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Warunki oglaszania prac w .Technice Lotnicze|".

‘ llzedakcja »Techniki Lotniczej przyjmuje do druku jedynie prace nigdzie przed tym nie dru-
owane. . .

Pre’cg zglaszane do ,Techniki Lotniczej powinny byé wykcnczone pod wzgledem ukladu
treSci i stylu, ponadto zgodne z pisownia Polskiej Akademii Umiejetnosci.

Do druku moga by¢ zglaszane zaréwno prace oryginalne, jak kompilacyjne oraz tlumaczenia

ew. streszczenia najcenniejszych artykuléw obcych, przy czym nalezy szczegdlowo podaé
zrodia, z ktérych autor korzystat.

: Rgdakqa zastrzega sobie prawo czynienia poprawek i skrétéw w tekscie z tym, ze waz-
niejsze poprawki lub uzupelnienia zostana uzgodnione z autorem. -

. Nadestane artykuly kwalifikuje Komitet Redakeyjny T. L., ktor

ko y moze zaprosi¢ do wspélpracy
wybranego przez siebie koreferenta, specjaliste danego dziatu. :

. Redakcja zastrzega sobie prawo do przerysowania lub przercbienia rysunkéw i wykresow,
o ile beda one wykonane w sposéb, nie nadajacy sie do wykonania klisz.

. Kazdy nmadestany artykul powinien byé zaopatrzony w krétkie, nie przekraczajace 15 wierszy,
streszczenle — w miare moznoéei w jez. angielskim.

. Prace nalezy nadsyta¢ pod adresem: Redakcja , Techniki Lotniczej“, Warszawa, ul. 6 sierpnia 24.
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omawiajgce w sposob przystepny wszystkie
zagadnienia zwigzane z przemystem metalo-
. wym, ze szczegolnym uwzglednieniem techniki
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SP PROF. CZESLAW WITOSZYNSKI

Dnia 13 wrzesnia 1948 r. zmart w todzi po blisko 3 mie.siqcznei chorobie
Profesor Czestaw Witoszynski. Z wielkim zalem i z uczuciem najgltebszej czci

zegna Lotnictwo Polskie swego Wielkiego Uczonego i Pioniera,

CZESC JEGO PAMIECIH!
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PAMIECI SP. PROF. CZESLAWA WITOSZYNSKIEGO

Profesor Czestaw Witoszynski (Czeslaw Maciej Piecewicz-Witoszynski) urodzit sie w Horosz-
kach na Podlasiu w r. 1875. Po ukonczeniu gimnazjum * filologicznego w Czestochowie (1893)
odby? studia matematyczne mna Uniwersytecie Petersburskim (1897). W' latach 1897 — 1899
studiuje na Technicznym Uniwersytecie w Lecdium, koniczac Sekcje Mechaniczna,

Po ukonczeniu studiéw Technicznych rozpoczyna prof. Witoszynski prace zawodowa, jeko
konstrukter w réznych dziedzinach mechaniki. Zmnana jest miedzy innymi oryginalna turbina
parowa pomystu prof. Witoszynskiego.

W roku 1906, po wprowadzeniu w obecnej Szkole Inzynierskiej im. Wawelberga i Rotwands
polskiego jezyka wykladowego, rozpoczyna prof. Witoszynski, rownolegle z zajeciami zawodowymi,
prace pedagogiczng, jako jeden z profesoréw tej szkoly. Poczawszy od r. 1909 prof Witoszynski
publikuje w Przegladzie Technicznym szereg artykuléw z zakresu budowy maszyn. Okolo roku 1910
- wydane zostaja Jego ,Podstawy teorii wentylatoréw, turbin wodnych i pomp“, oraz szereg skryp-
tow z wyktadéw, z ktérych ,Maszyny wodne i pompy“ ukazaly s Q nastepnie drukiem w jezyku
rosyjskim.

W roku 1915 prof. Witoszynski porzuca prace konstruktorska i poswieca sie wylacznie wykta-
dom I pracy naukowej, obejmujac stanowisko Profesora Politechniki Warszawskiej. Profesor
zostaje obrany pierwszym Dziekanem Wydzialu Budowy Maszyn i piastuje ten urzad do roku 1921.

Po zwolnientu sie od prac organizacyjnych, prof. Witoszynski voswieca sie calkowicie zagad-
nieniom aerodynamiki i techniki lotniczej, jako ze problemy te lezaly zawsze w ognisku Jego zainte-
resowan. W roku 1923 Profesor tworzy male laboratorium aerodynamiczne przy Politechnice
Warszawskiej. W r. 1925 pokonujac bezwled czynnikéw rzadowych rozpoczyna budowe Instytutu
Aerodynamicznego, ktérego uruchomienie i otwarcie przypada na r. 1927.

W ciagu nastepnego dziesigciolecia Instytut rozwija sie szybko i rozbudowuje, bedac o$rodkiem
teoretycznych i doswiadczalnych prac badawczych podstewowej dziedziny techniki lotniczej —
aerodynamiki.

W r. 1924 ukazuje sie, wydana w Paryzu, praca prof. Witoszynskiego Dt ,La mecanique des
profils d’aviation”“. Na prawach rekopisu zostal wydany w r. 1927 | Kurs Aerodynamiki“ wg
wyktadow Profesora. Od r. 1927 do 1939 ukazuje sie 7 kolejnych zeszytéw Prac Instytutu Aerody-
namicznego, wydanych pod Jego kilerownictwem, w opracowaniu najblizszych wspolpracownikow
Profesora.

W r. 1934 prof. Witoszynski wspélnie ze swym dawnym doktorantem prof. Thompsonem opre-
cowuje dzial zbiorowego Wydawnictwa ,2Aerodynamic Theory*“ pod red, W. F. Durand’a. Praca ta
zyskata Profesorowi uznanie w §wiecie naukowym i postawila Go w rzedzie czolowych teoretykéow
lotnictwa.

Od r. 1927 do 1939 przez pracownie Instytutu Aerodynamicznego w Warszawie przewinelo sie
szereg studentéw i inzynieréw Oddzialu Lotniczego, ktérzy zwracali sie do Profesora o pomoc 1 po-
rade w trudnych zagzdnieniach konstrukeyjnych i teoretycznych. Nie szczedzit im Profesor swego
trudu i czasu, stuzac zawsze zyczliwa rada i opieka. Podzielal ich zapal, podsycat entuzjazm do
pracy, dopomagat zawsze konkretnymi i celowymi wskazaniemi. Umiat potaczy¢ mlodzienczy zapat
z doéwiadczeniem, nabytym w ciggu wieloletniej pracy naukowej.

Na Kongresach Mechaniki Stosowanej w Delft i Sztokholmie prof. Witoszynski referowat oso-
b'$cie wlasne przyczynki, wydane w rocznikach tegoz Towarzystwa.

Po woinie prof. Witoszyiski udel sie z gronem profesoréw Wydzietu Mechanicznego Politech-
niki Warszawskiej do L.odzi, gdzie przyczynil sie do zorganizowania na tamtejszej Politechnice
Oddziatu Lotniczego. Tam tez prof. Witoszynski poswiecil ostatn’e lata swego pracowitego zywota
przcom teoretycznym z dziedziny $migiel, spr@zarek i §cidliwoéci, oraz ksztalceniu nowych kadr
inzynieréw lotniczych, a takze wspélpracy z plerwszym powojennym oérodkiem konstrukeji lotni-
czych, jakim sa Lotnicze Warsztaty Doswiadczalne w Lodzi.

Smieré przerwata skompletowanie ostatniego zbioru przyczynkow naukowych Profesorza; ukaza
sie one wkrétce w uszczuplonej objetoéci, jako pierwszy powojenny zeszyt Prac Instytutu Aero-
dynamicznego w Warszawie.

Profesor byl czlonkiem honorowym ZPIL od poczatku istnienia zwiazku.
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DZIEWIEC LAT

Dziewieé lat dzieli nas od chwili ukazania sie
ostatniego zeszytu ,,Techniki Lotniczej. Dziewieé lat,
ktore zmieniajac calq naszq strukture polityczng, spo-
leczng i gospodarcza, zmienily réwnies i warunki,
w jakich rozwija sie nasze letnictwo.

W széstym roku wojny Niemcy ustepujgc przed
napierajgce armiq radzieckq i polska, niszczyli jak
najdokladniej wszystko co pozostale po wrzedniu
1939-roku i piecioletniej grabiety. W chwili WYZW0-
lenia masz stan posiadania w lotnictwie byl rozpaczli-
wy: instytucje naukowe, biblioteki, biura konstruk-
cyjne i sprzet lotniczy zniszczone calkowicie, Straty
wéréd personelu latajgcego i technicznego, ktéry bral
czynny udzial w walkach z Niemcami na wszystkich
frontach, byty clbrzymie i zostaty one powiekszone
jeszeze zastepem ofiar cbozéw i wiezien miemieckich.
Byle ich bardzo wiele. Bedziemy o mnich pamiectali
i zrobimy wszystko co mozemy, aby juz nigdy wiecej
Niemey, z kimkolwiek by sie sprzymaierzyli, nie mogli
nam takich strat wyrzadzié.

Z zyjgcych znaczna cze$é rozproszona byla po -

catym Swiecie. Scisly kontakt z lotnictwem zachowy-
wali tylko przebywajacy za granicq. Ci, ktérzy prze-
zywali ckupacje w kraju, odsunieci byli od czynnego
lotnictwa. Niektérzy, w miare bardzo ograniczonych
mozliwoéci, pracowali nad sobq starajac sie poglebié
swqg wiedze; niektérzy pracowali w wywiadzie tech-
nicznym zbierajgc wiadoemosci o lotnictwie miemiec-
kim. Niejeden z nich Zyciem zaplacit za swe starania.
Wszyscy, choé zgnebieni dlugq i cietka okupacja, za-
chowali jednak silng wole odbudowania naszego lot-
nictwa i czekali tylko na najstabsze choéby mozliwo-
Sci realizacji jej.

Uzyskano je juz w 1944 roku: przy pierwszym
Rzgdzie Pclskim, majqgcym jeszcze siedzibe w Lubli-
nie tworzy sie Wydzial (pdiniej Departament) Lot-
nictwa Cywilnego, a jego kierownik Aleksander Sul-
kowski, inz. Tadeusz S‘oityk i pilot-mechanik, Wlady-
staw Zielniewicz rozpoczynajq prace nad budowa
pierwszego naszego powojennego pierwowzoru pla-
towca. Ten mement musimy sobie dobrze zapamietaé:
na pierwszym skrawku wyzwolonej Polski, gdy reszta
kraju zajeta jest jeszcze przez Niemcéw, gdy o kilka-
dziesigt kilometréw dalej na zachdd tocza sie zaciete
walki o rozstrzygniecie tej najkrwawszej w dziejach
Swiata wojny, juz nasi technicy rozpoczynajq prace
na nowo, nie majgc wiasciwie zadnych $rodkdéw tech-
nicznych, uwazanych zwykle za niezbedne.

Jest to chyba najlepszym przykladem nastawie-
nia i woli wszystkich mas, technikéw polskiego lot-
nictwa. To tez dzis, po uplywie trzech lat od wyzwo-
lenia mozemy z zadowoleniem i pewnq dozaq uzasad-
nionej dumy spojrze¢ ma mnasz dorobek lotniczy.-
Przytoczymy tu tylko zasadnicze fakty =z trzech
dziedzin: nauczania, badan i wytwa'r‘zania.

Mamy zorganizowane wyzsze studia lotnicze Pr2Y
trzech politechnikach i jednej szkole inzynierskiej,
a nma poziomie nauczania $redniego — jedno liceum
techniczne lotnicze. Ilo$¢ zglaszajqcych sie studentow
i ich zapal $wiadcza o tym, ze doplyw nowych sit
technicznych do letnictwa mamy zapewniony.

Instytut Techniczny Lotnictwa, obecnie przemia-
ﬁowany na Gléwny Instytut Lotnictwa (jeden z 8
Gléwnych Instytutéw Badawczych przy Ministerstwie
Frzemystu) odbudowany zostat w znacznie lepszych
warunkach i pomieszczeniach niz przed wojng. Po-
siada juz bogatq biblioteke techniczng lotnicza, prace
jego obejmuja wszystkie zagadnienia nowoczesnego
lotnictwa, a dzieki wspélnej opiece Ministerstw Prze-
mystu, Obrony Narodowej i Komunikacji ma zapew-
niong dalszg nowoczesng rozbudowe i rozwédj znacznie
przekraczajgcy mozliwosci przedwojenne.

W Bielsku czynny jst Instytut Szybownictwa,
Po-

siada on biuro konstrukcyjne, warsztat, oraz lotniska

utrzymywany przez Ministerstwo Komunikacji.

i szybowiska dosSwiadczalne.

Odbudowuje sie réwniez Instytut Aerodynamicz-
ny przy Politechnice Warszawskiej.

- Biurc konstrukcyjne zapoczatkowane w 1944 roku
w Lublinie przy Wydziale Lotnictwd Cywilnego prze-
ksztatcilo sie na Lotnicze Warsztaty DoSwiadczalne
w Lodzi, ktére moga sie poszczyci¢ szeScioma juz
latajacymi prototypami samolotéw szkolnych i tury-
stycznych, z tych trzy typy juz sq w produkbji se-
ryjnej. " .

Instytut Szybownictwa wypuscit trzy prototypy
szybowcéw i jedng rekonstrukcje szybowcea przedwo-
jennego. Jeden z tych prototypéw juz jest w produk-
cji seryjnej, a serie dwdch pozostalych w przygoto-
waniu.

Prywatna fabryka wykonala na zamdwienie Mi-
nisterstwa Komunikacji prototyp silnika lotniczego
malej mocy, ktéry obecnie przechodzi préby fa-
bryczne.

Przy Ministerstwie Przemystu zorganizowane sq
Biura Studidéw, przygotowujgce prototypy samolotéw
i silnikéw, oraz wytwérnie, produkujgce sprzet seryj-
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ny. W ciagu najblizszych dwéch miesiecy lataé bedq
dalsze cztery prototypy samolotéw.

Warsztaty mnaprawcze wyremontowaly znaczng
ilos¢: szybewcebw poniemieckich, dzieki czemu szybo-
wiska zostaly zaopatrzone w sprzet i mogly zaczaé
latanie juz w roku 1945.

Ten dorobek zdobyty w tak krétkim i poczaqtko-
wo bardzo ciezkim dla nas czasie, gdy brakowalo do-
stownie wszystkiego: dachu, odziezy, §rodkéw komu-
nikacji, gdy w biurach nie byto mebli, w salach kon-
strukcyjnych podrecznikéw, a w warsztatach narzedzi
i materialéw, pozwala nam spokojnie patrzeé w przy-
szlo$é maszego lotnictwa. Swiadczy on tez o tym, ze
wysitek nasz znajduje zrozumienie i poparcie u na-
szych wladz Panstwowych. Zrozumiatym jest, Ze nam,
entuzjastom lotnictwa wydaje sie iZ poparcie to po-
winno byé jeszcze wieksze. Musimy jednak pogodzié
sie z tym, ze w obecnych warunkach, w kolejnosci
prac przy odbudowie Polski, lotnictwo — zwlaszcza
cywilne — nie moze wysuwaé sie przed inne dziedzi-
ny decydujace o zaspokojeniu podstawowych potrzeb
nas wszystkich i wprost o 2yciu catego Paristwa. Ma-
my nadzieje, ze wykorzystujac dla dobra lotnictwa
wszystkie istniejace mozliwodci dopniemy wkrétce
tego, iz takze pod tym wzgledem stahiemy sie petno-
wartoéciowym czlonkiem wielkiej rodziny narodéw
stowianskich i wuczestniczyé bedziemy w wymianie
dorobku lotniczego nie tylko jako strona biorgca, ale
i jako dajaca.

Zdajemy sobie sprawe, jak duZo jest jeszcze do
zrobienia i Ze konieczny jest do tego wysitek wszyst-
kich mas, technikéw polskiego lotnictwa. Wielka ilo$é
zgtosita sie do pracy juz w 1945 roku. Byli to przede
wszustkim ci, ktérzy trwali do konca w Kraju i ci,
ktérzy wrécili z naszq armiq ze Zwigzku Radzieckie-
go. Powoli zaczeli wracaé réwnie inZynierowie j tech-
nicy lotnictwa z zachodu.

Nie wszyscy jednak Polacy, posiadajacy wiedze
i doswiadczenie zdobyte w lotnictwie, wrécili do Kra-
ju i do lotnictwa. Do majbardziej pozadanych mogli
by by¢ zaliczeni ci, ktérzy przebywajac podczas oku-
pacji za granica, brali udzial w dzialaniach lotnictwa
lub w produkcji, studiowali i rozwijali umiejetnosci
wyniesione z Kraju. Okazalo sie przy tym, Ze umie-
jetnoéci nabyte w Kraju byty tak wartodciowe, 2 sta-
wali sie wszedzie poZytecznymi i cenionymi pracow-
nikami. Nie bylo w tym nic dziwnego, gdyz studia
techniczne staty u mas na wysokim, poziomie, drogo
oplacane i subsydiowane przez Panstwo, a wiec przez
cale spoteczenstwo (koszt wyksztalcenia jednego inzy-
niera wynosit dziesiqtki tysiecy zlotych dSwczesnych).

13
Niestety, nie wszyscy z tych, ktorzy wywieil; ze

soba ten cenny dar cotrzymany od Panstwa i spote-
czenstwa polskiego, poczuwajaq sie do obowigzku zwré-
cenia go. Jakkolwiek staraliby sie to uzasadnié, mo-
tywy mnie przyniosq im zaszczytu, gdyz uchylaja sie
od spetnienia obowigzku kazdego uczciwego cztowie-
ka i pozostajq po stronie obozu wrogiego Polsce
Ludowej i pokojowi.

Czasowo tylko — mamy nadzieje — straceni sq
dla lotnictwa ci, ktérzy podczas okupacji przeszli do
innych zawoddéw i pozostajq w mich nadal, zatrzymy-
wani lepszymi warunkami niz te jakie mogliby znalesé
w lotnictwie. JesteSmy pewni, ze lotnictwo nasze
w dalszym swym rozwoju przyciagnie ich z powrotem,
ku ébustronnej korzysci i zadowoleniu.

Nielicznych pracownikéw lotnictwa, ktérzy spla-
mili sie dobrowelng praca dla Niemcow, wykluczamy
z naszego grona. Nalezy tu réwniez zaznaczyé, ze w
$réd 300 przedwojennych czlonkéw ZPIL znalazt sie
jeden (tylko jeden, je$li nam dobrze wiadomo), ktéry

uznal sie za Niemca.
* %

To, ze po 9 latach przerwy ,,Technika Lotnicza“
moze znowu wychedzié zawdzieczamy gtebokiemu
zrozumieniu naszych potrzeb ze strony Wtadz Woj-
skowych, ktére moralnym i finansowym poparciem
umozliwity wznowienie wydawnictwa.

Stanowisko to wielce cenimy i pomoc przyjmu-
jemy z wdziecznosciq. Bedziemy dazyli do tego, aby
sTechnika Lotnicza®™ byla pismem pozytecznym dla
wszystkich inzynieréw i technikéw lotnictwa, a takze
dla studentéw Oddzialéw Lotniczych naszych szkot
wyzszych.

W tym celu obok dziatu naukowo-technicznego
bedziemy podawali prace zawierajace systematyczne
ujecie zagadnien nawet znanych, ale jeszcze nie opra-
cowanych w jezyku polskim.

