedstawiono wykresy wyzna-
czone na podstawie pomiaréw wagowych w tu-

0 « 0°

»<x= 7° ®0<=2°

\LAPHMm

dla rdznych profili lotniczych przy optywie dwuwymiarowym, okreslajgce miejsce

przejscia na gornej powierzchni przy zmiennych R i a, uzyskane metodg paska z proszku lykopodium.



nelu Iwowskim i w Gottingen 8), odzwierciedlaja- sunki diugosci warstwy laminarnej i, burzliwej.
cych ten stan rzeczy dla profilu G 289. Dzieje sie to zwihaszcza w okolicy standw krzywej
Nastepnie nalezy podnies¢, ze przy pomiarze DPiegunowej tuz ponizej i powyzej stanu odpowia-
biegunowej przy wzglednie matych R otrzymuje- dajacego cy=0. Przy wzglednie duzych warto-
my w pewnym zakresie katéw natarcia dla r6z- Sciach cy miejsce przejscia w warstwie przyscien-
nych katow natarcia a rézne x, a zatem rézne sto
SOr—2° «<v= 2°
°<x= 0° eech"”

ILAPLW/W
Ryc. 13.

Wplyw zwiekszenia stopnia burzliicosci  strugi

optywajacej profil lotniczy G Nr 1'k na potozenia

miejsca przejscia, na gornej powierzchni profilu.

Zwiekszona burzliwo$¢ powoduje przesuniecie miej-
sca przejscia ku krawedzi natarcia.

1? <x° [cRlcy
23800 -58 0'0735
33400 -73 00650
43400 -84 00645
64300 -85 0'0600
75200 -85 0'0545
86800 -8'5 00478
97000 -86 00456
406300 -85 00434
S 444800 -84 0'0442
422800 -83 0'0377

amiarv w Géitmaen

440000 -9'0 0'0355
e 420000 =83 0'0472
4050000 -84 00430
© 4680000 -76 00445

oo 6 e

e o

Ryc. 14.
Zalezno$¢ (CX)Cj—O od R dla profilu lotniczego G

289 wedle pomiaréw we Lwowie i w Gottingen.

Zwrdci¢ uwage na wybitng roznice wartosci (CX)Cy b

przy optywie dwuwymiarowym, okreslajace miejsce iv zakresie przed i zakrytycznym.

przejscia na gérnej powierzchni przy zmiennych

R i a, uzyskane metodg paska z proszku lyko-
podium.

Krzywe — = ¢Ua roznych profili lotniczych

nej przesuniete jest do przodu, podobnie jak przy
duzych liczbach Reynolds’a. Wobec tego bieguno-
2) Prandtl L. — Betz A., Ergebnisse der Aerody- W Otrzymane przy réznych lecz matych liczbach

namischen Versuchsanstalt zu Gottingen, 11l Liefer, Reynolds’a powinny sie wyrdznia¢ w okolicy Cj>=
str. 87, R. Oldenbourg, Miinchen — Berlin, 1927. =0, za$ przy wielkich stosunkowo wartosciach cy,



wylaczajac naturalnie Gmai. powinny sie zacie-
ra¢ roznice pomiedzy biegunowymi dla tego sa-
mego profilu. Ryc. 15 przedstawia wyniki pomia-
réwk_ne; profilu G 289 obrazujagce omawiane wa-
runki ’).

6. Grubos¢ laminarnej warstwy przysciennej.

_Dla oceny grubosci laminarnej warstwy przy-
sciennej wyznaczono dla gornej powierzchni pro-

fili lotniczych w strudze ptaskiej wartosci Rt =$

w 10 roznych przypadkach, gdzie ¢ oznacza mie-
rzong grubosé warstwy proszku w okolicy przej-
Scia tuz przed klinowatym zakonczeniem, za$ v

Ryc. 15.

Biegunowe dla profilu lotniczego G 289 przy wzra-

stajgcych liczbach Reynolds’a icedle pomiardw

w Gottingen. Zwroci¢ uwage na rozbiezno$¢ biegu-

nowych w okolicy ¢j = 0 i na zacieranie sie roznic

przy wiekszych wartosciach ¢} (z wylgczeniem sta-
néw przy oderwaniu).

predko$¢ strugi niezaburzone.j. Otrzymano w ten
sposdb Srednig warto$é R& = 0o 1700, a wiec rze-
du krytycznej liczby Reynolds’a dla przeptywu
cieczy przez rurociagi. Poza tym wyznaczono dla
tyctl/ samych przypadkow $rednig warto$¢ Rx —

= dla miejsca przejScia, przy czym Rx=
= c0 140000. Stosunek 2=-="=, okre$lajacy war

\-ftx

tos¢ grubosci laminarnej warstwy przysciennej
wynosi zatem $rednio +—4- 54

Jeslibysmy przyjeli Ro=— i Rx="2- gdzie
3 Prandtl L. — Betz A., L c., | Liefer,, 3 wyd,
str. 5 Oldenbourg, Miinchen — Berlln 1925.

u oznacza szybko$¢ strugi w miejscu przejscia tuz
poza warstwg przyscienna, co jest racjonalniej-
sze ze wzgledu na zakrzywienie powierzchni pro-
filu lotniczego, to zaktadajac np. $rednio dla na-

szego wypadku — = @ 1-2, otrzymaliby$my 2'=

=2 y —=1-1 2=4-99.Zaznaczamy, ze warto$¢2
dla ptyty, wyznaczona teoretycznie przez Kosmo-
demianskiego 4), wynosi 4,9.

7. Badania na réznych ciatach.

Celem porownania wynikow przedstawionej
wyzej metody badania okolicy przejscia z wyni-

Ryc. 16.

Poréwnanie zoymkéw pomiaréw miejsc przejscia
na plycie przeprowadzonych przy pomocy proszku
we Lwowie i przy pomocy dymu czterochlorku
tytanu w Anglii. (x — odlegto$¢ od przedniej kra-
wedzi iv kierunku strugi, | — dtugos¢ ptyty).

kami zastosowanej w Anglii przez Simmons’a
i Dewey’a 5) optycznej obserwacji okolic przejscia
przy pomocy czterochlorku tytanu, wyznaczono

dla ptyty zaleznos¢ -+ | - gdzie | oznacza

gtebokos¢ ptyty w kierunku'strugi (ryc. 16). Phy-
te tworzyfa blacha cynkowa o grubosci 0,9 mm,
o wymiarach 100 cm X 42 cm, umieszczona po-
miedzy dwiema réwnolegtymi Scianami ustawio-
nymi w kierunku strugi. Plyta byla na przedniej
krawedzi obustronnie i symetrycznie zaostrzona.
Kat natarcia ptyty wzgledem strugi wynosit a —
—0°. Jak widoczne, pokrywajg sie oba rézne po-
miary wecale dobrze.

Analogiczne badania na kuli i na modelu ste-
rowca wykazaty wymieniong wyzej wiasciwosc,

a mianowicie nagty spadek krzywych y =/(|)

4) Kosmotdemlanskl A, PrzybllzoneJr ca’kaV\iargle
réwnania wars rzysciennej przy o ie
Nauk. SprawozaNy Urﬁ)lwsérsytetuJWnglskWPeyW 2, pl%
(po rosyjsku).

5) Simmons G. — Dewey S., Photographlc Records
%3?0\,1\/93!8 the Boundary Layer Rep. ‘and Mem., Nr.



dla pewnych wartosci R; | — oznacza d’iugos'é
. : . . , V.
mierzong wzdtuz powierzchni, zaS R — — (ryc.

17). Srednica kuli wynosita 348 mm, najwieksza
Srednica modelu sterowca 80 mm. Jest rzeczg cha-
rakterystyczng, ze zatamanie sie krzywej dla kuli
wystgpito wiasnie przy wartosci R, odpowiadaja-
cej Rkr przy pomiarze burzliwosci strugi metoda
pomiaru cisnienia w tyle kuli.

Zestawienie krzywych )I( na ryc. 17
dla pieciu réznych ciat wykazuje nastepujace ce-
chy: Krzywe dla profilu lotniczego (USA 27,
a—0°, powierzchnia gérna), walca w strudze
ptaskiej (Srednica walca d =246 mm) i kuli (d =
= 348 mm) obejmuja prawie ten sam zakres liczb
Reynolds'a w okolicy stromego spadku krzywych,
przy czym liczby te odniesione sg do diugosci |

Zestawienie krzywych — =T dla profilu lotni-

czego USA 27 (a—0°), walca i plyty przy oply-
wie dwuwymiarowym, tudziez dla kuli i modelu
balonu-sterowca. R odniesiono do dtugosci | wzdhuz
powierzchni. Zwrdéci¢ uwage na pokryioajgce sie
prawie zakresy R w okolicy stromego spadku krzy-
wych dla profilu lotniczego, walca i kuli, tudziez
na dobrag zgodno$¢ krzywych dla phyty i modelu
sterowca.

Dr Inz. ZYGMUNT FUCHS

wzdtuz powierzchni ciat; krzywe dla ptyty i mo-
delu sterowca prawie sie pokrywaja.

8. Zestawienie.

Resumujgc  otrzymane  wyniki, mozemy
stwierdzi¢, ze badanie przejscia warstwy przy-
Sciennej laminarnej w burzliwg na goérnej po
wierzchni profili lotniczych przy ruchu ptaskim
wykazato istnienie trzech faz: W pierwszej fazie
przy matych R okolica przejscia postepuje wolno
naprzod ku krawedzi natarcia wraz ze wzrostem
R. W drugiej fazie miejsce przejscia przesuwa sie
szybko (w matym zakresie R) naprzod przy dal-
szym wzroscie R. Trzecia faza wykazuje bardzo
powolne postepowanie miejsca przejscia naprzod
przy wzglednie duzych R. Srednia warto$C sto-

X . .
sunku ~ otrzymana dla trzeciej fazy przy pomia-

rach tunelowych przy uzyciu metody proszkowej
X
dla gornej powierzchni profili wynosi — = & 0-2

i zgodng jest z wynikami pomiaréw otrzymanymi
przez Stiiper'a °) przy pomiarach w locie.
Dla wzglednie duzych katow natarcia wartos¢

X o L
stosunku  zbliza sie do wartosci tego stosunku

odpowiadajgcego trzeciej fazie juz przy matych
liczbach Reynolds’a, czyli miejsce przejScia przr/
matych R jest blisko krawedzi natarcia profilu.

Rkr moze by¢ przyjete w dowolnym punkcie
w drugiej fazie, to jest w okolicy szybkiego prze-
suwania sie miejsca przejscia naprzdd, np. dla

-y =0,4- Wyznaczona w ten sposéb krytyczna

warto$¢ liczby Reynolds’a dla gornej powierz-
chni profili lotniczych jest wielkoscig tego samego
rzedu jak Rkr dla kuli wzglednie walca.

Warto$¢ spotczynnika okreSlajacego grubos¢
laminarnej warstwy przysciennej dla gornej po-
wierzchni profili odpowiada prawie odnosnemu
spotczynnikowi wyznaczonemu teoretycznie dla
piyty-

“) Stiiper J., Untersuchungen von Reibungsschich-

ten am fliegenden Flugzeug, Lufo, tom 11, str. 29,
Miinchen, 1934.

Wyznaczenie burzliwosci wolnej atmosfery dla okreslenia efektywnej
liczby Reynolds’a w tunelu aerodynamicznym.

La determination de la turbulence de I'atmosphere libre pour evaluer le nombre effectif
de Reynolds dans le tunnel aerodynamique.

On appelle coefficient de turbulence d'un courant
d’air le rapport des valeurs critigues du nombre
de Reynolds qui ont ete obtenues par la mesure de
la turbulence de Fair atmospherigue et par des
essais sur une sphere dans le tunnel aerodynamique.
Le produit du coefficient de turbulence et du nom-
bre de Reynolds employe dans I'essai en soufflerie
constitue le nombre ,effectif* de Reynolds.

On a constate que le nombre effectif de Rey-
nolds peut, dans certains cas, etre un critere de
similitude pour certaines proprietes des profils d’a-
viation mesurees dans des courants d’air de diffe-
rente turbulence. Ainsi, p. ex., la relation cymax—f(R)
fournit des courbes differentes suivant le degres
de turbulence du courant de mesure. Toutefois, si
Fon reduit R aux nombres effectifs de Reynolds



Rel-, les pointa de mesure des courbes particulieres
coincident a peu pres sur une seule courbe de
c¢/max — F(Ref) ce qui prouye que la methode de re-
duction qui a ete employee, est bonne (fig. 12).
Il en resulte qu'il devrait etre possible, en se ser-
vant d'une turbulence artificielle dans un tunnel
de grandeur moyenne, d'y determiner des coefficients
aerodynamiques correspondant aux conditions en
vol. De plus, en determinant les coefficients de tur-
bulence pour les tunnels esistants, on pourrait mettre
en concordance certains resultats concernant les pro-
fils d’aviation, en se servant des nombres effectifs
de Reynolds.

Dans ce but, on a determine dans le Labora-
toire Aerodynamique de 1'Ecole Polytechnique de
Lwow le coefficient de turbulence pour un tunnel
dont le diametre du courant etait egal a un metre.
Les mesures ont ete faites en se servant d'une
sphere de bois de diametre egal a 348 mm; la
sphere possedait un petit orifice de mesure de 0,5 mm
de diametre i. l'arriere et deus petits orifices late-
raux dans les points ou la pression statique pen-
dant l'ecoulement est egale a la pression statigue
du courant non perturbe. Les orifices de mesure
etaient couvenablement relies i un micromanometre.
Les orifices lateraux seryaient & orienter la sphere
dans le courant d’air ainsi giva obtenir la pression
statique du courant non perturbe pour mesurer la
sur — ou depression dans lorifice arriere (fig. 2).

Les mesures en atmosphere libre ont ete effec-
tuees sur une automobile Packard (phot. 1) en trois
jours du mois de juillet 1938, entre 4 et 8 heures
du matin, sur les chaussees aux alentours de Lwow.
Les heures matinales ont ete choisies afin de pou-
voir effectuer les mesures dans une atmosphere
calme. La fig. 3 donne les resultats de quelques
mesures; on y a represente la relation entre le
rapport de la surpression &p dans I'orifice arriere

a la pression dynamigue - et le nombre de Rey-

nolds R — vd reduit au diametre de la sphore. L'in-
tersection deV la courbe A;_p: f(R) avec Faxe de R

determine la valeur de Rkr. On voit que Rkr croit
de la valeur 210.103 dans le tunnel aerodynamique,
379.108 en atmosphere libre dans un terrain de-
gage et par faible vent, 396.108 dans un terrain
boise et par vent nul, jusqu'a la yaleur 400.10s en
atmosphere libre dans un terrain degage et par
vent nul. En rase campagne sans batiments ni bois
on a obtenu la yaleur minimum RIh = 394.108 et
la valeur maximum Rkr = 424.103, donc en moyenne
409.103. En presence de batiments et de bois on
a obtenu Rkr compris entre 324.103 et 350.103
donc en moyenne 337.103

Dans le tunnel, la vitesse du courant d’air pour
Rkr correspondant a une sphere de diametre de
348 mm est egale a 9 mlsec enyiron, la yitesse de
mesures dans le tunnel etant de 30 mjsec enyiron;
a une petite yitesse du vent correspond cependant
une plus forte turbulence du courant d’air. Pour
obtenir le cofficient de turbulence, mieux vaut donc
adopter le rapport de Rkl en atmosphere libre
a Rkr d’une sphere de tel diametre que la yitesse
critique soit egale a la yitesse de mesures, malgre
certaines inexactitudes qui existent du fait que Fon

compare les resultats des mesures effectuees sur
deux spheres differentes. Or, pour une sphere d’ebo-
nite de diametre de 119,6 mm on a obtenu dans
le tunnel Rkr= 252.103 pour une yitesse du vent
v — 33,53 mfsec. En adoptant donc la yaleur de
Rkr = 400.103 pour 1'atmosphere libre, nous obte-

nons le coefficient de turbulence = 1,58, d'ou

Reffeetif — 1,58 Rmesure

Uwzglednienie efektu skatowego przy pomia-
rach aerodynamicznych w tzw. tunelach przez za-
stosowanie odpowiedniej liczby Reynolds’a R nie
prowadzi zazwyczaj do poznania rzeczywistosci
w locie, poniewaz stopien burzliwosci strugi w tu-
nelu rézni sie bardzo czesto od stopnia burzliwo-
§ci powietrza atmosferycznego. Nalezy bowiem
zwroci¢ uwage, ze podobiefdstwo dwu wypadkéw
aerodynamicznych wymaga pomiedzy innymi nie-
tylko podobieristwa geometrycznego dwu ciat
optywanych, lecz takze i tych wiasciwosci warst-
wy przysciennej, ktérych rola jest dominujaca

Ri/c. 1.

Zaleznos¢ cymax od pomiarowej liczby Reynolds’a
Rpom przy réznych stopniach burzliwosci (S. B.) strugi.
Przez przeliczenie Rpom na efektywng liczbe Rey-
nolds’a Ref sprowadzamy zalezno$¢ cjmax—f(R)
do jednej krzywej. (Wedle pomiaréw w California
Institute of Technology w U. S. A.).



Schemat urzadzenia do wyznaczenia stopnia burzliwosci atmosfery przy pomocy kuli
umieszczonej na samochodzie.

dla rozpatrywanego zjawiska. Mozna wymieni¢
zwlaszcza cztery zasadnicze wielkosci, ktdrych
stosunek do rozmiaru liniowego ciata musi by¢
ten sam, a mianowiciel): 1) grubos¢ laminarnej
warstwy przysciennej, 2) odlegtos¢ miejsca przej-
Scia warstwy laminarnej w burzliwg od przednie-
go punktu spietrzenia, 3) grubosé burzliwej war-
stwy. przysciennej i 4) odlegto$¢ miejsca oderwa-
nia sie warstwy przysciennej od przedniego pun-
ktu spietrzenia.

Ot6z dopoki mozemy uwaza¢ strumien jako
pozbawiony burzliwosci, to liczba Reynolds'a mo-
ze stanowi¢ Kkryterium podobienstwa. Wypadek
ten zachodzi wtedy, jesli wihasciwosci strugi sa
podobne jak wiasciwosci powietrza w wolnej at-
mosferze, gdyz przekonano sie, ze skala zaburzen
w wolnej atmosferze jest tego rodzaju, ze me
przenikajg one do warstwy przysciennej ciat
optywanych o wzglednie matych rozmiarach. Je-
$li natomiast struga w tunelu jest burzliwa, to
zmieniajg sie warunki przeptywu w warstwie
przysciennej, a mianowicie w jej burzliwej czesci.
Przede wszystkim zmienia sie potozenie miejsca
przejscia, ktore ze wzrostem burzliwosci strugi
przesuwa sie do przodu, a zatem tak, jak przy
wzroscie liczby Reynolds’a. Wynikng¢ stad moga
grube nieporozumienia, jesli nie okreslimy do-
ktadnie stopnia burzliwosci strugi.

Okresliwszy burzliwo$¢ strugi w tunelu np.
przy pomocy kuli, a mianowicie przez wyznacze-
nie wartosci liczby Reynolds’a, przy ktoérej ci-
$nienie w tylnym punkcie spietrzenia kuli jest
réwne cisnieniu statycznemu strugi niezaburzo-
nej 2), powinnismy z kolei wyznaczyé w ten sam
sposob  burzliwos¢ powietrza atmosferycznego
przy pomocy kuli umieszczonej na samolocie

") Platt R. C.,, Turbulence Factors of N. C. A
Wlnd Tunnels _as Determlned by Sphere Test, N A. C
A. Rep. Nr 558, 1936, str.

Fuchs Z., W spraW|e metody wyznaczania sto-

2
pnia gJurzllwosm strugl powietrza w_tunelu aerodyna-
micznym, L. Czas. Lotn., Nr 7, 1935, str. 1—4.

albo na aucie. Srednica kuli powinna przy tym
by¢ w obu wypadkach taka sama, gdyz tzw.
krytyczna warto$¢ liczby Reynolds'a, ktorg
w danym wypadku wyznaczamy, zalezy w pew-
nej mierze takze i od S$rednicy kuli. Stosunek
obu krytycznych wartosci liczb Reynolds’a
otrzymanych przy pomiarze burzliwosci po-
wietrza atmosferycznego wr wolnej atmosfe-
rze i w strudze pomiarowej tunelu okresla-
my mianem spdlczynnika burzliwo$ci strugi
(,turbulence factor”). Mnozac spotczynnik burz-
liwosci strugi przez wartos¢ liczby Reynolds’a,
zastosowanej przy pomiarze tunelowym, otrzy-
mujemy tzw. efektywng liczbe Reynolds’a (,,effec-
tive Reynolds Number*).

Gdyby wptyw burzliwosci strugi na ogdt wy-
mienionych wyzej parametrow warstwy przy-
Sciennej byt taki sam u kuli jak i u profili Iotn|-
czych, to efektywna liczba Reynolds’a mogtaby
nam odda¢ nieocenione ustugi, gdyz bytaby wska-
Znikiem podobienstwa pomiedzy pomiarami aero-
dynamicznymi w strugach powietrza o rdznych
stopniach burzliwosci. Niestety na og6t tak nie
jest, ale wydaje sie, ze w niektorych przypadkach
zachodzi przynajmniej czesciowe podobienstwo
pomiedzy zachowaniem sie warstwy przysciennej
na kuli i na profilach lotniczych. Dotyczy to
zwhaszcza miejsca przejscia z warstwy laminar-
nej do burzliwej. O ile wiec np. przesuniecie miej-
sca przejscia gra dominujaca role na wystgpienie
pewnego efektu aerodynamicznego, tak, ze inne
parametry majg tylko wptyw drugorzedny, to po-
dobienstwo pomiedzy wptywem burzliwosci na to
przesuniecie u kuli i u profili lotniczych upo-
waznia nas do przyjecia efektywnej liczby Rey-
nolds’a jako przyblizonego miernika podobieristwa
dla pomiarow odnosnych wiasciwosci profili
w strugach o r6znym stopniu burzliwosci.

Okazato sie np., ze zaleznos¢ cymax od pomia-
rowej liczby Reynolds’a jest zmienna wraz z bu-
rzliwoscig strugi w tunelu. Jesli natomiast wy-
znaczymy zalezno$¢ cymax od efektywnej liczby



Reynolds’a, to punkty pomiarowe pochodzace
z roznych tuneli wzgl. z jednego tunelu, w ktérym
sztucznie zmieniano stopien burzliwosci przy po-
mocy siatek, leza prawie na jednej krzywej (ryc.
1)3), co jest oznaka, ze zastosowana metoda prze-
liczeniowa jest dobrg (z duzym przyblizeniem).
Dla unikniecia nieporozumien nalezy tu do-
da¢, ze wptyw burzliwosci strugi na zmiane Cjp max
zanika stopniowo wraz z malejacg liczbg Reynol-
ds”, tak, ze przy pomiarze profili w bardzo ma-

Fot. 1.

Samochéd, na ktorym przeprowadzono badania
stopnia burzliwosci atmosfery.

tych tunelach nie nalezy sie spodziewac tego efek-
tu. Jest to zapewne wynikiem faktu, ze laminar-
na warstwa przyscienna odrywa sie zanim burz-
liwa zdotata powstac; wiadomo za$, ze burzliwo$¢
strugi zewnetrznej nie przenika do warstwy la-
minarnej.

Z powyzszego wynika, ze w S$rednim tunelu
moznaby wyznacza¢ niektore spoétczynniki aero-
dynamiczne odpowiadajgce warunkom w locie
przez wprowadzenie sztucznej burzliwosci. Ryto-
by to znacznym rozszerzeniem zakresu uzytecz-
nosci tych tuneli. Poza tym przez wyznaczenie
spbtczynnikdw burzliwosci dla istniejgcych wspot-
czesnie tuneli mozna bedzie poréwnywac niektore
wyniki pochodzace z réznych tuneli i uzgadniac
je, wprowadzajac efektywne liczby Reynolds’a.

Majac na oku ten wzglad, wyznaczono w La-
boratorium Aerodynamicznym Politechniki Lwo-
wskiej spotczynnik burzliwosci dla tunelu o Sred-
nicy strugi wynoszacej 1 m. Pomiary przeprowa-
dzono przy pomocy kuli o $rednicy wynoszacej
348 mm, wykonanej z drzewa. Kula zaopatrzona
byta w trzy otworki pomiarowe o $rednicy 0,5 mm,
rozmieszczone w ptaszczyznie poziomej, z ktérych
jeden znajdowat sie w tylnym punkcie spietrze-
nia kuli, za$ pozostate w dwu punktach po obu
stronach przedniej powierzchni kuli, w ktérych
w czasie optywu cisnienie statyczne réwna sie
ci$nieniu statycznemu strugi niezaburzonej. Do
otworkéw pomiarowych doprowadzone byty od
wnetrza przewody, ktore zostaly wyprowadzone
na zewnatrz przez rure o Srednicy 33 mm, usta-
wiong prostopadle do ptaszczyzny przechodzacej

3) Platt, L c., str. 17.

przez otworki pomiarowe i stuzgcg zarazem do
ustalenia potozenia kuli (ryc. 2).

Pomiary w wolnej atmosferze przeprowadzo-
no na osobowym samochodzie marki Packard
0 mocy silnika N = 100 KM. Kule pomiarowa
zmontowano na samochodzie, jak na fot. 1. Ce-
lem ustawienia kuli w czasie jazdy we wiasciwe
potozenie zalgczano oba otworki boczne do obu
korncow manometru w postaci rurki U (ryc. 2)
i obracano kule dokota osi pionowej az poziomy
cieczy w manometrze wyréwnaty sie; byto to oz-
nakga, ze otworek tylny znajdowat sie w odpowie-
dnim potozeniu wzgledem strugi powietrza. Na-
stepnie dobierano tak szybkosci jazdy, aby réz-
nica dp pomiedzy cisnieniem w tylnym otworku
na kuli i jednym z bocznych otworkéw przecho-
dzita z podcis$nienia w nadcisnienie, co uzyski-
wano przez powiekszenie szybkosci jazdy. Rozni-
ce cisnien Ap mierzono przy pomocy mikroma-
nometru z rurka pochytg dajagcego 10-krotne po-
wiekszenie stupa cieczy. Szybko$¢ jazdy odczyty-
wano na manometrze potgczonym z dyszkg lotni-
czg umieszczong na oprofilowanym wysiegniku.
Tablica pomiarowa, umieszczona w ptaszczyznie
prostopadtej do kierunku jazdy, posiadata po-
nadto rurke w ksztatcie litery V wypetniong cze-
Sciowo cieczg, ktora stuzyta do kontroli poziomu
w ptaszczyznie rurek manometrycznych. Odczyty
uskuteczniato dwu obserwatoréw, a poza tym dla
kontroli utrwalano poziomy w manometrach na
tasmie filmowej.