Mamy nadzieje, Zze ,,Technika Lotnicza®™ znajdzie
gorliwych czytelnikéw i chetnych autoréw, dzieki
czemu stanie sie zywym lacznikiem i $rodkiem wy-
miany mysli miedzy wszystkim; inzynierami i techni-
kami zaréwno nalezacymi do Zwiazku
Polskich Inzynieréw i Technikéw Lotniczych, jak
i jeszéze niezrzeszonymi, oraz Ze, w miare TOZWOjU
naszego pisma, liczba tych drugich zmniejszac sie be-
dzie na korzysé tych pierwszych. Wiemy, Ze wszyscy
razem bedziemy pracowaé z najwiekszym wysitkiem
na jaki nas bedzie staé dla osiggniecia tego pieknego
i drogiego mam. wszystkim celu, ktérym jest rozwdj
techniczny Polskiego Lotnictwa.

lotnictwa,

R. R.
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Prof. dr inz. M. T. Huber
cztonek honcrowy ZPIL

MAKSYMILIAN

W roku biezacym caly polski §wiat techniczny
obchodzi bardzo rzadkg w warunkach naszych rocz-
nice: 40-lecia pracy profesorskiej jednego ze swych
najbardziej zastuzonych dziataczy, prof. M. T. Hubera.
Zadnemu z pracownikéw lotnictwa nie jest obce za-
réwno nazwisko, jak i posta¢ Profesora, ktérego dzia-
talno$¢ wywarta bardzo duzy wptyw na ksztattowanie
sie techniki polskiej w wielu jej dziedzinach.

Zwiazek Polskich Inzynieréw i Technikéw Lot-
niczych, majacy zaszczyt zalicza¢ Profesora do swych
cztonkéw honorowych, poswieca niniejszy artykut
Jego dziatalno$ci naukowej w dziedzinie lotnictwa,
pragnac uwydatni¢ wielki wplyw, jaki wywarla ona
na rozwoj nauki lotniczej w Polsce.

Problemy naukowe zwigzane z lotnictwem od-
dawna stanowily przedmiot zainteresowan Profesora.
W okresie, gdy nie tylko polskie, ale Swiatowe lot-
nictwo stawialo swe pierwsze kroki, gdy obecnie tak
rozwinieta wiedza lotnicza byla w stadium zaledwie
poczatkowym, Profesor podjal sie ciezkiego pionier-
skiego trudu zaréwno w dziedzinie nauczania, jak
i zespalania w zwarta logiczng calto$é podstaw wiedzy
lotniczej. Juz w roku akademickim 1910—11 wyglosit
pierwsze wyklady z dziedziny lotnictwa na Politech-

nice Lwowskiej, nastepnie za$, starajac sie o dalszy -

rozwdéj mysli lotniczej wsrod przysztych tego lotnictwa
pracownik 6w,
Zwigzku Awiatycznego Studentéw.

Dbajac o naukowsg $cisto§é wiedzy lotniczej Pro-
fesor czesto zabieral glos na lamach prasy, prostujac

powszechnie wtedy panujace biedy, jak np. poglad,

ze ,,sila unoszaca® i ,,opor* sg wielkosSciami catkowicie
od siebie niezaleznymi.

W nastepnych latach zainteresowania Profesora
zwrécily sie bardziej w kierunku wytrzymatosci i, gdy
po pierwszej wojnie $wiatowej powolany zostat na

stal sie opiekunem powstatego tam-

TYTUS HUBER

Katedre Mechaniki Technicznej Politechniki War-
szawskiej, poswiecil On swoéj czas przede wszystkim

tym zagadnieniom. .
W okresie tym, skutkiem znacznego wzrostu

szybkosci lotu, a co za tym idzie i obcigzen, konstruk-
torzy samolotéw zmuszeni byli do znacznie bardziej
wnikliwej analizy pracy konstrukecji niz w oblicze-
niach uprzednio stosowanych. Wylonit sie szereg
trudnych probleméw wytrzymatosciowych, w rozwia-
zywaniu ktérych Profesor bral czynny udzial, badz
jako doradca Panstwowych Zakladéw Lotniczych,
badz jako autor szeregu prac naukowych, ktére do
dzi§ dnia nie stracily swej aktualnoéci, stanowiac
pierwszorzedna pozycje w lotniczej literaturze facho-
wej. Wartos¢ tych prac jest tym wieksza, iz, zawiera-
jac w sobie problemy niejednokrotnie bardzo zlozone,
przedstawiaja je w sposéb dla inzynieréw prosty
i zrozumialy, spelniajac takze pod wzgledem dydak-
tycznym bardzo wazng role.

Z prac tych opublikowanych drukiem wymienimy
tylko najwazniejsze: _ 7o " S
1. Studia nad belkami o przekroju dwuteowym.

Sprawozdania i prace Warsz. Tow. Politechnicz~

nego, W-wa 1923. -

2. Obliczenie wytrzymaloéci-oive pretow podiuznie
$ciskanych. Przegl. Techn. W-wa 1928.

3. O wytrzymatoéci podiuznic w skrzydtach wspor-
nikowych jednoplatéw. Przegl. Techn. W-wa
1930. '

4. Zginanie belek prostych o przekrojach wiotkich.
Sprawozdania IBTL We-wa 1930.

5. Obcigzenie krytyczne pretéw: osiowo “$ciskanych
o przekroju nieciggle zmiennym. Sprawozdania
IBTL W-wa 1930. ' :

6. Nowoczesne wzory wytrzymaltosci ztozonej. Spra-
wozdania IBTL W-wa 1930.
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7. Wymiarowanie pretéw osiowo Sciskanych o prze-
kroju stalym w konstrukecjach lekkich. Sprawoz-
dania I. T. L. 1933.

8. Rola sztywnos$ci skretnej w dzwigarach krato-
wych lekkich. Przegl. Techn. W-wa 1933.

Omawiajgc dziatalno§¢ naukowsg Profesora nie -

mozna pomingé mileczeniem tych prac, ktére jakkol-
wiek dotyczg ogdlnych podstaw nauki o wytrzyma-
tosci, wywarly jednak znaczny wplyw na ksztaltowa-
nie sie wytrzymato$ci lotniczej. Do prac tych mnalezy
wymieniona w p. 6 praca omawiajgca tak zasadnicza
dla kazdego inzyniera kwestie, jakg jest wytezenie
materiatu i zwigzane z tym bezpieczenstwo konstruk-
cji. Nalezy dcdaé, iz zastuga sformutowania podanej
w tej pracy hipotezy wytezenia miarg ktoérego jest
energia tzw. odksztalcenia postaciowego, przypada
Profesorowi, ktérego pierwszy artykul na ten temat
pojawit sie w r. 1904. Hipoteza ta, sprawdzona
doswiadczalnie przez wielu naukowcow, jest dzis
powszechnie uznana i stanowi podstawe dla obliczania
wytezenia. Stata sie ona punktem wyjscia dla funda-
mentalnych prac z dziedziny wytrzymalosci i plas-
tycznosci, jak np. praca Hencky‘ego. Drugg z tego
rodzaju prac jest, wydana w 1921 r. we Lwowie, ,, Te-
oria plyt prostokatnie réznokierunkowych® wydana w
1938 r. w jezyku niemieckim, ktéra jakkolwiek doty-
czy zagadnien zwigzanych z budownictwem, posiada
ogromne znaczenie dla spotykanych w lotnictwie za-
gadnien plyt wykonanych z tzw. blachy falistej
i sklejki i zwlaszcza przy obecnych tendecjach rozwio-
jowych lotnictwa zyskuje coraz bardziej na aktual-
no$ci w zastosowaniu do tzw. powlok sztywnych na
zginanie.

This article

is dedicated to

Poza bardzo cennym wkladem do polskiej litera-
tury technicznej Profesor ma wielkie zastugi peda-
gogiczne. Potrafit On zgromadzi¢ wokoél siebie 1 za-
checi¢ do pracy naukowej wielu inzynierow, ktorzy
pracujagc pod jego kierunkiem i przy Jego poparciu,
wykonali szereg prac mnaukowych, oraz instalacji
po raz pierwszy w Polsce zastosowanych, umozliwia-
jac tym prowadzenie badan naukowych na poziomie,
nie ustepujacym przodujacym technicznie panstwom.

Kierujac Laboratcrium Wytrzymatosei Materialow
Politéechniki Warszawskiej dazyt zaréwno do podniesie-
nia wyposazenia laboratorium, np. przez zorganizowa-
ne pierwszej w Kraju pracowni analizy naprezen
przy pcmocy nowoczesnych metod, jak i do zwieksze-
nia uzytecznosci calego laboratorium dla celow prze-
mystowych. Prowadzac poza wyktadami Mechaniki
Technicznej réwniez i Statyke Lotnicza Profesor za-
wsze dazyl do tego, aby z jednej strony rozbudzi¢
wsréd swych stuchaczy zrozumienie i zamilowanie
do wykladanego przezen przedmiotu, z drugiej strony
aby nauczy¢ przysztych pracownikéw mauki i techniki
prawidtowego sposobu ujmowania zagadnien.

Lista prac i zaslug Prof. M. T. Hubera dla lot-
nictwa nie jest pelna, bo trudno jest wymieni¢ je
wszystkie w tym krétkim artykule — i nie jest skon-
czona, gdyz Profesor pracuje nadal. Wiemy, ze pod-
czas okupacji rozpoczal On opracowywanie podrecz-
nika wytrzymatosci dla potrzeb lotnictwa. Jestesmy
pewni, ze ta i wiele innych jeszcze prac wyjdzie z pod
Jego pidra na pozytek lotnictwa, z ktérego rozwojem
imie Profesora jest nierozerwalnie polaczone.

the 40-years jubilee

of research and pedagogical work of the Polish scientist

prof. M. T. Huber.

Juz po zamknigciu niniejszego zeszytu redakcja , Techniki Lotniczej" uzyskata do recenzji
$wiezo wydane dzieto prof. M. T. Hubera poéwiecone teorii sprezystosci (t. |. Krakéw 1948.
Naktadem Polskiej Akademii Umiejetnosci). Obszerne oméwienie tego znakomitego pod-
recznika, ktéry niewgtpliwie wejdzie w sktad klasycznej literatury technicznej nie tylko polskiej
lecz rowniez i $wiatowej zamiescimy w jednym z najblizszych zeszytéw naszego pisma.
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Inz. WEADYSEAW NOWAKOWSKI
Instytut Szybownictwa Bielsko

Kilke vwag o momencie bodloinym, poprzecznym i kierunkowym

skrzydta.

O ile metody obliczania podtuznej statecznosci statycz-
‘nej platowca sa podawane w kazdym podreczniku mechaniki
lotu, o tyle kwestie zwiazane z obliczaniem statecznosci po-
przecznej i kierurkowej ograniczaja sie tam najczesciej do
krotkich wzmianek, ewentualnie odsylaczy do réznych pu-
blikacyj, nie zawsze dostepnych dla polskiego czytelnika.

Autor artykutu wybral z dostepnych mu — mielicznych
zreszta — Zrodel, a czesciowo z wlasnych rozwazad majwaz-
niejsze zalezmno$ci, pozwalajace wyjasnié wplyw ksztaltu oraz
wlasnos$ci areodynamicznych skrzydla na wielkosé jego
momentu podluznego, poprzecznege i kierunkowego.

Artykul ten mie wyczerpuje oczywiécie tematu i jedynie
duze zainteresowanie, jakim w dobie obecnej ciesza sie bez-
cgonowce, u ktérych na pierwszy plan wysuwa si¢ problem
statecznosci samego skrzydla, usprawiedliwia pojawienie sie
jego w obecnej objetosci.

UWAGI OGOLNE.

1. Definicja momentéw i ustalenie uktadu wspél-
rzednych, '

Momentem podiuznym M bedziemy nazywali mo-
ment sily aerodynamicznej, usitujacy zmieni¢ kat na-
tarcia - skrzydta. Momentem poprzecznym L bedziemy
nazywali moment, usilujgcy przechyli¢ jedno skrzy-
dio ku gorze, drugie za$ do dotu. Momient kierunkowy
K bedzie usitowal zmieni¢ kierunek lotu.

Pod wplywem tych momentéw platowiec obraca
sie dookola swych gtéwnych osi bezwtadnos$ci, ktérych
kierunek pokrywa sie: w przyblizeniu z kierunkiem
osi Y, T, N (rys. 1), to jest prostopadig do plaszczyzny
symetrii skrzydla, oraz rownolegla i prostopadig do
cieciwy profilu w plaszczyZnie symetrii skrzydta.

Sf

rZ
- aschz Zna K

U
aszozyzna rdC” S

o

yA
as2cZ 304/a8-R1
Rys. 1.

Poniewaz jednak wiekszo$é przytaczanych w dal-
szych naszych rozwazaniach zaleznosSci zostata otrzy-
mana, a co najmniej sprawdzona na drodze do§wiad-
czalnej w: tunelach aerodynamicznych, wygodniej jest
zwigzaé moment z kierunkami osi Y, X, Z, to jest
z uktadem wspoéirzednych, ktérego osie sa rownolegle
i prostopadte do kierunku lotu (rys. 1). Dokola tych

wlaénie osi, wykonuje sie zazwyczaj bezposredni po-.
miar momentéw na wagach aerodynamicznych.

Poza tym wygodniej jest umiejscowic poczatek
ukladu wspélrzednych, omawiajagc moment poprzecz-
ny i kierunkowy skrzydla, nie w $rodku ciezkosci
platowca, ale w tak zwanym ,punkcie neutralnym‘
skrzydta. :

Przy kohcu naszych rozwazan beda podane za-
leznoéci, pozwalajace na przeliczenie momentéw-z do-
wolnych osi na gléwne osie bezwladnosci. Przedtem
jednak chcielibySmy zwr6ci¢é uwage na to, ze przy
przechodzeniu z jednego uktadu wspbirzednych na
inny, momenty aerodynamiczne nie tylko zmieniajg
swa wielko$é, ale mogg réwniez zmieni¢ i kierunek,
stajac sie z ustateczniajacych wuniestateczniajacymi
(destabzilizujacymi)..

Ze wzgledu na symetrie skrzydia, momenty po-
przeczny i kierunkowy wystepuja tylko wtedy, kiedy
kierunek lotu wychyli sie z plaszezyzny symetrii
skrzydta, to znaczy kiedy skrzydlo zacznie wykonywac
§lizg, ktérego miarg jest kat $lizgu f (rys. 1).

Przyjawszy dodatnie kierunki momentéw i katow
jak na rys. 1, widzimy, ze platowiec stateczny podiuz-
nie i kierunkowo, powinien w punkcie réwnowagi

spetnia¢ — miedzy innymi — warunki:
dMg dK
938 oo, BEW
do dp

jezeli przez M G oraz KG oznaczymy momenty M
oraz K, przeliczone na gléwne osie bezwltadnosci. Wte-
dy bowiem moment podiuzny bedzie sprowadzal plta-
towiec — w razie jakiego$ zaburzenia — na kat réow-
nowagi momentéw, a moment kierunkowy bedzie sie
staral usungé §lizg. ;

Oprocz obu wyzej podanych warunkéw, jest jesz-
cze pozgdane spelnienie warunku trzeciego, a miano-

" wicie:

bo wtedy moment poprzeczny bedzie x’)vyprz‘eedza-jacq
w $lizgu polowe skrzydta podnosit do gory, uttawiajac
tym samym wprowadzenie platowca w poprawny
skret. . b '
Wielko$¢ momentéw bedziemy obliczali wg za-
leznoSci: ; e :
M=o, .5.4.1
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przy czym: S  jest powierzchnig skrzydia (m?) CuN = Cgmo == constans
q jest ciSnieniem predkosci (kG/m?)

t, jest cieciwg skrzydla w plaszczyznie
symetrii (m)

jest rozpietoscig skrzydla (m)

¢, Jjest wspoélczynnikiem momentu po-

diuznego

¢ jest wspoélezynnikiem momentu po-
przecznego

cp Jest wspélczynnikiem momentu kie-

runkowego.

2. Punkt neutralny skrzydia.

Punktem mneutralnym. nazywamy punkt, w kto-
rym o$ neutralna przebija plaszczyzne symetrii skrzy-
dta. Osig neutralng nazywamy o$, ro6wnolegta do osi
Y (rys. 2), wzgledem ktorej wspdlczynnik momentu
podiuznego skrzydla, w duzym zakresie zmiennos$ci
wspblezynnika wyporu cz, jest wielkoScig stala.

Pomiar wspoélczynnika momentu c¢;; mozna prze-
prowadzi¢ w labcratorium wzgledem dowplnej osi,
np. przechodzacej przez punkt A

(rys. 2). Otrzymana wtedy zalez- Cz
no$é wspoiczynnika wyporu od 00 .
wsp6tczynnika momentu jest po- :
dobng do pokazanej na rys. 3. |
I
I
l
1
. é os pomiarowa __ _ __ I
I “‘h“f oS neutralna o ;
1
§ r-Cm_-j m
304}48-52 ’ 74 304/a8-R3
Rys. 2. Rys. 3

W liniowym zakresie zmienno$ci mozna jg przed-
stawxc WZzorem:

d'c..

C

i [

=="C + .
mo a cz z
Jezeli chcemy przeliczyé momenty na inng oS,
réwnolegla do poprzedniej, ale oddalong od niej
o wielko$§¢ At (rys. 2), to wspbdlczynnik momentu
wizgledem nowej osi bedzie — jak wiadomo — wyno-
sit:

At

ts

0Cm At
—_—_—— .Cz
0 c, ts)

Cz == Cmo +(

CmN = “m —

jezeli wspotezynnik cm byl odniesiony do cigciwy ts .
0 c
0c

ls z

Przesunawszy of tak, by

, otrzymamy

po przeliczeniu:

i ta nowg 0§ nazywamy wtas$nie osiq neutralng skrzy-
dia.

Najczesciej przyjmuje sie w laboratoriach, dla
skrzydta o obrysie prostokatnym, 0§ pomiarowg w
krawedzi natarcia skrzydila i otrzymuje sie zgodnie
z teoria:;

dcm'-v

des =

0,25,

a wiec o$ neutralna cddalona jest wtedy od krawedzi
natarcia o

At 025 .t

Dla skrzydta o dowolnym ksztalcie polozenie
osi neutralnej bedzie zalezalo od rozkiadu wyporu
wzdluz rozpieto$ci, na co — jak dalej zobaczymy —
ma miedzy innymi wplyw uktad skrzydia w ,strza-
te“.

Wykres pierwszy pokazuje wladnie polozenie osi
neutralnej skrzydta o pewnym stalym, wzdluz roz-
pietosci profilu, obrysie trapezowym i zmiennym kac'e
strzaly, dla wydtuzenia A = 5, wg (I). Znaczenie

poszezegdlnych liter jest zrozumiale z zamieszezonego
na wykresie szkicu.

T T T T

T=ts

ty= 3% (ts* ts tice %)

’ R |
i 4 06
] I :
_—— [ [
~—~— T 08
—| , i
E— L
| !
T T
o1 ‘ |
0 5 70 5 20 25 30 35 40 45 f °
30448 -w1

Wykres 1. PotoZenie punktu neurralnego skrzydta o uktadzie
strzaty. A=5. Re«470°

3. Definicja ksztaltu skrzydia.

Wielko$¢ momentéw zalezy w pierwszym rzedzie
od ksztaltu skrzydta oraz jego profilu. Musimy wiec
uprzednio ustali¢ podzial skrzydel! wg ksztaltu.

Skrzydlo, dla ktérego w kazdym przekroju pun-
kty lezace na linii szkieletowej, w icdleglosci 25%
cieciwy danego przekroju od krawedzi natarcia two-
rzg linie prosta, prostopadia do plaszezyzny symetrii
skrzydia, (rys. 4), bedziemy nazywali skrzydtem pro-
stym.

Jezeli punkty poprzednio zdefiniowane tworza dla
polowy skrzydia prosta, lezacg w_ plaszezyznie NY,
ale odchylong od prostopadlej do plaszezyzny sy-
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metrii o kat ¢, jak na rys. 5, to takie skrzydlo bedzie-
ny nazywali skrzydtem o ukladzie V.

Y
o
§

304[48-R5

Rys. 5.

Jezeli wyzej wspomniane punkty tworza dla po-
towy skrzydla prosta lezaca w plaszczyznie TY, ale

odchylona od prostopadlej do plaszczyzny symetrii '

o kat v, jak na rys. 6, to takie skrzydlo bedziemy na-
zywali skrzydiem o ukladzie w strzale.

ot
B

304/48
Rys. 6.

Poza tym obrys skrzydla moze byé prostokatny,
trapezowy, eliptyczny itp.

W  najog6lniejszym wypadku skrzydlo pbsi-ada
réwnocze$nie uklad V oraz strzale i dowolny obrys.

Dalsze nasze rozwazania podzielimy na dwie czesci.
W czesci I bedziemy si¢ zajmowali momentem podluznym
skrzydta wzgledem srodka ciezkosci platowca, w czesci IL
zajmiemy si¢ momentem poprzecznym i kierunkowym wzgle-
dem poprzednio zdefiniowanych osi.

I. MOMENT PODEUZNY SKRZYDELA.

1. Moment podluiny skrz.ydla o dowolnym
ksztalecie.

Skrzydlo o dowolnym ksztalcie mozemy podzielié,
jak na rys. 7, na szereg paskéw o powierzchni:

s =tp . dy

LOTNICZA 9

Moment takiego paska wzgledem $rodka cie,ik-.o‘éc'%
platowca G mozna obliczy¢ znanym z aerodynamiki
wzorem:

w ktérych znaczenie poszczegodlnych liter jest zrozu-
miale z rys. T. '

Pamietajac o tym, ze P, p . ep jest momentem
wypadkowej sily aerodynamicznej paska wzglgdem
punktu B, zalezno$é (1) mozemy napisa¢ w postaci:

—cug -dS.q.z2p

Sumujac tak otrzymane momenty wszystkich paskow
w granicach od y = 0 do y = b/2, otrzymuje sie
moment jednego skrzydia, a wiec polowe momentu
platowca: .
b b

Mg 072 =7
G cmB.q.tZB.dy—{—fan.q.tB.
2
y=0 y=20
‘ _ b
Y= 2
y=20 '

Wprowadzajagc — jak. pndaliSmy na wstepie —
na calkowity moment sit aerodynamicznych platowca
wizgledem Srodka ciezko$ci oznaczenie:

MG:CmG .S.q.ts

otrzymuje sie wzér pozwalajgcy na obliczenie wspoél-
czynnika momentu podluznego platowca, wzgledem
jego $rodka ciezkosci:. :

Dla zlozonego ksztaltu skrzydla, catki we wzorze
(3) najwygodniej jest oblicza¢ metodg tabelaryczna
lub analityczno-graficzna. Dla ksztaltu trapezowego,
po wprowadzeniu jeszcze pewnych dodatkowych zato-
zen, catki wyzej podane dajg sie latwo obliczy¢ i jak
dalej zobaczymy, mozna otrzymaé¢ z nich bardzo pou-
czajace zalezno$ci.

2. Wspélezynnik momentu podluinege skrzydia
prostego.

Wielkos¢ cigeiwy skrzydia tz-w dowolnej odle-

glosci y od plaszezyzny symetrii, dla trapezowego
obrysu, mozna wyrazi¢ zalezno$cia:
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2y de t2. 4+ 32, + 2t_ . ¢t
tB:ts_(ts,_tk)— +(———T—) . Aa( s k z k)-}—
b do. 24

Odlegtosé za$ x p krawedzi natarcia dowolnego paska
od Srodka ciezkosci platowca (rys. 7):

: 2
.'L'B ::a—i—h

b
gdzie:
ty Jest cieciwa skrzydta w plaszczyznie symetrii
Ty jest cigeciwa kran-
cowa skrzydia
b jest rozpietoScia
skrzydia
a jest wielkoscig
»strzaly® skrzydia
h jest odlegtoscia
srodka ciezkosci
platowca od kra-
wedzi natarcia
profilu w plasz-
czyznie symetrii.
Jezeli przyjmiemy li-
niowe zwichrzenie skrzy-
"~ dla, czego miarg bedzie
kat Ay zawarty pomiedzy:

304/48-R7
Rys. 7.

cieciwami profilu w plasz-
czyznie symetrii i na kon-
cu skrzydla i jezeli ogra-
niczymy sie do skrzydel zbudowanych z jednego lub
kilku podobnych profili, oraz przyjmiemy jeszcze, ze
rozklad wyporu wzdluz rozpieto$ci jest podobny do
rozkladu iloczynu tp . c,p bez uwzglednienia strat
brzegowych, to wspoélczynnik momentu podiuznego
i sity normalnej dowolnego paska dadza sie wyrazié

wzorami:
de,, Aa '
CmB= CmA+ d—a) ag‘ . y . . (4)
. dcn Ag_
ChB = CpA+ da) Y Yy . . (%)

gdzie c,, 4 oraz c,4 s3 wspolczynnikami aerodyna-
micznymi prcfilu skrzydla w plaszezyzZnie symetrii.

Zalezno$ci (4) oraz (5) wazne sg 'oczywiéci«e- jedy-
nie w zakresie liniowej zmienno$ci wspoéiczynnikéw
¢, Oraz c, z katem natarcia o, mierzonym w plasz-
czyznie symetrii:

Jezeli rozwazania nasze ograniczymy do skrzydet
bez ukltadu V, mozemy jeszcze zalozy¢ dla uproszcze-
nia, ze zg ™ O:

Wstawiajagc wyzej podane zalezno$ci do wzoru
(3) ctrzymujemy po prostym scatkowaniu

(s + %y T &,
“mA 6

2b
‘mG = 5t

‘tk)+

P a(ts+2tk)—3h(ts+tk)
CnA 1'5

N (dcn ) " alty + 3ty) —2h(t + 2t )
da ‘ 24

Ozn.aczajqck:
tk /ts == T

b2 / S = ;\
mozemy napisaé ostatecznie:
A

CmGz'g—

tS
‘mA - re [+ 0 —1 +

+an—2— [a(1 4 20) — 3R (14+1)] +

+Aa;:((—1c-”i ts [(1 + 0° + 20 +
121" da o F
de 7
+( )[a(1+3r)*—2h(1+2r)]‘ .. (6)
do :
3. Warunki stateczno$ci statycznej podluznej
skrzydla.

Jak wiadomo z mechaniki lotu, warunkiem row-
nocwagi w locie, poza warunkiem rownowagi sil, jest
rownowaga momentow sit dziatajacych na platowiec.
Dla samego skrzydla, np. szybowca bezogonowego,
podany wyzej warunek rownowagi sprowadza sie do
tego, aby moment podluzny sil aerodynamicznych
dziatajacych na skrzydlo, wzgledem s$rodka ciezkosci
byt rowny O, a wiec by:

CmnG = O ¢ w ® w . (7)

Poza tym, aby byl to punkt réwnowagi trwatej,
musi byé — jak juz wspomnieliSmy na wstepie —
spelniony warunek:

de
mG
.. . . (8
( ia )CmG::O>O (8)

Zastanéwmy sie co i w jakim stopniu moze wply-
wa¢ w samym skrzydle na spelnienie obu tych wa-
runkéw, zaczynajac np. od warunku (8).

Roézniczkujgc zaleznosé (6), otrzymujemy:

dcmG ___‘_\{( dcmA) ts

do b da 3

[+ 1) —1 +

+(dc"A). La+29—3ma + m} (9
do 6
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N Jak wiadomo z aerodynamiki i systematyki prb—
fili lotniczych, w duzym zakresie katéw natarcia:

de

m = 2 7*. ¢ t
du 7 I\ £ — constans
de

= 2w == constans
do. 7]*\ o

przy czym 7 , jest tzw. wspdlczynnikiem sprawnosci

profilu, zaleznym przede wszystkim od jego grubosci
i wydluzenia skrzydta. Wykres 2 wg (VI) pozwala na
okreslenie wielko$ci wspoétczynnika neo, tzn. wspol-
c\zynnika sprawnic§ci profilu dla wydiuzenia skrzydia
A = OO,

Voo

090

080 b— T..—f;: E ' \1\\

| RS

0 005 010 015 020 025 df

. , ) . 304[48-w2
Wykres 2. Wspotczynnik sprawnosci profilu.

Przeliczenie tego wspoélczynnika na inne wydiu-
zenie nie przedstawia-zadnych trudno$ci, bo jak wida¢
z rys. 8: '

n Cn
& WMo 5
c
n
; ===. 25t
a A az- T qi\.
a p-oniewai:
c
Lm—bla—dtxl A al — n
: n. A
Rys. 8
B |
wiec: 1 =g (10)
oo A
de,, [ d
Wspb6lczynnik: {== == 0,25 — 0,20 (*‘
de,, t

zalezy przede wszystkim od procentowej grubosci

profilu (Td)

‘Nalezy jednak pamieta¢ o tym, ze zalezno$¢ ta
zostala ustalona na podstawie pomiaréw profili nor-
malnych; dla profili ze stalym potozeniem $rodka
parcia, lub z jego odwrotng wedrowka, wspoOtczynnik
{ w mniejszym stopniu zalezy od grubosci profilu
i z dostatecznag dokladnoSciag mozemy przyjac wtedy:

== 0,25 =— constans

Po tych wszystkich uwagach, przechodzac jeszcze
z miary lukowej na stopniowa i pamigtajac, ze:
b? 2b
S T (ty + ty)

A =

zaleznoéé (9) mozemy napisa¢ w postaci:

R\ 1 [a)\/ g
— ) = 1
(ts) 3(%)(—‘_ 1+T>+
T ) 57,8 (dcmg-
1 _}_'C C2x ”fAA dU.D /

7Z zaleznoSci tej widzimy, ze aby byl spelniony
warunek (8), tzn. by:

—f—%— ¢ (1‘]‘ T —

(11)

dc mG

do’ =0

musi by¢ speilniona nieréwnos$c:

“h 1 a T
)= ) (1

C(l—i—r—

+

2
3

+

T
(12)
141 )

Odleglto$é wiec $rodka ciezkosci w samym skrzy-
dle lub bezogonowecu, od krawedzi natarcia profilu
w plaszczyznie symetrii, nie moze przekraczaé¢ pewnej
wartosci, okreslonej prawa strong nieréwnosci (12).

Zalezy ona przede wszystkim od wielkosci ,,strza-

ty“ skrzydla i od jego ksztaltu, czego miara sg sto-
sunki: a/ts oraz tz/t, == 1, a W mniejszym stopniu od
uzytego profilu, bo jak wspominalismy, wspo6tczynnik
{ nie wiele rézni sie dla réznych priofili.
© Przesuwajagc $rodek ciezko$ci od tego skrajnego
tylnego potozenia ku przodowi, otrzymujemy coraz
wiekszy wspbélezynnik statecznosci statycznej podiuz-
nej de g [dol. ‘ '
Wykres 3, przedstawiajgcy zalezno$é:

hoy-
(5), =5 ) (04 =)+
+—§-C(1+r——i——_;——r)

to jest prawaq strone nieréwnosci (12), okresla wyze]j
wspomniane skrajne tylne potozenie $rodka ciezko$ci.

Na tym samym wykresie przedstawiono réwniez
zaleznos¢: '

h
(), = =2

de,., .
i
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wielkos¢ koniecznego przesuniecia ku a wiec:
przodowi $rodka ciezkosci, od tylnego skrajnego po- . »
fozenia, by otrzymaé¢ zadana wielkosé wspoélczynnika mA — I+ _moA
statecznosci dc,,g/da’. ChA CnA

[hieg), < T.é.g
— 06
15 / = 0’4
_ A-02
—0
10
05
|
|
o[ 1
0 05 10 5 20 25 alts
dcme
0 0005 0010 gars 0020 025 dx~
~ 7 —
0
&0 ——
S
s 04 304[48-w3

Wykres 3. Wptyw potozenia srodka ciezkosci bezogonowca na
wielkos¢ wspdtczynnika statecznosci.

Oba te wykresy razem przedstawiaja zalezno§é
(11), bo jak odrazu widaé:

(=)= (), + (%),

§ N

Zajmijmy sie z kolei warunkiem (7), tzn. zasta-
néwmy sie kiedy:

¢CmG =0

Przyjrzawszy sie zaleznosci (6), pozwalajacej obli-
czy¢ dla réznych katéw natarcia warto§é wspolezyn-
nika ¢ g, widzimy, ze jeden jej czlon jest proporcjo-
nalny do kata zwichrzenia skrzydla Ag.

Nasuwa sie pytanie, czy i przy uzyciu jakich
profili mozliwe jest spelnienie warunku (7) dla skrzy-
dia niezwichrzonego.

Zaktadajac A o == O zalezno$¢ (6) przyjmie po-
sta¢ uproszczona, a przyréwnujac ¢nG do zera, otrzy-
mujemy, ze: ‘

C‘mA 3 = h 1+‘L’
cha 2 (ts) 1+ 12— *
_ 1 ey 142
2 (ts)(1+t)2-r

Wstawiajac do tego wzoru wartoéé na i}/ts obli-
czeng z zaleznosci (11), otrzymujemy:

1+ =
a4+ 2—rx

_(:mA e —i 57,3 (deG)
CrA ) 2 27 ’1\ da’

4

W liniowym zakresie zmienno$ci wspétezynnikow:

Wstawiajac tq wartos¢ do poprzedniego wzoru
otrzymujemy ciekawa zaleznos¢:

3 57,3 ; %mG )
C —_— — C R i
mOA nA' 2 2.7[ .fi /\ dan
14 ¢ 18
(O S o — (13)

ktéra mowi nam, ze aby w normalnych warunkach
lotu (c ,, = O) spelnione byly oba warunki réwnowagi
dla samego skrzydla, to musi byé ono — jezeli nie
stosujemy zwichrzenia — zbudowane na profilach
z ujemnym wspo6iczynnikiem momentu zerowego Cmo
to jest na profilach samostatecznych.

Zastan6wmy sie z kolei nad wplywem zwichrze-
nia skrzydla na jego moment podiuzny.

Rzut oka na zalezno$¢ (6) méwi nam odrazu, ze
w normalnych warunkach lotu (c,>0), skrzydlo zbu-
dowane na profilach zwyczajnych, lub ze stalym polo-
zeniem $rodka parcia, wtedy tylko moze spelni¢ wa-
runek (7), kiedy posiada zwichrzenie A ¢ O.

Poza tym widzimy, ze ujemne zwichrzenie skrzy-
dia obniza nam wspo6iczynnik ¢nG © wielko$¢ stalg,
proporcjonalna do kata zwichrzenia, a nie zalezna od
kata natarcia.

Obliczmy ile wynosi zmiana wspo6lczynnika ¢ M
przypadajaca na 1° zwichrzenia i od czego ona zalezy

Z zaleznos$ci (6) widzimy, ze zwichrzajac skrzydio
o 1° otrzymujemy:

a wstawiajac do tej zaleznos$ci wartosé na hity ze
wzoru (11) otrzymujemy:

27 a (14 1)+ 2t
Ac g=-—">2_ [ — FI-uade o
mG T8 57,3 ( ts) (L - 1)
1+ 3t — 3¢ — ¢8 1 ,dc 1+ 271
. . ] - (_mG) ‘ (14)
a4+ ! 3 do" "1 + 1

 Podobnie jak na wykresie 3, zaleznosé (14) mozna
roztozy¢ na dwa czlony:

(4 ¢,,on ::f(—ti’ ’C)

S

deG

oraz s T ) ’
do

(4 CmGl2 == f (
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Oba te cztony przedstawione sa na wykresie 4,
Pprzy czym:

de,g==(4 ¢mG)1 + (4 CmG)2

3
7-10
{Ac”'°)| gf
o Q2
02
a9
e
—
o1 - ==
0
0 05 10 15 20 25 afy
= o0 5 '
§ 0.02[L ! l[ ! - 1 . ]{"f,a
= T 0005 0010 aors 020 0025 %Sél’.’.o
v o?
Wykres 4. Wptyw obrysu skrzydiz o2  skutecznos$c” zwichrzania
304/48-w
widzimy z tego, ze na ,skutecznc$é zwichrzania

skrzydta wpltywa przede wszystkim wielko§¢ strzaty
oraz stosunek cieciwy przy koncu skrzydta do cieciwy
w plaszczyznie symetrii skrzydta. Im strzata skrzydia
jest wieksza, oraz im bardziej stosunek cieciw sie
zbliza do jednosci, tym ,,skuteczno$é zwichrzania jest
wieksza. .

Przez caly czas milczaco zakltadalismy, ze zwichrzenie
konstrukcyjne jest réwnocze$nie zwichrzeniem efektywnym
skrzydla, co miatoby miejsce, gdyby rozklad wyporu wzdluz
rozpietosci skrzydla byt eliptyczny.

Najczesciej dla skrzydta o ukladzie strzaly nie udaje
sig zrealizowa¢ wyzej wspomrianego rozkltadu wyporu. Jak
zobaczymy w czesci Il przy koncach skrzydta w strzale wy-
stepuje mniejsze odgiecie strug, niz w partii $rodkowej
i z tego powodu zwichrzenie efektywne skrzydla jest prze-
wazrie mniejsze od zwichrzenia konstrukcyjnego. Wielkosé
jego mozna tatwo znalezé, znajac rozklad wyporu wzdluz
rozpietosci skrzydla dla réznych katéw natarcia.

II. MOMENT POPRZECZNY I KIERUNKOWY
SKRZYDLA.

Poniewaz — jak wspomnieliSmy na wstepie —
skrzydto moze posiadaé réwnocze$nie uklad V oraz
strzate, wygodnie jest rozpatrywaé oddzielnie wplyw
tych uktadow na wielko$¢ jego momentu poprzecznego
i kierunkowego.

Bedziemy sie wiec osobno zajmowali momentem
skrzydta prostego, osobno za§ przyrostami momen-
téw wywolanymi ukladem V oraz strzala.

Oznaczajgc np. przez CIp wspotczynnik momentu
poprzecznego skrzydia prostego, przez c Ie wspo6l-
czynnik dodatkowego momentu porzecznego, wWywo-
lanego uktadem V, oraz przez c;y wspéiczynnik do-
datkowego momentu poprzecznego, wywolanego ukla-
dem w strzate, to wspoétczynnik catkowitego momentu
poprzecznego skrzydia o ksztalcie zlozonym mozemy
obliczyé w zaleznoSci:

Cy ::CIP+C]('P+ Ciy - (15)

Analogicznie otrzymujemy wspotczynnik catko-
witego momentu kierunkowego skrzydia o ksztalcie
zlozonym: )

Cp == Ckp+Ck(P+CkY . (16)

A. MOMENT POPRZECZNY SKRZYDLA.
1. Skrzydlo proste.

Na wielko$¢ momentu poprzecznego skrzydla
prostego, wykonywujgcego $lizg, ma wpltyw kilka
czynnikéw. Nalezg do nich przede wszystkim:

1. skoéne ulozenie swobodnych warkoczy wiro-

wych poza skrzydlem,

2. boczny oplyw koncéw skrzydia,

3. zmniejszenie prostopadlej do osi neutralnej

skladowej szybkos$ci lotu.

Omoéwimy po kolei wplyw tych czynnikow.

Rysunek 9 przedstawia skrzydlo proste, porusza-
jace sie bez i ze §lizgiem, ktérego miarg jest kat $liz-
gu . W obu wypadkach wrysowany zostal jeden
z wir6w plaszczyzny wirowej o wielkosci cyrkulacji
I' oraz Iy. .