Pomiary przeprowadzono w trzech dniach
w lipcu 1938 r. miedzy godzing 4 i 8 rano na szo-
sach w okolicach Lwowa, przy czym tak wczesne
godziny wybrano celem mozno$ci pomiaru w mo-
zliwie spokojnej atmosferze. Wyniki niektérych
wybranych pomiaréw przedstawia ryc. 3, na kto-
rej naniesiono zalezno$¢ stosunku nadwyzki ci-
$nienia Ap w tylnym otworze do ci$nienia pred-
kosci q— PVt

v.d

R =
. Voo
cie krzywej

od wielkosci liczby Reynolds a

odniesionej do Srednicy kuli. Przecig-

= f(R) z osig R podaje nam

wartos¢ Rkr. Widoczne jest, ze Rkr wzrasta od
wartosci w tunelu do Rkr w wolnej i spokojnej at-
mosferze. Zabudowania w poblizu szosy, wzgl.
drzewa przydrozne, obnizajg juz warto$¢ Rkr.
Analogiczny wynik otrzymano tez w Niemczech
przy pomiarach samochodowychd). W spokoj-
nym powietrzu na otwartej przestrzeni przy bra-
ku zabudowan i drzew otrzymaliSmy najnizszg
wartos¢ Rkr=394.10\ za$ najwyzsza Rkr—424.103
czyli Srednio Rkr—409.101; przy drzewach i zabu-
dowaniach otrzymano Rkr w granicach miedzy
324.103 do 350.103, a wiec $rednio Rfer=337.7Q'L
Pomiary przeprowadzone w Niemczech na samo-
locie i na samochodzie wykazaty zgodne wyniki
odnosnie do Rkr, a mianowicie w atmosferze bez
przeszkod otrzymano dla obu réznych pomiaréw
Rkr— 395.103 do 405.103; wyniki te odpowiadajg
w zupetnosci naszym.

*) Hoerner S., Versuche mit Kugeln betreffend
Kennzahl, Turbulenz und Oberfltichenbeschaffenheit,
Lufo XII, 1935, str. 52.



Rz pomiaru burzliwosdci strugi w tunelu
przy pomocy tej samej kuli tj. o $rednicy 348 mm
wypadto réwne 210.103, co odpowiada szybkosci

A Rkrvt.
F 240000 pomiar wtunelu
379000
o 396000

0 samochodzie

a 400000

. teren otwarly-lekki wiatr
pomiar na ) )
teren zalesiony - cisza
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Jci
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Ryc. 3.

Krzywe — = f(R), okreslajace zaleznos¢ stosunku

nadwyzki cisnienia w tylnym otworku na kuli do

cisnienia predkosci od liczby Reynolds’a w roz-

nych warunkach. Punkty przeciecia z osig R okre-
Slaja Rkr.

Dr Inz. ZYGMUNT FUCHS

strugi réwnej okoto 9 mis. Poniewaz przekonano
sie wielokrotnie, ze przy matej szybkosci strugi
w tunelu wystepuje zwiekszona burzliwo$¢ stru-
gib), powinnismy dla obliczenia spétczynnika
burzliwosci strugi przyja¢ Rkr dla kuli odpowia-
dajace szybkosci strugi w tunelu stosowanej przy
pomiarach aerodynamicznych, a wiec okoto
30 m]s. Ot6z dla kuli o $rednicy 119,6 mm, wyko-
nanej z masy ebonitowej, otrzymano z pomiaru
Rkr—252.103 przy szybkosci strugi 77=33,53 mis.
Zatem stosunek Rkr dla wolnej i spokojnej atmo-
sfery, ktére mozemy zatozy¢ rowne okragto

- ) _400.1.?8
400.10, do wartosci B-252.10 ' czyli i(y=

— 1,58 podaje nam warto$¢ spétczynnika burzli-
wosci strugi w tunelu. Przy tym popetniamy jed-
nak pewien btad, ktory wynika z poréwnania wy-
nikobw pomiaréw na dwu kulach o réznych $red-
nicach, co, jak zaznaczyliSmy, ma pewien wptyw
na wielko$¢ Rkr, a mianowicie przy wiekszej Sred-
nicy wypada przy réwnych zresztag warunkach
mniejsze Rkr. Z drugiej jednak strony duzy wptyw
na Rkr posiada tez gtadkos¢ danej powierzchni
kuli, a mianowicie ze wzrastajgca chropowatoscia
maleje R r. Ocena stopnia chropowatosci danej
powierzchni nie jest jednak taka prosta, gdyz
wiasciwie ma tu znaczenie tzw. gtadkos$¢ aerody-
namiczna zalezna od stosunku wzniesien do gru-
bosci laminarnej podwarstwy przysciennej. Zwa-
zywszy ponadto, ze pewien wpltyw na wielkos¢
Rkr majg tez drgania wzgl. wstrzasy kuli pomia-
rowej, ktére znowu zmniejszajg wartos¢ Rkr, a sg
tez trudne do ujecia cyfrowego, musimy na razie
zadowoli¢ sie przytoczonym obliczeniem spot-
czynnika burzliwosci dla strugi w tunelu przy
predkos$ciach uzytkowych.

Wobec tego efektywna warto$¢ liczby Reynol-
ds” dla tunelu Iwowskiego wynosi R/= 1-587?P,M.

5 Hoerner, L c., str. 46.

Przystosowanie kanatu wodnego dla otrzymania obrazow optywow
potencjalnych.

L’adaptation du canal d’eau a obtenir des images des ecoulements potentiels.

Afin d’obtenir dans un canal d'eau des images
des ecoulements potentiels autour des corps d’apres
la metliode de Hele-Sliaw, on a suspendu une plague
de verre le long de la partie de mesure du canal
tout pres du miroir de I'eau, de fagon gue I'epais-
seur de la couche de I'eau s’ecoulant sur la sur-
face superieure de la plague ne depasse pas 1 mm
(fig. 1). En plaeant sui- la plague le modele du
corps essaye d'epaisseur de 2 mm et en saupou-
drant la surface de l'eau de poudre d’aluminium,
on a obtenu des images du mouvement potentiel
autour de ces corps (phot. 1—5). La vitesse d’ecou-
lement de I'eau ne depassait pas 10 cm[sec.

Jest rzecza ogoélnie znang, ze przeptyw cieczy
pomiedzy dwiema rownoleglymi plytami przy
przewazajgcej lepkosci, a zatem przy znikomo
matych sitach bezwitadnosci, umozliwia nam
otrzymanie takiego samego obrazu linij pradu,
jak przy dwuwymiarowym ruchu potencjalnym.
Poniewaz bowiem Srednia warto$¢ szybkosci prze-
ptywu w warstwie cieczy pomiedzy ptytami moze
by¢ zatozona jako proporcjonalna do spadku ci-
$nienia p w kierunku szybkosci przeptywu, czyli
sktadowe szybkosci

dp
dx '



przeto przy uwzglednieniu warunku ciggtosci cie-
czy

du dv

dx dy
otrzymujemy:

B &P n

dx” dy ‘

a zatem analogie do znanego réwnania Laplace’a
dla potencjatu szybkoSci przy ptaskim ruchu cie-

iile. 1.
Schemat urzadzenia w czeSci pomiarowej kanatu
wodnego dla otrzymania obrazow opltywu przy
ruchu potencjalnym. Tuz pod zwierciadlem cieczy
zawieszona jest szklana ptyta, na ktdrej spoczywa
model o grubosci 2 mm; na ptycie warstwa wody
0 grubosci 1 mm.

czy pozbawionej tarcia. Wobec tego linie pradu
tworzg ukfad trajektoryj ortogonalnych do ukita-
du krzywych p — const.

G. G. Stokes zwrécit pierwszy uwage na ten
stan rzeczy, za§ Hele-Shaw zastosowat go

Fot. 1

Oplyw potencjalny walca przy ruchu dwuwymia-
rowym w Icangle wodnym wedle zasady Hele-Shaw’a.
Kierunek strugi od lewej ku prawe;j.

praktycznie. Nastepnie F. Prasil otrzymywat
w podobny spos6b obrazy ruchu potencjalnego,

Fot. 2.

Optyw potencjalny pétwalca przy ruchu dwuwy-
miarowym w kanale wodnym wedle zasady Hele-
Shaw'a. Kierunek strugi od. lewej ku praicej.

Fot. 3.

Optyw potencjalny profilu lotniczego przy duzym

kacie natarcia przy ruchu dtuuwymiarowym w ka-

nale wodnym wedle zasady Hele-Shaw’a. Kierunek
strugi od. lewej ku prawe;j.

Fot. 4.

Oplyw potencjalny profilu lotniczego przy bardzo
duzym kacie natarcia. 245°) przy ruchu dwu-
wymiarowym w kanale wodnym wedle zasady
Hele-Shaw’a. Kierunek strugi od lewej ku prawej.



a mianowicie przy pomocy cienkiej warstwy wo-
dy pokrywajacej dno duzego ptaskiego naczynia.

W Laboratorium Aerodynamicznym Politech-
niki Lwowskiej znajduje sie maly kanat wodny
z okreznym przeptywem cieczy do studium opty-
wow ciat przy ruchu dwuwymiarowym przez ob-
serwacje obrazow linij pragdu na powierzchni wo-
dy. Dla otrzymania obrazow optywu przy ruchu
potencjalnym wedle powyzszej metody zawieszo-

5.

Oplyw potencjalny graniastostupa o przekroju

kwadratowym, ustawionego w kierunku strugi wedle

przekatni, przy ruchu dwuwymiarowym w kanale

loodnym wedle zasady Hele-Shaw’a. Kierunek
strugi od lewej ku prawej.

PRACE
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no wzdtuz czeSci pomiarowej w kanale wodnym
tuz pod zwierciadlem cieczy szklang ptyte tak,
aby wzdtuz goérnej powierzchni ptyty przeptywa-
fa warstwa wody nie grubsza anizeli 1 mm (ryc.
1). Po umieszczeniu na plycie modelu badanego
ciata o grubosci 2 mm i posypaniu powierzchni
cieczy proszkiem aluminium otrzymano obrazy
ruchu potencjalnego dokota tych ciat (fot. 1—D5).
Szybkos¢ przeptywu cieczy byta mata I nie prze-
kraczata 10 cm/s. Przy zwiekszeniu grubosci war-
stwy wody na ptycie szklanej wzglednie przy po-
wiekszaniu szybkosci przeptywu ruch stawat sie
niepotencjalny, a wiec wystepowaty oderwania
i wiry.

Nalezy zaznaczy¢, ze do tzw. przeptywéw H e-
le-Shawa nie wolno stosowa¢ réwnania Ber-
noulli'ego celem otrzymania rozktadu cisnie-
nia z rozktadu szybkosci, gdyz w danym wypad-
ku panuje tu stale spadek ci$nienia w kierunku
szybkoscl.

W koncu nadmieniamy, ze F. Riegels’)
przeprowadzit w Gottingen rozwazania teorety-
czne sprawdzone doswiadczalnie nad przepty-
wem Hele-Shawa dokota walca pomiedzy
dwiema $ciankami przy uwzglednieniu bezwiad-
nosci cieczy. Jest to konieczne, jesli bajlz to gru-
boS¢ warstwy cieczy badz tez szybko$¢ przepty-
wu jest zbyt duza.

*) F. Riegels, Zur Kritik des Hele — Shaw — Ver-
suchs, Z. A. M. M. t. 18, 1938, zesz. 2.

SZYBOWNICTWA

I MOTOSZYBO WNICTWA

Inz. W. STEPNIEWSKI

Pomiar kata skrecenia ptata w lociel).

La mesure de l'angle de torsion de laile en vol.

Le but des mesures etait le suivant

A) La determination des deformations de tor-
sion de l'aile d'un planeur a un et a deux longe-
rons en vol pigue ou dans les etats du vol voisins
du pigue.

B) La comparaison des deformations reelles avec
celles preyues par les calculs.

C) La determination de !1’accroissement reel de
la vitesse (de la pression dynamigue) en fonction
de altitude et du temps lors du vol pigue ou piane.

D) La comparaison de I'allure reelle du mouve-
ment accelere avec les allures theorigues.

On a fait les essais sur deux planeurs: a un
longeron ITS-~LN{> (fig. 1) et h deux longerons
CTF-7 (fig. 2). En se seryant d'un dispositif de

. J) Pomiary przeprowadzono przy WSB(’)’rprac . Inz.
Inz. Nowicki i”Lesniak. — obliczenia; Zabski i nar-
ski — piloci pomiarowi; Jan Pospolita — fotografia.

mesure compose d’'une tige rigidement liee avec
I'extremite de l'aile (fot. 1) et d'un appareil cine-
matographigue (fot. 2) et en mesurant la vitesse,
l'altitude, ainsi que, dans certains essais, les acce-
lerations normales, on a obtenu les deformations
(de torsion et de flexion) en fonction de la yitesse
et du temps (fig. 3 — planeur a un longeron; fig.
4; 5 — planeur a deux longerons). Pour le planeur
a un longeron (a profil concaye) la torsion maxi-
mum avait lieu dans le glissement sur la gueue.
La fig. 8 donne la comparaison des torsions reelles
en vol pigue avec celles calculees; la courbe en
trait plein correspond au calcul' ne tenant compte
que du trayail a la torsion du caisson seul, la courbe
en trait pointille correspond au calcul tenant compte
de la cooperation du petit longeron auguel est atta-
che Tlaileron. Les fig. 9 et 10 presentent 1'allure
reelle et theorigue de I'accroissement de la yitesse
en vol piane ou pigue en fonction de !laltitude et
du temps.



Dans les conclusions finales, on constate que
dans le calcul des efforts auxquels le planeur est
soumis en vol on doit prendre en consideration
simultanement la flesion et, la torsion. 11 faut ten-
dre a la plus grande possible rigidite de I'aile a la
torsion. En determinant la vitesse maximuni ad-
missible du vol pique, on doit I'adopter coinme la
vitesse que le planeur atteint au bont de 9 a 10
secondes du vol pique (la vitesse initiale etant. nulle).

Cel pomiarow.

Celem podjetych pomiaréw byto:

a) Ustalenie odksztatcenn skretnych skrzydia
szybowca jednodzwigarowego i dwudzwigarowe-
go w locie nurkowym lub w stanach zblizonych
do tej kategorii lotu.

b) Sprawdzenie stopnia zgodnosci odksztatcen
rzeczywiscie wystepujacych w locie z wielkoscia-
mi przewidzianymi na podstawie obliczen.

c) Ustalenie rzeczywistego przebiegu narasta-
nia szybkosci (a raczej ci$nienia dynamicznego)
jako funkcyj wysokosci i czasu gdy szybowiec
znajduje sie w locie nurkowym lub w stanach
bliskich jego.

cl) Poréwnanie rzeczywistego rozpedzania sie
maszyny w locie nurkowym lub w stanach bli-
skich nurkowania z teoretycznymi przebiegami
zjawiska.

Sprzet i przyrzady oraz sposéb przeprowadzenia
pomiardow.

Maszyny jednodZzwigarowe w pomiarach re-
prezentowat dwuosobowy szybowiec pomiarowy
ITS - IV b. Jest to typowy przedstawiciel maszyn
jednodZzwigarowych o pracujgcym na skrecanie
kesonie przednim. Catkowity moment skrecajacy
dziatajacy na skrzydio jest odbierany dopiero
w miejscu potaczenia skrzydta z kadtubem.

Cigzar klocie - 4 osoba 3440 kg
T 2 osoby 4315 kg
Rozpietos¢ 200 m
Powierzchnia no$na 243 m?2
Obciazenie na m3 — 4 osoba 444 kglm2
----------------------- 2 osoby 477 —
Doskonato$¢ maksymalna 225
Szybkos¢ lotu zmaks, dosk-dosoba 660 km/g

B 20soby
Min. predko$¢ opadania — 4 osoba

730 —
(776 "ek

e s 20soby ' 082 —

Spélcz. obcigzenia lam — mlosoba 42-8
- 2o0soby 88

Dwuosobowy szyb. pom ITS. Vb

1lisMzz

Ryc. L

Dwuosobowy szybowiec pomiarowy ITS- 1V b o skrzy-
dtach jednodzwigarowych.

Charakterystyki gtowne i wymiary podane sg
na ryc. 1. Pomiary przeprowadzono w jedng
osobe.

Maszyny dwudZwigarowe reprezentowat szy-
bowiec akrobacyjny jednoosobowy CW 7 (ryc. 2).

Skrzydto tego szybowca byto podparte dwoma
rownolegtymi zastrzatami usztywnionymi skrzy-
zowanymi drutami. Czyli moment skrecajacy
czeSciowo odbieraty zastrzaly, a czeSciowo po-
faczenie kadtuba ze skrzydtem. Pokrycie prze-
dniego kesonu stanowita sklejka, ktéra na
gorze skrzydia dochodzita do drugiego dzwi-

Ryc. 2.

Szybowiec akrobacyjny' CTK-7 o skrzydle dwu-
dzwigarowym.

gara. Skrzydlo tak skonstruowane tj. dwu-
dzwigarowe daleko podparte zastrzatami oraz
ze znacznym pokryciem sklejkowym powinno
bylo okaza¢ duzg sztywnos¢ na skrecanie,
co tez zostato potwierdzone przez do$wiadczenie.

Urzagdzenie pomiarowe skiadato sie
z preta sztywno zwigzanego z koncem pfata, fot.
1, oraz aparatu filmowego. Wiasciwy pret po-
miarowy (ustawiony mniej wiecej prostopadle do
cieciwy profilu ostatniego zebra), oraz podtrzy-
mujacy go zastrzat byly przymocowane do kran-
cowego zebra. Cato$¢ zostata usztywniona druta-
mi ze $ciggaczami zaczepionymi do praktycznie
nieodksztatcajgcego sie pokrytego sklejkag konca
skrzydfa. Pret pomiarowy pomalowano na jed-
nakowe odcinki (po 5 cni) biate i czarne co ufat-
wiato znajdowanie strzatki ugiecia ptata w locie.

Drugi zasadniczy element urzadzenia pomia-
rowego normalno-taSmowy aparat filmowy (mar-
ka Devri; sifa Swiatla 2,8; szybko$¢ przesuwu
taSmy 14 klatek na sekunde), umieszczony byt
sztywno na kadtubie miedzy skrzydtami (fot. 2).

Aparat filmowy trzeba byto ostoni¢ odpowied-
nim owiewkiem, gdyz brak jego wywotywat oder-
wania powodujace drgania opierzenia. Uktad od
niesienia dla odczytywania odksztatcen skrzydta
(skrecen i ugiec) stanowit krzyz pajeczy umiesz-
czony bezposrednio przed tasma filmowa. Aparat
filmowy uruchomiat i zatrzymywat pilot bowde-
nem przy pomocy dZwigni umieszczonej na drgz-
ku sterowym. Uruchomienie aparatu filmowego
(co bytlo zarazem zaznaczeniem poczgtku pomia-
ru na przyrzadach pomiarowych) wigczato prad
w ,,topach* znaczacych poczatek pomiaru w przy-
rzgdach umieszczonych w kadtubie.

Przyrzady pomiarowe uzyte byly
nastepujagce: w zasiegu obiektywu aparatu filmo-



wego znajdowaty sie umieszczone w odlegtosci ok.
1 m stoper i szybkosciomierz zegarowy (fot. 4 b),
ten ostatni przyrzad uzyto ze wzgledu na mniej-
sze opdznienie skazan, anizeli w przyrzadach pi-
szacych. Na wiezyczce w strudze niezaburzonej
byty umieszczone dwie dysze szybkosciomierza
(fot. 3), przy czym jedna z dysz (potgczona
z szybkosciopisem) byta zwrdcona w normalnym
kierunku lotu; natomiast druga dysza (potaczo-
na z szybkosciomierzem zegarowym) zwrdcona
byta w Kkierunku przeciwnym i miata za zadanie
pomiar szybkosci we wiasciwym $lizgu na ogon.

Czteropis Askanii umieszczony w kadtubie da-
wat wykresy cisnienia dynamicznego (szybkos¢)
i ci$nienia statycznego (wysoko$¢). W niektorych

Fd. L
Pret pomiarowy na korcu skrzydia.

Fol. 2.
Umieszczenie aparatu filmowego.

lotach uzywano dodatkowo czutego 1000 m bara-
grafu Askanii. W pewnej serii pomiaréw uzyto
na szybowcu ITS IV b ciezarowego przy$piesze-
niopisu ustawionego w kadtubie blisko S$rodka
ciezkosci i notujacego przyspieszenia normalne do
cieciwy ptatow.

Pomiar starano sie przeprowa-
dzi¢ przy pogodzie mozliwie jasnej ze wzgledu
na konieczno$¢ stosowania duzych przeston
w obiektywie aparatu filmowego, by otrzymac

ostry obraz zaréwno bliskich (ok. 1 m) przyrza-
dow jak i preta odleglego 0 9—7 m. Dalsze do-
$wiadczenia pokazaty, ze pomiary przeprowadzo-
ne przy niebie pokrytym chmurami i typu war-
stwowego (fot. 4 @), pozwalajg dos¢ dobrze okre
§li¢ potozenie maszyny wzgledem horyzontu, co
poza kontrolg stanu lotu (nurkowy, bliski nurko-
wego, stromy, $lizgowy) pozwalato w potgczeniu
ze wskazaniami szybkosciopisu i barografu na
okres$lenie przyblizonego toru lotu. Normalny ho-
ryzont (ziemia) wychodzit na zdjeciach znacznie
mniej wyraznie i trudno byto nim postugiwac sie
dla okres$lenia potozenia maszyny.

Szybowiec wyciggano na wysokos¢ ok. 1000 m
za$ pomiar wiasciwy wykonywano na wysokosci
800—500 m (ponizej 500 m ewolucji pomiaro-
wych nie wykonywano i pilot schodzit normal-
nie do lagdowania). Przebieg pomiaru byt naste-
pujacy: Pilot rozpedzat w locie $lizgowym szybo-
wiec do predkosci ok. 90—120 kmlgodz., poczym

Fot. 3.
Umieszczenie dysz szybkosciomierzy.

wykonywat $lizg na ogon. Po wyjsciu z ktorego
przetrzymywat szybowiec w locie nurkowym do
osiggniecia szybkosci rzedu 140 kmlgodz. poczym
po mniej lub wiecej raptownym wyrwaniu prze-
chodzit w normalny lot $lizgowy.

Aparat filmowy uruchamiano bezposrednio
przed rozpoczeciem pikowania przed $lizgiem na
ogon. Caty cykl manewréw w ciggu jednego lotu
powtarzano na og6t dwukrotnie, przy czym fil-
mowano zazwyczaj drugi przebieg.



Dla sprowadzenia wynikdw pomiaru do atmo-
sfery wzorcowej przed rozpoczeciem pomiaru, lub
tez bezpoSrednio po jego ukonczeniu odczytywano
temperatury i cisnienie na ziemi. W niektorych
lotach robiono poza tym sondaz temperatury co
100 m wysokosci.

Odczytywanie wielkosci kata skrecenia usku-
teczniano rzucajgc na ekran obraz filmowy i mie-
rzac kat pomiedzy krzyzem pajeczym a pretem
na ziemi (potozenie zerowe), oraz w powietrzu.

Fot. 4 a.

Przyktady zdje¢ filmowych z po-
miarow. Dzieki obecnosci chmur
warstwowych mozna ustali¢ poto-
zenie maszyny wzgledem horyzontu.

Ustalenie ugiecia ptata uskuteczniano przez
obliczenie ilosci odcinkéw biatych i czarnych, ja-
kie przesuwaly sie poza kreske poziomag krzyza
w stosunku do potozenia na ziemi.

Odczytywanie filmu przeprowadzono poczat-
kowo przy pomocy zwyklego aparatu projekcyj-
nego rzucajac obraz na ekran, nastepnie przy po-
mocy specjalnego aparatu od odczytywania fil-
mow firmK Leitz, pracujacego réwniez na zasa-
dzie projekcji na ekran.

Okazato sie, ze Erzy szybkosci przesuwu tas-
my filmowej — 14 klatek na sekunde, wystarcza-
fo dla otrzymania cial(g’fych wykresow odczyty-
wac co 5 klatke. Wyniki odczytow nanoszono ja-
ko funkcje czasu, dzieki czemu majgc top i zna-
jac szybko$¢ posuwu bebnéw, mozna byto prze-
prowadzi¢ synchronizacje wskazan utrwalonych
na taSmie z zapisami przyrzadéw samopiszacych.
Przedstawiajgc skrecenia, ugiecia, przyspieszenia
i szybkosci jako funkcje czasu, (ryc. 3; 4; 5) mo-
zna ustali¢ dalsze interesujace nas zaleznosci jak
np. kata skrecenia od szybkosci, nurkowania Itp.
Poza tym dla ITS-IY b okre$lono przyblizony tor
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lotu szybowca, postugujgc sie wykresami baro-
grafu, szybkosciomierza, oraz mierzac jeszcze ew.
pochylenia szybowca wzgledem horyzontu.

Promienie krzywizny poszczegélnych tukéw
toru, sprawdzono obliczajac je jako odpowiada-
jace zarejestrowanym szybkosciom  stycznym

Fot. 4b.
Przyktady zdje¢ filmowych z pomiardw.

(szybkos¢ lotu) i przyspieszeniom normalnym
zanotowanymi przez przyspieszeniomierz.

Wybierajac z barogramek i rejestracji szybko-
$ciopisu miejsca odpowiadajgce mozliwie naj-
bardziej stanowi lotu bliskiemu nurkowego otrzy-
mano przebieg praktycznego narastania predko-
Sci jako funkcje wysokoscl i czasu (ryc. 9; 10).
Wyniki przedstawiono w atmosferze wzorcowej.