W pierwszym wypadku biegngcy do tylu lewy
wir swobodny indukuje w punkcie A skladowsg pio-
ncwa szybkosci powietrza, o wielko$ci:

W ===
4y

w punkcie za§ B indu-
kuje sktadowsg szyb-
kosci skierowana do
dotu, o takiej samej co
poprzednia wielko$ci.
Wplywu prawego wiru
swobodnego na szyb-
kosci w punktach A
oraz B mozna nie
uwzgledniaé ze wazgle-
du na duzg stosunko-
wo jego odleglo$¢ od
tych punktow.

A8
304/48-R9
Rys. 9.

W drugim wypadku, to jest w czasie §lizgu, otrzy-
mujemy na podstawie prawa Biot-Savarta!) w pun-

1) Prawo Biot-Savarta dla wiru o dlugosci DC jak
na rys. 10 mozna napisaé w postaci:

r .
w = sin & ds
43‘[7‘2
D
poniewaz: s = y cligf ;
' d
ds = —y :
sin® £
y
poza tym: r = —;
. sin &

(Ciag dalszy na str. 14).
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kecie A skladowa szybko$ci powietrza skierowanag do
gory, o wielkosci:

r .
w=—=—1(1 — sin P)
4ny
w punkcie za§ B o»tfzymujemy sktadowa szybkosSci
skierowang do dolu o wielkoSci:

— T4 4 sinp)
4ny

Analogicznie na prawym skrzydle otrzymamy
w punkcie A‘ sktadowg szybkosci skierowang do gory,
o wielkosci:

w ::il— (1 + sinf)
4y

w punkcie za§ B’ skladowa szybkosci skierowang do
dotu:

11 v
20 == e (], = sin f3)
4y

Punkty wiec A oraz B, a wraz z nimi i cale wy-
przedzajace w $lizgu skrzydlo doznaje wiekszego od-
giecia strug niz skrzydlo pozostajace w tyle z punkta-
mi A’ oraz B’. Wypadkowa wyporu calego skrzydla
rrzesuwa sie wiec z plaszezyzny symetrii w kierunku
skrzydla pozostajacego w tyle, przechylajgc tym sa-
mym wyprzedzajgce w $§lizgu skrzydlo do dotu, a wiec
przeciwnie niz pozadanym jest w skrecie.

Zjawisko to tlumaczy nam réwnocze$nie wspomi-
‘nany w czeéci I fakt przesuwania wyporu ku koncom
skrzydla przy ukladzie w strzale, bo w ukladzie tym
jak gdyby oba skrzydla pozostawaly w $lizgu w tyle.

Catkowity moment poprzeczny skrzydia, przy

niezbyt duzych jego wydluzeniach, ma jednak naj-

czeSciej przeciwny, a wiec korzystny dla nas kieru-
nek, dzieki czynnikowi drugiemu, to jest bocznemu
opltywowi koncéw skrzydla, zakreskowanych na rys. 9.
W miare bowiem wzrastania kata $lizgu B, zaokra-
glona najczesciej, boczna krawedz wyprzedzajgcego
skrzydia przejmuje role krawedzi natarcia, podnoszgc
tym samym wyprzedzajace skrzydlo do géry, bo wy-
padkowa wyporu przesunie sie blizej tej ,,nowej‘“ kra-
wedzi natarcia.

To korzystne dzialanie kofAcéw skrzydla bedzie
oczywiScie tym wieksze, im wieksza bedzie zakresko-

E=¢

I

w o= ——

4y

I

SinE dE = T (COSE——— cos C) =
' Ty

a wiec

s 94
-6

= — (cos ¢ 4+ cos )
4y

W naszym wypadku
w punktach A oraz B’ >=0,e=90+ 8
w punktach za§ A’ oraz B: 3 = O, ¢ = 90 — 3

Po wstawieniu tych wartosci do wyzej wyprowadzonej
zaleznodéci otrzymuje sie wielkosci skladowych szybkosci,
przytaczane w tekscie.

wana na rys. 9 powierzchnia koncéw w stosunku do
catkowitej powierzchni skrzydia. Wieksze wiec bedzie
dla obrysu prostokatnego, a znacznie mniejsze dla
eliptycznego. Duze wydluzenia, zmniejszajace procen-
towa wielko$¢ omawianych koncow, zmniejszajg ich
korzystny wplyw.

Trzeci z podanych wyzej czynnikéw, tj. zmniejsze-
nie prostopadiej do osi neutralnej sktadowej szybko-
$ci lotu z v na v.cosf}, nie wplywa zasadniczo na
wielkoéé momentu poprzecznego skrzydla prostego,
zmiena jedynie catkowity wypoér skrzydia.

Przyjmujac bowiem za A. Betzem (VIII), ze o wiel-
ko$ci wyporu decyduje wiasnie ta wyzej wspomniana
prostopadia sktadowa szybkosci, .otrzymalibysmy, ze

(Pz)g==0 == (P1)g=0
zakladajgc oczywiscie, ze nie zmienit sie w $lizgu kat

natarcia o i ze wydluzene skrzydia jest dostatecznie
duze.

. cos* (17)

-Dla malych bowiem wydiuzen, skrzydlo ustawia
sie w §lizgu swojg przekatna prostcpadle do kierunku
ruchu, powiekszajac tym samym swoje ,efektywne*
wydluzenie, a wraz z nim i wspétezynnik wyporu dla
danego kata natarcia. Dla malych wydluzen wplyw
ten jest silny i wedtug (VII) dla wydluzen N\ =~ 5 moz-
na przyjaé, ze wypor P, zmienia sie w §lizgu posrednio
pomiedzy P ,cos f, a P,cosf. Dla wydtuzen za$ \== 1
wypor zmienia sie z cosinusem kata f3.

Weissinger (1I), wychodzac z réwnan Prandtla,
pozwalajacych na okreslenie rozkladu cyrkulacji na
prostym skrzydle, uwzgledniajac wszystkie wyze]
wepomniane czynniki, wyprowadzil zalezncsci, po-
zwalajace obliczy¢ rozkiad wyporu na prostym skrzy-
dle w §lizgu, a z rozkladu wyporu obliczy¢ moment
poprzeczny skrzydia.

Dla skrzydla o obrysie trapezowym wzOr na war-
tcsé wspolezynnika momentu poprzecznego przyjal
pestac:

[ 2%, 10,29 (%—1)
SNE

1 !
— —+1
T

—-0,10] B.c, + ¢ (18)

gdzie: . A jest wydluzeniem skrzydia
T jest stosunkiem cieciwy koncowej do
srodkowej skrzydla
E jest katem s$lizgu mierzonym w radianach
¢ Jo jest wspblczynnikiem momentu poprzecz-
nego skrzydla dla kata wyporu zerowego,
tzn. gdy C,== O
kp jest wspoélczynnikiem korygujacym, wa-
hajacym sie w granicach 1... 1,5, a wy-
neszacym wg (III) dla skrzydia prosto-
katnego kp == 1.2,



WRZESIEN 1948 TECHNIKA

LOTNICZA

15

Wz6r (18) jest wazny jedynie w zakresie ponizej
krytycznego kata natarcia. Widzimy z niego, ze mo-
ment poprzeczny skrzydla jest proporcjonalny do kata
slizgu oraz wspélczynnika wyporu, oraz, ze maleje
z rosngecym wydiuzeniem skrzydia i malejgcym sto-
sunkiem cieciw tk/ts, stajac sie dla pewnego wydlu-
zenia rOwnym zero, a powyzej tego wydiuzenia ujem-
nym. Ten wplyw wydluzenia ttumaczy sie — jak juz
wspominali$my—skosnym optywem koncéw skrzydia.

Co do wielko$ci wspélezynnika c;,, to Weissinger
podaje jedynie wzoér, dla skrzydila o cbrysie prosto-
katnym i linii szk1e1et0we] profilu w ksztalcie luku
kota:

21 Y ) —~ \
clo =— - (75) - G .B (19)
A b/2
gdzie: f/t jest prfocéntowq strzatka linii szkieletowej
profilu,

jest stosunkiem odlegtosci $rodka wyporu
jednego skrzydia od jego plaszczyzny sy-
metrii, do polowy rozpietosci.

Z braku innych danych uzywa sie wyzej podanej
zaleznosci i dla skrzydel o obrysie trapezowym.

Dla ulatwienia obliczen, wartoéci ?;/O

2

wg (II) na wykresie 5, dla réznych obryséw i wydiu-
zen skrzydia.

podane sa

Yo

B 10
046 — MR e )
044 =" e 06

“ T ——

ol -04

a0 02
038

035 o1

e % 7 3 3 J0 7 R

Wykres 5 Potozenie $rodka wyporu na skrzyd/e w zaleZnosci
od obrysv i wydtuZenia. 304/48-w/5

Dla profili samostatecznych, ktére posiadaja linie
szkieletowg w ksztalcie litery S, wygodnie jest obli-
czy¢ ,,zastepczg‘ wartosé strzatki f, tj. strzatke profilu
o lukowej linii szkieletowej, posiadajgcego taki sam
wspolezynnik ¢, jak dany profil.

Wiemy, ze przy ruchu potencjalnym:

cmo

g _"2_ (@ + 4 flt), skad (f/t) g = (20)

2. Skrzydlo o ukladzie V.

Jezeli skrzydlo o uktadzie V zaczyna wykonywat
$lizg, ktérego miara jest kat (3, to kat natarcia wy-
przedzajgcego skrzydla wzrasta w przyblizeniu
6 0== tg ¢ . sin 8, gdzie ¢ jest katem ukladu V jak na
rys. 5. O takg samg wielko$§é maleje kat natarcia po-
zostajgcego w tyle skrzydia.

Na wyprzedzajacym wiec skrzydle wypér
wieksza sie o wielko§é¢:

po-

2 oq

na pozostajgcym za§ w tyle o taka samag wielkosé
maleje.

Poniewaz wzajemna wodleglosé S$rodkéw wyporu
cbu skrzydel wynosi wedlug naszego poprzedniego
znakowania 2y, (wykres 5), moment poprzeczny skrzy-
dia wzgledem punktu N na rys. 14, Wywc%any ukta-
dem V w $lizgu, wyniesie:

1 8P ~ P .
i 1 B == Yy e T pSing
2 2 @ o o

Ly =~ 2y,

a jego wspotczynnik:

Yo 2 Ccy,

¢ e
e = 355

tg @ sin 1)

2aq
Poréwnanie tego wzoru z wynikami pomiaréw
[AI) craz (VII)] wykazato koniecznoéé wprowadzenia
do niego wspélczynnika korygujacego ke 00,8 i osta-

tecznie dla matych katéw ¢ oraz f zaleznoseé (21)
przyjmie postac:
By e g L T o 21

Weissinger podat wzory Wy;'prowadz‘one‘ doktad-
niejszg metoda, pozwalajace na obliczenie wspolezyn-
nikéw momentu poprzecznego skrzydel o réznych
cbrysach. Dla skrzydia o obrysie trapezowym:

CI(P:C[G. (9.6‘?' s (22)
przy czym wartoS¢ ¢ ;4 podal w postaci wykresu 6,
wg - (II).

C(#A
036
P
a2 — -\_-\'E':E |
. S . |
IR s
t~ P
) S s ) V3
= e _52
a0 [; 9 o i 12 i3 Al T
Wykres 6. Wplyw uktadu skrzydtaVv na moment poprzeczny.
304/48-w6
Do zaleznoéci (22) nalezy réwniez wprowa-

dzi¢ — jak wykazaly pomiary — korygujacy wspdi-
czynnik doswiadczalny o wartosci kg ~ 0,9 tak, ze
ostatecznie:

¢, =~ 0,9 ¢cij5. . p (22a)
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Dla skrzydia ,zalamanego‘, jak np. na rys. 11,
wspblezynnik momentu poprzecznego mozna obliczy¢
z zaleznoéci (21a) lub (22a), wprowadzajac do
nich zastepcza warto$é kata ¢, ktéra w przyblizeniu
mozna obliczy¢ nastepujaco:

Oznaczajac przez S; powierzchnie obu skrzydel
o kacie ukladu ¢y, przez S; powierzchnie obu skrzy-
det o kacie ukladu, ¢, otrzymujemy w czasie $lizgu,
analogicznie jak poprzednio, zmiany wyporu na
poszczegblnych powierzchniach:

ara=t(Sr) R
ap,=% ()5

Przyjmujac dla uproszczenia, ze te zmiany wy-
poru dzialaja w potowach rozpietosci poszczegdlnych
powierzchni skrzydia, otrzymujemy, ze catkowity
moment poprzeczny skrzydia wynosi:

Y3

2
2

9 ,
Lp~2 AP, 2;4_ 2 AP,y (g +

2P, S Se | b
=2 a ‘6[2S'y1‘@1+—2§"(7+y‘ )“"2]

Takij sam moment poprzeczny mozemy otrzymaé
przy jakim$ zastepczym kacie uktadu V, przyjmu-
jac — jak poprzednio — ze przyrosty wyporu dzia-
laja w polowie rozpietosci jednego skrzydia:

1 aPz B‘ = b
Lp=~2 — - P s
® 2 7 q P zast 2
2 P b ~
z =5
P [5*21— zast

Poréwnujac oba te wzory ze soba otrzymujemy,
ze:
Sty Ss

% = — —— e
zast S b2 ©4 S

3. Skrzydlo ¢ vkladzie strzaty.

Dla skrzydia w strzate, ktérej miarg jest kat
strzaty vy, jak ma rys. 12, ,efektywny* kat $lizgu
skrzydla wyprzedzajacego wynosi vy — B, pozostajacego
za§ w tyle y 4 S.

Gdybyémy mieli do czynienia ze skrzydiem pro-
stym, nie wykonujgcym $lizgu, to wypoér jego wyno-
sitby P,. Dla skrzydla
o uktadzie strzaty, wy-
keonujacego $lizg, mo-
zemy zastosowaé za-
leznos¢ (17) . i otrzy-
mamy przy naszych
zalozeniach, ze wy-
pér wyprzedzajgcego
skrzydla bedzie wy-
nosit:

=B L

8 \‘FT‘ V£ /

304/48-R12

Rys. 12.

1 ” ;

- P., cos® (y — ) (24a)
wypo6r za$§ skrzydla pozostajacego w tyle bedzie
wynosit:

1 9

-- P, cos® (v + B) (24b)

2

Jezeli oznaczymy jak poprzednio odlegloéé¢ $rod-
kéw wyporu obu skrzydel od plaszezyzny symetrii
przez y,, to moment poprzeczny wywotany ukladem
skrzydta w' strzale, bedzie wynosit:

1
Ly=vo—. P, [cos* (y—P) — cos* (v+f)] =

— -yzipz sin 2y . sin2 B

a jego wspoblczynnik:

. sin 2y . sin2f (25)

przy czym c, jest wspélczynnikiem wyporu profilu
skrzydta.

Zalozenie Betza — jak wspominali$my omawiajac
zalezno$¢ (17) — nie jest zupelnie $ciste dla normal-
nie stosowanych wydtuzen, a w wypadku skrzydia
o ukiadzie strzaly, dochodzi jeszeze dodatkowe oddzia-
lywanie na siebie obu skrzydel, tak, ze =zalezno$é
(25) okredla raczej goérng granice wspoélezynnika
C IT'

Dolng granice wartosci tego wspoétezynnika otrzy-
mamy przyjawszy, ze wypor na obu skrzydtach zmie-

nia sie z cosinusem »efektywnych* katow $lizgu, a nie
z ich kwadratem i wtedy moment:

1
Ly = yo? P, [cos (y —B) —cos (y + f)] =
= Yo C, .SIn vy . sinf
a jego wspbélezynnik:

Ho C, . siny. sinf

Cy == o
F=" % %2

(26)
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Jezeli ograniczymy sie do matych katow vy oraz §,
to zalezno$¢ (25) oraz (26) mozna uproscié do postaci:

c; = ky —;'io—.c :;[g

27
bl2 % il

gdzie wspolczynnik korygujacy ky moze sieg wahac
w granicach 1...2, a jak wykazaly pomiary [(II) oraz

(VID)], wynosi ky =~ 1,3 tak, ze mozna przyjaé osta-
tecznie:

i Yo e
c,y =~13 — .c_ .v. . (27a)
17 bl9 z Y B |

Yo

Co prawda wartoS$ci podane na wykresie 5

Scisle sa jedynie dla skrzydel bez strzaly, bo — jak
juz wspominaliémy — od kata strzaty zalezy rozktad
wyporu wzdiuz rozpietosci, a wiec i warto$¢ y,. Nie-
Scistosé ta jest jednak mata w pordwnaniu ze zgruba
przyjetym wspélezynnikiem ky i dla
(27) mozemy réwniez uzywaé¢ wykresu 3.

zalezno$ci

Ostatnio pojawil sie wzor [patrz (I)], czeSciowo
sprawdzony doéwiadczalnie, o ksztalcie podobnym do
wyprowadzonego powyzej:

C.\‘,::kY.Cz.tg\(-@ (28)
przy czym wepblezynnik k y dla trapezowego obrysu
skrzydia podany byl przy pomocy wykresu 7.

K - [ | | [ | [ ]
7 L T=[0
050 ==
~04
040 g
030
00—t A e T R | R R RN
304/48-w7
Wykres 7. Wptyw uktadu skrzydta w strzate na moment

poprzeczny.

Dla skrzydla ze strzala ujemng tzn. dla skrzydia
ktérego konce wysuniete sa do przodu, efektywny kat
§lizgu skrzydta wyprzedzajacego wynosi y + f, po-
zostajacego zaé w tle y — 3, a wiec odwrotnie jak dla
strzaly normalnej.

Jak latwo mozna wykazaé ujemna strzala daje
ujemny, a wiec destabilizujagcy moment poprzeczny,
o takiej samej bezwzglednej warto$ci jak strzata nor-

malna, przy tym samym oczywiScie kacie strzaty .

i $lizgu.

Dla skrzydla o strzale ztozonej, jak np. na rys. 13
wystarczy wprowadzi¢ do zalezno$ci (27 a) lub (28)
zastepczg wartos¢ kata strzaty, ktérag mozemy obli-
czy¢ z zaleznoSci:

Si1 Y Se
2B+
s b2

1 zast =—

[+ —371;) Ys  (29)

Zaleznoéé ta otrzymano rozumujac podobnie jak
(23).

przy wyprowadzeniu zalezno$ci Oznaczenia
zrozumiate sg z rys. 13.
Jak widzimy wszyst- -
kie wyprowadzone przez
nas zalezno$ci wazne sa
zar6wno dla strzaty nor-
malnej jak i ujemmej,
wystarczy wprowadzié
do nich jedynie kat 304/48-R13
strzaly y z odpowiednim Rys. 13.
znakiem. :

Z zalezno$ci (24 a) oraz (24b) widzimy, ze
wspoélezynnik wyporu skrzydia o uktadzie strzaty, jest
mniejszy dla tego samego kata natarcia od wspoéi-
czynnika wyporu samego profilu, bo wynosi:

"N
Cy =2 c,

. cos’y . cos®B

Wirrowadzajac te wartosé do zalezno$ci (25) otrzymu-
jemy: :

“Yo

Cryv= 2
X b2

. ¢, .tgy. tgB (25a)

" a wiec nie réznigca sie dla malych katéow od zalezno$-

ci (25).

B. MOMENT KIERUNKOWY SKRZYDEA.

Tak jak poprzednio oméwimy po kolei moment
skrzydta prostego, oraz dodatkowe momenty wywo-
lane ukladem skrzydia V oraz strzala.

1. Skrzydlo proste.

Te same czynniki, ktéore decydowaty o wielko$ci
momentu poprzecznego skrzydia prostego, decyduja
réwniez o wielkosci momentu kierunkowego.

Dla skrzydla prostego o obrysie trapezowym
Weissinger podaje wzoér na wielko$§¢ wspoélczynnika
momentu kierunkowego wzgledem punktu neutralne-
go, w postaci: : ’

y
1+ 0,29 (T"l)

'Ckp:[zkp =
5 i— +1
-+ 0,02 —[i(A—l—_l{__—;/l/—T)— —0,16 ]ﬁ/aag-
e,% - ey, (30)

gdzie oproécz uzywanych juz uprzednio oznaczef:
kp jest wspoétczynnikiem korygujagcym wyno-
szagcym okoto 1,2 wg (III),

jest wspoétezynnikiem mometnu kierunko-
wego dla kata wyporu zerowego, kto-
rego wielko$¢ nie zostala do tej pory
obliczona na drodze teoretycznej.

Cko
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Z wyzej podanej zalezno$ci (30) widzimy, ze
moment kierunkowy skrzydla prostego ro$nie z katem
$lizgu i kwadratem wspoéleczynnika wyporu i w zakre-
sie niewielkich wydiuzen skrzydla, ustatecznia je
kierunkowo wzgledem osi Z.

W pogladowy sposéb mozna wytlumaczyé ten
ustateczniajgcy wplyw nastepujaco:

Jak wiemy z poprzednich rozwazan, koniec skrzy-
dla wyprzedzajacego w $§lizgu, znajduje sie w obszarze
dodatkiwego odgiecia strug. Wektor wyporu prze-
chyla sie wiec tam nieco ku tytowi, dajac tym samym
Analogicznie wektor

- wypcru skrzydla pozostajgcy w tyle, gdzie odgiecie

strug zmniejsza sie, pochyla sie nieco do przodu,
zmniejszajac tym samym opér. Te roéznice oporu
dzialaja wilasnie ustateczniajgco.

Pomiary laboratoryjne potwierdzily zasadniczo
wyzej podang zalezno$¢, a poza tym pozwalajg przy-
ja¢ warto$¢ wspolczynnika momentu zerowego:

Cpo =~ 0,01 B (31)

Potwierdzily one réwniez tatwy do spostrzezenia
wynik zaleznosci (30), a mianowicie, ze dla kazdego
cbrysu skrzydla istnieje ,krytyczne wydtuzenie,
powyzej ktorego moment kierunkowy staje sie ujem-
nym i zaczyna - dziala¢ destabilizujgco.

2. Skrzydlo o ukladzie V.

Przez jaki§ czas sadzono, ze uklad skrzydia V
ustatecznia je zar6wno poprzecznie jak i kierunkowo,
bo wyprzedzajace wslizgu skrzydlo, z powodu wiek-
szego jego kata matarcia (str. 16) ma wiekszy wypor,
a wiec i opdr, ktéry powinien ustateczniaé skrzydio.

Pomiary daty jed-
nak wynik wprostprze-

V dziala mnajczesciej
kierunkowo destabili-
Zujaco.

O wielko$ci  bo-
wiem momentu kie-
runkowego decyduje
nie tylko rozklad opo-
ru wzdluz rozpietosci
skrzydla, ale réwniez
kierunek i wielkosé
. wektoréw wyporu.

Przypatrzywszy sie rys. 14, widzimy wyraznie,
ze rzuty wektoré6w obu skrzydel na plaszezyzne XY
rowne sa w przyblizeniu:

(P,l2 4+ AP, ) sing

304 |48-R14

Rys. 14.

oraz
P, /2 _APZ ) sing

' przy czym ¢ jest katem uktadu V, a PA, jest zmiang
" wyporu na obu skrzydiach, wywolana ukladem V

w $lizgu i daja moment kierunkowy, usilujacy po-
wigkszy¢ kat $lizgu §, a wiec dzialajacy kierunkowo
destabilizujgco. :

ciwny. Uklad skrzydia -

Jezeli przyjmiemy, ze wypoér dziata na skrzydia
w odlegto$ci y, od plaszczyzny symetrii, to moment
ten wynosi:

_ l (%&f AP, ) e

PZ I N .
~+ (_24 — 4P, ) sing . y, . sin} =
= —P, .y, . sing . sinB
a jego wepélezynnik:
Yo T
Chpy = — &, ag . sing sinf (32)

Jak wspominaliémy jednak, skrzydio wyprzedza-
jace w $lizgu posiada wiekszy opér od skrzydla po-
zostajagcego w tyle i te rdznice oporu dajg pewien
moment ustatecznajacy go kierunkowo.

Z dostateczng dla naszych celéw doktadnoscia
mozemy przyjaé, ze opér profilowy, réwnolegly do
kierunku ruchu, pozostaje w $lizgu zawsze taki sam
dla obu skrzydel, a zmienia sie jedynie ich opoér in-
dukowany, prostopadiy do osi neutralnej skrzydta.

Wspotczynniki cporu indukowanego obu skrzy-
detl mozemy latwo obliczyé i wynosza one:
dla skrzydia wyprzedzajacego:

e, +Ade, P 1 ‘
= ——=—(c, 2+ dc, %+ 2¢c, Ac,)

TA TA

C

xi

oraz dla skrzydia pozostajacego w tyle:

Roéznice wiec wspélezynnikéw oporu indukowa-
nego skrzydet wynosza:

2
4 ey =+ ¢, dc,
T A
a réznice oporu indukowanego:
2 S
Py == * c;dc, —gq
T A 2

Sily te dzialajgc we wzajemnej odleglosci 2y, daja
moment:

Cz

Ac, sg2
N 2 q 2Y,

Zmiane wspélczynnika wyporu skrzydel o ukla-
dzie V. w $lizgu, obliczyliSmy juz wyprowadzajac
zaleznoé¢ (21) i wynosi ona:

2cC
_ z
Aczﬁ

- tgg sinf
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Wprowadzajac ja do wyzej otrzymanej zalezno$ci na
moment, dostajemy:

2 2c

z

P, tgq sinf

2 g

oraz jego wspdlczynnik:

2 Yo dc,

Ctgg . sinf} . ¢
nAb/2 2 O ? B #

ko,

Calkowity wiec moment ki-er‘u.nkowy' skrzyd?a,
wywolany ukladem V w $lizgu, bedzie wynosit:

Ck(P:Ck‘Pi+ck P |

Yo (Zacz/aa
PR P S

= =ea A . tgp — sincp) sinf (34)

b/2

a jezeli ograniczymy sie do matych katow:

20c, /0
Cpo = y”( €z /%@

= — 1) ¢, .@.B (34
b/z Tt A ) z Cp B (3 a)

Dla obrysu eliptycznegoe udato sie Weissingerowri
(II) otrzyma¢ stosunkowo prosty wzor na wielkosé
wspoélezynnika momentu kierunkowego ukladu V
w $lizgu, a mianowicie:

4 A—2mc0 o~ -
== e, 3. B
T A+ 4nco

k9 (35)

Pcniewaz wspétezynniki ¢ ¢ sg najczeSciej bardzo
mate, krytyczne sprawdzenie wyzej podanych zalez-
noéci z wynikami pomiaréw napotyka na duze trud-
nosci.

Dla skrzydia ,zatamanego“ jak na rys. 11, do
zalezno$ci (24 a) mozna wprowadzi¢ zastepczg wartosé
kata ukladu V na podstawie zalezno$ci (23).

3. Skrzydle o ukladzie strzaly.

Juz w poczatkach lotnictwa zrobiono spostrzeze-
nie, ze uklad skrzydia w strzate wplywa wyraznie
ustateczniajgco kierunkowo, ale nie umiano ujac tego
zjawiska cyfrowo.

To wustateczniajgce dzialanie wywoluje roéznica
oporu obu skrzydet w §lizgu i to zaréwno roéznica
oporu indukowanego, jak i profilowego.

Omoéwmy je kolejno.

Z zalezno$ci (24a) oraz (24 b) otrzymujemy
réznice wyporu obu skrzydet w §lizgu, ktére sa rowne:

AP, =+2P, cosy . cosp . siny . sinf}

skad otrzymujemy réznice wspoélezynnikéw wyporu
skrzydetl:

Adc, ==+ 2c, cosy.cosf . siny.sinf

(33) .

f
~ cego rosnie, dla pozo- ¢

Wyprowadzajac zaleznos¢ (33) otrzymaliSmy,
ze roznice wspolezynnikéw wypory, wywolujg réznice
oporéw indukowanych:

¢ 4

T A

APfa:i ACZ-S‘Q

a wiec w naszym wypadku:
2¢ &

A Py =T —

.cos | .cosp . siny.sinf.S.q

Te réznice oporu indukowanego, dziatajac w odle-
glosciach y, od punktu neutralnego skrzydta jak np.
na rys. 15, daja moment kierunkowy o wielko$ci:

2
€z

Ky, = Yo . sin 2y . sin 2f3

TA
ktérego wspoiczynnik Wynosi:

Yo . e 22
bl2 TA

Cryy — sin 2y . sin 20 (36)

Zajmijmy sie z kolei oporem profilowym. Jak
wiadomo z systematyki profili, opér profilowy roénie
ze wzrostem grubos$ci profilu oraz ze wzrostem strzal-
ki jego linii szkieletowej.

Poniewaz w czasie §lizgu skrzydla o uktadzie
strzaly ,efektywna® (tzn. mierzona réwnolegle do
kierunku ruchu) gru-
bosé profilu i strzatka N
linii szkieletowej dla g
skrzydta wyprzedzaja-

s S VAN
Rsil|\Pxpe | | Pril2|\Pxpi2»

stajagcego zas§ w tyle

maleje, otrzymujemy 4P| \ BP0\ 4P
réznice oporu profilo- JEI y
wego obu skrzydet, da- "Ty"_—l"y"_’{ =
jaca réwniez ustatecz- J '

Pel2-4P,

niajacy moment kie- - |Pal2sPz
runkowy skrzydia. '

Poniewaz ,efek-
tywna‘ cieciwa, a wiec
grubo$¢ i strzatka linii .
szkieletowe] profilu zmienia sie z cosinusem ,efek-
tywnego kata $lizgu, co najwyrazniej widaé na skrzy-
dle prostym o obrysie prostokgtnym, mozemy przy-
-jaé —z dostateczng dla naszych celéw doktadnoscig —
ze op6r profilowy skrzydel bedzie sie zmienial z cosi-
nusem efektywnych katéw $lizgu. Bedzie wiec wyno-
sit dla skrzydia wyprzedzajacego:

LN
J 304 /48-R15

Rys. 15.

1

~ —
~

P
2

.cos (y —f)

‘dla pozostajgcego zas w tyle:

1
e -5— P, cos vy +B)

Otrzymujemy stad réznice oporu profilowego obu
skrzydel, wynoszace:



TECHNIKA

20

LOTNICZA WRZESIEN 1948

AP,, ==+

P siny .

1 S
— P, sin fi
g - “P

Poniewaz dziatajg one we wzajemnej odleglosci
2y, cosf}, daja moment kierunkowy o wielko$ci:

. sin 2f8
Kye == Pxp .Y, - Sin v . T
ktérego wspoélezynnik wynosi:
Yo . sin 28
= = ¢ sin 37
RN T gt EP Ty

Wspélczynnik wiec catkowitego momentu kierun-
kcwego wywolanego ukladem skrzydla w strzale,

Wynosi:
Chy == Chyy T Cpyy =
y e, 2 c
= b/—;[ﬁ . sin 2y 4 —2 siny l sin 2B (38)
ktoéra to zalezno$¢ mozemy uprosci¢ dla malych ka-

tow vy oraz 3 do postaci:
L - 4c: ° | T
ck'(w——l—ﬁ+cpry.B. (38a)
Wyniki pomiaréw potwierdzaja zasadniczo wy-
_ze] podang zalezno$é.
- Cheae wyznaczy¢ polozenie punktu neutralnego
N, wzgledem ktérego obliczyliSmy wspoétczynnik mo-

mentu, mozemy dla matych katéow strzaly postuzyé sie -

uzywanym juz wielokrotnie wykresem 5, bo jak wi-
dzimy z rys. 15 odlegto$é punktu neutralnego od kra-
wedzi natarcia profilu w plaszezyznie symetrii skrzy-
dia, wynosi w przyblizeniu:

XAQ’/ 0,25 ts

+ yotgy (39)

Wszystko coSmy powiedzieli o strzale ujemnej
i zlozonej, omawiajagc moment poprzeczny, mozna za-
stosowaé i do momentu kierunkowego. ;

Dla obliczenia wiec momentu kierunkowego
skrzydla o strzale ziozonej, mozemy uzyé¢ zalezno$ci
(38a) wprowadzajac do niej zastepcza wartosé kata
strzaty z zaleznos$ci (29).

Dla skrzydia ze strzalg do przodu, wprowadza-
jac — tak jak poprzednio — do wprowadzonych za-
lezno$ci kat v ze znakiem ujemnym, otrzymujemy, co
tatwo mozna bylo przewidzieé, destablhzujace jej
dziatanie.

III. PRZELICZENIE MOMENTOW NA GLOWNE
- OSIE BEZWLADNGOSCIL

Jak wspominaliSmy na wstepie, gléwne osie bez-
wladnos$ci przechodza przez $rodek ciezko$ci platow-
ca G i sa w przyblizeniu réwnolegle do osi T, N, Y,
pokazanych na rys. 1.

W II cze$ci naszych rozwazan momenty byly
obliczane wzgledem osi przech‘odzqcych\ przez punkt
neutralny skrzydla i rownolegtych do X, Y, Z.

Uktad wspoirzednych, utworzony przez gléowne
osie bezwitadno$ci ma wiec inny poczatek niz uktad
w naszych rozwazaniach i jest wzgledem niego obro-
cony w plaszczyznie symetrii, o kat rowny w przy-
blizeniu katowi natarcia a. '

Przeliczanie momentéw z osi obliczeniowych na
gléwne osie bezwladno$ci najwygoedniej jest przepro-
wadzi¢ w dwoch etapach. Wpierw przelicza sie mo-
menty na osie przechodzace przez $rodek ciezkosci
platowca, ale réwnolegte do csi obliczeniowych, a na-
stepnie przelicza sie te nowe momenty na gtéwne osie
bezwladno$ci, tj. na uklad wspoéirzednych, obrécony
dockola osi Y wzgledem wyzej uzytego ukltadu po-
mocniczego o kat a.

Wzory przy tym uzywane sa ogdlnie znane i po-
damy je tutaj w gotowej postaci.

Jezeli oznaczymy odlegtos¢ $rodka ciezkosci pla-
towca G od punktu neutralnego skrzydia N réwno-
legle do cigciwy skrzydia przez tg;, a prostopadle dc
cieciwy przez ng (dajac tg oraz ngG wartosei do-
datnie gdy G lezy poza i pod N), to wzajemna odleglosé
osi przechodzacych przez G oraz N, a roéwnoleglych
do osi Z, wynosi:

Xg ==tg cosa — ng sing

réwnoleglych za$ do osi X, wynocsi: -(40)

N—— e

Zg ==tg sin o + nG cos ¢,
Cznaczajac jeszcze:

c; oraz cp wspoélczynniki momentéw wzgledem
osi obliczeniowych;

¢’; oraz c¢’; wspdlezynniki momentéw wzgledem
osi pomocniczego ukladu wspolrzed-
nych;

C;G oraz ¢ pgwspoOlczynniki momentéow wzgledem
gtéwnych osi bezwladnosci;

Cy wspoélezynnik sity poprzecznej, dziatajacej
wzdtuz osi skrzydia Y,

mczemy od razu napisaé¢ ich wzajemne zalezno$ci:

ZG

cC;'=—=c¢; — < ¢
! L% "y (41)
i XG
c == C — . &
R~ y (42)
oraz:
c;g == c¢;' coso + cp' sing. (43)
CpGg == Cp cosa — c;’ sing . (44)

Z ostatniej zalezno$ci widzimy, ze skrzydio sta-
teczne kierunkowo wzgledem osi obliczeniowych,
moze byé dla wiekszych katéw natarcia niestateczne
wzgledem gléwnych osi bezwtadnoscei. Wspominaliémy
juz o tym na samym Wsteple
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Specjalnego oméwienia wymaga sita poprzeczna
skrzydla P v

Przyjrzawszy sie rys. 16 widzimy, ze op6r skrzy-

dia prostego w $lizgu posiada dwie skiadowe, a mia-
nowicie:

a) cpér profilowy P, p’ réwnolegly do kierunku
ruchu, oraz '
b) cpér indukowany P,;, prostopadly do osi
~ skrzydla Y. ' ~
Opor profilowy mozna rozlozyé na dwie sklado-
we, z ktérych jedna, réwnolegla do osi Y, daje czesé
szukanej przez nas sily poprzecznej Pyl, réwnej:

Py1::——~Pxp .Sinﬁ

Ale oprécz tej sily na  skrzydlo proste dziala
jeszcze w $lizgu sita poprzeczna Pyg, pochodzagca od
optywu bocznych krawedzi skrzydla. Sila ta wyste-
puje szczegblnie wyraznie u tepo zakonczonych skrzy-
del o obrysie prostokgtnym. - Wielko$é jej zalezy
przede wszystkim od wielko$ci cieciwy i grubosci
profilu ma koncu skrzydla i mozemy przyjaé na pod-
stawie pomiaréw, z dostateczng dla naszych celow
doktadno$cia, ze wynosi ona wtedy:

Py2 I‘:3Py1:_,3pxp sinﬁ

Dla skrzydel za$ o obrysie trapezowym i zaokra-
glonych koncach, bez ptaskich bocznych powierzchni,
ktore to skrzydla najczeSciej spotykamy w praktyce,
sita ta jest duzo mniejsza j wynosi w przyblizeniu:

P}’2 =i Py1 = — Pxp S’LTL(_))

Oprocz tych dwu sil dziata na skrzydio proste
w §lizgu jeszcze trzecia sita poprzeczna P y3, wywola-
na ssagcym dzialaniem sko$nie ustawionych warkoczy
wirowych. Sita ta jest w zakresie ponizej krytycznego
kata natarcia, dla skrzydla prostego, bardzo mala
i nie bedziemy jej uwzgledniali.

Mozemy wiec przyja¢, ze na skrzydlo proste dzia-
laja w §lizgu jedynie dwie pierwsze sity, a wspoél-
czynnik wypadkowej sily poprzecznej wynosi, jak
odrazu widaé: - ,

Cy = — 4c90p

sinB . . . . (45)
dla skrzydla prostokatnego, oraz

c, == — 2¢,, sinf ... (46)

y P

dla skrzydta trapezowego.

Roéwnie prosto mozemy okre$li¢ wielkos¢ sity po-
przecznej, wywolanej ukladem V w slizgu.
Z rys. 14 widzimy bowiem, ze silge poprzeczna

daja Sklad‘owe réznic wyporu A P ,, réwnolegle do
osi Y. Wynoszg one razem:
Pyo==— 2Ap,. sing

a poniewaz otrzymaliémy, ze

AP == _1_ . . tgg . sinf... (str. 15),
2 da X
wiegc: :
P i <SR Ey tgp . sinf} . sing
y q) == =, . (p . Do

a jej wspoélczynnik:

c :: LRy tgg . sing . sinf} ==
ye 20
F) =
~— 2% o sing ... @
20 :

Dla skrzydla ,zalamanego“ jak na rys. 11, za-
stepczy kat ukladu V, ktéry nalezy wprowadzié do
zalezno$ci (47), wynosi co widaé¢ od razu.