W doktadnosci pomiaréw pewne obiekcje mo-
gto nasuwac umieszczenie na koncu skrzydta pre-
ta pomiarowego, oraz instalacji usztywniajacej go,
co np. w locie dawato moment przeciwny dziata-
jacemu na skrzydta. Btad stagd wynikajgcy, mozna
okresli¢, przeprowadzajac nastepujace obliczenie.
Przyjmujac oznaczenia jak na ryc. 6, moment
preta i urzadzenia usztywniajgcego okresli zale-
Znos¢:

Mpr — r dpr 3 r &dr g'

Dla uproszczenia przyjmujemy, ze dbugosci
preta pomiarowego i zastrzalu podtrzymujgcego
pret sa jednakowe, a poniewaz pokrywajg sie



w dodatku w rzucie z przodu, uwzgledniamy tyl-
ko jeden pret; przyjmujac rowniez dtugos$¢ dru-
tow: ldr— co Ipr mozemy obliczyé spotczynnik mo-
mentu w odniesieniu do jednego skrzydta, ktory
wyrazi sie zaleznoscia:

Cmpr= 8 ["pr (dpr + 2
-Nriq by

Gdzie 8 jest powierzchnig ptatdw zas | t jest obli-
czeniowg (najwiekszg) gtebokoscig plata.

Zestawienie wynikow jednego z pomiardw dla szy-
szybowca jednodZwigarowego.

Po wstawieniu danych liczbowych (spétczyn-
nik oporu przyjeto cx — 1) otrzymujemy warto$¢
cmpr = ~ 0,00086. — Poniewaz w wypadku
ITS IV b spotczynnik momentu skrecajacego wy-
nosi ompt = co 0,08 wiec btad wynikajacy z umie-
szczenia preta pomiarowego na koncu skrzydia
wyniesie ok. 1%.

Wyniki pomiaréw dla szybowca jednodzwigaro-
wego ITS-1VDh.

Kat skrecenia skrzydta jednodzwigarowego
(ITS- 1V 6) w stromym locie Slizgowym (do V=
= 00 120 kmlh") wyniost »—  2—3°;, w nurko-
waniu (do szybkosci Wn . 120—140 kmlh) byt po-
dobnego rzedu, najwiekszym natomiast okazat
sie w $lizgu na ogon osiggajac warto$¢ ¢ — 4—5°
pomimo, iz szybko$¢ nie przekraczata 60—

10 kmlh. W wyrwaniu kat skrecenia obnizat sie
do <¢—0,5—0,7°, a w locie Slizgowym z szybko-
Scig <> 90 kmlh ustalat sie na 9°=12—15°

Jeden z bardziej charakterystycznych pomia-
row zostat ujety graficznie na ryc. 3, gdzie oprocz
przypuszczalnego toru przedstawiono odksztalce-
nia skretne skrzydta, szybko$¢, przyspieszenia
i ugiecia jako wspolne funkcje przebiegu zjawiska
w czasie. Potozenie sylwetki szybowca ma na celu
utatwienie zorientowania sie do jakiej fazy lotu
odnosza sie podane wielkosci.

Wynik duzego skrecenia w $lizgu na ogon szu-
kano w tym, ze niektore profile przy katach na-
tarcia bliskich 180° wykazujg znaczny wzrost cm.
Nie mniej przyjecie tej hipotezy nie daje wyni-
kow zupetnie zadowalniajacych, gdyz chcac osig '

Pomiar kata skrecenia skrzydia CI/-7

Ryc. 4.

Zestawienie wynikow pomiaréw dla szybowca
dwudzwigarowego.

gna¢ skrecenia rzedu wystepujacych w nurkowa-
niu z szybkoscig Vn= cx3110—120 kmlgodz. to
spotczynnik momentu skrecajgcego w $lizgu na
ogon dla otrzymania takiego w musiatby by¢

== (MW J——008(Ts?y-—~°"27

a przeciez w $lizgu na ogon skrecenia wystepo-
waty wieksze niz w locie nurkowym.

Ryc. 7 przedstawia spotczynniki aerodynami-
czne profili podobnych do uzytych dla szybowca
ITS -1V b, dla katébw natarcia bliskich 180°. Wi-
da¢ wprawdzie, ze w drugim z przedstawionych
wypadkow wartos¢ cmo zbliza sie do obliczonej po-
wyzej jako wystarczajgcej do wywotania skrece-
nia rzedu 2—3°, ale ma znak ,——Znowuz w wy-
padku dodatnich momentéw skrecajacych (katy
mniejsze od 175°) przy uwzglednieniu mozliwej



do osiggniecia ze wzgledu na szybko$¢ w $lizgu
i cy sity normalnej do ptata i ramie jej dziatania
(wzgledem Srodka skrecenia) wielkos¢ momentu
skrecajacego wzgledem $Srodka skrecan (przyje-
tego na ok. 25% glebokosci ptata) bedzie niedo-
stateczng dla wywotania skrecen rzedu otrzyma-
nych w pomiarach. Towarzyszace S$lizgowi na
ogon znaczne ugiecie ptata (ryc. 3) Swiadczy
0 istnieniu sit normalnych, a strzatka ugiecia
jest takg sama jak przy wyrwaniu. Natomiast za-
notowane przyspieszenie normalne wynosi wszyst-
kiego 1,6 g, gdy przy wyrwaniach byto bliskie 3 g,
czyli sumaryczna wielko$¢ sit normalnych jest
mniejszg niz w wyrwaniu. Fakt natomiast jedna-

Zestctwiewie wynikéw pomiaréw dla szybowca
dwudzwigarowego.

kowych strzatek ugiecia wskazywatby, iz w wy-
padku $lizgu na ogon silniej byty obcigzone konce
skrzydet niz reszta. Mozliwe, ze jakie$S poczat-
kowe wychylenie lotek powodowalo to charakte-
rystyczne obcigzenie ptatébw objawiajgce duzym
ugieciem i skreceniem przy matej szybkosci, nie
mniej jest to jedynie przypuszczenie.

Zgodno$¢ rzeczywistych skrecen ptata w locie
nurkowym z wielko$ciami przewidzianymi na
podstawie obliczen byfa poréwnywana w sposob
nastepujacy:

Teoretyczny kat skrecenia dla danej szybko-
$ci nurkowania vn obliczono na podstawie wzoru

L

gdzie Msx — moment skrecajacy w przekroju x;
G. Ix=Dx — sztywno$C ptata na skrecanie
w przekroju x.

Na sztywnos$¢ ptata skiada sie:
a) sztywno$¢ powitoki kesonu oraz
b) sztywno$¢ dzwigara. Poniewaz jednak
sztywno$¢ dzwigara dla ITS - IV b w stosunku do
sztywnos$ci powloki jest nieznaczna i nie przekra-
cza 2—3,5% przeto w pierwszym przyblizeniu
uwzgledniono jedynie sztywno$¢ powioki kesonu
liczong wzorem
Dp=GI=GC Ixab
O
gdzie G — modut sprezystosci na skrecanie przy-
jetija_ko G — 10000 kgjcmz )
jest powierzchnig przekroju kesonu, za$ u
jest dtugosci obwodu, a ¢ gruboscig sklejki. Po-
stepujgc w sposéb normalny dla znalezienia
w pierwszym przyblizeniu kata skrecenia ptata
(tj. bez uwzglednienia zmiany wartosci spotczyn-
nika Cm) znaleziono katy skrecenia dla réznych
wartosci Vn (krzywa ciagta na ryc. 8).

Ryc. 6.

Szkic urzadzenia pomiarowego na korcu
skrzydia.

W wypadku ptata dwudzwigaro-
W e g 0 0 pracujgcym na skrecanie pokryciu sklej-
kowym (GW -7, ryc. 4 i 5), odksztatcenia skret-
ne w nurkowaniu i stanach bliskich nurkowania
przy szybkosciach tego samego rzedu co w wy-
padku ITS - IV b sg znacznie mniejsze i nie prze-
kraczajg 15°. Catkowite odksztatcenia skretne
wahajg sie w granicach 2° wszystkiego.

Charakter przebiegu skrecer jest inny niz
w wypadku skrzydta jednodzwigarowego, gdzie
mamy z reguty wypadkowg sit aerodynamicznych
za Srodkiem skrecan, co powoduje, ze katy skre-
cenia w stosunku do potozenia zerowego na ziemi
sg dodatnie. Natomiast w dwudZwigaréwce mo-
zemy z grubsza przngé $rodek skrecenia blisko
potowy odlegtosci miedzy dZzwigarami, co przy
przednich potozeniach wypadkowej sit aerodyna-
micznych (na duzych katach natarcia) powoduje
ujemne skrecanie ptata (powigkszenie kata na-
tarcia) w stosunku do potozenia zerowego na zie-
mi. Szczegolnie przy wystepowaniu duzych ob-
cigzen normalnych (duze ugiecia ptata) przy
wyrwaniu odksztatcenia te moga by¢ bardzo zna-
czne, CO wyraznie zaznacza sie na ryc. 4 i 5 (pun-
kty a).

Duze odksztatcenie skretne ptata w momencie
wiasciwego $lizgu na ogon tak charakterystyczne



dla ITS-IV b (profil wklesty) przy szybowcu
GW -7 (profil dwuwypukty) nie zaznaczylo sie
wyrazniej.

Przebieg narastania szybkosci
w locie nurkowym lub w stanach
praktycznie Dbliskich niego. Z wy-
kresow barografu i szybkosciomierza wybrano
i zsynchronizowano ze sobg miejsca, gdzie szybo-
wiec znajdowat sie w nurku lub w stanach bli-
skich niego. Dane ujeto w wykresy (ryc. 9)
Vn—f (h) oraz Vn= 1 (t) (ryc. 10), gdzie h jest
wysokoscig, za$ t jest czasem.

Rownoczesnie dla poréwnania na wykresie
umieszczono przebiegi teoretyczne narastania
szybkosci ze stratg wysokosci, oraz zmian cisnie-

Ryc. 7.

Przyktady spotczynnikbw aerodynamicznych dla
profili wklestych przy katach natarcia bliskich 180 °.

Kat skrecenia ptata ITS-b w locie nurkowym.
Linia ciggta przedstawia skrecenia obliczone przy
zalozeniu, ze na skrecanie pracuje wykgcznie keson.
Punkty podajg wielkosci z pomiaréw. Linia prze-
rywana obrazuje skrecenia z uwzglednieniem
wspOlpracy dzwigara i dzwigarka lotkowego.

nia dynamicznego obliczone na podstawie wzoru
S. Neumarka (IBTL sprawozdanie Nr 5, rok
1931, patrz réwniez M. Pigtek Czasopismo Lot-
nicze Nr 13, rok 1938).

Poniewaz chodzi tu o przebiegi orientacyjne
naniesiono wiec teoretyczng funkcje narastania

szybkosci w nurkowaniu dla szybkosci poczatko-
wej Va=0 oraz wysokosci poczatkowej nurko-
wania h=750 m (ryc. 9). Ustalenie takiej wspol-
nej skali poréwnawczej dla pomiaréw, ktére
w rzeczywistosci byty robione na wysoko-
§ciach 1000—550 m jest tym bardziej do-
puszczalne, ze przy malych stratach wyso-

Ryc. 9.

Teoretyczne i praktyczne przebiegi narastania
szybkosci nurkowania w funkcji wysokosci.

Ryc. 10.

Teoretyczne i praktyczne przebiegi narastania
predkosci nurkowania' iv funkcji czasu.



kosci wchodzacych tu w gre wplyw gestosci
powietrza jest maly i teoretyczne narasta-
nie predkosci obliczone nawet wzorem w ogoéle
nie uwzgledniajagcym oporu powietrza daje nie-
wielkie réznice w stosunku do wzoru Scistego dla
spadku ciat z uwzglednieniem zmiennej gestosci
powietrza (na ryc. 9 przedstawiona jest jednak
krzywa teoretyczna z uwzglednieniem zmiennego
oporu powietrza).

Dla jasnosci obrazu ogolnego réwniez punkty
pomiarowe, z roznych lotéw, gdzie w rzeczywisto-
sci nurkowanie rozpoczynano na roznych wyso-
kosciach (1000—700 m) przedstawiono w ten
sposob, jak gdyby nurkowano wylacznie z wyso-
kosci 750 m (atmosfera normalna).

O obcigzeniu ptata w locie nurkowym decydu-
je nie szybkos¢, lecz wielko$¢ cisnienia dynamicz-
nego.

Poniewaz jednak konstruktor zaréwno jak
i badacz chetnie zastepujg pojecie cisnienia dyna-
micznego bardziej przemawiajagcym do wyobra-
zni pojeciem predkosci dajacej dla gestosci po-
wietrza przy ziemi to ci$nienie dynamiczne, wiec
na ryc. 10 przedstawiono jako funkcje czasu
predkosci teoretyczne i praktyczne narastanie ja-
kie databy w locie przy ziemi cisnienie dynami-
czne badz wyliczone teoretycznie dla nurkowania
z 750 m, badZz mierzone w czasie pomiaru. Przy
tym teoretyczny przebieg Vn = f(f) obliczony
rowniez na podstawie wzoréow Neumarka (linia
ciggta), i naniesiono jako wspdlny dla szybow-
cow GW -7 i ITS-1V b, gdyz ich szybkosci gra-
niczne sg bardzo bliskie i wynoszg okoto 85 misek.

Zdarzajgce sie na ryc. 9 odskoki w kierunku
za duzej szybkosci w poczatkowej fazie lotu na-
lezy przypisaC temu, ze szybowiec rozpoczynat
Eurkowanie majac juz pewng szybko$¢ poczat-

owa.

Inz. ZBIGNIEW LELIWA-KRZYWOBLOCKI

WniosKi.

Og6lna zgodno$¢ wynikéw pomiardéw z teore-
tycznymi przebiegami Vn—f(li) i Vn=1f(f)
jest dobra co pozwala na wycigganie wnioskow
na podstawie studium teoretycznego.

Obserwujagc jak ScisSle powigzane sg ze sobg
odksztatcenia skretne i gietne, widzimy, iz nie
mozna rozdziela¢ zagadnienia obcigzen zginajg-
cych ptat od obcigzen skrecajacych ptat w locie.
I juz w obliczeniach trzeba umie¢ ustali¢ wzaje-
mny wptyw tych obcigzen, a przynajmniej spraw-
dzi¢ czy na skutek tego wptywu nie zajda napre-
zenia lub odksztatcenia niebezpieczne.

Sztywnos¢ skrzydta na skrecanie powinna by¢
jak najwieksza, gdyz, jak dowodzi pomiar na
ITS - IV b, mogg zachodzi¢ w innych od nurko-
wania wypadkach lotu obcigzenia wywotujace
znaczne odksztatcenia.

Poniewaz przebieg narastania szybkosci jako
funkcji czasu dla szybowcow o réznych predko-
$ciach granicznych w poczatkowej fazie nurko-
wania jest bardzo podobny, przeto maszyny o ma-
tej szybkosci nurkowania bardzo szybko osiggng
predkos¢ bliskg granicznej w przeciwienstwie do
maszyn o duzym Vgr. Wobec tego Kkryterium
przyjmowania nawet dla pewnych grup maszyn
(gdzie moga zachodzi¢ roznice miedzy Vgr) szyb-
kosci dopuszczalnej nurkowania jako statego
utamka szybkosci granicznej wydaje sie nielogi-
cznym. Jako wspolne kryterium moze natomiast
stuzy¢ np. dopuszczalny czas nurkowania.

Szybowce dopuszczone do lotu bez widoczno-
$ci a nie majace specjalnych urzadzen do zmniej-
szania szybkosci granicznej do wartosci 200 do
250 kmlgodz. (tj. wartosci nie powodujacych zbyt
duzego wzrostu cigzaru konstrukcji szybowca) po-
winny wytrzymywac¢ okoto 10 sek. nurkowania.

Lot nurkowy szybowca

Le vol pique du planeur, Il. Le vol pique du planeur en tenant compte de la torsion de laile.

Dans la premiere partie de larticle ,Le vol
pigue du planeurll 'auteur a examine le vol pigue
du planeur sans tenir compte de la torsion de laile.
Dans la deuxieme partie de l'article I'auteur consi-
dere le vol pigue du planeur en tenant compte de
la torsion de laile. L’auteur donne les formules
pour la yitesse critigue, pour I'angle de torsion aux
extremites de l'aile, pour les conditions qui doivent
etre satisfaites pour que la yitesse critigue soit
superieure a la yitesse de pigue limitee et, enfin,
pour les conditions gui doivent etre satisfaites afin
d’eliminer la possibilite. de I'inversion de la reaction
du gouyernail de profondeur en vol pigue.

L’auteur examine ensuite les possibilites d’em-
ploi sur les planeurs des freins aerodynamigues
limitant la yitesse du vol pigue et donne les resul-
tats des mesures des polaires gui ont ete effectuees
sur le modele; du planeur CW 7 muni de tels
freins.

Przeglad tresci:

Wstep. Il. Lot nurkowy szybowca z uwzglednie-
niem .skrecenia skrzydet. 1. Wplyw predkosci na prze-
bieg lotu nurkowego i na wielkos¢ momentu skrecaja-
cego skrzydto w locie nurkowym. 2. Predko$¢ krytycz-
na. 3. Warunki wytrzymatosciowe ptata ze wzgledu na
predkos$¢ krytyczng. 4. Kat skrecenia na koricu skrzy-
dta. 5. Mozliwosci odwrotnej reakcji steru poziomego
w locie nurkowym. 6. Warunki niezachodzenia odwrot-
nego oddziatywania steru poziomego w locie nurkowym.
7. Wplyw obrysu i podziatu usterzenia poziomego na
mozliwo$¢ wystgpienia odwrotnego oddziatywania steru
poziomego w locie nurkowym. 8. Drgania w locie nur-
kowym. 1Il. Mozliwosci zastosowania hamulcow po-
wietrznych w locie nurkowym. Zakoiczenie. Litera-
tura.

WSTEP.

W pierwszej czesci ,,Lotu nurkowego szybow-
ca“, podanej w 13-tym numerze ,,Lwowskiego



Czasopisma Lotniczegoll oméwitem lot nurkowy
szybowca bez uwzglednienia skrecenia skrzydet.
W drugiej czesci tej pracy wezme juz pod uwage
skrecenie skrzydet, jakie zawsze wystepuje w lo-
cie nurkowym, wyjasnie znaczenie predkosci kry-
tycznej, jej wielkos¢, omowie warunki wytrzyma-
tosciowe, jakie muszg byé zachowrane , by pred-
kos$¢ krytyczna byta wieksza od predkosci dopusz-
czalnej lotu nurkowego a nastepnie warunki, ja-
kie sg wymagane, by usungé mozliwosci wysta-
pienia w locie nurkowym odwrotnego oddziaty-
wania steru poziomego.

W konéu omoéwie mozliwosci zastosowania ha-
mulcow powietrznych w locie nurkowym celem
zmniejszenia predkosci nurkowania.

Il. Lot nurkowy szybowca z uwzglednieniem
skrecenia skrzydet.

1. Wptyw predkosci na przebieg lotu nurkowego i na
wielko$¢ momentu skrecajacego skrzydio w locie

nurkowym.

Jak wynika z krotkiego zestawienia, podane-
go w I czesci ,,Lotu nurkowego $zybowca nalezy
sie liczy¢ dzisiaj z mozliwoscig osiggania na szy-
bowcach predkos$ci juz wiekszych od 200 kmlgodz.
(CW 7, Minimoa) a dochodzacych juz do
300 kmlgodz. (Minimoa) a nawet i przekraczaja-
cych 400 kmlgodz. Dla przykfadu podam, ze szy-
bowiec niemiecki ,,Habicht" osiggnat w locie nur-
kowym predko$¢ 420 kmlgodz. Jest to predkosc,
z ktorg sie nalezy powaznie liczy¢ nawet w kon-
strukcjach samolotow. Wprawdzie przekraczanie
predkosci 200 kmjgodz., ktorg to predkos¢ Nowo-
tny uwazat dla szybowcoéw za granice mozliwych
do osiggniecia predkosci w locie nurkowym [2],
zdarzyto sie w naszym zestawieniu tylko 3 razy,
(CW7, Minimoa, Habicht), jednakze nalezy
stwierdzi¢, ze predkos¢ ta zbliza sie juz bardzo
do predkosci granicznych nieograniczonych dla
danych szybowcow i ze te szybowce wytrzymaty
ja. Np. szybowiec CW 7 wedtug kapitana Blei-
chera osiagnat predkos$¢ do 250 kmlgodz., podczas
gdy jego predkos¢ graniczna nieograniczona wy-
nosi 278 kmlgodz. ogole, gdy nie bierzemy pod
uwage skrecania skrzydet, to widzimy, ze na ogét
kazdy szybowiec wytrzymatby lot nurkowy z szyb-
koscia graniczng nieograniczong, a to dlatego, ze
jest liczony z pewnym znacznym spotczynnikiem
pewnosci.

Dzi$ zdajemy sobie doskonale sprawe z tego,
ze dla konstrukcji dobrze zaprojektowanej obcia
zenig statyczne, wywotane predkoscig dopuszczal-
ng nurkowania, nie sg najgrozniejsze. Najgroz-
niejszymi sg zjawiska wtérne — przewaznie na-
tury dynamicznej — wystepujace zresztg nie ko-
niecznie przy najwiekszych predkosciach. Tu na-
lezy zaliczyC takie zjawiska jak skrecenie skrzy-
dta, drgania skrzydet, drgania opierzenia, od-
wrotne oddziatywania sterow, lotek, brutalne ste-
rowanie itd. itd.

Czynniki te dlatego odgrywajag taka role
w szybownictwie, ze w konstrukcji szybowcéw do
dzisiaj uzywa sie drewna, materiatu, ktdérego
sztywno$ci na skrecanie nie zawsze mozna by¢

pewnym. Nalezy zatem zdaé sobie sprawe z tego,
ze dopuszczalna predkos¢ nurkowania, ograni-
czona w jakikolwiek spos6b, mniej lub wiecej
uwzgledniajgcy wpltyw réznych czynnikdw na
wielkos¢ tej predkosci, nie jest decydujaca, jezeli
chodzi o wytrzymato$¢ szybowca w locie nurko-
wym. Jest to pewna wielkos¢, stuzaca do obliczen,
jednakze powinno sie jg jeszcze porownywaé
z predkoscig krytyczng lotu nurkowego, do omo-
wienia ktorej przejde w nastepnym ustepie. Te
predkos¢ krytyczng, zalezng od konstrukcji skrzy-
dfa, mozna obliczy¢ wiasciwie dopiero po zapro-
jektowaniu skrzydfa. Jednakze wskazanem byto-
by obliczenie jej i poréwnanie z predkoscig do-
puszczalng nurkowania, na ktérg wiasciwie sie
liczy dany szybowiec.

Przy projektowaniu szybowca liczy sie¢ mo-
menty skrecajgce skrzydto w locie nurkowym przy
predkosci dopuszczalnej, a to w tym celu, by szy-
bowiec nie wypadt za ciezki. Odpowiedni wybor
wiec szybkosci dopuszczalnej jest rzeczg bardzo
wazng. Mimochodem mozna tu zaznaczy¢, ze mo-
menty skrecajace, wystepujgce w locie nurko-
wym, niekoniecznie muszg by¢ najwiekszymi mo-
mentami skrecajgcymi, na ktore skrzydta danego
szybowca moga by¢ narazone.  Stepniewski
(ISTUS Budapeszt 1936, oraz artykut ponizej za-
mieszczony) przytoczyt wyniki pomiaréw w locie
(ITSM), z ktérych by wynikato, ze najwigksze
katy skrecenia skrzydta, a wiec i najwieksze mo-
menty skrecajagce przypadajg nie na wiasciwg
faze nurkowania, lecz na moment, gdy szybowiec
po ,,Sciggnieciu” w $lizgu na ogon osigga najwie-
ksza predkosC. Otrzymuje si¢ wtedy bardzo po-
wazne wielkosci katow skrecenia rzedua=4°-"-5°-
Omowienie tego zjawiska jest podane w artykule
Stepniewskiego, ponizej umieszczonym.

2. Predkos$¢ krytyczna.

Predkoscig krytyczng nazywamy predkosé,
przy ktorej nastepuje wyboczenie skretne skrzy-
det skutkiem za duzej wielkosci momentu skreca-
jacego. Jasna jest rzecza, ze szybko$¢ ta zalezy od
wytrzymatosci samolotu, od sztywnosci skrzydet
i nalezy wymagac, by predkos¢ krytyczna danego
szybowca byta wiekszg od dopuszczalnej predko-
ci lotu nurkowego [15].

Na ogét jest trudno podaé wzory na predkosé
krytyczng, gdyz w ogolnosci predkos¢ ta zalezy od
konstrukcji skrzydta. Ponizej podam wedtug [15]
wzory na predkos¢ krytyczng skrzydia jedno-
dzwigarowego lub bezdzwigarowego prostokatne-
go, o statej sztywnosci skrecania i ktorego oS skre-
canial) jest rownolegta do krawedzi natarcia,
jak rowniez na predkos¢ krytyczng dla skrzydta
dwudzwigarowego, ktoérego dzwigary sg proste,
rownolegle do krawedzi natarcia I majg stalg
sztywnos¢. Ogranicze sie tylko do podania samych
wzordw, bez wyprowadzania ich, odsylajac Czy-
telnika do specjalnej literatury [15], [16], [18].

. 0 Zachowuje te same okreslenia i terminy, ktore
sig znajduja w odnosnych pracach, bez wzgledu nato,
cz?/ sg one w zupetnosci stuszne. Chodzi mi bowiem
t){)r_o 0 pewne przyblizone wytyczne a nie o dokiadne
obliczenia.



Potrzebne oznaczenia i okreslenia:
G — spotczynnik sprezystosci postaciowej.
G&= sztywnos¢ skrecania przekroju.
0 = wielko$¢ posiadajgca wymiar momentr
bezwiadnosci (cmd). Dla rury cienkos$cien-
nej, (np. dla kesonu skrzydta) mamy

(patrz ryc. 14):
474

J o
Si — pole zawarte wewnatrz linii, poprowa-
dzonej w potowie grubosci Scianki.