S 8
" Prast T S Q1 + S

@2 .. (48)

Poniewaz przy uktadzie V, ssace dziatanie skognie
ustawionych warkoczy wirowych jest znacznie silniej-
sze niz dla skrzydla prostego, nie mozna go tu nie
uwzgledni¢ i jak wykazaly pomiary, trzeba do zalez-
nosci (48) wprowadzi¢ wspélczynnik korygujacy, tak,
ze ostatecznie:
ac,

2

Cy g =2 0.8 L@ . sinB . . (48a)

2

Uklad skrzydia w strzale nie daje — praktycznie
biqr'a,c — dodatkowej sity poprzecznej. Mozemy wiec
zalezno$¢ na catkowity wspoétczynnik sity poprzecznej
skrzydta o ksztalcie zlozonym napisaé w postaci: ‘

2. ¢C 2

cy ~=— (4C.xp‘ + 0,8

. @) sinp . (49)
o , : ‘

dla skrzydla prostokatnego, oraz .

acz

¢y ~—(2c,, + 08 Jg?) sinB . (50)

2 q

dla skrzydla trapezowego. : :
Wszystkie nasze dotychczasowe rozwazania doty-
czyly momentéw samego skrzydla, a wyprowadzone
zaleznosci pozwalaja na ocene w projekcie wstepnym
wielko$ci poszczegdlnych wspdiczynnikow. '
Momenty catego platowca bedg sie jednak réz- °
nity od momentéw skrzydla nie tylko o wielko$é mo-
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mentéw pozostalych elementéw, jak np. kadluba,
usterzen itd., ale réwniez i o wielkos¢ momentow,
wywolanych wzajemnym oddzialywaniem na siebie
tych czesci.

Najwyrazniej wystepuje to przy momencie po-
przecznym, gdzie nie jest obojetne, czy mamy do czy-
nienia z grzbieto- czy dolnoplatem. Jak zreszta tatwo
mozna sie domysleé, grzbietoptat powigksza wplyw
uktadu V, dolnoptat natomiast pomniejsza. Taki sam
wplyw moga mieé tarcze brzegowe na koncach skrzy-
del, w zaleznosci od tego, czy wiekszg cze$¢ ich po-
wierzchni umie$cimy ponad, czy pod skrzydiem.

" Zbyt mato jeszcze jest danych pomiarowych, by
mozna bylo ujaé to zjawisko cyfrowo.

Nie moéwiliémy nic w II czeSci naszych rozwazan
o zwichrzeniu skrzydla, bo wplyw ten jest stosunkowo
trudny do ujecia, a jak wykazaly pomiary jest sto-
sunkowo maly.

- Rekopis wplynql 2.V. 1948,
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REMARKS ON WING PITCHING, ROLLING
AND YAWLING MOMENT.

The author examines in a simple way the influence of
the geometrical form of a wing on the stability derivatives.

Equations are given for the determination of the rear
C. G. position for a defirite value of the stability coefficient
dc,c/do.  Formulae are developed demonstrating the ne-
ressity of wing airfoils with a megative centre of pressure
movement for untwisted wings and the influence of geometric
wing twist on stability, the lift distribution and sweepback
is taken into account.

The influence of the skew free vortex system behind
the wings, sideslip of the wing tips. reduction of the airspeed
rormally to the neutral axis, elongation and wing shape on
the rolling moment is discussed.

Formulae are given for the determination of the in-
fluence of sweep and dihedral on the stability characteristics
of the wing and it is demonstrated, that the effect of dihedral
on yawing is very large in view of the difference of profile
and induced drag of both wings.

The effect of change from wind axis to the main inertia
ax's of the aeroplane on the formulae developed is added.

Regulaqa silnikéw strumieniowych na przykladach systeméw

Junkersa

" Gdy moéwimy o regulacji silnikéw strumienio-
wych, stowo regulacja kojarzy nam sie przede wszyst-
kim z ciagiem silnika. Jest to zrozumiate, gdyz wia$-
nie cigg jest ta wielko$cig, ktéra ma bezpos$redni
wplyw na ruch samolotu. DzZwignia ,,gazu’ jest w za-
cadzie niczym innym, jak tylko organem, przy po-
mocy ktérego pilot wplywa na ciag; idealem wiegc
byloby takie urzadzenie, w ktérym okre$lonemu po-
lczeniu dzwigni odpowiada okres$lony ciag, bez wzgle-
du na zmieniajgce sie warunki zewnetrzne.

Trudnos¢ zrealizowania takiego urzadzenia jest
oczywista: uchwycenie zmian ciggu silnika zamonto-
wanego na platowcu nie bytoby rzecza prosta.

Stajemy tutaj wobec konieczno$ci-obrania innej,
zastepczej wielko$ci regulowanej. Jesli chodzi o ciag,
nalezy zreszta zauwazy¢, ze nie jest on bynajmniej
wielko$cia charakteryzujaca prace silnika w zupetnos-
ci. Obroty turbozespolu lub te}zmperatura charaktery-

i Lucasa.

zuja ja w nie mniejszym stopniu, a sa poza tym czyn-
nikami od ktérych zalezy bezposrednio pewnosé dzia-
lania i bezpieczenstwo obstugi.

Temperatura jako wielkosé regulowana nie przed-
stawia w chwili obecnej wartosci, gdyz pomiar jej
odbywa sie zawsze z pewnym opoznieniem. W prze-
ciwienstwie do temperatury obroty przedstawiaja
pod tym wzgledem nieocenione zalety i one wlasnie
przyjete sg powszechnie jako wielko$¢ regulowana.
Zauwazmy przy okazji, ze w tych samych warunkach
okre$lonym obrotom odpowiada okreslony ciagg.

Pozostaje teraz zagadnienie, w jakj spos6b moze-
my wplywaé na ilo$¢ obrotéw.

Aby zmienié liczbe obrotéw trzeba zakléci¢ row-
nowage miedzy moca dostarczana przez turbine a po-
bierana przez sprezarke i akcesoria. Sposréd wielu
rozwigzan, jakie mozna sobie wyobrazi¢ dwa tylko
majg moznos¢ stosunkowo latwej realizacji, to znaczy:
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1. Zmiana ilo$ci doplywajacego paliwa.

2.. Zmiana rozdzialu catkowitego spadku entalpii
migdzy turbine a dysze pedna przez zrn.iané;
przekroju wylotowego tej ostatniej.

Nalezy tu zauwazyé¢, ze jedynie pierwszy z tych
sposobOdw ma praktyczne znaczenie dla regulacji.
Stosowana w silnikach niemieckich zmiana przekroju
dyszy daje korzySci raczej drugorzedne (ulatwiony
rozruch).

Od systemu regulacyjnego wymagamy oczywiscie
utrzymywania stalej iloéci obrotéw dla danego poto-
zenia dzwigni ,,gazu‘, ale oprécz tego winien on dawaé
gwarancje bezpieczenstwa ruchu s11n1ka tzn. zabez-
pieczenie przed nadmiernym wzrostem. temperatury
i obrotow, co laczy sie zreszta z utrzymywaniem ich
statej wartosci oraz zabezpieczenie przed zgaszemem
plomienia.

Oméwimy - z kolei
z istniejacych systemoéw
Junkersa i systemu Lucasa.

dwa najbardziej
regulacji, tzn.

typowe
systemu

SYSTEM JUNKERSA.

Poniewaz regulacja polega, jak wiemy, na zmia-
nie doplywu paliwa, przeto dla lepszego zrozumienia
sprawy, zaczniemy cod krétkiego omoéwienia instalacji
paliwowej w systemie Junkersa w postaci, w jakiej
spotykamy jg w silniku Jumo 004.

Zbiernik benzy-
ngwy dia roz-
ruchy turbo

zespoty

2Zbiornik benzynowy =
do rozruszniko Riedel Podwijny za-
wor zwrotny

= —_——— e — | Pompa
DoToz- '—— benzyn[" T

ruszn Riedel

rF—] Gtowna | __,
HEr 0m),
Ze zbiort——_] ;f)ahwlz;ﬂa Serwomotor
nikow |Requlator przepustnicy.
P— wylotowey_
Przewdd powrotny, B
nafto Y. ] T soeegee
- — — benzyno Ze zbiornika | : : ¢ Dozblorn A3 .
f' 4 306/ 48-R3
........ olej i
Rys. 1

Schemat instalacji paliwowej siln‘ka Jumo 004.

Jak wida¢ ze schematu (rys. 1), instalacja pali-

wowa sktada sie tu z trzech oddzielnych ukladow:
1. Uklad zasilania rozrusznika Riedel (silnik 2-
suwowy, 2-cylindrowy, 8 KM, 6000 obr/min.).

2. Uktad rozruchowy turbozespotu, skladajacy sie
ze zbiornika benzynowego, filtru i napedzanej elek-
trycznie pompki wtryskowej, ttoczacej benzyne do
palnikéw poprzez podwoédjny zawédr zwrotny. Uzycie
benzyny do rozruchu tlumaczy sie trudniejszym za-
plonem paliwa zasadniczego (nafty) i zbyt matym
ci$nieniem w okresie rozruchu.

3. Zasadniczy ukilad paliwowy, w ktérym widzi-
my filtr, pompe paliwowa typu trybikowego (70 at
2250 1/h) i zespdl regulatora. Paliwo dostaje sie do
palnik6w poprzez ten sam, wyze] wzmiankowany,
podwoéjny zawodr zwrotny.

Zorientowawszy sie w systemie paliwowym,
przejdzmy do wlasciwego zagadnienia regulacji; za-
trzgmamy sie przy tym nieco diuzej nad dzialaniem
samego regulatora, na co zastuguje on chociazby z te-
go wzgledu, ze system Junkersa jest dotychczas jedy-
nym, ktéry stosuje regulacje obrotéw we wiasciwym
znaczeniu tego slowa. Poza tym, pomingwszy pewna
komplikacje, regulator ten jest urzadzeniem wielce
pomystowym.

Regulacja w systemie Junkersa odbywa sig, jak
wida¢ ze schematu instalacji paliwowej (rys:. 1), przez
upust cze$ci doptywajacego do palnikéw paliwa na
strone ssacg pompy paliwowej. Przymkniecie zaworu
na przewodzie powrotnym jest wiec réwnoznaczne ze
zwiekszeniem doplywu do palnikéw, a zatem ze
zwiekszeniem obrotéow turbozespolu.

Zesp6l regulatora (rys. 2) sklada sie z pieciu, wi-
docznych na schemacie zasadniczych czesci, ktdrymi
sg:

1. Serwopompa (15 atn. 3000 1/h), zasilajgca ole-

- jem zardwno zesp6t regulatora, jak rowniez oméwiony

dalej serwomotor zmiany przekrOJu dyszy pednej.

2, Regulator wraz z ukladem steru;acym

3. Zawor regulacji automatycznej (znajdujacy
sie na powrotnym przewodzie paliwowym: i sterowany
przez regulator).

4. Zawor bezpieczenstwa.

5. Zawér regulacji recznej.

Regulator jest normalnym regulatorem odsrodko-
wym. Jego system sterujacy sklada sig z tloczka ste-
rujgcego a, oraz tulei kompensacyjnej b. '

Zmiana utrzymywanych przez regulator obrotow
odbywa sie przez zmiane napiecia sprezyny c regula-
tora za pomoca mechanizmu krzywkowego d.

~ Zawor regulacji automatycznej sklada sie z dwu
oddzielnych cze$ci e oraz f, zak‘oﬁczo\nyc‘h ttoczkami.
Czesé f stanowi zarazem iglice zaworowsa. W zalez-
noéci od iloSci oleju miedzy tloczkami e i f, odstep
miedzy nimi moze byé wiekszy lub mniejszy za§ w
wypadku odciecia przestrzeni miedzy tloczkowej I
obie czeSci e i f poruszaja sie jako calo§é. Jak widaé
ze schematu, cze$¢ e jest zarazem zaworem steruja-
cym doplyw wzglednie odplyw oleju z przestrzeni
miedzy ttoczkowej I, co odbywa sie przez polgczenie
kanaléw 1 i 2 doptyw), lub tez 1 i 3 (odptyw). Na dro-
dze przewodu 1 znajduje si¢ zawér o dziataniu prze-
rywanym IV, utworzony przez przewiercenie tloczka
sterujgcego a. Tloczek ten, obracajacy sie wraz z re-
gulatorem odérodkowym, kolejno otwiera i zamyka
przepltyw, ograniczajac tym samym ilos¢ oleju doply-
wajgcego z przestrzeni I. W ten sposéb uzyskane zo-
stalo bardziej lagodne dziatanie zespolu. Dzieki od-
powiednim nacieciom na tltoczku, przeplyw przez za-
wor jest otwarty bez wzgledu na przesuniegcia osiowe
ttoczka a.

W ustalonych warunkach re,gulﬂator i jego system
sterujacy oraz cze$¢ ¢ zaworu regulacyjnego zajmuja
polozenie jak na schemacie — mazwijmy je polozeniem
normalnym — bez wzgledu na ilo§¢ obrotéow turbo-
zespolu, uwarunkowang napieciem sprezyny c¢ regu-
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Rys. 2. Schemat regulatora silnika Jumo 004

latora. Cze$é f, stanowiagca réwniez iglice zaworowa

zajmuje polozenie takie, przy ktérym do palnikéw

doplywa ilo$¢ paliwa odpowiadajaca danym obrotom.

Pozostale czeSci zespolu regulatora nie wymagaja
narazie blizszego cmodwienia.

Przypu$émy, ze bieg silnika jest ustalony.
Wszystkie czeSci zespolu znajduja sie w potozeniu jak
na schemacie, przy czym sita pochodzgca od ciezarkéw
wirujacych regulatora réwnowazy napiecie sprezyny.

Wyobrazmy, sobie teraz, ze obroty turbozespolu
ulegly z jakiegokolwiek powodu zmianie, np. zmniej-
szeniu. .

Ciezarki regulatora zblizg sie wowczas do siebie,
a tlcczek sterujacy posunie sie ku goérze otwierajac
doplyw oleju z serwopompy do przestrzeni II oraz
cdptyw oleju z przestrzeni III.

Obie czesci zaworu ruszajg jako cato$é ku dotowi,
ale w nastepnej chwili cze$¢ e otwiera polaczenie

. miedzy kanalami I i 2 i do przestrzeni I zaczyna do-
plywaé olej, powiekszajac odlegltos¢ miedzy ttoczkami
e i f. Od tej chwili cze$¢ f porusza sie ku dolowi
szybciej niz e.

Ruch czesci e powoduje ruch ku gorze, zwigzanej
z nia kinematycznie tulei kcmpensacyjnej b, co trwa
do chwili osiggniecia przez tuleje jej pierwotnego po-
lozenia w stosunku do tloczka sterujacego a. W tym
momencie kanaty 4 i 5 zostaja zamkniete i dalszy ruch
czeéci e i f ku dolowi ustaje. Jezeli obroty maleja
nadal, cykl powtarza sie.

W pewnej chwili malejace poczatkowo obroty za-
czynaja wzrasta¢ dzieki zwiekszonemu dopltywowi
paliwa, spowodowanemu przez przymkniecie zaworu
(ruch ku dolowi czesci f).

Posuwajacy sie ku dclowi tloczek sterujacy a .
otwiera teraz kanaly 4 i 5, laczac w ten sposob prze-
strzen III z doptywem oleju, i pozwalajac olejowi znaj-
dujacemu sie w czesci II odplynaé¢ na zewnatrz. Oba
tloczki e i f poruszaja sie teraz ku goérze, przy czym
ruch tloczka e jest szybszy, gdyz doplyw oleju do
przestrzeni I jest ciaggle otwarty. Trwa to oczywiscie
az do chwili, w ktérej ruch tulei kompensacyjnej b
ku dolowi spowoduje zamkniecie kanatéw 4 i 5.

Jezeli obroty ciagle wzrastaja, cykl powtérzy sie
Jezeli w zwiazku z malejacym teraz doplywem paliwa
obroty spadna, wowczas nastapi cykl, odpowiadajacy
ruchowi tloczka sterujacego a ku gorze.

Te kolejne cykle regulacyjne odbywaja sie az do
osiggniecia stanu réwnowagi, to znaczy do chwili, w
ktorej do palnikéw doplywa taka ilo$¢ paliwa, ze od-
powiadajace jej obroty utrzymujg réwnowage pomie-
dzy sita pochodzaca od ciezarkéw regulatora j napie-
ciem sprezyny c.

W momencie tym ttoczek sterujacy a wraz z tu-
leja kompensacjna b oraz cze$¢ e zaworu moga znalezc
sie przypadkowo w polozeniu normalnym. Proces re-
gulacji jest wowczas ukonczony: sprezyna posiada
napiecie normalne, ktéremu odpowiada zatozona ilos¢
obrotéow turbozespotu.
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Takie zakonczenie procesu regulacji jest jednak
przypadkowe. Naog6l stan réwnowagi zostanie osigg-
niety przy polozeniu tlcczka a powyzej lub ponizej
normalnego, co odpowiada obrctom
mniejszym Tub wiekszym od zalozonych.

Osiggniecie tych wtasnie zgdanych obrotow, kto-
rych utrzymywanie jest zadaniem regulatora, odbywa
sie woéwczas w spos6b nastepujacy.

Przypusémy, ze ttoczek a osiggnat stan réwnowagi
w polozeniu powyzej normalnege. (Jezeli za punkt
wyjscia wezmiemy polozenie ponizej normalnego, pro-
ces bedzie mial charakter analogiczny i odtworzenie
go nie sprawi czytelnikowi trudnosci). W potozeniu
tym przestrzen I jest ciagle polaczona z dopltywem
oleju. Zauwazmy, ze przestrzenie II i III nie sg nigdy
zupelnie zamkniete, gdyz z jednej strony sa one pota-
czone z odplywem oleju przy pomocy kanaléw z ka-
taraktami 8 i 9, z drugiej za§ — szeroko$é X jest nieco
mniejsza od Y. W, ten sposéb w pirzestrzeniach II1i II1
istnieje zawsze mieznaczny przeplyw oleju.

Poniewaz w rozpatrywanym momencie przestrzen
I jest ciggle potaczona z doplywem oleju pod ci$nie-
niem, 'cdstep miedzy tloczkami e i f powoli powieksza
sie. Nieznaczny ruch ttoczka e ku goérze spowoduje
réwniez nieznaczny ruch ku dotowi tulei kompensa-
cyjnej b, to za$ skieruje przeplyw kanatami 4 i 5 w
ten sposéb, ze czesci e i f posung sie nieco ku dotowi,
co zostanie powstrzymane przez powrdét tulei kompen-
sacyjnej na swoje miejsce.

Przesuniecie sie czeéci f ku dotowi i zwigzane
z tym przymkniecie zaworu regulacyjnego, spowodo-
walo w miedzyczasie niewielki wzrost dopltywu pa-
liwa. Zwiekszone mieco obroty powodujg skolei ruch
ttoczka sterujacego a ku dolowi, a w nastepstwie ruch
cze$ci e i f zaworu ku gbérze (przy czym cze$¢ e posuwa
sie szybciej, gdyz doptyw oleju do przestrzeni I jest
ciggle otwarty) i ruch tulei kompensacyjnej b w: §lad
za ttoczkiem a.

Osiggnietemu nowemu stancwi réwnowagi od-
powiadaja zwigkszone nieco obroty, przy czym czesci
a, b oraz e znajduja sie blizej polozenia normalnego,
za§ cze$é f posunela sie nieco bardziej ku dolowi co
odpowiada zwiekszonemu dopiywowi paliwa. Prze-
strzen I powiekszyla sie oczywiscie dzieki temu, ze
w czasie cyklu doplyw oleju do niej byt ciagle otwar-
v Rozpoczyna sie¢ nowy cykl, ktérego rezultatem jest
nowe przyblizenie do stanu ncrmalnego i trwa to az
do chwili, w ktérej czeSci a, b i e znajda sie w po-
lozeniu normalnym.