Obliczenie wielkosci & dla kesonu skrzydia jedno-
dzioigarowego. Linia przerywana (- - -) ograni-
cza powierzchnie St.

0 = grubos$¢ pokrycia.
Gdy grubo$¢ pokrycia jest zmienna skokami

i wynosi &2, 63,...na dhugosciach h, 12, to:
dl_\
6 (62)
F = powierzchnia catego ptata.
dem e \dcv
( dcy 1) di

e — odlegto$¢ osi skrecania od krawedzi na-
tarcia skrzydta.

| — gteboko$¢ skrzydta tzn. dlugos¢ cieciwy
profilu skrzydia.

AV = sztywno$¢ zginania dZwigarow (stata).

L = potowa rozpietosci catego ptata.

b = odlegtos¢ dzwigaréw od siebie.

a — odlegto$¢ przedniego dZzwigara od osi
skrecania.

0§ skrecania przewaznie nie jest prosta, jed-
nak zwykle zastepuje sie jg prostg. W wypadku
skrzydta jednodzwigarowego mozna przyjac z do-
stateczng doktadnoscig, ze wpada ona w Srodko
wa 0 dzwigara, w wypadku skrzydta dwudzwi-
garowego o statej sztywnosci i o statym przekro-
ju dzwigaréw znajduje sie ona w potowie odle-
gtosci miedzy dzwigarami. Powyzsze przyjecie osi
skrecania dla. skrzydta jednodZwigarowego nie
jest Scistym. O$ skrecania zwykle znajduje sie bli-

zej krawedzi natarcia. Dokladnym jej wyznacze-
niem zajmujg sie prace specjalne [19].
Do obliczenia wielkosci A nalezy bra¢ wspot-
czynniki, pomierzone dla samego pflata.
Skrzydto jednodzwigarowe lub bezdZwigaro-
we dla gestosci powietrza przy ziemi [16]:

N=2-76" (64)

Skrzydto dwudZwigarowe dla gestosci powie-
trza przy ziemi:
A, =6=>78-"+. (65)

Dla gestosci powietrza na wysokosci 1000 m
(atm. Standard) wzory te przybiorg postac:

N,.=3,04

N, =7,47/™-

~=8,25""-

Nalezy od razu tu zaznaczyC, ze powyzsze
wzory nie zawsze dadzg doktadng wielko$¢ pred-
kosci krytycznej w wypadku zastosowania ich do
szybowcow, a to dlatego, ze obrys ptatéw szybow-
ca przewaznie nie jest prostokatem, dZzwigary nie
posiadajg statej sztywnosci zginania lecz zmien-
ng, odstep dZzwigarow rowniez nie jest staty itd.
itd. .Jednakze z powodu braku innych wzoréw
mozna sie postugiwaé tymi, ktore w tym wypad-
ku dadzg zatem za wynik tylko przyblizong pred-
koS¢ krytyczng. Wedtug [16] w rachunkach
orientacyjnych mozna kazde skrzydto zastgpic
skrzydtem prostokatnym o S$redniej sztywnosci.
W tablicy 2 podalismy wielko$¢ predkosci kryty-
cznej dla 2 szybowcow. Predkos$¢ te obliczono
w ten sposob, ze powierzchnig ptata zamieniono
na prostokat o tej samej rozpietosci czyli, ze wy-
dtuzenie nie ulegto zmianie. Dla tak znalezionej
Sredniej gtebokosci wzieto z rzeczywistego skrzy-
dia warto$¢ Cr® i jg wstawiono we wzor (64).
Poniewaz rozporzadzatem danymi tylko dla 2
szybowcoéw a to: ITS8 i ITS4 b, wiec obliczytem
predkos¢ krytyczng tylko dla tych 2 szybowcow.
Jak wida¢, predkos¢ ta jest wieksza od predkosci
granicznej ograniczonej dla szybowca ITS 8, na-
tomiast wypada mniejszg od szybkosci granicznej
ograniczonej dla szybowca ITS4b. Z tego wy-
nikatoby, ze szybowiec ITS 4 b nie mogtby nur-
kowac z predkoscig dopuszczalng. Jednakze nie
jest to w tym wypadku prawdziwym, gdyz przy
obliczaniu sztywnosci G & w mysl powyzej poda-
nych wzoréw uwzglednito sie tylko sztywnos¢ ke-
sonu z dZzwigarem przednim, podczas gdy skrzy-
dto szybowca ITS 4 b posiada jeszcze dzwigarek
pomocniczy, czego nie uwzledniono, nie mowigc
Juz o zastrzatach, powiekszajgcych réwniez szty-
wno$¢ skrzydta na skrecanie. Wida¢ z tego, ze
predkos¢ krytyczna dla szybowca ITS 4 b bedzie
wiekszg od podanej w tablicy 2.



Dla szybowca ITS 8 stosunek vtr: vdop wynosi
1'59, dla szybowca ITS 4 stosunek ten wynosi
0'82. Jednakze, gdyby sie w jaki$ sposob uwzgle-
dnito w obliczeniach powiekszenie sztywnosci
skrzydta szybowca ITS 4 b choéby tylko przez do-
datek dZzwigarka pomocniczego, to najprawdopo-
dobniej stosunek ten wypadtby wigkszy od jed-
nosci.

Przy obliczeniach w braku blizszych danych
aerodynamicznych mozna przyja¢ wedtug [15]:

G =025

=0,07

CLY

(i w stopniach).

Dla wszystkich profili powyzsze pochodne
w granicach katow uzytkownych sg state. We-
diug [15] state te zmieniajg sie mato przy przej-
$ciu z jednego profilu na drugi i zatem mozna
powyzsze wartosci w pierwszym przyblizeniu
przyjmowac¢ do obliczen.

denm
Wedtug [161 pochodna
nie .

waha sie normal-

0,23 <=—==10,25
dc.

Nalezy jeszcze zaznaczyC, ze w powyzszych
wzorach na predko$¢ krytyczng celem otrzymania
jej w mJsek trzeba poszczegblne wielkosci przyj-
mowa¢ w m, m2, m8i w kg. Wielko$¢ G jest zwy-
kle podana w kg'cm2, O w cm4.

3. Warunki wytrzymatosciowe ptata ze wzgledu na

szybkos$¢ krytyczna.

Predkos¢ dopuszczalna powinna by¢ mniejsza
od predkosci krytycznej. Ograniczajgc dopusz-
czalng predko$¢ nurkowania wzorem (60), mamy
dla skrzydta jednodzwigarowego:

VITOZF >(fdn il

Po odpowiednich dziataniach:

G0>0,29 n? AFa w2F. (66)
Podobnie dla skrzydta dwudzwigarowego:
EI=QA18n2 AL2F? X- w2/, (67)

ab

Gdyby predko$¢ dopuszczalna byta okreslona,
w inny sposob, to:

GO0>0362 AF2Vdp -+
El= 0,1475 AFF-\ vl

(68)
(69)

Nierownosci (66), (67) wzglednie (68), (69)
okreslajg nam warunki, jakie musza spetniac
wielkos$¢ Sredniej sztywnosci skrecania przekroju
i wielko$¢ Sredniej sztywnosci zginania dZzwiga-
row, by szybko$¢ krytyczna dla danego skrzydta
byla wiekszg od predkosci dopuszczalnej. Przy
spetnieniu zatem powyzszych nieréwnosci istnie-

3) Przyjecia te nie sg catkowicie stuszne; ponizej
przytoczymy profil, dla ktorego ta warto$¢ wynosi 0,4.

je pewnos¢, ze skrzydto w locie nurkowym nie
rozleci sie, oczywiscie o ile predko$¢ lotu nurko-
wego nie przekroczy predkosci dopuszczalnej
i 0 ile nie wystgpig drgania.

Wziecie pod uwage powyzszych nieréwnosci
przy konstruowaniu skrzydta moze odda¢ duze
ustugi. Albowiem wielkosci n, A, L, F, Wo, a, b,
viop sg juz znane z projektu aerodynamicznego
i projektu wstepnego danego szybowca; tatwym
zatem jest obliczenie prawej strony nieréwnosci
(66)—(69). Srednia sztywno$¢ skrecania prze-
kroju i Srednia sztywno$¢ zginania dZzwigaréw
muszg by¢ troche wieksze od prawych stron po-
wyzszych nieréwnosci (66)—(69). Na samym po-
czatku wiec obliczen wytrzymatosciowych skrzy-
dta obliczy¢ mozemy Srednig wielkos¢ GO, El,
Srednig grubos¢ sklejki powitoki kesonu itd. itd.
Dopiero pozniej mozemy przeprowadzi¢ oblicze-
nia dokladniejsze. Srednia sztywno$¢ G O bedzie
to sztywno$¢ w pewnym posrednim przekroju,
otrzymanym w sposéb, powyzej omoéwiony. Mia-
nowicie zamieniam powierzchnie skrzydia na
prostokat o tym samym wydtuzeniu i otrzymuje
pewng ,,Srednig" gtebokos¢. Przekroj rzeczywiste-
go skrzydta o glebokosci, rownej tej Sredniej gle-
bokosci, powinien posiada¢ powyzej obliczong
Srednig sztywno$¢ G 0. Ta sztywno$¢ moze, po-
czawszy od tego przekroju, zmieniaC sie w miare
zblizania sie do kadtuba i do kofcéw skrzydta.

W niektorych dotychczasowych sposobach
obliczenia skrzydta [17] przyjmuje sie w pierw-
szym obliczeniu grubo$ci sklejki powtoki kesonu
skrzydta, gdy jeszcze nie uwzglednia sie kata
skrecenia skrzydta, predko$¢ graniczng nieogra-
niczong celem wyznaczenia wielkosci momentu
skrecajacego. Dopiero pdzniej oblicza sie napre-
zenia w sklejce powtoki kesonu z uwzglednieniem
odksztatcenia ptata. Ostatnia metoda ma te zig
strong, ze gdy predko$¢ dopuszczalna jest nie wie-
le mniejsza od predkoSci granicznej nieograni-
czonej, to z pierwszego obliczenia moze nam sklej-
ka wypas¢ za cienka. Jednakze, przyjgwszy ja do
obliczen, przekonamy sie o tym, ze ona jest za
cienkg dopiero po doktadnym obliczeniu napre-
zen w tej sklejce powtoki kesonu i nalezy zatem
cate obliczenie powtarza¢ od poczatku, co jest
zmudne i zabiera duzo czasu. Przy uwzglednie-
niu powyzszych nieréwnosci (66)—(69) mozemy
juz na samym poczatku obliczenia wytrzymatosci
ptata obliczy¢ dla skrzydfa jednodzwigarowego
wielko$¢ Srednig GO a stad Srednig grubosc¢
sklejki z doktadnoscig zupetnie wystarczajaca,
gdyz grubos¢ sklejki zmienia sie na ogét skoka-
mi. Dla skrzydla dwudZwigarowego mozemy
w podobny sposob obliczy¢ $Srednig wartos¢ E |
dzwigarow.

W tablicy 2 obliczyliSmy prawg strone nie-
rownosci (68) dla 2 szybowcow ato ITS 8 ITS 4.
Dane do tych obliczen wzieto z dmuchan i ry-
sunkow warsztatowych tych szybowcow. Jak wi-
daé, rzeczywista wartos¢ G O dla skrzydta ITS 8
jest istotnie wiekszg od prawej strony wzoru (68)
i to 0 254%. Dla skrzydta ITS4b warto$C rze-
czywista GO wypada z obliczen mniejsza od pra-
wej strony wzoru (68), jednakze powyzej juz za-



znaczytem, ze obliczenia moje dla skrzydia
ITS4b nie sg miarodajne, gdy nie uwzgled-
niajg one dzwigarka pomocniczego. Rzeczywista
sztywno$¢ skrzydta szybowca ITS4 b jest nape-
wno wieksza od obliczonej. Jak fatwo zauwazyc
z wzoréw (64) i (68) stosunek G O rzeczywiste-
go do prawej strony wzoru (68) réwna sie kwa-
dratowi stosunku Vir: vdop, co réwniez potwier-
dza tablica 2 wielkoSci charakterystycznych szy-
bowcow.

Powyzsze rozumowania dajg nam doskonatg
wskazéwke, jak nalezy obierac wielkos¢ G O we
wstepnych obliczeniach, jezeli chodzi o predkosé
krytycznag szybowca w locie nurkowym. Mianowi-
cie nalezy dla danego szybowca obra¢ czy tez
obliczy¢ predkos¢ dopuszczalng vdop. Nastepnie
nalezy obraé predko$¢ krytyczng wiekszg od
predkosci granicznej ograniczonej o jakie$ 30%
do 60%. Wielkos¢ tego dodatku w % bedzie za-
lezata od przeznaczenia szybowca. Nastepnie na-
lezy obliczy¢ G& jako rowne prawej stronie
wzoru (68). Te wartos¢ nalezy pomnozyC przez
kwadrat stosunku”,.rw”).— Mozna ten sam wy-
nik otrzyma¢ wprost, obliczajgc GO z wzoru
(64):

(70 = 0,362 A#2 V\r. . (69a)

Tak otrzymang wartos¢ na G 0 mozna uwa-
zaC za $rednig rzeczywistg warto$¢ na sztywnosé
skrecenia w posrednim  przekroju skrzydia
0 zmiennej gtebokosci tzn. o zmiennej cieciwie
profilu.

Zaznacze tu od razu, ze powyzsze przyjecie
wielkosci predkosci krytycznej, rownej

1’3 1'6 vdop
jest poniekad zgodne z przepisami niemieckimi
[33]. Becker =zaznacza, ze wedtug bedacych
W opracowaniu przepisow wytrzymatosciowych
dla samolotow (rok 1932) wymaga sie, by drga-
nia skrzydet wzbudzone przez strumien optywa-
jacego powietrza nie powstaly ponizej pewnej
»Krytycznej" predkosci o wielkosci:
N=1-3"-"-,

. (69 6)

gdzie:
= dopuszczalne ci$nienie dynamiczne dla
danego samolotu.
0'= gestos$¢ powietrza na tej wysokosci, na
ktorej cisnienie dynamiczne w czasie
lotu samolotu osigga wielkos¢ ,,qc".

Przepisy niemieckie z roku 1935 [35] istotnie
zawierajg to wymaganie, tyczace sie predkosci
krytycznej.

Ot6z wyrazenie

jest niczym innym, jak wiasnie wielkoscig pred-
kosci dopuszczalnej. Zatem wedtug przepisoéw nie-
mieckich predko$¢ krytyczna (ze wzgledu na
drgania) powinna by¢ przynajmniej o 30% wie-
ksza od predkosci dopuszczalnej. A przeciez po-
miedzy predkoscig krytyczng ze wzgledu na drga-
nia i predkos$cig krytyczng ze wzgledu na wybo-
czenie skretne istnieje pewien zwigzek i niekto-

rzy badacze uwazajg powyzsze 2 wielkosci za
rowne w przyblizeniu. Ten stan potwierdzatyby
nasze rozumowania, oparte zresztg na bardzo
ogolnych i przyblizonych obliczeniach s).

Po obliczeniu wyrazenia G 0 dla $redniego
przekroju skrzydta mozemy z niego obliczy¢ gru-
bos¢ sklejki na kesonie w tym $rednim przekroju.
Majgc grugos¢ sklejki w tym przekroju, mozemy
obracC juz grubos¢ sklejki w innych przekrojach.
Dopiero majac grubos¢ sklejki we wszystkich
przekrojach skrzydta, mozemy przeprowadzi¢ do-
ktadne obliczenie naprezen Scinajacych w sklejce
kesonu juz z uwzglednieniem odksztatcen ptata.

Poréwnamy jeszcze wzory na sztywno$¢ pta-
ta, ktére powyzej wyprowadziliSmy, z wzorami
na sztywno$¢ skrzydta, podanymi przez przepisy
niemieckie z 1935 r. i wprowadzonymi do litera-
tury polskiej przez Janika. Ot6z przepisy te wy-
magaja, by zachowany byt warunek:

GIT{p)="~gF\ . . (66a)

gdzie:

GIT(y)—sztywno$¢ na skrecanie skrzydta w prze-
kroju odlegtym o ,,y*“ od ptaszczyzny sy-
metrii samolotu w kgm2

Co = gesto$¢ powietrza przy ziemi,

p = gesto$C powietrza na wysokosci,

q — ci$nienie najwiekszej predkosci w wa-
runkach przy ziemi czyli dla gestosci
nCo >

= powierzchnia ptata od kornca rozpietosci
do danego przekroju.

Biorgc warunki przy ziemi i predko$¢ dopusz-

czalng jako tg predko$¢ najwieksza, po przekro-

czeniu ktérej skrzydto moze sie rozlecie¢, mamy:

.(66 6)

Podobng postac¢ tego wzoru podaje Janik. Wezmy
teraz pod uwage przekroj ptata, lezacy w ptasz-
czyznie symetrii ptatowca czy tez szybowca wzgle-
dnie lezacy przy kadtubie, to za wielko§¢ F~ na-
lezy podstawi¢ powierzchnie potowy plata F/2.
Bedziemy wiec mieli:

GN="%0,F. . (66¢)
Otéz wyrazenie Gltw mozemy przyrownac do
wyrazenia GO, uzytego we wzorach, wyzej wy-
prowadzonych. Obliczmy te sztywno$¢ skrecania
z wzoru (64):

GO=AFi v\r . (64c)
wzglednie mozemy napisac:
GO=AF'V\r _ . (64d)

Znaczenie wspotczynnika A podano wyzej:
_(dCm ¢\ dCy
\dey 1/ di

3) Mimochodem zaznacze _jednakze, ze niektorzy
badacze np. angielscy rozgraniCzajg _pojecie predkosci
krytycznej ze wzgledu na drgania, niestatecznoSC skre-
tng 1 odwrotne oddziatywanie lotek.



Ohierzmy profil zblizony do profilu szybowca
ITS 8, to wedlug danych z tabeli, umieszczonej
na koncu tej pracy, mozemy przyjac:

. = 0-08.
al

e
Wielko$¢ y przyjmijmy bardzo niekorzystnie;

mianowicie im bardziej $rodek sit poprzecznych,
okreslony przez ,e“ bedzie blizej krawedzi na-
tarcia, tym wielko$¢ A bedzie wiekszg a co za
tym idzie wymagana sztywnos$¢ skrecania bedzie
musiata by¢ wieksza. Przyjmijmy wiec Srodek sit
poprzecznych w bardzo skrajnym wypadku w od-
legtosci 10% cieciwy profilu od krawedzi natar-
cia czyli zaktadamy istnienie na przodzie skrzy-
dta bardzo sztywnego Kkesonu, przyjmujgcego
skrecanie. A wiec:

Wreszcie wprowadzmy do naszego wzoru pred-
kos¢ dopuszczalng, zaktadajgc w mysl wyzej po-
danych wskazowek, ze

]. 35 Vdop 1
Wzér (64 d) przyjmuje postac:
G (0-4 — 0-1) 0-08 F2 1-358 *

G ®=>0-0438 #2
Oe=23X

Ostatecznie:

v2dop

czyli otrzymamy wz6i- (66 c).

Podobnie mozemy przeksztatci¢ wzor (.68),
podajagcy nam dolng granice sztywnosci skrzydta.
Po podstawieniu wartosci za A dla powyzszych
danych liczbowych, bedziemy mieli:

(7T @>0-362 X 0-024+#2 vadop . (68)
(?@> 0-0087 #2 vdop. (68)

Ot6z, jak juz wyzej zaznaczyliSmy, wzor (68)
podaje nam dolng warto$¢ sztywnosci. Gorng
wartos¢ poda nam predko$¢ krytyczna, réwna
1'35 - krotno$ci predkosci dopuszczalnej; lot z tg
predkoscig krytyczng skrzydto powinno jeszcze
wytrzymac wzglednie juz moze sie rozleciec.
A zatem gorng granice okresla nam wzor:

G®=> 0-0087 F2 1-352 v2dop

G®="—F2viop

A wiec znowu doszliSmy do wzoru niemieckie-
go. Widzimy zatem zupeing zgodno$¢ wzorow
przez nas wyprowadzanych z obowigzujacymi
wzorami niemieckimi.

Nalezy w koncu zaznaczy¢, ze Niemcy stosuja
wzOr (66 a) i do usterzen.

4. Kat skrecenia na koncu skrzydta.

Ponizej podam wzory na kat skrecenia korca
skrzydta w locie nurkowym dla ptata jednodzwi-
garowego lub bezdZwigarowego prostokatnego
o0 statej sztywnosci skrecania i ktorego 0§ skreca-
nia jest rownolegta do krawedzi natarcia i dla
skrzydta dwudzwigarowego, ktérego dzwigary sg
proste, rownolegte do krawedzi natarcia i majg
statg sztywno$¢ na zginanie. Znowu nalezy za-
znaczy€, ze w zastosowaniu do szybowcow wzory
te nie dadza doktadnych wynikéw tylko przybli-
zone z powodu innych obryséw skrzydet szybow-
cow, jednakze w pierwszym obliczeniu mozna
tych wzoréw uzyé celem uzyskania pewnej war-
tosci przyblizonej [16|. Wzory ponizsze odnosza
sie do pewnej predkosci ,,v*“ nizszej od krytycz-
nej. Potrzebne oznaczenia:

c,0 — spotczynnik momentu paska skrzydia
nieodksztatconego przy cy = 0 (samego ptata).

Dla gestosci powietrza przy ziemi:

skrzydto jednodZzwigarowe lub bezdZwigaro-
we :

5.=...0 8%, v #2900y, stopniach) . (70)
\vkr)
skrzydto dwudZwigarowe:
2-98 F2 L2 ema
1./ V Elab" (71)
\ Vkr)

Dla gestosci powietrza na wysokosci 1000 m:
skrzydto jednodZwigarowe lub bezdZwigarowe:

#=_018n aH 20w, (70a)
P (-)? Cio
\vkJ
skrzydto dwudzwigarowe :
a 2-70 #H2Z2cn

Dla gesto$¢ ipowietrza na wysokosci 2000 m:
a 0-726 2R

= o8 . (700)
\ Wkr ¥
_ 245 241
SS1_¢éy?  Elap v ' (7119)
\\VKr)

Poniewaz zwykle chodzi o kat skrecenia na
koncu skrzydta przy predkosci granicznej ogra-
niczonej, wiec we wszystkich powyzszych wzo-
rach nalezy zamiast ,,v* wstawi¢ wielkos¢ pred-
kosci granicznej ograniczonej (dopuszczalnej).
Ograniczajagc te predkos¢ dopuszczalng wzorem
(00) i (59) mamy odpowiednio dla poszczegol-
nych wysokosci:

0-715 N w™
i 0-8 (— 1l

\ Vkr /

(72)



Wedtug przepisow maksymalny w ogéle kat
skrecenia na koncach skrzydta nie powinien prze-
kracza¢ pewnej okreslonej wielkosci Wsta-
wiwszy te wartos¢ w rownania (70) i (71) tzn.
dla gestosci powietrza przy ziemi (przyjecie nie-
korzystne) i przyjmujac, ze kat ,,A“ moze byé
osiagniety przy predkosci granicznej ograniczo-
nej (dopuszczalnej), mamy po odpowiednich
przeksztatceniach:

GO= (74)

El= (75

Postugujac sie wzorami (72) i (73) mamy:
o _0'715 n2 w0207

5 76
1-0-8 ) (76)
Vo vk s
__2'384n? N2L.3C,)
El= o Uab (1)
=\ W)

Wedlug zwyczajéw polskich wartos¢ & “
moze wynosi¢ najwyzej:
N=3-5°
wzglednie, jak podajg przepisy niemieckie z 1935
roku a za nimi Janik:
N=3'6°.
Po podstawieniu tej warto$ci 3'5° w roGwnania
(74)—(77) mamy:
0-255 vigr, op.

78
1_ 1 Vgr. pgr. | ( )
\ wvkr /
0'852 w2,..ogr. F2 L2
El= "
11 var-ogr-1 1 ab (79)
\  Vkr )
0'204 n2 w0211
Go= . Lo 2 FLC (80)
I-O-stO

Vkr

F2 L2

NT= ‘
ab ' '

0-681 n2 wo2'm
1 og "ol'03d\2

Wzory (78)—(81) dajg nam wartosci na $re-
dnig sztywno$¢ skrecania I na Srednig sztywno$¢
na zginanie dzwigaréw dla skrzydia -0 lub
2-dZzwigarowego w zaleznosci od maksymalnego
kata skrecenia na koncach. Wzory te moga oddaé
duze ustugi przy wstepnym obliczaniu wytrzy-
matosciowym skrzydta. Mianowicie powyzej za-
znaczytem, ze wielkosci GO i EI powinny spet-
nia¢ nierébwnosci (66) i (67) wzglednie (68)
i (69). Po przyjeciu predkosci krytycznej tzn. po
przyjeciu stosunku jej do predkosci dopuszczal-
nej, mozemy obliczy¢ Srednig rzeczywistg warto$¢
GO0, ktérej mozemy juz uzyé¢ do konstrukcji
skrzydta. Sposéb tego obliczenia podany byt wy-
zej. Obliczong wzglednie przyjetg predkos¢ kry-
tyczng wstawiamy do rownania (78)-—(81)
i obliczamy G O wzglednie El ze wzgledu na kat
skrecenia. Tak obliczone wartosci na GO i El po-
winny by¢ réwne lub mniejsze od wartosci, obli-
czonych poprzednio. Gdyby wartosci na GO
wzglednie El, obliczone z réwnan (78)—(81), by-
ty wieksze od wartosci G O wzglednie El, obliczo-
nych poprzednio, to do dalszych obliczen nalezy
uzy¢ tych wartosci wiekszych, chyba, ze zgodzimy
sie na mozliwo$¢ wystgpienia wiekszych katow
skrecania koncow skrzydta, niz dopuszczalne.

Powyzsze obliczenia wielkosci kata skrecenia
sg obliczeniami wstepnymi, gdyz, jak to wyzej
zaznaczytem, wzory na predkos¢ krytyczng i kat
skrecenia na koncach skrzydta odnoszg sie wia-
Sciwie do skrzydet o obrysie prostokgtnym i o sta-
tych sztywnosciach skrecania wzglednie zginania.
Jednakze pozwolg nam one na przyjecie grubosci
sklejki na powtoke kesonu wzglednie wymiarow
dzwigarow z wystarczajgcg doktadnoscig. Dopie-
ro po tych obliczeniach nalezatoby przeliczy¢
skrzydto doktadnie na skrecanie w locie nurko-
wym, przyjmujac predkos¢ dopuszczalng i dokia-
dne wymiary poszczegdlnych elementow skrzydta,
obliczone powyzej w sposob przyblizony. Szczeg6l-
nie bedzie tu chodzito o wielkosci katow skrece-
nia poszczegblnych przekrojow skrzydta. Mozna
to uskuteczni¢ metodami, podanymi w [16] lub
[18],

W tablicy 2 podano wielko$¢ kata skrecenia
na koncach skrzydfa dla 2 szybowcow, obliczong
wedbtug (70). We wzorze tym za GO wzieto $re-
dnig warto$¢ z rzeczywistego skrzydta w ten spo-
sob, ze skrzydto zamieniono na prostokat o tej sa-
mej rozpietosci; dla otrzymanej w ten sposéb
Sredniej glebokosci uzyskano z rzeczywistego
skrzydta pewng sztywnos$¢ skrecania przekroju,
przyjeta do obliczen. Predko$¢ krytyczng obliczo-
no wzorem (64). Za ,v* we wzorze (70) wzieto
predko$¢ dopuszczalng, na ktdérg dany szybowiec
byt rzeczywiscie liczony. Wyliczony zatem Kkat
skrecenia na koncach skrzydfa wystepuje przy
predkosci dopuszczalnej.

Wreszcie w tablicy 2 podano wielko$¢ GO0,
obliczong wzorem (78). Za predko$¢ dopuszczalng
przyjeto w tych wzorach znowu te predkos¢, na



ktorg elany szybowiec byt rzeczywiscie liczony.
Otrzymana w ten sposéb warto$¢ na sztywnos¢
skrecania G ® bedzie to minimalna przyblizona
$rednia wielko$¢ G® ze wzgledu na dopuszczalng
wielko$¢ kata skrecenia na koncach skrzydta.

Jak widac z tablicy 2 kat skrecenia na kon-
cach skrzydta przy szybkosci dopuszczalnej dla
szybowca ITS 8 wypada dosy¢ wielki. Dla szy-
bowca ITS 4 b nie obliczono tego kata, gdyz pred-
koS¢ krytyczna jest mniejsza niz predkos¢ dopusz-
czalna. Sztywno$¢é skrecania G ® dla szybowca
ITS 8, obliczona wzorem (78), wypada wieksza
niz rzeczywista sztywno$¢ skrecania, co sie zga-
dza z wielkoscig kata skrecenia (70). Widac z te-
go, ze przy predkosci dopuszczalnej kat skrecenia
na koncach skrzydta bedzie wiekszy niz 3'5°, kto-
ra to wielko$¢ jest jeszcze dopuszczalng wedtug
przepisdw polskich. Ten wypadek ma miejsce
prawie u wszystkich szybowcdw. Okazujg one
przewaznie wiekszy kat skrecenia na koncach
skrzydta niz 35°. Np. wedlug Stepniewskiego
(ISTUS, Budapeszt 1936) w czasie pomiarOw szy-
bowca ITS 4 kat skrecenia koncow skrzydia
o wielkosci 3° wystepowat juz przy predkosciach
110—120 kmlgodz., a wiec przy predkosci, row-
nej blisko potowie predkosci dopuszczalne;.

5. Mozliwo$¢ odwrotnej reakcji steru poziomego
w locie nurkowym.

W stromym locie nurkowym moze czasami
zaj$¢ zmiana kierunku oddziatywania steru po-
ziomego. Dokfadny opis tego zjawiska podajg np.
Grzedzielski [20] i Seredynski [16],

Przytocze tu zatem tylko koncowe roéwnania
Grzedzielskiego, nie zajmujac sie zupetnie ich
wyprowadzaniem a nastepnie podam wnioski, ja-
kie sie dadzg z nich wysnuc.

Potrzebne oznaczenia:

CmG = spdtczynnik momentu szybowca bez uste-
rzenia wzgledem $rodka ciezkosci szy-
bowca.

G'mG= spotczynnik momentu usterzenia pozio-
mego wzgledem $rodka ciezkosci szy-
bowca.

dO'mC= spétcynnik  momentu  wypadkowego

wzgledem $rodka ciezkosci szybowca.
ACmGL, ACmG,= powyzszy spétczynnik dla tego
samego ,,i“ a réznych ,/?* lub <5
Cy — spotczynnik wyporu szybowca bez uste-
rzenia.
Cy— spofczynnik wyporu usterzenia odosob-
nionego.
Cr — spotczynnik momentu zawiasowego ste-
ru poziomego.
i = kat natarcia pfata.
i' = rzeczywisty kat natarcia usterzenia.
& — kat zaklinowania statecznika.
fi = kat zatamania steru.
F = powierzchnia skrzydta.
s = powierzchnia usterzenia poziomego.
t = cieciwa skrzydia.

Li — odlegtos¢ Srodka ciezkosci szybowca od
Srodka usterzenia.
— wydtuzenie.
fii, fiz — katy zatamania steru dla tego samego
i a roznych AGme.
ki — spotczynnik okre$lajacy strate predkosci
w okolicy usterzenia.
k2 = spétczynnik kata sptywu.
n = spétczynnik zalezny od wymiaréw steru
i statecznika poziomego.
v = spbtczynnik zalezny od wymiar6w steru
i statecznika poziomego, poza tym od
kompensacji.
C n— spotczynnik  sktadowej normalnej uste-
rzenia poziomego.
tn — Srednia glebokos$¢ opierzenia poziomego.
ts=$rednia gtebokos$¢ steru poziomego.
2 L — rozpieto$¢ catego skrzydia.
p = stosunek odlegtosci $rodka cisnien na
usterzeniu poziomym od $redniego po-

tozenia Srodka cisnien skrzydta szybow-
ca do potowy rozpietosci.

f = spbtczynnik  zalezny od wydtuzenia
skrzydia.
Grzedzielski wprowadza okreslenia:

i'=i+d—e (82)

N2 s (83)
i'=i+d-k2-» (83a)
C/=B(i'-nfi) - - - - (84
Cy=B'(i"+vCr). . . . (89

Wedtug [27! zgodnie z pomiarami w tunelach
rownanie (84) moze mie¢ wiasciwszg postac:
Cn" =" (i"-nfi). . (844a)
@y

Spotczynnik LA/l mozna wyznaczy¢, poréwnujac
wartosci  spotczynnika momentu  wypadkowego

szybowca przy tym samym kacie natarcia ,z
i roznych katach zatamania steru ,,fi“ i ,fi2"

, Ft\ ACmG,—A Cma,
l’:SL, (86)

Wiadomo, ze réwnowage momentow okoto osi
przechodzacej przez $rodek ciezkosci i prostopa-
dtej do ptaszczyzny symetrii szybowca okresla
rownanie:

ACmG = Cme-C'mG=0 . (87)

Je mozna przedstawic:
AOMG OMG-k/A"LCy"™O . (88)
=T “ C'/=/(i"D)=0 (89)

Z (84) i (85) widac, ze Cfi jest funkcjg i' i fi lub
i"iCr.

Réwnanie (89) przedstawia Grzedzielski wy-
kreslnie (ryc. 15). Na osi odcietych odmierzone

sg rzeczywiste Kkaty natarcia usterzenia ,,i



i oznaczone s katy natarcia skrzydfa. Na osi
rzednych mamy dwie skale rowne: skale dla

+ X' i

Dla kazdego kata ,,i"* z (89) otrzymamy odpowie-
dni kat ,z“ i wyznaczamy spotczynnik Cle przy
statym kacie /7 lub statym ,.Cr*. W wykresie
tym osobno przedstawia sie wyrazenie ——a 0S0-
bno \?er‘y C,. 1 Pierwsze wyrazenie przedstawi sie

w funkcji kata natarcia ,,i"* jako krzywa, drugie
wyrazenie dla statego ,,/?* lub ,,C/* przedstawi sie
jako linia prosta. Zatem wykreSlamy wartosci
momentow usterzenia jako siatki linij = const
i Cr— const. Tego rodzaju przedstawienie réwno-
wagi (89) pozwala nam bada¢ wptyw momentow
szybowca bez usterzenia wzglednie wptyw mo-
mentéw skrzydta na wielko$C momentow zawia-
sowych steru a wiec i na wielko$¢ sity, wywiera-
nej przez pilota na drgzek sterowy.

a— wznosi momenléw zawiasowych
steru skutkiem skrecenia piata

\

drazek ciagnie reka wprzod
ciagnac na siebie

sL
Fl1

ciagnac od siebie
drazek odpycha rekawlyt

Ryc. 15.
Wykres spotczywnika momentu szybowca bez uste-
rzenia ,,C,G“ 1 momentow usterzenia w funkcji
kata natarcia usterzenia ni’

Omoéwimy pokrétce wykres na ryc. 15. Linia
Cr=0 jest charakterystyka usterzenia z wolno
puszczonym sterem. Dzieli ona pfaszczyzne ry-
sunku na dwa obszary | i Il. Obszar | na prawo
w gore odpowiada potozeniom réwnowagi, w kto-
rych drazek sterowy nalezy ciagna¢ czyli drazek
sterowy w tym obszarze ciggnie reke w przod.
W obszarze 11 nalezy drazek cisng¢ od siebie czyli
nawzajem drgzek odpycha reke w tyt. Krzywa
momentow szybowca bez usterzenia moze mieé
rozmaite przebiegi:

a) Krzywa ma przebieg A—B—C. Tego rodza-
ju przebieg krzywej momentow szybowca bez
usterzenia jest bardzo pozadany i wiasciwie ta
krzywa tylko w ten sposéb powinna przebiegad.
Pilot, wprowadzajac szybowiec w stromy lot nur-
kowy, musi stale zmniejsza¢ kat ,,i“ a wiec row-
niez ,,i". Musi zatem stale cisng¢ na drazek przy
wprowadzaniu a przy wyprowadzaniu ciggna¢

na siebie. Mozna tak skonstruowaé sterownice, by
sity, wywierane na drgzek nie byly zbyt duze.
Punk 1 przedstawia lot $lizgowy szybowca z wol-
no puszczonym sterem; jest to lot stateczny.

b) Krzywa ma przebieg A - B - D- E. Krzywa
momentow przecina powtornie prostg Cr—20
w punkcie 2. Tego rodzaju krzywe momentow
moga posiadac niektdre szybowce nawet w stanie
skrzydta nieskreconego. Natomiast gdy skrzydto
ulegnie skreceniu, to tego rodzaju przebieg mo-
mentéw skrzydia jest zjawiskiem czestym. Zmia-
na przebiegu krzywej momentow skrzydta wyste-
puje wiasnie na skutek skrecenia skrzydia. —
W punkcie 1 mamy lot $ligowy szybowca z wolno
puszczonym sterem; jest to lot stateczny. Nastep-
nie pilot wprowadza szybowiec w lot nurkowy;
zmniejsza sie zatem Kkat ,,i" i kat ,,z*. Pilot cisnie
na drgzek czyli niejako poruszamy sie po krzywej
momentow szybowca bez usterzenia od punktu B
do D i E. W punkcie 2 mamy Cr — 0. Po przejsciu
punktu 2 widzimy, ze, pomimo tego, iz szybowiec
Jest w locie nurkowym, drazek sterowy zaczyna
ciggnaC reke pilota w przéd czyli szybowiec sa-
morzutnie dazy do tego, by dalej zmniejsza¢ ka-
ty i i i by niejako dalej poruszac sie po
krzywej A-B-D-E w kierunku ku E. Szybo-
wiec w punkcie 2 jest z wolno puszczonym ste-
rem niestateczny wiasnie z tego powodu, ze drg-
zek sterowy niejako samorzutnie porusza sie ku
przodowi. Powiadamy, ze w tym stanie szybowiec
sam ,,angazuje sie* w lot nurkowy. Fizykalnie
rzecz biorgc, mozna to zjawisko wyjasni¢ w na-
stepujacy sposdb: zwykle usterzenie jest odmu-
chiwane z dotu, tak, ze do zwiekszenia kata zata-
mania steru ,,d“ potrzeba pewnej sity, wywartej
na drazku sterowym. W stromym locie nurkowym
jednak moze sie zdarzy¢ sytuacja — jak na ryc.
15. od punktu B — Ze szybowiec skutkiem skrece-
nia skrzydfa krawedzig natarcia w dot bedzie tak
leciat, ze usterzenie bedzie odmuchiwane z gory
a wiec same strugi powietrza bedg naginaty ster
ku dotowi czyli samorzutnie bedg zwieksza¢ kat
zalamania steru To objawi sie w ten sposob,
ze drgzek sterowy bedzie odpychany od pilota.
Ten stan bedzie tak diugo trwat, az szybowiec
przejdzie czesciowo na plecy i rozpocznie lot $liz-
gowy na plecach, tak, by usterzenie znowu byto
odmuchiwane — wzglednie biorac — od doku.
To zjawisko ciggnienia reki pilota w stromym lo-
cie nurkowym w przéd, od niego, nazywac be-
dziemy odwroceniem oddziatywania steru w stro-
mym locie nurkowym. Po czeSciowym przejsciu
na plecy moze to odwrdcenie oddziatywania ste-
ru ming¢. Na ryc. 15. bedzie to zalezato od tego,
w ktérym punkcie krzywa momentéw szybowca
bez usterzenia przetnie po raz trzeci prostg
Cr = 0.

Odwrotne dziatanie steru w locie nurkowym
jest zjawiskiem niepozadanym a nawet wrecz nie-
bezpiecznym. Drazek bowiem moze by¢ z tak
wielka sitg ciggnionym w przdd, ze sita pilota nie
wystarczy do utrzymania drgzka i szybowiec mo-
ze wbrew woli pilota przejs¢ na plecy, co grozi
niekiedy katastrofa.

c) Krzywa ma przebieg A-F-G-H. Otrzy-
mujemy jeszcze bardziej niekorzystny przebieg



krzywej momentdw szybowca bez usterzenia. Gdy
np. krzywa A - B- D - E przedstawia przebieg mo-
mentéw dla skrzydta nieskreconego a krzywa
A-F-G-H przebieg momentéw dla skrzydia
skreconego, to odcinek ,,a“ przedstawia nam
wzrost momentoéw zawiasowych steru skutkiem
skrecenia skrzydta.

Ponizej rozpatrzymy warunki, jakie muszg
by¢ zachowane, by w locie nurkowym nie nasta-
pio odwrotne oddziatywanie steru wysokoscio-
wego.

6. Warunki niezachodzenia odwrotnego oddziatywania
steru poziomego w locie nurkowym.

Warunkiem koniecznym i wystarczajacym do
tego, by w locie nurkowym nie zachodzito odwro-
tne oddziatywanie steru poziomego jest takie uto-
zenie linii momentéw usterzenia z wolno puszczo-
nym sterem (07 = 0), by ona lezala stale ponad
krzywa momentéw szybowca bez usterzenia [20],
Zatem linia Cr— 0 powinna przecina¢ krzywa
momentow szybowca bez usterzenia tylko w jed-
nym punkcie 1. Warunek ten da sie rowniez ina-
czej przedstawi¢ a mianowicie: dla wszystkich
katdw natarcia usterzenia i skrzydta w locie nur-
kowym tzn. w catym obszarze 11 spotczynnik mo-
mentu zawiasowego steru poziomego musi by¢
wiekszy od zera. Zatem zawsze:

Cr=>0.iiieiiiies (90)

W czasie wchodzenia w lot nurkowy musi byé
spetniony warunek:

d CmG = CmG — kr G'<0. (91)
Po uwzglednieniu (85) mozemy napisac:
CmG<k, s"B" (P+"C-). + + (92)
Po odpowiednich przeksztatceniach:
em0 kxs IEtFB'v ¥ j < CY)

Poniewaz Cr ma by¢ zawsze dodatnie, wiec po-
wyzsza nierowno$¢ (93) bedzie napewno spetnio-
na, gdy:

O.e. -<11 (94)
kisL1B'v v

lub:
G tF i .
mé k.sL.B" < '
Po podstawieniu za ,,ki*“ wartosci z (86):
1
' <96)

Nierownosci (95) i (96) podajg nam warunek,
pod ktérym w locie nurkowym nie zajdzie nigdy
odwrotne oddziatywanie steru poziomego. Zacho-
wanie tego warunku moze by¢ uskutecznione
przez odpowiedni dobdr czynnikéw, wystepuja-
cych po lewej stronie nierownosci (95). Rozwaz-
my po kolei wptyw poszczeg6inych czynnikdéw
najpierw w (95):

a) F — powierzchnia skrzydta. Dobrze jest,
gdy powierzchnia ta jest matg, gdyz wtenczas nie
potrzebujemy ogranicza¢ zbytnio innych czynni-
kow. Mata powierzchnia skrzydta szybowca, po-

(95)

cigga zwykle za sobg wystgpienie duzego obcig-
zenia powierzchniowego skrzydel. A zatem szy-
bowce rasowe o bardzo duzej rozpietosci, duzej
powierzchni nosnej skrzydet 1 matym obcigzeniu
powierzchniowym mogg sie w locie nurkowym
zachowywac niekorzystnie, jezeli chodzi o mozli-
wos¢ wystapienia odwrotnego oddziatywania ste-
ru poziomego. Natomiast szybowce wyczynowe
0 matej powierzchni nosnej (a w ktérych spot-
czynnik wyporu skrzydet moze by¢é odpowiednio
w razie potrzeby zwiekszany przez rozmaitego ro-
dzaju urzgdzenia pomocnicze) i duzym obcigze-
niu powierzchniowym bedg sie w locie nurkowym
zachowywaty korzystniej. Jezeli chodzi o rozmai-
te urzgdzenia pomocnicze, stuzace do zwigkszenia
spotczynnika wyporu skrzydet szybowca, to zaj-
mujg sie tym prace specjalne [22]—[26]. W kaz-
dym razie nalezy stwierdzi¢, ze dgzenia, zaryso-
wujace sie w ostatnich czasach, stworzenia nowo-
czesnego szybowca ,ultraaerodynamicznego*
0 duzym obcigzeniu powierzchniowym i zaopa-
trzonego w wydatnie dziatajace urzadzenia do po-
wiekszenia nosnosci, sg raczej korzystne z punktu
widzenia zachowywania sie szybowca w locie
nurkowym.

Nalezy jednakze od razu tutaj zaznaczy€, ze
warunek, tyczacy sie wielkosci powierzchni F jest
wtenczas stuszny, o ile spdtczynnik ,ki“ jest du-
zy. Albowiem jak widac¢ z rownania (86) wielkos$¢
powierzchni F wptywa w stosunku wprost pro-
porcjonalnym na wielko$¢ spotczynnika ,,ki“, kto-
ry powinien by¢ duzy. A zatem skoro spotczynnik
,.Ki"“ jest dostatecznie duzy skutkiem odpowied-
nich wielko$ci innych czynnikéw, to powierzch-
nie F mozna obiera¢ mafa.

b) t — cieciwa skrzydta. Pozadanym jest, by
cieciwa skrzydta byta mozliwie matg czyli innymi
stowami, by wydtuzenie bylo duze. Pod tym
wzgledem szybowce przedstawiajg sie znacznie
korzystniej niz samoloty silnikowe, w konstrukcji
ktérych nie daje sie osiagna¢ tak duzego wydtu-
zenia. Tu réwniez nalezy zrobi¢ te samg uwage,
co w poprzednim punkcie, gdyz cieciwa ,,t* wpty-
wa w ten sam sposob na wielkos¢ spotczynnika
,.Ki“, jak powierzchnia F.

€) s — powierzchnia usterzenia. Pozadanym
jest, by powierzchnia ta byla jak najwieksza.
Droga ta moze by¢ nieekonomiczng w razie prze-
sady, gdyz zwieksza ciezar szybowca, opory i sity
na dragzku [20]; nadmiar statecznosci przy nur-
kowaniu jest jednak pozyteczny, szczegdlnie dla
szybowcow akrobacyjnych i szybowcéw, przezna-
czonych specjalnie do lotow wysokosciowych
w chmurach. Obior wielkosci ,,s* nalezy jednakze
uzalezni¢ od wielkosci spotczynnika ,,ki“, gdyz
duza wartosc ,,s* pomniejsza wielko$¢ spétczynni-
ka ,.ki“. Wielka powierzchnia usterzenia jest za-
tem tylko wtenczas korzystng, gdy spotczynnik
»Ki“ Jest skadingd odpowiednio duzy.

d) Li — odlegtos¢ Srodka ciezkosci szybowca
od $rodka usterzenia. Odlegto$¢ ta powinna by¢
jak najwiekszg. PowiekszaC jg mozna przez
umieszczanie $rodka ciezkosci jak najbardziej na
przodzie. Pod tym wzgledem szybowce przedsta-
wiajg sie korzystniej niz wiele konstrukcji samo-
lotdw, gdyz w nich $rodek ciezkosci jest zwykle



umieszczony bardzo na przodzie. Warunek ten
wymaga raczej dtugich kadtubow niz krétszych
[20]. Tu réwniez nalezy zrobi¢ te sama uwage ze
wzgledu na wptyw ,,Li* na wileko$¢ spotczynni-
ka ,&i“ co w poprzednim punkcie (86).

Biorgc pod uwage réwniez nierbwnos¢ (96),
widzimy, jak wplywajg dalsze czynniki:

e) n — spolczynnik zalezny od wymiaréw
steru i statecznika poziomego. Spotczynnik ten
zalezy od podziatu opierzenia poziomego.

Zaleznosc te okreSla szereg wzorow empirycznych.
Dla opierzenia niedzielonego jest:

N=l... 97)
dla opierzenia dzielonego [27]:
n<_l. (98)

. tn . :
Im mniejszy stosunek W ~tym mniejszym jest

spotczynnik ,,n“. Ot6z z (96) widaé, ze korzystnie
jest, gdy ,,n“ jest mate, czyli gdy zmniejszamy sto-
sunek steru do statecznika poziomego. Nalezy tu
jednak uwazac, aby starczyto steru do Sciagniecia
szybowca [20], Ten warunek matego ,,n“ bedzie
bardzo czesto kolidowat z warunkami, wyptywa-
jacymi z innych wymagan.

/) Cmg = spétczynnik momentu szybowca bez
usterzenia wzgledem S$rodka ciezkosci szybowca.
Nalezy zaznaczy¢, ze musi to by¢ spotczynnik
momentu przy uwzglednieniu skrecenia skrzydia.
Spotczynnik ten rosnie przy skreceniu skrzydia
(ryc. 15), nalezy wiec dazy¢ do tego, by konstruk-
cja skrzydta byta bardzo sztywna [20]. Jak bo-
wiem widac z (95), spotczynnik ten powinien by¢
maty. Spotczynnik ten mozna przedstawic¢ rowna-
niem [20]:

Cmg = Cm0 + alCy-" a2 Cy2+ 4 (C[). . (99)

Cm0 zalezy od spotczynnika momentu skrzydta
dla Cy—0 i od momentu oporéw szkodliwych.
Aby ten spotczynnik byt maty, nalezy obiera¢ pro-
file 0 matym spotczynniku cm dla = 0. Pod
tym wzgledem profile 0 mozliwie duzym spétczyn-
niku wyporu, uzywane dawniej w budowie szy-
bowcéw ze wzgledu na pozadang matg szybkos¢
opadania, nie sg korzystne. Duzy spdtczynnik
wyporu posiadajg profile stosunkowo silnie skle-
pione; klasycznym ich przedstawicielem jest pro-
fil G.535, dawniej bardzo rozpowszechniony
w swej formie pierwotnej lub tez réznych odmia-
nach, uzyskanych gtownie przez zmiane grubosci
wzglednej. Profile te posiadajg obok duzego
spotczynnika wyporu réwniez znaczny spotczyn-
nik momentu przy wyporze réwnym zeru, cmo.
Zatem profile takie nie powinny by¢ stosowane
wiasnie ze wzgledu na mozliwos¢ wystapienia od-
wrotnej reakcji steru w locie nurkowym. W ostat-
nich czasach widzimy wybitng daznos¢ do
stosowania w budowie szybowcdow profili szybko-
Sciowych, mniej sklepionych, o malej wartosci
spotczynnika cmo a co za tym idzie, o matej we-
dréwce Srodka parcia [28]. Poza tern, aby zmniej-
szy¢ Cmo, nalezy jak najbardziej zmniejszy¢ opo-
ry szkodliwe — stad dgzenia do budowy szybow-
cow ,,ultraaerodynamicznych®,

Cy — spotczynnik wyporu calego szybowca
powinien by¢ maty. Warunek ten pokrywa sie
z poprzednim i z dgznoscig do uzywania profili
szybkoSciowych.

— spétczynnik zalezny od centrazu w giab.
al — spotczynnik zalezny od centrazu prostopa-
dle do cieciwy. Powyzsze spotczynniki powinny
by¢ jak najmniejsze — najlepiej bytoby, gdyby
rownaty sie zeru, tzn. gdyby uzyto profili o sta-
tym Srodku cisnien i Srodek ciezkosci calego szy-
bowca umieszczono w tym samym punkcie. Jezeli
chodzi o spotczynnik ag, to juz od dawna kon-
struktorzy starali sie¢ o to, by ten czynnik zrobic¢
jak najmniejszym przez umieszczanie $rodka cie-
zkosci catego szybowca na jednej Unii w pionie ze
Srodkiem cisnien — oczywiscie dla jednego sta-
nu lotu, gdyz trudno uwzglednia¢ caty zakres
wedrowki srodka parcia. Jezeli chodzi o spétczyn-
nik a2, to w ostatnich czasach réwniez widzimy ze
strony konstruktoréw wybitng dazno$¢ do tego,
by spétczynnik ten uczyni¢ jak najmniejszym.
UzyskaC to mozna przez konstrukcje Sredniopta-
tow a nie goérno- lub dolnoptatow, w czesci przez
zatamanie skrzydet i ukiad ich w ksztatcie spta-
szczonej litery ,,Jf*

A (Cy) jest resztg rozwiniecia i w pierwszym
przyblizeniu jest do pominiecia w zakresie katow
natarcia, dla ktorych mozna sie jeszcze zadowoli¢
liniowg zaleznosScig spétczynnika wyporu skrzy-
dia od kata natarcia [20].