Odpowiada to stanowi réwnowagi, w ktorym
sprezyna regulatora ma pierwotne napiecie, a turbo-
zesp6l — pierwotng liczbe cbrotéw. Kanaty 2 i 3 sa
odciete i ilo§é oleju w przestrzeni I nie moze ulec
zmianie. Caly ten proces regulacyjny moze by¢ zatem
podzielony na trzy czesci:

1. Od chwili spadku cbrotéw do chwili osiggnie-
cia maksymalnego przesuniecia ttoczka, co odpowiada
poczatkowi wzrostu obrotéw.

2. Ruch powrotny ttoczka, az do osiggnigcia stanu
réwnowagi.

odpowiednio

3. Doprowadzenie liczby obrotéw turbozespoiu
do ich pierwotnej wartoSci przez osiagniecie kolej-
nych, blisko siebie lezgcych stanéw réwnowagi.

Zjawiska zachodzace przy zmienianiu regulowa-
nej liczby obrotéw sa analogiczne. Proces, towarzy-
szgcy zwiekszeniu obrotéw przez zwiekszenie napie-
cia sprezyny, cdpowiada opisanemu ponizej przebie-

. gowi zjawisk, spowodowanemu spadkiem obrotéw pod

wplywem zmiany warunkéw zewnetrznych.

W wypadku zmniejszenia regulowanej liczby
ocbrotéw przez zmniejszenie napiecia sprezyny, regu-
lator dziata jak przy spowodowanym warunkami
zewnetrznymi wzro$cie obrotéiw. 4

Pozostaly do oméwienia dwa ostatnie urzadzenia
w zespole regulatora, to znaczy zawor bezpieczenstwa
i zawor regulacji recznej. .

- Zawér bezpieczenstwa stuzy do ograniczenia
spadku ci$nienia na zaworze regulacji recznej do ok.
10 atn. Dzialanie zaworu, znajdujacego sie pod wply-
wem ci$nienia przed i za zaworem regulacji recznej
polega na podniesieniu iglicy zaworu regulacyjnego
z rownoczesnym otwarciem odplywu oleju z prze-
strzeni I przez przewody 6 i 7.

Rola zawocru regulacji recznej staje sie jasna, je-
zeli wzigé pod uwage, ze regulator od$rodkowy dziata
tylko w zakresie obrotéw od 6000 obr/min do maksy-
malnych (8750 obr/min). Ten waski zakres dzialania
tlumaczy sie niemozliwoscig dobrania sprezyny o od-
powiedniej charakterystyce Zauwazmy, ze regulato-
ry silnikéw pr7emyslo’wych pracuja dla statej regulo-
wianej liczby obrotéw, a zatem pokrywaja bardzo
waski zakres zmian predko$ci katowej.

Do 6000 obr/min regulacja jest wylacznie reczna
i edbywa sie wlasnie przy pomocy opisywanego za-
woru. Drzialanie jego jest bezpos$rednio widoczne ze
schematu. W okresie dzialania regulacji recznej regu-
lator automatyczny jest mieczynny, co zawdzieczamy
otwarciu polgczenia miedzy przestrzeniami I i III przy
pomocy odpowiedniego naciecia na trzonie zaworu re-
gulacji recznej. Na schemacie widaé¢ poza tym znajdu-
jace sie ma zaworze urzadzenie do regulacji biegu
luzem (ok. 3000.obr/min).

Najbardziej rzucajgca sie w oczy zaleta regula-
tora Junkersa jest stepniowy charakter jego dzialania,
szczegblnie cenny w ostatniej fazie kolejnych przy-
blizen do nowego stanu réwnowagi.

Na zakonczenie zatrzymajmy sie na chwile nad
zmiang przekroju wylotowego dyszy pednej w syste-
mie Junkersa, bez ktérej obraz calosci bylby niekom-
pletny.

Zmiana ta odbywa sie przez przesuwanie prze-
pustnicy wylotowej wewnatrz dyszy. Ruch swéj otrzy-
muje przepustnica od serwomotoru olejowego, za
poérednictwem odpowiedniego mechanizmu, zebat—
kowego.

Dzialanie urzadzenia (rys. 3) jest nastepujace:

Serwomotor hydrauliczny typu trybikowego za- -
silany jest olejem z serwopompy znajdujgcej sie, jak
wiemy, w zespole regulatora. Dzwignia ,,gazu‘‘ powo-
duje ruch tloczka sterujacego, skierowujacy olej -
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Rys. 3.

z serwopompy ha jedna lub druga strona tioka I,
stanowiacego czeéé tulei sterujacej b, ktéra z kolei
skierowuje olej na jedng lub druga strona zespotu
kélek zebatych serwomotoru c, powodujac ruch obro-
towy walka napedowego d przepustnicy w jednym lub
drugim kierunku. Jak wida¢ z rysunku, ograniczenie
ruchu tulei sterujgcej osiagnieto przy pomocy sprze-
zenia dzwigniowego z tloczkiem a, za$ ograniczenie
ruchu walka napedowego przepustnicy — przez ruch
specjalnego ttoczka kompensacyjnego e. Ruch tego
tloczka w tulei sterujacej b spowodowany jest obra-
caniem sie walka napedowego przepustnicy za po-
$rednictwem mechanizmu $rubowego f i odbywa sie
az do chwili zamkniecia szczelin. W tym momencie
watek d a zatem i przepustnica zatrzymujg sie.

W ten spos6b widzimy, ze potozenie przepustnicy
regulowane jest zasadniczo recznie — przez pilota.

Istnieje jednakze jeszcze jeden organ, wplywaja-
cy, przynajmniej w intencji konstruktora, na potoze-
nie przepustnicy. ,

Jest nim widoczny na schemacie regulator baro-
metryczny g, ktorego zasadniczym elementem sa dwie
sprzezdne puszki barometryczne, znajdujace sie pod
wplywem réznicy miedzy ci$nieniem atmosferycznym
a ciénieniem na wilocie do sprezarki, na ktdrego wiel-
ko§é wyptywa cisnienie dynamiczne spowodowane ru-
chem samolotu. Konstruktor zamierzal uwzgledni¢
w ten sposob wplyw predkoSci. Zamierzenie to nie
sostalo uwieficzone odpowiednim rezultatem, gdyz na
wszystkich niemieckich samolotach urzadzenie to
bylo zablokowane. :

cisoerie atmesferyczne
, 306/¢8-93

Schemat serwomotoru zmiany przekroju wyloctowego silnika Jumo 004

Tak wiec, serwomotor w systemie Jumo stuzy
jedynie do recznego przestawiania przepustnicy i to
wylacznie z jednego polozenia krancowego w drugie.

Do 7500 obr/min przepustnica pozostaje cofnieta
w glab, co odpowiada maksymalnemu przekrojowi
wylotowemu dyszy pednej, po czym szybko wysuwa
sie redukujac przekrdj ten do minimum, przy kto-
rym otrzymujemy najwiekszg predkos¢ gazow wylo-
towych i najwiekszy ciag.

Ta zmiana przekroju ulatwia, jak juz wspomnie-
liSmy, w znacznej mierze rozruch turbozespotu.

Przypominamy sobie, ze pilot ma zasadniczo do
obstugi trzy dzwignie odpowiadajgce nastepujacym
elementom:

1. Zawbér regulacji recznej.

2. Regulator (zmiana napiecia sprezyny).

3. Serwomotor do zmiany przekroju wylotowego.

Wiszystkie te elementy zwigzane sa dzwigniowo
ze soba w ten sposob, ze obstuguje sie je rownocze$nie,
przy pomocy jednej tylko dzwigni ,,gazu'.

SYSTEM LUCASA
(rys. 4).

Cddzielne omoéwienie systemu paliwowego i regu-
lacyjnego jest tutaj jeszcze trudniejsze niz w wypadku
regulacji Junkersa, dlatego w dalszym ciggu oba te
zagadnienia omawiane sg razem.

Paliwo dostarczane jest ze zbiornika przez kurek

odcinajacy @ oraz filtr b do dwi réwnolegle pracu-

jacych wielocylindrowych pomp paliwowych c. Ttocz-
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ki kazdej z nich rozmieszczone sg na obwodzie wiru-
jacej czesci I napedzanej przez turbozesp6l, a ruch
swo] w tulei cylindrowej otrzymuja dzieki uko$nie
ustawionej czesci statej II, do ktérej dociskane sg one
przy pomocy sprezyn powrotnych III. Skok tloczkow
regulowany jest przez zmiane kata, jaki tworzy czesé
nieruchoma II z osig obrotéw cze$ci wirujacej I, co
odbywa sie za pomocg specjalnego urzgdzenia hydra-
ulicznego IV.

Paliwo ttoczone przez obie pompy, doprowadzane
jest. do paln'k6é6w poprzez sterowany recznie zawér
regulacyjny d. Calkowite odciecie paliwa uniemozli-
wione jest tutaj dzieki kanatowi cbwodowemu, posia-
dajacemu urzadzenie do regulacji biegu luzem V.
Konstrukecja taka eliminuje mozliwo$é nieumys$lnego
zgaszenia ptomienia w komorach spalania przez cal-
kowite zamkniecie zaworu. Dla catkowitego odciecia
paliwa celem zatrzymania silnika przewidziany jest
specjalny kurek wysokiego ci$nienia e.

Dla uzyskania dokladnego rozpylania paliwa przy
malych wydatkach, palnik posiada dwa woddzielnie
zasilane urzgdzenia rozpylajgce. Znajdujacy sie na
drodze do palnikéw zawdr sterujacy f cofa sie pod
wplywem wzrostu ci$nienia w przewodzie. Przy nis-
kich obrotach turbozespotu, ktérym odpowiada odpo-
wiednio niskie ci$nienie w przewodzie paliwowym
otwarty jest jedynie przewod 1, zasilajacy rozpylacz,
przewidziany na mate wydatki paliwa, przy rosng-
cych za$ obrotach wzrost ciSnienia powoduje otwarcie
réwniez przewodu 2 i w ten spogéb oba rozpylacze
pracuja réwnolegle.

27

System Lucasa posiada ponadto nastepujgce dwa
urzadzenia. _

Pierwszym 2z nich jest automatyczny regulator -
barometryczny g.

Panujace na wlocie do silnika ci$nienie, zalezne
od wysokosci oraz predkosci lotu, dziata na umiesz-
czong na skrzynce napedu akcesoriéw puszke baro-
metryczng, ta za$§ dzialajac na serwomechanizm IV
zmienia kat nachylenia mieruchomej czesci II pomp
paliwowych, wplywajaec w ten sposéb na ich wydatek.

Drugie z cmawianych urzgdzen zabezpiecza przed
przekroczeniem maksymalnej dopuszczalnej predkosci
katowej turbozespotu. Stanowi ono wraz z kazda
z pomp paliwowych wisp6lny zespo6l. Czes¢ wirujaca

I pompy jest urzadzona w ten sposéb, ze dziala w pe- - ’

wnym sensie jak pompa odSrodkowa, przy czym
cisnienie znajdujacego sie w otoczeniu paliwa zalezy
od obrotéw pompy, a zatem od obrotéw turbozespotu.

~ W chwilj csiggniecia przez mie pewnej wartoSci, cis-

nienie paliwa dziala za posrednictwem membrany VI
na serwomechanizm IV, zmniejszajac w ten sposé-b
kat nachylenia czesci II, a co za tym idzie — wydatek
pompy. Chociaz w urzadzenie powyzsze zaopatrzone
sa obie pompy to jednak czynne jest ono tylko na
jednej z nich. Wadg jego jest zalezno$¢ dzialania od
zmian gestosci paliwa.

System Lucase omdéwiliSmy w postaci, w jakie]
stosuje sie go w silniku Nene L ,

W poréwnaniu z systemem Junkersa jest on, jak
widzimy, o wiele prostszy, czy jednak prostota ta nie
jest okupicna zbyt wielkg niedoskonaloscig, to inna
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Rys. 4. Schemat

instalacji paliwowej i regulacji systemu Lucasa

(silnik Nene I)
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kwestia. System Junkersa mimo swej niewatpliwej
komplikacji spowodowanej przede wszystkim dos§é
ztozonym urzgdzeniem hydraulicznym, jest jednakze
do dnia dzisiejszego jedynym, jak juz zauwazyliémy,
systemem, stosujacym regulacje obmctéow w Scistym
tego stowa znaczeniu, podezas gdy system Lucasa za-
dawala sie ograniczeniem obrotéw maksymalnych.
Regulacja barometryczna jest do§é miezreczng prébag
zabezpieczenia przed wzrostem temperatury na wiek-
szych wysoko$ciach. Regulator spelnia te role w spo-
séb bardziej doskonaty.

Z drugiej strony system Junkersa jest réwniez
dos¢ daleki od ideatu, jak tego dowodzi chociazby
niepowodzenie préb uwzglednienia predko$ci platow-
ca, 0 czym byla mowa w zwiazku ze zmiang przekroju
dyszy pednej.

Zaden z omawianych system6w nie posiada ogra-
niczenia doplywu paliwa przy przys$pieszeniach, co
grozi nadmiernym wzrostem temperatury, specjalnie
przy silnikach o duzym momencie bezwtadnos$ci czeSci
wirujacych. Junkers czynilt zreszta préby zapobie-
zenia temu przez zastoscwanie specjalnego zaworu
przys$pieszeniowego (Interavia Nr 11, Novembre 1947).

Inz. JAN ODERFELD.

Pioniers

Z inicjatywy ZPIL probuje w tej notatce odtwo-
rzyé w zarysie przebieg prac nad silnikiem odrzuto-
wym i turbing wydechowsa, w jakich bratem udzial
w ckresie 1931 do 1939 roku. Zarys ten bedzie z ko-
nieczno$ci niekompletny, poniewaz z trzech gtéwnych
realizatoréw tego przedsiewziecia — dwoéch nie zyje.
Dokumentacje wlasng spalilem we wrzesniu 1939 r.
wraz z paruset kilogramami rysunk6éw Biura Studiow
PZL — Wytw. Silnikéw, w rezultacie wiec moge prze-
bieg prac odtworzy¢ jedynie na podstawie pamieci,
ulamkowych motatek, jakie sie zachowaly po inz.
Sachsie i skapej dokumentacji drukowanej.

Poszukiwania, jakie przeprowadzilem w tych
dniach w Urzedzie Patentowym, nie daly wyniku, po-
niewaz ewidencja zgloszen jest zniszczona, a z przy-

czyn o ktoérych dalej bedzie mowa, z opltacenia pierw-

szych patentow zrezygnowano. Natrafitem tylko na
przyznany patent 23523 dotyczacy turbiny. Przypo-
‘minam sobie, ze cze$é prac nad silnikiem odrzutowym
referowano na Zjezdzie SIMP w 1933 r. Referat byt
drukowany w piSmie samochcdowym, ktoérego rocz-
nika nie udalo mj sie znalezé. Z dokumentacji turbiny
odnalazlem Technike Lotnicza Nr 8/37 i Les Ailes
Nr 853 i 864. Niektére szczegély przypomnial mi
inz. Strzeszewski.

Na zakonczenie nalezy podkresli¢, ze stworzenie
nienagannego systemu regulacyjnego wymaga dosko-
natej znajomosci charakterystyk silnika, a zatem w
okresie ciggltego rozwoju silniké6w strumieniowch,
ktéry obecnie przezywamy, urzadzenia regulacyjne
musza silg rzeczy pozostawaé w tyle w stosunku do_
silnikow.

LITERATURA:

(1) B. Gumpert et M. Haubenhofer: , Le relage de la turbine
a gaz' Interavia, novembre et décembre 1947,

) ,Rolls-Royce Nene I Flight, April 13-th 1946.

) ., The Junkers Jumo 004 Jet Ergine" Aircraft Engine-
ering. Dec. 1945, Jan. 1946
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. TURBO JET GOVERNOR SYSTEMS.

The Junkers and Lucas systems are chosen as examples
to illustrate the principles which are at the base of modern
jet governor unit design.

The author's intention was to show different ways in
which the problem can be solved.

The advantages of the two types chosen are discussed
showing the more perfectionned but much more complex
Junkers system in comparison with the Lucas equipment.

latad.

kie

Pamieci-
inzynieréw Jézefa Sachsa i Wtadystawa
Bernadzikiewicza

notatke te poswiecam.

Notatka niniejsza nie dotyczy prac wykonanych
w tej dziedzinie przez inne zespoly polskie. Zdaje sig,
ze istnial co najmmiej jeden jeszcze zespdt ludzi we
Lwowie, nie dysponuje jednak zadnym materialem
dokumentacyjnym.

Kronika silnika edrzutowego.

W r. 1930 w czasie stluzby wojskowej w Szkole
Podchorazych w Zambrowie poznalem sie z rekru-
tem Joézefem Sachsem, ktory o broni, czolgach i lot-
nictwie od razu wiedzial wiecej niz obejmuje pelny
kurs podchorgzowki. Gdzie sie tego nauczyl, nie mam
pojecia, gdyz niewatpliwie znaczna cze$¢ jego wiado-
mosci nie nalezata do oficjalnego programu politech-
niki w Gandawie, ktéra zaczal, ani politechniki w Tu-
luzie, ktéora tuz przed wojskiem ukonczyt.

W kazdym razie rekrut Sachs miatl jasno skrysta-
lizowane poglady na zespoly napedowe samolotow,
ktére wtasnie w owym czasie przekroczyly granice
200 m/sek. Zdaniem Sachse przewidywany dalszy
wzrost szybkosei usprawiedliwial energiczne zabranie
sie do studiéw nad silnikiem reakcyjnym (tak sie on
wowczas nazywal).

Wezesna jesienig 1931 r. ukonczyliSmy stuzbe
wojskowa. Byl to czas kryzysu, redukcyj i zniechece-
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nia, ale my byliSmy pelni entuzjazmu. Nie potratitbym
dzi§ odtworzyé¢ szczegétéw organizacyjnych, ktoérymi
zajmowal sie gléwnie Sachs. W kazdym razie szybko
rozpoczela sie impreza, do ktérej précz nas weszli:
inz. Wiadystaw Bernadzikiewicz i dyrektor firmy
Haberbusch i Schiele, Julian Machlejd.

Bernadzikiewicz, absolwent politechniki w Zuri-
chu, mial za soba 30 lat pracy konstruktorskiej w fir-
mach polskich i zagranicznych w dziedzinie odlew-

nictwa, wibkiennictwa i obrabiarek. Do mnaszego ze- -

spolu  wni6sl ogromne do$wiadczenie, a przede
wezystkim koncepcje pier§cieniowej komory spalania,
nad ktérg od pewnego czasu samocdzielnie pracowatl.
Machlejd wziat na s‘ebie role Mecenasa imprezy.
Ten spotecznik i oryginal, byly pastor i byty dyrektor
gimnazjum Reya, zainwestowal w sposdéb mily i nie-
cbowiazujscv kilkana$cie tysiecy ztotych w silnik od-
rzutowy, traktujac go jako ,,fuksa na torze‘.

=

Szczuptose funduszéw zmusita nas do ryzykownej
gry, do budowy duzego modelu. Bylo bowiem jasne,
ze na dluzsza mete trzeba znacznych sum, ktérych
dostawca mogte byé tylko wojsko, a wojsku trzeba
bylc zaimponowaé.
strukcje wielkiego modelu demonstracyjnego.

Projekt, obliczenia, cze§é modeli odlewniczych,
znaczna cze$¢ obrébki mechanicznej i montaz wyko-
naliémy sami w warsztaciku na Zelaznej. Wlasciwie

- tylko odlewy aluminiowe przyszty z zewnatrz. Nawet
trudne frezowanie toratek wirnika pirzeprowadziliSmy
sami, przystosowujac do tego celu tokarke, na ktoérg
zalozono pomystowy przyrzad do pantograficznego
kopiowania.