Zbierajac powyzsze wyniki dochodzimy do
ostatecznego wniosku: Spoétczynnik Cm g powinien
by¢ maty. Uzyska¢ to mozna przez sztywng kon-
strukcje skrzydta, przez maty spotczynnik mo-
mentu skrzydta i przez umieszczenie srodka ciez-
kosci catego szybowca w $rodku cisnien skrzy-
dta lub blisko niego.

(j) B — stata z réwnania (84). Powinna ona
by¢ mata. Stata ta zalezy od obrysu i podziatu
usterzenia i dla réznych obryséw i podziatdw
usterzenia mozna jg uzyska¢ z pomiaréw tunelo-
wych.

h) B' — stata z réwnania (85). Powinna ona
by¢ duza. Stata ta, podobnie jak B, zalezy od ob-
rysu i podziatu usterzenia.

j) ki — spotczynnik wyrazony réwnaniem
(86). Rownanie to mozna dla danego szybowca
przedstawi¢ w formie:

Ajrcons-Mb__ACNG . (100)
Pa Pi
l*,zconsM ........................... ! (11'61\)

Nalezy pamietac, ze powyzsza pochodna ma by¢
zrobiong dla statego kata natarcia skrzydfa ,z*
Wyrazenie:

dACmG (102)

nazywajg ,,statyczng skutecznoscig usterzenia po-
ziomego". Wyrazenie to okresla zmiane catkowi-
tego momentu podtuznego szybowca przy zmianie
kata wychylenia steru poziomego o0 jednostke.
Wykresy:

(ACmGJ

J?=cons

=f(P) . . (103)



juz sg podawane przez niektére Laboratoria Ae-
rodynamiczne [29], Z krzywych tych (103) mo-
zna tatwo przejs¢ do krzywych:

=/(/?)
r 1 i=cons
wzglednie — co jest zmudniejszym — do krzy-
wych:

.(104)

To drugie przedstawienie jest dlatego zmud-
niejsze, ze kat natarcia usterzenia ,,i*“ zalezy od
spofczynnika wyporu skrzydta Cy za posredni-
ctwem spotczynnika ,,k2“ (82 a), co do ktorego
znowu brak danych pomiarowych. Jednakze bez-
wzglednie w praktycznych rozwazaniach wystar-
czy przyja¢ na kat ,,i"* pewng warto$¢ przyblizo-
ng. W tym celu wystarczy obliczy¢ wielkos¢ kata
sptywu (83).

Wielko$¢ kata sptywu ,.e* podaje np. Helm-
bold na podstawie teorii ptata noSnego PrandtTa
[30], [31], Trudno$¢ rozwigzania tego problemu
polega na nieznajomosci dokladnego przebiegu
| ukfadu wiréw za skrzydtem. Helmbold podaje
2 wzory:

a) eliptyczny rozktad wyporu, gdy wydtuze-
nie w granicy rosnie do nieskoriczonosci:

57’3

+ Vo024-1
P

b) skrzydto prostokatne o wydtuzeniu skon-
czonym:

--.QZ%G.---- O-llp ﬁ (w stopniach) (106)

57-3(~T 1/ p 1
* [2/~ +
-------- 1 w stopniach). . (107
"ip Vt>2-|-13 ( P ) (107)

Dalej Hembold poleca pewng formule inter-
polacyjna:

W powyzszych wzorach oznaczajg:

p — stosunek odlegtosci $rodka cisnien na
usterzeniu poziomym od S$redniego potozenia
Srodka cisnieii skrzydta szybowca do potowy roz-
pietosci. W pierwszym przyblizeniu, przy obli-
czeniu wstepnym, mozna przyjac:

»=1, (109)

gdyz odlegtosé¢ srodka cisnien na usterzeniu po-
ziomym od S$redniego potozenia Srodka cisnien
skrzydfa mozna przyjmowac w pierwszym przy-
blizeniu réwng mniej wiecej potowie rozpietosci
skrzydta [31].

Srednie potozenie Srodka cisnien skrzydta po-
leca Fuchs [31] przyja¢ w odlegtosci & gteboko-
$ci skrzydta od krawedzi natarcia.

f = spotczynnik zalezny od wydtuzenia ptata
nosnego. Wykresy zaleznosdci ,,f* od wydtuzenia
podaje np. [31]. Warto$¢ waha sie w grani-
cach 0'8—0'95. Srednio mozna przyjac:

Po podstawieniu (109) i (110) w (106)—(108)
otrzymamy przyblizone wzory na kat sptywu:

¢ 317 cyn . (U
N=2°-46€tJ . (U2)
[31-7 (1— )
nLl | \  V«/+l
+ 20-46 v (H3)
Munk dla jednoptata podaje wzor:
== = iy 57-3 = -22-9 L (114)

Wzory (113) i (114) pozwolg nam obliczy¢
kat sptywu z wystarczajacg do celow praktycz-
nych doktadnoscig. Dla kazdego kata natarcia
skrzydta mozemy zatem obliczy¢ odpowiadajacy
kat natarcia usterzenia (83). Zatem mozna wy-
kreslic — przy pewnym naktadzie pracy — krzy-
we (105). Otrzymamy wiec gromade krzywych
dla poszczeg6lnych katéw natarcia ,,i

W réwnanie (96) dla danego kata ,,i“ mozna-
by w pierwszym przyblizeniu wstawi¢ S$rednig
warto$¢ wyrazenia (102), otrzymang z krzywych
(105). Chcac mie¢ wiekszg doktadnosé, nalezy po-
stgpi¢ inaczej. Mianowicie kazdemu katowi natar-
cia i wzglednie ,,i** odpowiada na biegunowej
rownowagi jeden kat dla ktérego 4c7me=0.

Przy pomocy biegunowej rownowagi zatem
mozemy z gromady krzywych (105) utworzy¢
ostateczng, wazna dla nas krzywa:

Wartosci tej krzywej podstawiamy w nierownosé
(96) na catym zakresie’kgtow natarcia, zachodzg-
cych przy wchodzeniu w lot nurkowy.
Z (95) wida¢, ze spotczynnik ,fci“ powinien
by¢ duzy czyli duzym powinno by¢ wyrazenie:
d <« dCm@, ddCmG /1 1P\

A-A e JT-- (1

Woyrazenie (116) bedzie wtenczas duze, gdy
mianownik bedzie maty a licznik duzy czyli ma-
tym zmianom kata wychylenia steru poziomego
powinny odpowiada¢ duze zmiany catkowitego
momentu szybowca. O ten drugi warunek sie tro-
szczy€ nie potrzebujemy, gdyz w locie nurkowym
matym zmianom potozenia steru i tak zawsze od-
powiadajg bardzo wielkie réznice predkosci i ka-
tow natarcia [20].

Aby uzyska¢ mate wychylenia steru w locie
nurkowym tak jednak, by w locie normalnym
i przy ladowaniu wychylenia steru byty normal-
ne, nie za male, nalezatoby zastosowac przektad-
nie roéznicowa, na co juz uwage zwrocit Grze-
dzielski [20], Poza tym spotczynnik ,.ki“ bedzie
duzy, gdy beda duze czynniki F, t a mate s, Li, B,
n. Zadanie tyczace sie F, t, s, Li pozostajg
w sprzeczno$ci z punktami a), b), c) i d) w tym
ustepie. Najlepiej jest zatem wptywac na zwiek-
szenie spotczynnika ,.ki“ przez odpowiedni dobér
wyrazenia (116) i czynnikéw B, n. Z tego samego



powodu lepiej jest rozwaza¢ warunek (96) niz
(95), gdyz w (96) wptyw czynnikdéw F, t, s, Li
znosi sie.

W zwigzku z wyzej omowionymi szczegotami
wysuwa Grzedzielski jeszcze takie warunki ce-
lem zapobiegniecia ewentualnym niedomaganiom
w locie nurkowym:

k) W zwigzku z zastosowaniem roznicowego
sterowania nalezatoby uzy¢ dobrze dobranej
kompensacji steru poziomego, gdyz przy zasto-
sowaniu sterowania roznicowego wystapi¢ moga
trudnosci przy lagdowaniu wskutek nadmiernych
sit na drazku sterowym.

I) Unikanie cieni aerodynamicznych na uste-
rzeniu przez stosowne oprofilowanie. W razie bo-
wiem ,gdy usterzenie dostanie sig w cien aerody-
namiczny, pochodzacy od skrzydet i kadtuba, to
jest ono mato skuteczne.

Z powyzszego widaé, ze juz przy wstepnym
obliczaniu szybowca, z danych pomiarowych
aerodynamicznych, mozna sie przekonaé, czy wa-
runki (95) wzglednie (96) sg spetnione dla cate-
go zakresu katéw natarcia usterzenia w czasie
wchodzenia w lot nurkowy i w czasie trwania
lotu nurkowego. W nieréwnosciach tych jako sta-
te wystepujg czynniki F, t, s, Li, B, B', n, jako

sienne C. Kk, + Wyrazenie
(96) mozna jeszcze przedstawic:
<Img Bn 1 .
B | §ACmg (96)

ACn

W warunku tym (96) wystepuja 3 state B, n,
B', ktore omoéwimy doktadniej. Zalezg one od
obrysu i podziatu poziomego.

7. Wplyw obrysu i podziatu usterzenia poziomego
na mozliwo$¢ wystgpienia odwrotnego oddziaty-
wania steru poziomego w locie nurkowym.

Rozpatrzmy wptyw czynnikbw n, B, B' na
warunek (96), pamietajgc o tym, ze B i n powin-
ny by¢ mozliwie mate a B duze.

a) Spotczynnik ,,n*

Spétczynnik ,,n“ zalezy od podziatu usterze-
nia tzn. od stosunku RH :s, gdzie:

Rh = powierzchnia steru poziomego.

Mozna réwniez uzalezni¢ ,,n“ od stosunku $red-
niej gtebokosci steru poziomego do $redniej gle-
bokosci catego usterzenia. Zalezno$¢ ta wedtug
Munk’a [3%1] widzimy na ryc. 16; krzywa jedna
wynikia z doswiadczen, druga z rozwazan teore-
tycznych. Na ryc. 16 mamy rowniez podang krzy-
wg teoretyczng wedtug Munk’a. Jak widac wy-
raznie, ,,n*“ jest tym mniejsze im mniejszy jest
stosunek Rh:s. W budowie szybowcéw wyczyno-
wych stosowalo sie czasami opierzenie poziome
niedzielone. Chodzi tu gtéwnie o lekkos¢ i mate
ogory szkodliwe. Opierzenie niedzielone da sie
zbudowac znacznie lzej anizeli opierzenie dzielo-
ne, ze statecznikiem. ROwniez opory szkodliwe
przy wychyleniach opierzenia niedzielonego sg
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mniejsze, niz przy réwnie skutecznych wychyle-
niach steru opierzenia dzielonego [27]. Zbadajmy
wplyw podziatu opierzenia poziomego na mozli-
wos¢ wystgpienia odwrotnej reakcji steru pozio-
mego w locie nurkowym.

Ryc. 16.

Zalezno$¢ spotczynnika rn~ od stosunku podziatu
usterzenia poziomego wedlug Fuchs’a.

Przyjmuje ten sam szybowiec, o identycznych
wymiarach poszczeg6lnych elementéw i tych sa-
mych wiasnosciach aerodynamicznych. Kat na-
tarcia opierzenia poziomego dzielonego oznaczmy
przez ii, opierzenia niedzielonego przez i2. Opie-
rzenie poziome ze statecznikiem dzieli sie zwykle
w stosunku Rnh's=0'42. Stosunek ten rowna sie
zarazem stosunkowi Srednich gtebokosci steru
i calego opierzenia tu:tH. Dla tego podziatu
przyjmujemy z ryc. 16 okragto ni = 0'7. Dla opie-
rzenia niedzielonego n2— 1. Z (96) widac, ze,
przy nieuwzglednianiu ubocznych wptywow da-
nego podziatu usterzenia na pozostate czynniki,
mamy:

1 ni—o07
2co =1
z2/ 2 =0T (117

A zatem opierzenie dzielone pozwala w locie
nurkowym przy zachowaniu tych samych roz-
miaréw poszczeg6lnych elementow szybowca
i tych samych wiasnosci aerodynamicznych osia-
gaC katy natarcia usterzenia poziomego o 30%
mniejsze, niz w wypadku zastosowania opierze-
nia niedzielonego, pod warunkiem, ze w locie tym
nie powinno zaj$¢ odwrotne oddziatywanie steru
poziomego.

b) Spoétczynnik B.

Spotczynnik B z réwnania (84) zalezy od wy-
dtuzenia skrzydfa i obrysu usterzenia. Zaleznosé
te wedtug Fuchs’a widzimy na ryc. 17. Dla punk-
tow, otrzymanych droga pomiaru, wykreslit
Fuchs pewng krzywa, majaca ilustrowac zalez-



no$¢ B od wydtuzenia skrzydta. Spotczynnik B
powinien by¢ maty. Jak wida¢ z wykresu np. dla
wartosci:

1/3 =0-3 4- 0-4
najkorzystniej przedstawia sie obrys trdjkatno-
eliptyczny, potym prostokatny eliptyczny a naj-
niekorzystniej obrysy tréjkatne.

Zaleznos¢ spotczynnika nBu od wielkosci charakte-
rystycznych skrzydta dla réznych obryséw usterzenia.

Z powyzszego widaé, ze mozna przez odpo-
wiedni dobdr obrysu usterzenia poziomego wpty-
wa¢ w pewnym, matym moze stopniu na warunki
(95) i (96).

c) Spoéitczynnik B

Spotczynnik B' z réwnania (85) zalezy od wy-
dtuzenia skrzydta, obrysu usterzenia i kompenza-
cji. Dotychczas Laboratoria Aerodynamiczne nie
podajg spotczynnika wyporu usterzenia poziome-
go odosobnionego w formie (85) tak, ze nie mo-
zna niczego blizszego powiedzie¢ o wielkosci tego
spotczynnika B'. Jest to tym trudniejsze, ze spot-
czynnik ten zalezy od kompenzacji, ktora przeciez
moze by¢ rézng. Podam tutaj droge jednakze, ja-
kiejby mozna uzy¢, gdyby w szczegélnym wypad-
ku chodzito o zbadanie, czy dla danego szybowca
moze w locie nurkowym wystgpi¢ odwrotne od-
dziatywanie steru poziomego.

Niektore Laboratoria Aerodynamiczne, jak np.
[21], podajg dla steru odosobnionego zalezno$¢:

=cons =H(A?) * . (119)
ELatwym jest Fg)rzejéé do krzywych.
L:conB:Aa) ' - (120)
$C,' 1
ey =lEe 2

przy zmiennym
Zrézniczkujmy réwnanie (85) wedtug Cr,
przyjmujac, ze kat ,,i“ jest staly.
e/t gy - (122)

1 P—cons

Wstawiamy wyrazenie (122) w (85); otrzymamy:

Dla kazdej wartosci ,,i'u i, Cy' u mamy z gromady
krzywych (120) odpowiadajagcg warto$¢ Cr. Dla
niej z gromady krzywych (121) otrzymamy wy-
razenie

A zatem w réwnaniu (123) mamy jedng niewia-
doma Bz, ktérg mozna wyliczyé. Oczywiscie, be-
dziemy brali pod uwage tylko te katy natarcia T,
ktére nam bedg potrzebne z krzywej momentéw
szybowca na ryc. 15. Danemu katowi i' bedzie
odpowiadat pewien Kkat ,,i“ i kat ,/? (z bieguno-
wej rownowagi). Majac [ mamy tym sa-
mym Spotczynnik B' da nam wzor:

Spotczynnik B' powinien by¢ duzy dla danego ka-
ta 1, co mozemy uzyskac przez:

a) maty spotczynnik momentu zawiasowego
Cr. Spotczynnik ten bedzie wtenczas maty, gdy np.
kompensacja bedzie duza. Z tego wida¢, ze w bu-
dowie szybowcOw akrobacyjnych i szybowcdw,
przeznaczonych do  lotdbw  wysokosciowych
w chmurach, duza kompensacja moze sie okazac
bardzo korzystna.

) mate wyrazenie ze

przy zmianie momentu zawiasowego 0 jednostke
zmiana spoétczynnika wyporu usterzenia pozio-
mego powinna by¢ maty. Azeby wyrobi¢ sobie
pewien poglad na wpltyw obrysu usterzenia
I stopnia kompensacji na ten czynnik, naleza-
foby przeprowadzi¢ pewne pomiary tunelowe.

8. Drgania w locie nurkowym.

Wiadomo, ze problem drgan skrzydet i uste-
rzen jest problemem nowym i dotychczas mato
zbadanym. Jednakze powstanie drgan w locie
jest bardzo niebezpieczne i przewaznie prowadzi
do katastrofy. Szczegdlnie w locie nurkowym
drgania sg niebezpieczne z powodu duzej pred-
kosci.

Ponizej wspomne tylko o danych, odnoszacych
sie do drgan, z przepisow niemieckich 1935 r.,
wprowadzonych do literatury polskiej juz przez
Janika.

Ot6z przepisy niemieckie podajg, ze w skrzy-
dfach, ktore posiadajg w lotkach daleko idgce wy-
réwnanie mas i sit aerodynamicznych okoto osi
obrotu, podobnie i w usterzeniach masowo wy-
rownowazonych, nie nalezy obawia¢ si¢ drgan
wzbudzonych, o ile bedzie zachodzita nierownos¢
(66 a). Wzor ten odnosi sie do skrzydet i do
usterzen po podstawieniu odpowiednich wielko-
$ci. Czynnik ,,g“ powinien zawiera¢ wielko$¢ naj-
wiekszej predkosci w locie nurkowym czyli



Poza tym przytocze tu jeszcze jeden wzor
z przepiséw niemieckich na ,,zredukowang czesto-
tliwosc", okreslajaca wielkosé:

nnt
W= (125)
gdzie:
» = zredukowana czestotliwos¢ (liczba bez-

wymiarowa),
n = ilo$¢ okreséw drgan czyli czestotliwo$¢
drgan przy predkosci krytycznej,
t— cieciwa ptata,
Vkr = predko$¢ krytyczna.

Stowem ,,predkos¢ krytyczna™ okresla sie zwy-
kle predkos¢, przy ktdrej nastepuje wyboczenie
skretne skrzydet lub usterzen (przy ktorej skrzy-
da lub usterzenia juz dochodzg do granic swojej
statycznej statecznosci). Tak pojeta predkosc
krytyczna pokrywa sie z pojeciem predkosci
krytycznej, podanym w ustepie 11/2. tego ar-
tykutu. Lecz stowem tym okre$la sie i pred-

koS¢, przy ktorej wystepujg drgania niebez-
pieczne dla calosci danego elementu. Jej
wielkos¢ okresla sie, jak to juz wyzej po-

dano, na 1'3 vilp. Ot6z przepisy niemieckie poda-
ja dalej, ze jezeli okresli sie w jakikolwiek spo-
s6b ,,%r" i ,,n*, to dla samolotéw normalnego ty-
pu powinna zachodzi¢ nieréwnos¢:

Nierownosc (126) pozwala nam przy znanym
,»n“ i ,,w" dobrac ,,t*

Pytanie jest, jak dla danego typu platowca
dobra¢ ,,Vkr“ i ,,n“. Otdz na to pytanie scisle od-
powiedziec, jest dzisiaj trudno. Mozna te niewia-
dome oszacowaé na ,.czucie" na podstawie pew-

nych danych eksperymentalnych, uzyskanych
z préb w locie, robionych w rozmaitych
czasach przez r6zne instytucje. Oczywiscie,

dane te mozna stosowaé tylko do samolotéw da-
nego typu (waga, predkos¢, obcigzenie powierz-
chniowe, obcigzenie mocy, spo6tczynniki oporu
aerodynamicznego itp.). Ot6z pewne wyniki ta-
kich pomiaréw w locie podaje np. Kiissner. Jezeli
dla pewnego samolotu mamy z géry podang
to oczywiscie, ze obierzemy réwne
I'3vaop. Teraz za$ bedzie chodzito o to, jak wiel-
kie ,,n“ dla danego typu platowca wystepuje
przy danej predkosci ,1-3 vdop“. Po obraniu tej
wielkosci ,,n“ na podstawie danych pomiarowych,
mozna te wielkosci wstawi¢ w réwnanie (126)
celem orientacyjnego przekonania sie, czy wiel-
koS¢ ,.t“ jest dobrze dobrang. Na ogo6t nalezy
stwierdzi¢, ze ze wzrostem a wiec i
rosnie bardzo gwattownie czestotliwos¢ ,,n“, kto-
ra skrzydto musi wytrzymac, tak, ze przy duzych
predkosciach spetnienie nierownosci (126) natra-
fic moze na pewne trudnosci.

Pomiary drgan skrzydet na ziemi bedg miaty
w tych wypadkach na celu zbadanie, czy skrzy-
dto wytrzymuje te zadang ilos¢ drgan. Oczywiscie
dobrze jest, gdy liczba ,<u* jest duza, gdyz jest
to dowodem, ze skrzydto jest bardzo sztywne i wy-
trzymuje duza czestotliwo$¢ drgan.

Problem drgan jest problemem tak zawitym,
ze nalezatoby sie nim zajg¢ osobno na innym
miejscu.

I1l. Mozliwosci zastosowania hamulcéw
powietrznych w locie nurkowym.

Duza predko$¢ nurkowania wpltywa na ogot
niekorzystnie na cato$¢ wiasnosci wytrzymato-
$ciowych danego szybowca. Jezeli z gory obiera-
my szybowiec 0 bardzo wysrubowanych wiasno-
Sciach aerodynamicznych i o duzym obcigzeniu
powierzchniowym, to musimy sie liczy¢ z mozli-
woscig wystagpienia duzej predkosci nurkowania.
Szczeg6lnie mozliwos¢ ta istnieje u szybowcoéw
specjalnych, przeznaczonych do lotdw wysoko-
Sciowych, gdy taki szybowiec znajdzie sie np.
w chmurach.

Oczywiscie wychodzi konieczno$¢ zabezpiecze-
nia sie przeciwko skutkom znalezienia sie szybo-
wca w locie nurkowym z duzag predkoscig. —
W praktyce zabezpiecza sie szybowiec przed
ewentualnym rozleceniem sie w powietrzu w lo-
cie nurkowym przez liczenie wytrzymatosci
skrzydta na skrecenie przy przyjeciu pewnej do-
puszczalnej predkosci nurkowania, ktora jednak
ze zwykle jest — bezwzglednie biorgc — tym
wiekszg, im wiekszg jest predko$¢ graniczna nie-
ograniczona danego szybowca. Ta ostatnia za$
jest tym wieksza, im wieksze jest obcigzenie po-
wierzchniowe i im lepsze sg whasnosci aerodyna-
miczne danego szybowca. Poniewaz w ostatnich
czasach przejawia sie wybitnie w szybownictwie
dazno$¢ do budowy szybowcow o mniejszej roz-
pietosci skrzydet, a za to o wysrubowanych wia-
snosciach aerodynamicznych i duzym obcigzeniu
powierzchniowym tzw. szybowcéw ultraaerody-
namicznych (patrz artykuty Stepniewskiego,
Olenskiego i i. [22], [23], [24], [25]), wiec wi-
dzimy, ze w tych wypadkach daznosci konstruk-
torébw do wysrubowania wiasnosci aerodynami-
cznych i powiekszenia obcigzenia powierzchnio-
wego szybowca beda sie moze kiocity z koniecz-
noscig podwyzszenia wytrzymatosci poszczegol-
nych elementéw szybowca z obawy przed mozli-
woscig rozlecenia sie w powietrzu. Zatem tg dro-
ga nie zawsze dojdziemy do celu, gdyz szybowce,
wzglednie biorac, moze beda wypadaty za ciezkie.
Budowanie za$ takich szybowcow ,,ultraaerody-
namicznych” lekkich moze snadnie doprowa-
dzi¢ do katastrof. Drugg droga, prowadzacg do
tego celu, byloby polepszenie wiasnosci lotnych
danego szybowca. Jednakze, wedlug Jacobs’a
i w tym wypadku nie moznaby zabezpieczy¢ szy-
bowca przed rozpedzeniem sie z powodu np.
przeciggniecia lub btedu pilotazu. Trzecig droga,
prowadzacg do tego celu, teoretycznie zupetnie
mozliwg i lepszg bezwzglednie od pierwszej i dru-
giej, praktycznie za$ jeszcze mato wykorzystana,
jest zastosowanie automatycznych lub sterowa-
nych hamulcéw powietrznych. Mianowicie szy-
bowiec moze by¢ zaopatrzony w urzadzenie, kto-
reby po przekroczeniu pewnego dopuszczalnego
ci$nienia dynamicznego w locie nurkowym au-
tomatycznie wysuwato klapy czy pewnego rodza-
ju interceptory na kadtubie czy skrzydle szyb6ow-



ca, powodujace wzrost oporow szkodliwych szy-
bowca i automatyczne ograniczenie predkosci
nurkowania.

Hamulce powietrzne na szybowcach byly juz
prébowane w Niemczech (Jacobs, DES) i daty
bardzo dobre wyniki. Predkos¢ w locie nurko-
wym szybowca ,,Rhonsperber, zaopatrzonego
w tego rodzaju hamulce powietrzne, spadia
0 54%. W celu dalszych préb zmontowano te ha-
mulce powietrzne na kilku dalszych szybowcach.
Na szybowcach niemieckich hamulce sg wysuwa-
ne recznie przy pomocy dzwigni. Ponizej omoéwie
mozliwosci  zastosowania automatycznych ha-
mulcéw predkosciowych.

Ryc. 18.
Schemat urzadzenia do wysuwania klap.

Na ryc. 18 mamy przedstawiony przod Kka-
diuba szybowca, ktéry posiada ruchomy kaptu-
rek (czapeczke). Kapturek ten jest przytrzymany
od wewnatrz sprezyng, posiadajaca pewne wste-
pne napiecie. To wstepne napiecie powinno by¢
regulowane a to dlatego, ze sprezyna ta dziala
w locie przeciwko cisnieniu predkosci, ktore jest
zmienne z wysokoscig przy statej predkosci lotu.
Gdyby bowiem szybowiec nurkowat raz na wyso-
kosci 1000 m a drugi raz na wysokosci 3000 m
z tg samg predkoscig, to w drugim wypadku ci-
$nienie predkosci bytoby mniejsze i, aby szybo-
wiec nie przekroczyt pewnej okreslonej szybkosci
nurkowania, wstepne napiecie sprezyny powinno
by¢ mniejsze w tym drugim wypadku. Napiecie
to moznaby regulowa¢ w zalezno$ci od przezna-
czenia danego szybowca. Racjonalniej bytoby
stosowac state wstepne napiecie, tzn. ze kapturek
zaczatby sie poruszaC zawsze przy tym samym
cisnieniu predkosci. Na mniejszych wysokosciach
ruch kapturka zaczynatby sie zatem przy pred-
kosciach mniejszych, na wiekszych wysokosciach
przy predkosciach wiekszych. Ryloby to dlatego
racjonalniejszym, ze do obliczen momentu skre-
cajagcego wchodzi wiasnie cisnienie predkosci.
Przy tego rodzaju konstrukcji bytaby pewnos¢,
ze cisnienie predkosci nigdy nie przekroczy pe-
wnej wielkosci, ktorej w danym wypadku uzylis-
my do obliczen.

Zatem przy pewnym ci$nieniu predkosci kap-
turek zacznie sie porusza¢ w giab kadtuba prze-
ciwko sile sprezyny i w czasie tego ruchu moze
wprawi¢ w ruch urzadzenie, wysuwajace pewne-
go rodzaju klapy na kadtubie lub interceptory na

skrzydle, powiekszajgce opory szkodliwe catego
szybowca i nie pozwalajgce na rozpedzenie sie
szybowca. Jezeli szybowiec osigga w locie nurko-
wym predkos¢ Vi i jezeli spotczynnik oporu cate-
go szybowca wynosi cXoi (przy cy =0), to przy
powiekszeniu spotczynnika oporu catego szybow-
ca przy cy=0 do wielkosci cx02, predko$¢ Vi
zmniejszy sie do predkosci v2, pozostajacej do po-
przedniej w stosunku:

J cx02

Na ryc. 19 mamy przedstawione wyniki dmu-
chan modelu szybowca G. W. 7 samego a naste-

Ryc. 19.

Biegunowe modelu szybowca C. IR. 7. zaopatrzo-
nego w rozmaitego rodzaju hamulce powietrzne.

pnie zaopatrzonego w rozmaitego rodzaju powie-
trzne hamulce predkosciowe. Dmuchania prze-
prowadzono w Laboratorium Aerodynamicznym
Politechniki Lwowskiej. Ponizej w tabeli mamy
obliczone dla tego szybowca predkosci w piono-
wym locie nurkowym (cy =0) przy zastosowa
niu réznych urzadzen hamujacych i stosunki
tych predkosci do predkosci lotu nurkowego szy-

Predkos¢ dStOSUuBEK _W&
raniczna, do wl bez zad-
Stan szybowca pgrzy ziemi nych urzadzen
wl™ m/sek amujacych
Bez zadnych urzadzen
hamujacych.............. 7400 1
2 klapy na kadtubie pod
katem 90°................. 70-10 0-946
Interceptor na dolnej po-
wierzchni ptata wzdtuz
catej rozgnetosm pod
katem 45°............... 48-50 0-656
Interceptor na dolnej po-
wierzchni wzdtuz cate
rozpietosci ptata po
katem 90°................. 45-65 0-631



bowca bez zadnych urzadzen hamujgcych. Do
obliczen przyjeto gestos¢ powietrza przy powierz-
chni ziemi; zatem obliczone predkosci bedag to
predkos$ci graniczne przy ziemi.

Jak wida¢ z powyzszych pomiaréw, najsku-
teczniej dziata interceptor na dolnej powierzchni
ptata, ustawiony pod katem 90". Jednakze tego
rodzaju interceptory powinny by¢ ewentualnie
kazdorazowo badane na modelu calego szybowca
celem stwierdzenia, czy nie zachodzi oderwanie

Ryo. 20.

Krzywa Vmaxh—T¥ (cx)) dla modelu szybowca
C. W. 7

sie strug, ktore to oderwanie mogtoby niekiedy
spowodowa¢ drgania.

Jacobs zabezpiecza sie od oderwania sie strug
przy tego rodzaju hamulcach powietrznych w ten
sposob, ze pozostawia pomiedzy gérng powierz-
chnig skrzydta a interceptorem wolng szczeline
przy umieszczeniu interceptora na goérnej po-
wierzchni.

Na ryc. 20 mamy przedstawiong zalezno$¢.

1 max. h—+ (Cxo)

dla szybowca G. W. 7. Na tej krzywej sg nanie-
sione punkty, odpowiadajgce poszczegélnym ha-
mulcom powietrznym na ryc. 19. Z wykresu tego
widac jasno, jak duze zmniejszenie predkosci
w locie nurkowym moznaby uzyskac przez stoso-
wanie hamulcow powietrznych. Wielko$¢ spadku
predkosci uzyskanego na modelu szybowca G. W.
7 Jest zblizong do wielkosci spadku predkosci,
uzyskanego wedlug Jacobs’a na szybowcu
,»Rhonsperber*.

Zakonczenie.

W drugiej czesci artykutu ,,Lot nurkowy szy-
bowca“ omawiam lot nurkowy przy uwzglednie-
niu skrecenia skrzydet. Po podaniu wzoréw na
predkosc krytyczng i kat skrecenia koncéw skrzy-
dia, okre$lam warunki, jakie muszg by¢ spetnio-
ne juz przy projekcie wstepnym szybowca
i w czasie pierwszych, przyblizonych obliczen, by

Tablica 2. Wielkosci charakterystycznych szybowcow.

Z obliczen
Szybowiec  F S h e G
m? cm? cm cm cm cm cm cm kg/lcm-  m/sek km/godz
ITS 8 169 5490 82-0 17-5 0-15 0-4 128-0 365 4.104 61-0 220
ITS46 24-3  600-0 83-0 17-0 0-15 0-45 1255 35-0 10 61-0 220
.
cm rzeczywiste 64
Szybowiec dla samego  4CM dem _ & A G® Ve
ptata dly di hr t
CMH kgom? m/sek  km/godz
ITS 8 0-06 0-392  0-0302 0-077  0-285 0-0082 2030  10°X8-12 97-0 350-0
ITS4b 0055 022 0022 010 0-278 -0-0058 2500 10°X3-10 500 180-0
(68) (78)
- G 8 . (70) G8
Szybowiec  pfer | Vdop kg cm? G8z:G8(68) . . kgem?
> >
ITS8 1-59 107X3-2 2-54 2-54 11-75 108X2-7
ITS4b 0-82 10°X4-61 0-672 0-672



w locie nurkowym z predkoscig dopuszczalng nie
nastgpito zniszczenie skrzydet, wzglednie, by kat
skrecenia koncow skrzydta nie byt wiekszy od
dopuszczalnego. W koncu podaje warunki, jakie
powinny by¢ zachowane, by w locie nurkowym
nie wystgpito odwrotne dziatanie steru wysoko-
sciowego.

Wreszcie omowitem mozliwosci zastosowania
na szybowcach hamulcéw powietrznych celem
ograniczenia predkosci w locie nurkowym i po-
datem wyniki pomiaréw tunelowych przy za-
stosowaniu tego rodzaju hamulcow na modelu
szybowca C. W. 7, przeprowadzonych w Labora-
torium Aerodynamicznym Politechniki Lwow-
skiej 4).
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Pociag szybowcowy

Vol remorgue

En appelant par: Qa poids du planeur, Sz sur-

face portante du planeur.

clS, ¢JS les coefficients aeredynamigues du pla-
neur, l'auteur trouve la surface Z? [equv. (4)] et la
puissance N [equv. (5)] d'un avion tractif (dont le
poids soit Q, les coefficients aerodynamiques sont
ox et qui peut remorquer n planeurs identiques,
avec une vitesse de vol donnee v, et vitesse ascen-
sionnelle w. Par (6) on peut trouver nombre de
planeurs w, quand la surface < et la pussance du
moteur N d’'un.ayion tractif sont donnes.

Zadanie 1.

Dany jest szybowiec o ciezarze Qs, po-
wierzchni nosnej Ss spdtczynnikach aerodyna-
micznych (z ling holowniczg) cxs i ¢ja

Zbudowac¢ dla pociggu n takich identycz-
nych szybowcéw, o predkosci przelotowej v
i predkosci wznoszenia w samolot silnikowy
trakcyjny. Ciezar samolotu trakcyjnego oszaco-
wano na Q, spétczynniki aerodynamiczne wy-
noszg cx i Cj, znalez¢ potrzebng moc N i po-
wierzchnie nosng Zt samolotu trakcyjnego.

Rownanie lotu ukosnego (< kat pochyle-
nia toru) dla catego pociaggu mozna napisac.

(nPxs + PX)v+(nQs + Q)w=75r]N . (1)
(nPys+Py) =(nQa+ Q)coscp, . . (2
W rozwinieciu:

ncxas, + cxS™N-—+ <nQ.,+ Q)w=75t]N (la)

ncysSs’\—2 + CyS’\—2 =enQs+Q)cos<p, . (2a)

przyczym nachylenie toru do poziomu okresla:
coseo =y i— (") --- 0

z (2a) i (3) mamy :

-N~-.N./"P-Ss+ {nQ,+ Q)wl =
j J

z Cj,

— »e

(n Q,+ Q)wl
e 4 |

- = 2 L 5)

dla lotu poziomego nalezy w (4) i (5) wstawic
w = 0.
Zadanie 2.

Dany jest samolot holujacy okreslony cie-
zarem Q, powierzchnig S, spotczynnikami aero-
dynamicznymi cx; Cy, silnikiem o mocy N.

Jakg liczbe n szybowcéw o danym Qa; cxa
¢JS; S,, moze holowac z szybkoscig v przy pred-
koSci wznoszenia w.

Z réwnania (la) (utamek nalezy odrzucic)
mamy:

n (exs S, + Q,w" = 7517N—xS™— Qw
skad
75vVN-Qw-CXSN-

n= ' '

Cxs Ss w

Dla lotu poziomego wstawi¢ w (6) w=0.
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Halniak

karpacki

Foehn des Carpathes polonais, nomme halniak

Le long des versants nords des Carpathes, aussi
bien que jusqua 30—40 km au fond des plaines,
se developpe de temps en temps, le foehn des Car-
pathes. Ce phenomene est caracterise par les vents
sud jusqu’a 50 mfsec, et par les ondes stationnaires.
Tabl. 1. renseigne le nombre des jours avec hal-
niak, pour Zakopane Tabl. Il — pour Bezmiechowa.
La marche annuelle de la frequence de halniak, est
representee sur la fig. 4a (moyenne 1926 —1937),
les sommes mensuelles — sur la fig. 40. La com-
paraison avec la marche annuelle de nuage Moaza-
gotl (fig. 4 e) et de nuage Helmbarr (fig. 4/), mon-
tre une similitude bien prononcee.

Celem niniejszego artykutu jest zebranie do-
tychczasowych bardzo nielicznych wiadomosci
o0 halniaku karpackim. Przeglad literatury i me-
teorologicznych materiatéw cyfrowych, oraz za-
podania ustne pozwalajg ustali¢ nastepujgce
fakty .

1. Wiejacy od czasu do czasu nad Tatrami,
silny wiatr z potudniowej potowy horyzontu,
przybiera na sile na wigkszych wysokoSciach.
Goralom przebywajacym na halach daje sie on
odczuwac daleko silniej, anizeli w dolinach i stad
nazwa wiatr halny.

2. Wiatr ten obserwowany jest w catych Kar-
patach.

3. Dla tatrzanskiego wiatru halnego, oraz dla
wszystkich silnych wiatréw z kierunkéw potud-
niowych w Karpatach, nalezy przyja¢ definity-
wnie nazwe halniaka. Nazwa ta jest uzywana
w gwarze ludowej Tatr i Podhala, i przyjeta sie
zupetnie w naszym stownictwie lotniczym.

W ten sposob pojecie halniaka tatrzarskiego
rozszerza sie na cate Karpaty. Zachodzi oczywi-
$cie konieczno$¢ sprecyzowania definicji tak roz-
szerzonego pojecia. WyjdZmy tu od okre$len wia-
tru halnego tatrzanskiego.

Halniak tatrzanski okreslany jest bardzo do-
wolnie. Inaczej go definiuje lud, a inaczej mete
orolodzy i geografowie. Najwezsza definicjg hal-
niaka jest dotychczasowa definicja meteorologi-
czna, oparta tylko na obserwacjach wiatrow dol-
nych Tatr. W tym wypadku, halniak jest okre-
$lany jako jeden z rodzai wiatru fenowego (ryc.
1). Zespot zjawisk towarzyszacy temu waskiemu
okres$leniu bytby nastepujacy:

1. silny, ale o bardzo zmiennym natezeniu
wiatr potudniowy,

2. czapy niskich chmur na potudniowej linii
grzbietow Tatr,

3. przenoszenie sie tych chmur na pétnoc,
4. na péinocnych stokach Tatr i u ich stop
potnocnych, silne opady z przerwami.

Znanym jest notorycznie fakt, ze gwattowny
wiatr potudniowy panuje podczas halniaka nie
tylko w partiach przyterenowych, ale i w wyz-
szych partiach catych Karpat. Swiadczg o tym
np. szkody w drzewostanach. Mianowicie w par-
tiach podszczytowych nie tylko Tatr, ale Czarno-

Ryc. L

Schematyczny przebieg temperatur przy fenie, we-
diug starych teoryj. Pierwsza krzywa od lewej
przedstawia rozktad temperatur naprzedpolu zapory
gorskiej. Srodkowa krzywa — na stokach dowietrz-
nych. Krzywa po prawej stronie — na stokach
zawietrznych. Miedzy A i JB, wznoszace sie powie-
trze oziebia sie 0 P)100 m. Miedzy B i C (w chmu-
rach), oziebia sie o okoto 0°5)100 m. Miedzy C
i D powietrze opada, ogrzewajgc sie na catym
tym odcinku o 1°\100 m. Stad powietrze majace
w punkcie A temperature 10°, po optynieciu za-
pory gorskiej przychodzi do punktu D z tempe-
raturg 25°.

hory, Gorganéw, Beskidu Slagskiego, Babiej Goéry
itd. znane sg tzw. wiatrolomy. Sg to mniej lub
wiecej rozlegte potacie laséw ogotoconych z ko-
ron drzew, z polamanymi gateziami, pniami
i wywrotami. Jest to efekt huraganowych wia-
trow o typie halnym.

Odnosnie wiatrofoméw karpackich M. Soko-
fowski x) stwierdza, ze ,..w gospodarce lesnej
halniak, wraz z kornikiem zaliczany jest do naj-
wiekszych Kklesk w drzewostanie Karpat™ Z ob-
szernej pracy Sokotowskiego widaé, ze droge
przejscia halniaka, oraz jego site i kierunek, naj-
lepiej ilustruja powalone drzewa. Na wielkos¢
szkéd lesnych wyrzadzonych wiatrem wplywa
podtoze, rzezba terenu, uktad morfologiczny

*) M. Sokotowski: Szkody od powatu w lasach ta-
trzanskich i sposoby zapobiegania im w zakresie ho-
dtOWIi Iailé.3 Naktadem Pol. Akad. Umiej., Krakéw 1934,
str. 1—123.



i ekspozycja grzbietow oraz dolin gorskich, wznie-
sienie nad poziom morza (najmniej odporny jest
pas miedzy 1100, a 1300 m), pory roku, wreszcie
struktura biologiczna, gatunkowos$¢ i wiek drze-
wostanu. Poniewaz najczestsze wystepowanie
halniaka przypada na jesien i pore zimows, bez-
listna cze$¢ drzew staje sie bardziej przepusz-
czalna dla wiatru, wskutek czego szybkos$¢ jego
zmniejsza si¢ w partii przyziemnej nieznacznie,
a gdy dodamy do tego jeszcze rozmoknigete pod-
toze, szkody w drzewostanie oczywiscie musza
rosnac.

Zobaczymy teraz jak podaje definicje i opis
halniaka Dr Nowicki2), na podstawie wiadomo-
§ci zebranych wsréd mieszkancow Tatr. Pisze on:

,»Jest to cieply, gwattowny wiatr, pojawiaja
cy sie tylko na potnocnej stronie Tatr, u ich stop.
Nastaje (rodzi sie) w halach, dmie od nich i dla-
tego halnym zwany. Bywa w jesieni w zbiorki
(podczas zniw) lub po nich, zatem we wrzes$niu
i nieco po6zniej, nim nastang mrozy. Na wiosneg
znowu duje (dmie) w poscie, rzadziej w migso-
pusty, miecie wtedy $niegiem przed soba, robigc
zadmy czyli zaspy, ktére wnet potem topi. Raz
wiat nawet w zime, na Boze Narodzenie, a wte-
dy potamat las pod GhodZkowskiem i szope prze-
niést z miejsca. Stycha¢ go naprzod, jak jedno-
stajne huczenie w halach; na dét przybywa juz
to wnet, juz po kilku, niekiedy nawet po-dwuna-
stu godzinach. Czasem cofnie sie i znowu, ale te-
zej przychodzi. Dmie zawsze diuzej trzech go-
dzin, zwykle ze dwanascie, czasem przez noc i na
drugi dzien do potudnia. Niekiedy przychodzi
z siekawicg (gestym deszczem); bhyskawice,
grzmoty, krupy i grad nigdy mu nie towarzysza.
Jest on tak silnym, ze z wozéw zrywa i roznosi
snopki, powezem i dragiem na krzyz przymoco-
wane, a gdy zaskoczy cziowieka w halach, gdzie
miecie drobnemi kamykami, ten nie zdota utrzy-
mac sie na nogach, lecz musi potozyc¢ sie na brzu-
chu, aby nie zosta¢ powalonym i raczkiem czol-
gaC sie w miejsce zaciszne. Widziano wszakze
dzikie gesi lecace w tym wietrze, ale falisto,
w gore i na dot '). W reglach drze Swierczyne,
wywraca drzewa z korzeniem, lub tamie je, kedy
smuga przez las przejdzie, tak nagle, ze ani czto-
wiek, ani zwierze nie ma czasu do ucieczki. Gru-
be nawet Swierki tamie na dwa, trzy i cztery ka-
walkki, tak, ze na tem miejscu sterczg tylko pnia-
ki mniej lub wiecej wysokie, jak to np. widac
przed polang Waxmundzkg. Zakopianie nazy-
wajg takie miejsca tomem lasu, rgbaniskiem za$
siekierg wyciete. Halny wiatr bywa zarazem po-
wichrem, bierze bowiem i unosi w gbre owies,
liscie, kurz, ktére potem znowu opuszcza. Jakoz
na Podhalu rozmiata niekiedy ze szczetem sko-
szone zboze, koniczyne, lub siano i co badz na-
potka, jak sie to przed dwoma laty znienacka
biednym Zakopianom przydarzyto. Nim z hal
zejdzie w doling, garnie calty wat chmur przed

LF Nowicki: Rzezba Tatr. Pamietnik Tow. Ta-
trzanskiego, Tom |, str. 24. Krakéw 1876.

3) Jak wiadomo z halniakiem zwigzane sg ruch
falowe wykorzystywane do lotow szybowcowych, a ja
widzimy, ‘takze i do lotu ptakow (przyp. autora).

soba, przez Czerwone Wierchy i Gewont, az po
Swinnice. Te kiebigce sie pedza, jak mowig go-
rale na przewyrt w doliny podhalskie, nikng nie
dochodzac do wsi. Niebo bywa podczas tego wia-
tru czyste, jeno ponad halami wida¢ wat chmur;
gdy wiatr halny dopadnie chmury wyzej w po-
wietrzu zawistej, to jg rozpedza. Dmie od Wito-
wa po Jaworzyne Spiska i Jurgéw, lecz na tych
konczynach juz stabnie. Ustaje, gdy sie na deszcz
zbierze. Gdy jest silny, czyli hruby, jak sie wyra-
Zajg Podhalanie, dmie na calym tym pasie. Na
Orawie niema go; w dolinie Chochotowskiej wie-
je takze, ale od Roztoki bierze sie wiecej w pola-
ny (ku Koscieliskom), wsi nie dotyka. W Wito-
wie I Jurgowie juz zboza nie wymiaca i nie roz-
miata. Zwykle nie zajmuje on catego tego pasu,
dmac w Koscieliskach i na Bystrem, stabnie na
Olczy. Niekiedy stabszy jest w Zakopanem a sil-
niej dmie na Bystrem. Pod Gubatéwka niema go,
do Poronina takze juz nie dochodzi, ani na wio-
sne zasp zmiekowych (topniejacych) nie tworzy.
Na Liptowie niema go i zdarzyto sie juz, ze
strzelcy napadnieci od niego na Goryczkowej,
wyszli z jego obrebu, skoro sie znizyli w las ku
Jaworowej, w dolinie Wiercichy*,

Wielki poeta - geograf XIX w., Wincenty
Pol4) okresla Tatry jako ,wielkg polskg wietrz-
nice”, a A. Rehmanb) opisujac bardzo szeroko
Karpaty i ich klimat pisze tak: ,,Gdy jest mowa
o klimatycznych wiasciwosciach Tatr, to nie mo-
zna pomingC szczegblnego wiatru nazywanego
przez gorali naszych wiatrem halnym, ktory
przychodzi od potudnia, spada z niezwykitg gwat-
townoscig od grzbietu Tatr na doliny, a wyroz-
nia sie od wszystkich innych tem, ze jest suchy
i ciepty. Zdarza on si¢ w Tatrach w ogole do$¢
rzadko, jedynie w lata gorgce i suche, a wielu
turystom jest znanym wiece] z opowiadan prze-
wodnikéw, anizeli z wkasnego doswiadczenia".

Rehman podaje nastepujacy opis halniaka
z 16. VIII. 1887: ,\W ciggu kilku dni poprzedza-
jacych burze, padaly czeste i obfite deszcze, ale
z rana 16 sierpnia zaczeto sie niebo wyjasniac.
Powietrze stawalo sie¢ coraz przezroczystsze
a w potudniowych godzinach szczyty Koscielca
i Swinnicy zdawaty sie leze¢ znacznie blizej.
Okoto godziny 6 wieczorem rozpoczety sie zrazu
w dhuzszych przerwach, co prawda stabe jesz-
cze podmuchy wiatru z potudniowego - zachodu.
OsSwietlenie gor, zazwyczaj przy zachodzie ston-
ca tak piekne w Zakopanem, stawalo sie coraz
zywsze. Wydtuzony grzbiet Koszystej I$nit ciem-
no-czerwong, prawie fiolkowg barwg, a ostre
szczyty Granatow i w dali widniejace Tatry we-
gierskie w tem o$wietleniu przypomniaty mi do-
lomity Alp tyrolskich, btyszczace przy zachodzie
storica wspaniatem Swiattem purpurowem. Wre-
szcie zaczely sie na szczytach gor gromadzi¢ dro-
bne, biate chmurki i ptynety ku wschodowi i pot-
nocy, dajac, w szczuptych wprawdzie ramach,

4) W. Pol: Rzut oka na poinocne stoki Karpat,
Erakéw 1851. 8°, stron 132. Drukowane w drukarni
zasu.

5 A. Rehman: Ziemie dawnej Polski, Cz. I: Kar-
paty, Rozdz. X, str. 184—188. Krakéw 1895.



obraz tego, co Szwajcarzy murami foenu nazywa-
ja. Okoto 9 wieczorem zerwata sie burza nad sa-
ma wsig, gdy tymczasem do sasiednich gorskich
dolin, jak np. do Koscielisk, zawitata juz o kilka
godzin wczesniej. W coraz to czestszych i coraz
silniejszych wybuchach srozyt sie odtad wicher
az do godziny 2 w nocy i wstrzasat chaty goral-
skie. Nie doszedt jednak do takiej potegi, azeby
ludzkim siedzibom sta¢ sie istotnie groznym. Bez
strat i szkdd po ogrodach | lasach obejs¢ sie oczy-
wiscie nie mogto, ale straty te byly jeszcze wzgle-
dnie nieznaczne. Nazajutrz bylo zupetnie spokoj-
nie, w ciggu dnia chmurzy¢ sie znowu zaczeto,
a przed wieczorem spadt deszcz, choé¢ niezbyt
obfity".

W dalszym ciggu pisze Rehman: ,W tej po-
staci nie rozni sie nasz wiatr halny niczem pra-
wie od foenu, gorgcego i suchego wiatru Alp eu-
ropejskich, dla ktorych ma niepospolite znacze-
nie, gdyz wiosng, gdy zawieje, toplt w przeciggu
24- godzin wiecej Sniegu, jak zwykte stonce w cig-
gu 14- dni i bywa z tego powodu za prawdziwego
zwiastuna wiosny uwazany; W jesieni za$ przy-
$piesza dojrzewanie winogron i kukurydzy,
a ogrzewane przez niego wyniostosci posiadajg
nawet, wedtug prof. Kernera, odmienng, wiecej
potudniowa roslinno$¢. Stynny naturalista i zna-
komity znawca Szwajcarii, Fryderyk Tschudi,
w ten sposob opisuje zjawisko foenu w Alpach:
,0d strony potudnia pojawiajg sie mgliste obto-
Ki i czepiajg sie szczytow gor. Stonce blade i bez
blasku zachodzi na tle silnie zaczerwienionego
nieba, poczem obtoki dlugo jeszcze ptong barwg
purpurowg. Noc zaczyna sie duszna, rosy nie-
ma. Ksiezyc otoczony ponurg czerwong obstona.
Powietrze w najwyzszym stopniu przezroczyste,
tak, iz gory zdajg sie byC o wiele blizej. Tto nieba
barwi sie fiolkowo. Zdata stycha¢ szum goérskich
laséw. Potoki huczg wsrdd ciszy nocnej, toczac
zwiekszony zapas wod. Jakie$ zycie niespokojne
zdaje sie budzi¢ wszedzie i zdgza¢ w doliny.
Wreszcie zjawia sie foen, zapowiadajac sie kil-
kakrotnym, gwaltownym podmuchem, z pocza-
tku zazwyczaj chlodnym i ostrym, zwlaszcza
w porze zimowej, kiedy z olbrzymich pol $niez-
nych nadchodzi. Poczem nagle nastaje cisza. Ale
w krotce dalsze, gorgce fale wichru wpadajg
gwattownie w doling, a wzmagajac sie az do po-
tegi szalonego orkanu, zmieniajgcego wcigz swe
natezenie, panujg przez dwa, lub trzy dni i w od-
met, catg wprawiajg przyrode. tamig drzewa,
rzucaja gtazy z goér, wzburzajg lesne potoki, zry-
V\{]aja dachy domostw, sg dla wszystkich postra-
chem".

Opisy halniaka tatrzanskiego w czasopismie
»Oylwan® z r. 1899 (Lwoéw), oraz w ,,Pamietni-
kach Towarzystwa Tatrzanskiego" z roku 1912,
1913 i 1914 (Krakdéw) przynosza przestarzate
przyczynki do klimatologii Karpat. Znajdujemy
w nich nawet tezy btedne, jak np. u K. Sosnow-
skiego (Pam. Tow. Tatrz. 1914, str. 30 w podty-
tule ,Klimat i opady"), ktory pisat ,,...Wichry
w Beskidzie Zachodnim panujg czeste i silne,
cho¢ nie jest tu znany potezny i ciepty wiatr ta-
trzanski, halnym zwany. Co do kierunku to zna-
czng przewage ma tu wiatr zachodni.

Bartnicki °) twierdzi, ze ,halny jest zwiastu-
nem niepogody”. Jako warunek synoptyczny
znajduje depresje przechodzacg na potnoc od
Karpat. Podaje opis halniaka z 15 na 16. VIII.
1923 i wykresy przebiegu cisnienia, temperatury
i wilgotnosci, podczas obserwacji zjawiska w Za-
kopanem.

Midowicz ') podkre$la, ze wzglednie state
wystepowania wiatru halnego w marcu i listo-
padzie, stanowig w Tatrach zasadnicze punkty
przetomowe por roku, dalej, ze wiatry halne na
wiosne, w jesieni, a nawet i w lecie w przebiegu
czasowym sg dtuzsze od halniakbw zimowych.

Kosinska-Bartnicka & przy sposobnosci zda-
wania recenzji z pracy W. Schmitfa pt. ,,Féhn-
erscheinungen und Fohngebiete”  (notabene
Schmitt przy wyliczaniu terenéw fenowych nie
uwzglednit zupetnie Karpat) twierdzi, ze halniak
prawie niczym nie rézni sie od alpejskiego fenu.
Kosinska pisze, ze halniak tatrzanski przekracza
niejednokrotnie gora gteboka doling Zakopanego,
uderza o wzniesienia Gubatéwki, a odbity od nich
ukazuje sie w Zakopanem jako wiatr jeszcze cie-
plejszy i suchszy, ale p6tnocny.

Krotkie oméwienie halniaka na tle warunkow
Il K. Z. S. w Ustianowej, podaje Kochanskig)
(wraz z opisem stosunkéw réwnowagi pionowej
i schematami pradow).

Lotnicze pojecie halniaka.

Praktycznie wazng jest przy halniaku silg
wiatru, oraz zwigzane z silnym wiatrem zja-
wisko stojgcych fal wymuszonych. Zjawisko to
zostato obszernie opisane w poprzednim nume-
rze Lw. Czasopisma Lotniczego 10) i nie bede sie
nim tu zajmowac. Musze jednak przypomniec,
ze

1. zjawisku fal wymuszonych przez silny
wiatr typu halniaka, towarzyszg w partii do wy-
sokosci 1500—2000 m tzw. rotory, o niezwykle
silnych i niebezpiecznych rzucaniach,

2. nad rotorami rozcigga sie obszar ruchow fa-
lowych, z huraganowym, ale zupetnie spokoj-
nym wiatrem i z prgdami pionowymi do 8 misek,
a by¢ moze i wiecej; jezeli dodamy do tego fakt,
ze ruchy falowe rozwijajg sie czasem az do tro-
popauzy, lotnicze znaczenie halniaka staje sie
zupelnie jasne.

Tak wiec w lotniczej definicji, halniak bytby
to huraganowy wiatr potudniowy, z towarzysze-
niem fal stojgcych i rotoréw. Ze rotory przy hal-
niaku istniejg, Swiadczy nastepujaca relacja

é L. Bartnicki: O wietrze halnym w Tatrach. Cza-
sop. Geograf., Lwow 1924, str. 406—411.

7) W. Midowicz: Z rozwazan nad problemami ane-
mologicznymi w Tatrach. Prze%l\?d Geograficzny, Tom
X, zesz. 3—4, str. 238—250. Warszawa 1930.

8) S. Kosiniska - Bartnicka: Féhnerscheinungen im
Eg}ragze(k))zlrge. Meteorologische Zeitschrift 1932, str.

°) A. Kochanski: Termika gor. (Warunki meteo-
rol. podczas Zawodow Szybowcowych w Ustianowej).
Skrzydlata Polska 1935, Nr 11, str. 311—315.

10) A. Kochanski: Z zagadnier lotu falowego. Lw.
Czasop. Lotn. 1938, Nr 14,



Halniak w Bezmiechowej. Szybkos$¢ i kierunek wiatru na szczycie Stownego (626 m n.

p. m.). Dnia

6. 111 0 godz. 12 na wysokosci 1000 m panowat wiatr SSE IOmfsek, na 1500 m SSW 24mjsek.

z Zakopanego 1X). ,,W dolinie Strgzyskiej wicher
wiat podmuchami lub nacichat, a na grzbietach
goérskich po bokach doliny chylit nisko smereki
i huczat burzliwie. W pewnym miejscu'okoto po-
towy dtugosci doliny, gdzie rozszerza sie ona nad
zakretem potoku, ponizej dwu szczytow reglo-
wych Sarniej Skaty i tysanek, trwaly nieustan-
nie drobne biate obtoki (pojedyncze Frcuj, ktére
stojgc niemal nieruchomo nad $cianami i nie-
wysoko nad nimi (zwlaszcza po prawej stronie
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Ryc. 3.

JVzrost temperatury od 0° do 10° i spadek wil-
gotnosci wzglednej od 65 °/0 do 35 °/0 podczas hal-
niaka w Bezmiechowej iv dniu 6. I1l. Okres mie-

dzy 3h 6. IIl, a 5h 7. Ill, odpowiada anemogra-
mowi ryc. 2.

Stan nieba 6. Il11. 1939: 5h— $lad Ci. Sh— cienki

Ast, Ci i Cist, powyzej 45° ponad horyzontem,

w sumie 3/10 zachmurzenia, lil~— jak 8h, zachm.
¢/10. 14"— jak 1lh, zachm. 6]10. 17h— Ast, Acu,
St, w sumie 10/]0 zachm. 19h— mgta i S$nieg.
Cisnienie z rana 6. Il1: 710 mm, w ciagu dnia

silny spadek.
11) S. Kosinska - Bartnicka; Wiatr halny w dniu
15 lipca 1931. Wiad. Met. i Hydr, 1931, Nr 7, str. 198.

orograficznej, wschodniej) zdradzaly wyrazny
ruch wirowy dokota osi poziomej, prostopadiej
do kierunku doliny i wiatru, rwac sie w przed-
niej czesci chmury (od N) i zaginajac ku jej do-
fowi w kierunku przeciwnym pradowi wiatru
halnego, tak, ze chmurka, zachowujac pozornie
postaC niezmienng, zanikata wcigz u dotu prze-
ciw wiatrowi, a odnawiata sie u gory z jego pra-
dem. Zjawisko to obserwowane byto okoto go-
dziny".

Rodzaj i wielko$¢ zachmurzenia, oraz stopien
wilgotnosci  wzglednej powietrza, nie odgrywa
w lotniczym pojeciu halniaka zadnej roli. Nawet
przeciwnie: halniak tatrzanski taczony zawsze
Z duzym zachmurzeniem o niskim putapie, nie
ma np. dla szybownictwa wiekszego znaczenia,
gdyz nawet jesli prady fal stojacych istniejg, to
Slepy lot w niskich chmurach, bytby za niebez-
pieczny. | odwrotnie: stoneczna, sucha pogoda
I huraganowy wiatr potudniowy nie bylty — jak
dotychczas — uwazane przez przecietnego obser-
watora-meteorologa za halniak. Tymczasem pra-
dy fal stojacych wtedy istniejg, a lot szybowcowy
z racji doskonatej widocznosci, mozna bez prze-
szkod przeprowadzic.

Podobnie jak fen 121,3mozna podzieli¢ halniak
na nizowy i wyzowy. Halniak nizowy z wichura,
watem chmur Stcu, Frcu, Frrib w halach, oraz
deszczem, jest prawdopodobnie w Tatrach noto-
wany przez obserwatoréw jako ,halny". Oznaka
zblizania sie tego rodzaju halniaka sg chmury
Ast radiatus i Acu lenticularisls). Wystepuje
najczesciej pdzna jesienia.

Jak dotychczas, tylko halniak wyzowy zostat
wykorzystany do lotow szybowcowych, tak u nas,
jak i w Niemczech. Ta odmiana halniaka cha-
rakteryzuje sie tez silng wichurg, ale przy pogo-

12) J. Kuttner: Moazagotl und Fdhnwelle. Beltr
Phys. d. fr. Atmosphare, Tom 25, str. 79.—114.
Le|p2|g 1938.
13) S. Konczak: WWW fdhnu na klimat Slaska.
Przeglad Geograficzny, Warszawa 1938, str. 140.



dzie stonecznej, matej wilgotnosci wzglednej, za-
chmurzeniu przez Ci, Acu lenticularis i Stcu,
wzglednie Frcu. Zdaje sie, ze ten rodzaj halnia-
ka nie jest notowany przez obserwatoréw-meteo-
rologéw jako ,,halny".

W Karpatach wiasciwych, roznica miedzy
halniakiem wyzowym a nizowym, jest zdaje sie
0 wiele stabiej zaznaczona, anizeli w Tatrach.
Brak jest mianowicie przy halniaku nizowym
duzego zachmurzenia i opaddw.

Obserwatorzy stacji meteorologicznej szybo-
wiska w Bezmiechowej, opisujg tamtejszy hal-
niak jak nastepuje: Jeszcze przed pojawieniem
sie silnego wiatru, jesli niebo byto pochmurne,
rozpogadza sie do ca 3/io pokrycia. Widoczno$¢
poprawia sie, a przy ziemi panuja niezdecydo-
wane stabe wiatry ze zmiennych kierunkéw. Od
strony potudniowej ukazuje sie Ci, czasem i cien-
ki Cist, nieruchomy i niewznoszacy sie ponad
145 nad horyzont. Powietrze osusza sie i staje
sie coraz cieplejsze. Fizjologicznie daje sie od-
czuwa¢ parnos$¢, organizm fatwo meczy sie, wre-
szcie poczyna wia¢ poczatkowo chtodny, a naste-
pnie ocieplajacy sie wiatr z kierunkéw potudnio-
wych. Wiatr ten jest niezwykle porywisty, am-
plitudy porywow przewyzszajg czasem 20 misek,
srednia sita wiatru wynosi 15—30 misek. Naj-
wiekszy poryw w Bezmiechowej (626 m n. p. m.)
obserwowano 29. 1. 1938; wynosit on ca 50 misek,
co odpowiada cisnieniu wiatru ca 200fcp/m214).
Na granicznych, potudniowych szczytach Kar-
pat oddalonych od Bezmiechowej o okoto 40 km,
pojawia sie czasem skiebiony wat stojacych
chmur typu Stcu, lub Cu. Z watu tego odrywajg
sie ptaty mglty chmurnej i sg przenoszone na
potnoc. Owe niewielkie Frcu wykazujg ogromng
zmienno$¢, to zanikajac, to tworzac sie w innym
miejscu na nowo. Na niebie pojawiajg sie poje-
dyncze soczewki zupetnie nieruchomych Acu len-
ticularis, réwniez szybko zanikajace, by pojawic¢
sie w jaki$ czas w innym miejscu.

Halniak moze wiaé w Bezmiechowej ze
zmienng szybkoscig nawet przez pare dni. Na-
tezenie wiatru jest maksymalne okoto potudnia,
nocg znacznie spada. W zimie podczas halniaka
nastepuje odwilz, a wiosng tajg momentalnie
$niegl. Wilgotno$¢ wzgledna nie przenosi 40 do
50%.

Zywot swoj konczy halniak w $rodkowych
Karpatach ostabieniem i zmiang kierunku wia-
tru na zachodni, lub pdtnocno-wschodni. Z re-
guly nastaje po halniaku krétki okres niepogo-
gy, pojawia sie Stcu i Nbst, padajg przelotne
eszcze.

Jezeli na potudniowych grzbietach Karpat
ukazywat sie wat Stcu, to wilgotnos¢ wzgledna
wynosi 60—80%, a wzrost temperatury odbywa
sie powoli (bytby to halniak o typie nizowym).
Przy stonecznym halniaku wyzowym, wilgotnos¢
w Bezmiechowej wynosi 30—40%, a wzrost tem-*

) Szybkos¢ 50 m/sek przy halniaku tatrzariskim,
C%tUje rowniez W. Midowicz (loc. cit. 7). Szybkosc te
B?elz\_/vgwano 20. 1l1. 1930 w dolinie Pieciu Stawow

olskich.

peraturv jest szybki, czesto z nagtym skokiem do
5° C.

Czestos¢ halniaka i jego przebieg roczny.

Obszerniejsze dane o ilosci dni z halniakiem
posiada jedynie Zakopane. Z Bezmiechowej roz-
porzadzamy danymi za rok 1937 i 1938. W in-
nych stacjach podkarpackich zjawisko to mimo,
ze wystepuje bardzo wyraznie, nie jest niestety
notowane przez obserwatorow, jak to mogtem
stwierdzi¢ z poréwnania obserwacyj I. T. S. M.
z zapiskami stacyj w Katowicach, Cieszynie
i Zywcu. Jak widac z ryc. 4 najwieksza ilo$¢ dni

TABL. |
llos¢ dni z halniakiem w Zakopanem.

L1 v v vIEVIEVIHEEX X XEXTT Rok

1898 0 0 2 1 2 1 0 0 004 1 1
89 1 00 21 0 0 0 1 00 0 5
% o0 1 0010 1 1 100 0 5
% 1 0 3 2 11 0 1 020 1 12
992 2 1 1 00 0O 1 O O0O0O0 2 7
% o001 1 1 0 1 0 203 0 9
192 1 5 5 3 1 0 1 1911 0 42
1927 4 3 3 51 2 2 0 215 1 29
19 2 23 202 1 1 052 0 2
99 0 0 1 1 00 0 0 03 2 3 10
930 1 1 1 2 20 2 0 113 0 14
931 1 2 2 1 10 212 021 0 14
1932 00 00 3 0 1 0 1 30 2 10
933 0 0 1 01 0 1 0 210 1 7
1934 5 02000 0 0 007 1 15
95 051113 1 1 3628 7 37
9% 5 6 5 3 01 2 0 013 3 29
937 1 57212 1 0 480 2 3
Wedlug: Suma dni za lata 1926—1937 Rok
ITSM 20 29 31 22 13 11 13 5 14 40 42 20 260
PIM 9 1818 13 6 5 7 3 82519 11 142

Wedtug:  Srednia ilo$¢ dni za lata 1926--1937 JEtok

ITSM 17 242618 11109 PI 04 1-23-3351-7 21-6

PIM 0-8151511050406 02 0721 1-6 0-9 11-8

z halniakiem przypada w Zakopanem pézng je-
sienig na pazdziernik i listopad a nastepnie
z wiosng na miesigce luty i marzec.

TABL. Il
llos¢ dni z halniakiem w Bezmiechowe;.

LTIV V VEVIVIHIEX X XX Rok

2005 17
0030 20

1937 O132220 0
1938 6331400 0



Cyfry tabl. 1 wskazujg, ze halniak jest zja-
wiskiem bardzo kaprysnym. W jednych latach
wystepuje bardzo czesto (np. w r. 1926, az 42 ra-
zy), w innych zanika (np. w r. 1933 tylko 7 ra-
zy). Listopad jest — jak juz widzieliSmy — mie-
sigcem najczestszego wystepowania halniaka
w Zakopanem. Tabl. | wskazuje, ze w ciggu 12
lat (1926—1937), w listopadzie 1932, 1933 i 1937
halniak nie pojawiat sie ani razu. Drugorzedne
maksimum czestotliwosci przypada na luty i ma-
rzec. Tymczasem w marcu 1932, 33 i 34 halniaka
w ogoble nie byto, a w marcu 1935, 36 i 37 po-
jawiat sie po 5—6 razy miesiecznie.

Z Bezmiechowej mamy co prawda tylko 2 la-
ta obserwacyj (tabl. 11), ale nie spisane spostrze-
zenia z okresu istnienia szybowiska (1932—1938)
pozwalajg ustali¢ najczestszy halniak w miesig-
cach pazdzierniku, listopadzie i grudniu, oraz
w lutym i marcu.

Poréwnujac przebieg roczny halniaka z prze-
biegiem rocznym podobnego zjawiska w Niem-
czech w Riesengebirge (Moazagotl) i w Anglii
w gorach Cross Feli (Helmbarr), tudziez ze zja-
wiskiem fenu z Alp, stwierdzamy, ze przebieg
roczny iloSci dni z wiatrem typu fenowego, jest
wszedzie taki sam. (Na ryc. 4e mamy przebieg
roczny pojawiania sie chmury Moazagotl z Rie-
sengebirge, a na 4f chmury Helmbarr z An-

glii) 15).
Zebrane wartosci dla Zakopanego mamy po-
dane w tabl. I. llosci dni z halniakiem dla okresu

1898—1903 cytuje za Pamietnikami Towarzystwa
Tatrzanskiego, gdzie podawana byta rubryka pn.
»1108¢ dni z wiatrem halnymll. Sadze, ze obser-
wator podat troche za mato dni z halniakiem.

Wartosci za okres 1927—1933 wybratem sam
z Rocznikéw Meteorologicznych P. 1. M. Dla ro-
ku 1926 oraz fat 1934—1937 czerpatem dane
z Wiadomosci Meteorologicznych i Hydrografi-
cznych, wydawanych przez P. I. M. Wyjasnie
dlaczego wyszukiwatem ilosci dni z halniakiem
samodzielnie, nie postugujac sie statystyka dni
z halniakiem podawang w wyzej wymienionych
publikacjach P. I. M. Mianowicie z materiatu P.
I. M. bratem pod uwage dla Zakopanego ilo$¢
dni, w ktorych:

a) wiatr z kierunkdw potudniowych przewyz-
szat 15 m.Isek,

b) wilgotno$¢ wzgledna i bezwzgledna byta
mata,

c) wystepowato nagte ocieplenie (szczegolnie
zima).

Oficjalne zestawienia P. I. M. podajg 2 ro-
dzaje niezgodnych ze sobg statystyk. | tak dla co-
dziennych obserwacyj w Zakopanem w rubryce
,.Uwagi*, obserwator pisze od czasu do czasu:
Lwiatr halny*. Jednocze$nie w tej samej publi-
kacji znajduje sie stowny opis przebiegu pogody
w Polsce w danym miesigcu, i w opisie tym po-
dawana jest ilos¢ dni z halniakiem w Tatrach.
Te oba rodzaje danych, sg ze sobg niezgodne. —
| tak np. w listopadzie 1926, notuje obserwator
w Zakopanem wiatr halny 3 razy, a silny wiatr

15) Loc. cit. 12, str. 94.

< ponad 15 m'sek, 8 razy. Wedlug mnie w tym
miesigcu byto 11 dni z halniakiem. W miesigcu
tym dla dni od 17—24 Zakopane podawato na-
stepujgce dane (tabl. I11):

TABL. Il

Wilgotno$¢ wzgledna, kierunek i predkos¢ wiatru
w Zakopanem w dniach 17—24. XI. 1926 (wdt. Wiad.
Met. i Hydr.).

Kierunek i predkos¢

Wilgotnos¢ wzgledna
w % wiatru (msek)

1926

7h 13 21 k13 21
17 82 4 9B W2 SW3 W2
18 8 27 5 0 S0 S20
19 6 6 6 S20 SW7 S22
20 70 5 58 Si7 S 7 SE3
21 65 5 48 S2 S 20 S22
22 58 5 53 S10 S 14 S20
23 36 21 46 S20 SSW14 SW 9
24 71 75 95 NE2 W 2 WI

Jest rzeczg oczywistg, ze od 13-tej godz. 18.
Xl., do godz. 13-tej 23. XI. 1926, panowat w Za-
kopanem halniak. Tymczasem ,,halny w gorachll
Er;o_tol\/Svany byt w tym miesigcu tylko w dniach 5,

i 15.

U gory: Srednia ilos¢ dni z halniakiem w po-
szczegblnych miesigcach, za okres 1926 —1937.
a—wedle I.T.S.M., b—wedlugP. I. M. W $rodku:
Suma dni z halniakiem za lata 1926—1937. U dotu:
e—ilos¢ wystepowania chmury Moazagotl w Rie-
sengebirge, za okres 1912—1918, 1933—1937 (0go6-
fem 126 wypadkow), f= ilos¢ wystepowania chmury
Helmbarr w Anglii, w gorach Cross-Fell, za okres
1871—1884 (93 wypadkow).



Jednocze$nie przy koncu listopadowego nu-
meru Wiad. Met. i Hydr., za rok 1926, mamy na-
stepujacy przedruk relacji z 21. XI. 1926. ,,Sta-
cja meteorologiczna w Zakopanem donosi 0 nie
zwykle silnym wietrze halnym, szalejagcym od
kilku dni. W dniu dzisiejszym intensywno$¢
wiatru jest tak ogromna, ze nawet starsi gorale
nie pamietajg takiego halnego. Szkody olbrzy
mie. Powyrywane z korzeniami i potamane
w ogromnej iloSci drzewa, pozrywane dachowki
z domoéw latajg w powietrzu. Kilka doméw zo-
stato doszczetnie rozebranych przez wiatr. In-
tensywnos$¢ wiatru coraz bardziej wzrasta. Niebo
prawie pogodne, tylko w gorach charakterysty-
czny wat chmur, temperatura o 9 wiecz. wynosi-
ta 14,0° C, wilgotnos¢ 49%, cisnienie 679,7 mm,
tendencja znizkowa. W Muzeum Tatrzanskim ma
sie wrazenie, ze jak gdyby znajdujemy sie na pa-
rostatku, do tego stopnia wiatr kotysze Muzeum".

Podobnych usterek w materiale znalaztem
wiecej, oczywistym wiec jest, ze musiatem dane
0 halniaku zestawi¢ samodzielnie.

Srednia ilo$¢ dni z lialniakiem w Zakopanem
wedtug mego zestawienia, podana jest na ryc.
4a. Krzywa ryc. 4b podaje ilos¢ dni wedle da-
nych P. I. M. Na krzywej 4 ¢ podaje sume dni
z lialniakiem w latach 1926—1937. Krzywa 4 cl
jest sumg ilosci dni z lialniakiem wedtug mate-
riatu P. I. M.

Warunki synoptyczne.

Warunki wywotujgce halniak nie sg dokta-
dnie ustalone. Z przeglagdu map synoptycznych
dla dwuletniej statystyki halniaka z Bezmiecho-
wej, wyetaje mi sie, ze zimg ukiad cisnienia jest
nastepujacy: wysokie cisnienie we wschodniej
Europie, niskie ci$nienie nad Anglia, lub Islan-
dig, gradient skierowany na og6t z W na E. Pro-

TRESC:

stopadle do gradientu, czyli réwnolegle do izobar,
wieje halniak.

Latem i w niektérych wypadkach zimowych,
uktad jest nastepujacy: wysokie cisnienie w po-
staci grzbietu lub osrodkéw roztozonych na linii
Morze Czarne — Pireneje. Niskie cis$nienie w po-
staci kolistego osrodka gdzie$ na linii Skandyna-
wia — Irlandia. Gradient cis$nienia jest wtedy
skierowany z SE na NW lub z S na N. Gradient
ten jest z reguty mniejszy latem, anizeli zima.

Mozna jeszcze stwierdzi¢, ze sita halniaka
jest wieksza, gdy w poblizu Karpat przechodzg
fronty, lub okluzje.

Ciekawym jest fakt, ze huraganowe wiatry
Z [SSW wystepujg w tych samych dniach na Ka-
sprowym Wierchu, jak i w Bezmiechowej, co mo-
ze Swiadczy¢ o powszechnosci halniaka w Kar-
patach.

Tych kilka uwag o halniaku karpackim, kon-
cze podaniem jeszcze paru notatek z literatu-
ryl6). W notatkach tych — jak i w literaturze
poprzednio cytowanej — znajdujg sie niestety
tylko bardzo szczupte wzmianki dotyczace tak
waznego dla lotnictwa, zagadnienia halniaka.

16) A. Kochanski: O regionach termiki na Slasku.
Komunikat Inst._ Geofizyki i Meteorologii U. J. K. Nr
115. Lwow 1937. (Podrozdziat pt. ,.Zjawisko karpac-
kiego wiatru halnego”, str. 170—171). )

~ W. Milata: Uwagl 0 zachmurzeniu Tatr Wysokich.
Wiad. Met. i Hydr. 1933, Nr 3, str. 53—058. (Podrozdz.
pt. ,.Chmury wiatru halnego”, str. 55).

S, Kuszel: Czestotliwos¢ wiatrow dolnych na sta-
cjach meteorologicznych w Pucku, Poznaniu, Warsza-
wie, Wilnie, Pinsku, Lwowie, Krakowie i Zakopanem.
Sprawozdania i Prace Pol. Komisji Energetycznej,
Tom IV, Nr 36—37. Warszawa 1930. )
~S. Kosinska - Bartnicka: Niezwykty wiatr haln
i wczesna wiosna w Tatrach. Wiad. Met. i Hydr. 1925,
Nr 1—3, str. 3. . )

S. _Kosinska - Bartnicka: O wietrze halnym. Przy-
roda i Technika, Lwow 1925, str. 12, 18 i 191.
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