Jezeli sobie dobrze przypominam, demonstracyj-
ny mode] pracowal wg nastepujacego schematu: Spa-

lanie w komorze przy stalej objetosci, zatem komora
zamykana zaworami. Sprezarka osiowa z kierowni-
cami. Turbina jednostopniowa osiowa. Dysza wyloto-
wa wielokrotna, celem poprawienia sprawnosci ze-
wnetrznej.

Krzywkowy nared zaworow odbywal sie z walu
turbiny poprzez uktad kot zebatych, przedstawiony
na rysunku Nr 1, na ktéorym widaé¢ réwniez wieniec
kierownic sprezarki, a w prawym dolnym i lewym
gérnym rogu wtryskiwacze. Poziomy walek po$redni
napedzal réwniez akcesciria. Turbina byla tak umiesz-
czena, ze czeSciowo chtodzil ja strumien powietrza
obcigzajacego, ktére doptywato do dyszy smoczka. -

Przyjecie skomplikowanego cyklu przy stalej obje-
toéei uznaliSmy za konieczne wobec niskiego sprezania
wstepnego w sprezarce osiowej, ktéra byta wlasciwie
wentylatorem, a nie sprezarka. Ponadto wydawalo sie
nam woweczas, ze wyplyw pulsujacy daje zlekka wyz-
szy ciagg statyczny. Do dzi§ nie jestem pewien, czy nie
mieliSmy troche racji, w kazdym irazie latwiej mi dzi-
siaj skrytykcwaé schemat, niz wtedy bylo go wykonac.

W okresie tym Bernadzikiewicz wydobyl ze
skarbca swego do$wiadczenia przedziwne pomysty
obrébkowe i kenstrukeyjne. Sachs tchnat w konstruk-
cje ducha lotniczego, ja wziglem na siebie obliczenia.

PorwaliSmy sie wiec na kon-

Charakterystyczne dane silnika byly: pojeranosé¢
komory spalania 5 litréow, ilo§¢ obrotéw na minute
1000. Cczekiwalidémy ciggu statycznego okolo 20 kilo-
gramow.

W ciaggu zdaje sie 5 miesiecy zbudowaliSmy de-
monstracyjny model. Czynil on nieopisanie wiele ha-
lasu, miotal imponujgcy jezyk plomlewma i dawal...
bardzo maly ciag.

Naturalnie, nauczyliémy sie duzo i dysponowa-
liémy rozsgdnymi planami przerdbek. Niestety jednak

preliminarz wydatkéw przedstawiat sie tak ponuro, ze
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Schemat napedu zaworéw duzego modelu. Rysunek
wykonany na podstawie fotografii.

Rys. 1.

przerzuciliémy . sie cd wielkiego modelu do drugiej
ostateczno$ei, do modelu 1 kilogramowego o napedzie
na benzyne i sprezone powietrze. Owa miniaturka
miata nam stuzy¢ do przeprowadzenia systematycz-
nych badan nad wplywem pulsacji na ciag. Ten cykl
do$wiadczen prowadzono juz w lepszych warunkach
technicznych — w warsztacie Doswiadczalnym P. Z.
Inz. w Ursusie. Model demonstracyjny jednak sie na
co$ przydal.

W ciagu nastepnego roku obaj moi towarzysze
wykonali wiele cennej i celowej, lecz mato efektownej
roboty badawczej. Ja sam musiatem sie ograniczyé do
wspblpracy dorywcezej, bo wstapilem do Wytworni
Silnikéw Lotniczych ,,Skoda“. W maju 1933 r. zglo-
siliémy referat sprawozdawezy na zjazd SIMP w War-
szawie. Dyskusji po referacie nie bylo, gdyz ten dzien
zjazdu stal pod znakiem okreznego ataku na P. Z. Inz.,
wobec czego postanowiono spraw technicznych nie
roruszaé, aby zyskany czas rposw1Qc1c uzdrowieniu
polskiej motoryzacji.

Nawiasem méwige atak musiat byé skuteczny, bo
w niediugi czas potem miarodajne czynniki dobraty
sie do silnika odrzutowego pod hastem ,,precz z mar-
notrawstwem®.
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Trudno bowiem bylo dalej wydawaé ze Skarbu
Panstwa zawrotne sumy, ktore w tym czasie -d-oszly;
jak sadze, do calych 3 tysiecy zlotych. Epilog sie zbli-
zal. Powolano komisje zlozona z dwoch profesordéw
teoretykéw i jednego pultkownika. Orzeczenie bylo
krétkie: na najblizsza serie powaznych préb trzeba
300 tysiecy ztotych; gdyby nawet taka suma na bada-
nia lotnicze mcgla sie w Polsce znalezé, szkoda jej na
silnik odrzutowy.

Rys. 2. Wirnik turbiny duzego modelu.

RozwigzaliSmy spoétke. Zgloszonych patentow nie
warto byto pedtrzymywac. Machlejd wkrotce zmart,
Bernadzikiewicz wrocit do obrobki (Stow. Mechaniko6w
i Cegielski — Rzeszow). Natomiast moja wspélpraca

z Sachsem przeszta w serdeczna przyjazn i przetrwata”

jeszcze wiele lat, obejmujac w dziedzinie lotniczej
iekki indykator katodowy, odérodkowy oczyszczacz
smaru i ttumik, a przede wszystkim turbine na gazy
wydechowe.

Kronika Turbiny.

Najtrudniejszym elementem silnika odrzutowego
byt w roku 1932 (a mys$le, ze i r. 1948) zespol turbiny.
Postanowiliémy wtasn’e ten zespdél rozwigzaé, tym
bardziej, ze mogt by¢ budowany oddzielnie i proébo-
wany jako dodatek do zwyklego silnika tlokowego.

Jak wiadomo, wysoka temperatura spalin, na wej-
¢ciu do turbiny taczy sie z wysoka sprawmoscia, lecz
takze z wysokimi wymaganiami, stawianymi meta-
lurgii materialow turbinowych.

Prébowalismy te trudno$é¢ omingé przez chlodze-

nie topatek u szezytu, gdyz materiatéw dostatecznie -

cdpornych na petzanie w' wysokiej temperaturze wita-
éciwie w tym czasie w kraju nie wyrabiano.
Drugim delikatnym punktem byly lozyska watu
turbinowego.
Poniewaz prace nad turbina spalinowa prowadzi-
lismy prywatnie, na marginesie naszych zaje¢ zawo-
dewych (Sachs w P. Z. Inz, potem u Steihagena

i Stransky’ego, ja w ,,Skodzie, a potem w P. Z. L)),
poniewaz jedynym warsztatem badawczym byta deska
rysunkowa, poniewaz wireszcie prace te byly w catym
tego stowa znaczeniu ,honorowe — wiec i plon
1932 — 36 r. byt niewielki: jakie$§ patenty, troche
artykuléw i mmnéstwo zarysowanego lub zapisanego
papieru. Na rys. 3 podaje bez zmian schemat turbinki
tak, jak sobie jg wtedy wyobrazaliSmy.

Tymczasem gorace podmuchy zblizajacej sie za-
wieruchy wojennej rczgrzaty troche arktyczny klimat,
w jakim u nas wegetowaly badania techniczne. Nasta-
pita pewna zmiana w ogélnym nastawieniu w lot-
nictwie.

Korzystajac z niej w r. 1937 Dyrektor Ffozinski
nabyt dla P. Z. L. — Wytw. Silnikéw cale nasze
archiwum turbiny zlecajac mi zaprojektowaé¢ ja
jeszcze raz, pod warunkiem, ze nie stanie sie to
z uszczerbkiem dla biezacych prac Biura Studiow.
Szlo wiec raczej o ,,przewentylowanie zagadnienia‘.

Ze wzgledu ma wymagania wtadz wojskowych
Biuro Studiéw pracowato wtedy w tak bardzo tajnym
pcmieszezeniu, ze jedynym jego polaczeniem z reszta

fabryki by? telefon. Lojalnie zobowigzalem sie nie

infermowaé¢ Sachsa o rozwoju prac, wzamian za co
ten zdumiewajaco utalentowany konstruktor, praw-
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Rys. 3. Schemat turbiny na gazy wylotouwe

dziwy fanatyk idei i prawdziwy patriota zasypatl
mnie wartoéciowymi pomystami, dotyczacymi ulep-
szen, ktérych realizacji nie wolno mu bylo zobaczy¢.

,Przewentylowanie zagadnienia‘ wyszlo mu na
dobre, przerobilem bowiem konstrukcje starannie,
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dostosowujgc ja do wielkich mozliwoéci, jakie da-
waly PZL. :

Z ekipy fabrycznej cenny wktad w konstrukcje
wniost H. Jackowski (zginal w 1939 r.). Pomy$lne

przeprowadzenie badan bylo zastuga Wt. Strzeszew- .

skiego. W mozwigzywaniu trudnych zagadnien obrob-
kowych uczestniczyli E. Kotarski (zginal w 1939 r)
i B. Gorski. : : -

W 1938 r. turbina weszla na stoisko proébne.

Za zr6dlo spalin stuzyt silnik Cirrus, potaczony
z turbing mozliwie krétkimi przewodami. Uklad apa-
ratury pezwalal na mierzenie mocy zaréwno silnika,
jak turbiny. Turbine, hamowano dynamometrem
Junkersa. Poczatkowe parominutowe proéby przediu-
zano az do osiggniecia poéltoragodzinnej pracy nie-
przerwanej. Moc szczytowa wyniosla 11 do 12 KM,
zgodnie z przewidywaniami. Zysk ten przewyzszal
znacznie spadek mocy silnika, spowodowany przeciw-
ciénieniem. '

Nie cbylo sie oczywiscie bez trudnosci w lozysko-
waniu, ale po wprowadzeniu drobnych poprawek nie
mieliémy z nim najmniejszego klopotu. Olejowego
chlodzenia walu w ogdle nigdy nie wlgczano. Nato-
tomiast powaznemu defektowi ulegl zewnetrzny pier-
écienn chlodzgcy, nasadzony i nitowany. Poniewaz
spcdziewaliSmy sie tego od poczatku, wiec w chwili
~ wypadku, zresztg niegroznego, byla juz wyekspery-
mentowana metoda obrabiania wirnika z jednej
sztuki. Aby jednak nie traci¢ czasu, skasowano chlo-
dzenie zupelnie i przekonano sie, ze niebezpieczenstwo
spalenia lopatek bylo mniejsze miz oczekiwano.

W rezultacie w lutym 1939 r. zebrano obszerny
i do$é zachecajacy material, po czym prace... przer-
wano, bo w 1939 r. wydarzenia tak juz szybko poste-
powaty maprzéd, ze hierarchia — pilne, pilniejsze,
najpilniejsze, jeszcze pilniejsze, panstwowe pilne
itd. — rozciagnela sie w nieskonczonos¢ i na zastoso-
wanie turbiny do silnika nikt nie mial juz czasu.

Zakenczenie,

Bernadzikiewicz w czasie okupacji pracowal
w PZL — Rzeszéw, potem eksploatowal swoje pomy-
sty z dziedziny galanterii metalowej. Po wojnie objal
Biuro Techniczne u Cegielskiego. Zmart w 1946 r.

Sachs we wrzesnu 1939 r. walezyl w obronie
Warszawy i odniést lekka rane. Nadszed! rok 1940.
Kleszcze niemieckie coraz moeniej sie zaciskaly. Sachs
nalezal do tajnej organizacji wojskowej i postanowil
przedostaé sie na Wegry. Pierwsza proba nie powiodia
sie. Za drugim razem we wirzesniu 1940 r. wyszed! po
powaznej chorobie i zatrzymal si¢ na chwile w lesie,
aby mabraé sil. Cala grupa przeszla szczeSliwie, on
jeden wpadl w rece Niemcow. Potem nastapil areszt
przej$ciowy i wreszcie O§wiecim. Wiadomo$¢ o Smier-
ci przyszia w 1941 r.

Patrzac z perspektywy lat, mysle, ze nasza ekipa
mogla w lepszych warunkach wiecej zrobi¢ i chyba
nie byly megalomanig slowa, jakie znalaztem po
wojnie w notatkach Sachsa: ,, ... przy odpowiednich
$rodkach materialnych realizacja silnika odrzutowego
w Polsce jest kwestia njblizszej przysziosci®.

Bylo to pisane w 1933 roku.

PIONEER YEARS.

In 1931 three Polish engineers, designed and finally,
built a jet propulsion engine with a combustion chamber of
5 litres capacity.-

This unit was not fit to be installed on an aircraft, but
gave to the designers large experience during the test bench
running, which permitted to suppose, that with the mecessary
firancial support, they would be able to build a satisfactory
airworthy jet engine.

Lack of financial mears forced the designers to build
a model of one 1 kilogram thrust only.

The first built engine worked on the constant volume
principle and had a valve contolled annular combustion
chamber.

Mr Oderfeld and Mr Sachs have also designed an
exhaust gaz driven turbine unit which was built at the Polish
National Aircraft Works and passed there satisfactory
bench tests.

The outbreak of the World War 2 interrupted the work
cn their project.

KRONIKA ZPIL

W dniu 30 maja 1947 r. odbyto sie w $wietlicy
CZPM, przy ul. Pulawskiej la zebranie organizacyj-
ne, w ktérym wzieto udziat 30 oséb spo$rod inzynie-
réw i technikéw lotniczych, w tym wigkszo$¢ przed-
wojennych czlonkéw ZPIL. '

Zebrani postanowili wznowié dziatalno§¢ Zwiaz-

ku, przy czym ze wzgledoéw organizacyjnych postano-
wiono przylaczyé sie do Stowarzszenia Inzynieréw
i Technikéw Mechanikéw Polskich (SIMP), gdyz zgod-
nie ze statutem Nacz. Org. Technicznej, byla to jedyna
realna mozliwoéé wznowienia pracy Zwiazku. Dla
podkreélenia duchowe]j tgcznosci z dawnym ZPIL-em
postanowiono przyja¢ mazwe Kola: Zwiazek Polskich
Inzynier6w i Technikéw Lotniczych w skrécie ZPIL,
podobnie jak to uczynil SIMP.

Postancwiono jak najszybciej wznowi¢ prace sa-
moksztalceniowa czlonkéw Kola przez organizowanie
odezytéw i wznowienie dawnego organu ZPIL ,Tech-
nika Lotnicza“. Zdajac sobie sprawe z trudnosci zwia-
zanych z wydawaniem czasopisma (przede wszystkim

natury finansowej) obarczono wybrany Zarzad misja

uzyskania na ten cel niezbednych funduszéw.

Do chwili ocbecnej odbyly sie trzy odczyty
naukowe: '

1) Kol. Wi. Fiszdena pt. ,,Sprawozdanie z Anglo-
Amerykanskiej Konferencji i Wystawy Lotniczej*
(odbytej we wrzesniu 1947 r.).

2) Kol. L. Niemanda pt. ,Teoretyczne zagadnienia
napedu odrzutowego®.
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3) Kol. J. Rolinskiego pt. ,,Obecny stan wiedzy o sil-
nikach odrzutowec-turbinowych na podstawie da-
nych cyfrowych.

Na okres pourlopowy zapowiedziane sa dalsze
odczyty w tym odczyt o teorii i budowie wiroptatow.

Kolo nosi sie z zamiarem zorganizowania szeregu
wycieczek krajowych i zagranicznych.

Lista cbecnie czynnych czlonkéow:

1. Abczynski Jan 35. Madeyski Stanistaw
2. Baran Wiktor 36. Malatynski Stefan
3. Bartel Ryszard 37. Maliszewski Stefan
4. Bieniek Czestaw 38. Matkiewicz Eug.

5. Bochenek Bronistaw 39. Milczarek Wiojciech
6. Balinski Aleksander 40. Misztal Franciszek
7. Bolinski Witold 41. Miller Mieczystaw
8. Brodzki Zdzistaw 42. Narkiewicz Wiktor
9. Brzoska Zbligniew 43. Niemand Leon

10. Bukowski Jerzy 44. Oderfeld Jan

Paczoski Jan
Pachulski Edmund
Pindera Jerzy
Rolinski Jerzy
Romicki Romuald
Roth Wiktor
Rucinski Eugeniusz
Rybkincki Stefan
Skonieczny Jerzy
Skura Wiadystaw
Sobocinski Edward
Srzednicki Zygmunt
Szatwinski Kazimierz

11. Cyga-Karpinski Tad.  45.
12. Czechowski Zdzistaw  46.
13. Duleba Leszek 417.
14. Dziugiell Bronistaw 48.
15. Fiszdon Wtadystaw 49.
16. Gadaj Kazimierz 50.
17. Gilebicki Kazimierz 51.
18. Gubrynocwicz Janina 52.
19. Harazny Jerzy 53.
20. Iwanicki Tadeusz 54.
21. Jacérzynski Tadeusz 55.
22. Jagoszewski Konrad 56.
23. Jakubowski Zbigniew  57.

24. Janecki Henryk 58. Szczepanski Marian
25. Janik Franciszek' 59. Sznee Roman

26. Kedzierski Zygmunt  60. Wienicki Jan

27. Kirkor Andrzej 61. Wilczynski Eugeniusz
28. Kornecki Aleksander 62. Winecki Zdzistaw
29. Koslacz Stanistaw 63. Witkowskli Stanislaw
30. Krajewski Henryk 64. Wojtecki Leon

31. Ku$mierski Jo6zef 65. Wolski Kazimierz
32. Kwasowski Jan 66. Wojcicki Karol

33. Lassota Stanistaw 67.
34. L.ekowski Mieczystaw  68.

Wéjd' cki Stanistaw
Zurakowski Br.

Zarzad Kola:

Do Zarzadu Kota cbecnie wchodza Koledzy:
Przewodniczgcy R. Romicki
zast. przewodniczacego Z. Brzoska
J. Gubrynowiczowa

kR bRl

W. Bolinski
Z. Jakubowski
J. Paczoski

J. Pindera

czlonkowie Zarzadu

Adres Zarzadu: Instytut Techniczny Lotnictwa —

Okede (bud. b. PZLWS).

Kolegom, ktérzy pragna wstapi¢ do ZPIL komu-
nikujemy ze nalezy uprzednio zostaé czlonkiem SIMP,
a nastepnie zlozyé deklaracje pracy w Kole Lotni-
czym.

Wyijatki ze statutu SIMP.

§ 5. Dewizg Stowarzyszenia jest wytezona praca
na polu nauki, techniki i wytwérczosci, majgca na
celu podniesienie kultury technicznej I wyzyskanie
sit duchowych i bogactw przyredy ku zapewnieniu
najwiekszego rozwoju gospodarczego Demokratyczne]
Rzeczypospolitej Polsk’ej.

W dzialalno$ci swej Stowarzyszenie stawia na
pierwszym miejscu potrzeby Narodu ! Panstwa, jako
catosci.

§ 10. Czlonkami zwyczajnymi mogg by¢ obywa-
te’e polscy, nieposzlakowanej czci, stojacy catkowicie
na gruncie zasad ideowych, zawartych w § 5 Statutu:

a) Inzyn'erowie i technicy obywatele polscy zatrud-
nieni w przemys$le metalowym : zbrojeniowym;

b) osoby, ktore dz'eki swym zdolnosciom, pracy,

A dc$wiadezeniu 1 wiedzy zajmuja w przemysle
metalowym i zbrojeniowym stanowiska obsadzone
zwykle przez inzyn'eréw i technikéw;

c¢) kazdy inzynier i1 technik mechanik pracujacy

w innej dziedzinie, ale pod warunkiem, ze z tego

tytutu nie nalezy do innych stcwarzyszen beda-

cych czlonkami NOT.

§ 11. Czlonkami wspoétdziatajacymi moga byé
inzynierowie i technicy mechanicy zatrudnieni w in
nej dziedzinie nie cdrowiadejacy warunkowi § 10
lit. c.

APEL.

Zarzad Zwiazku, checace uczci¢é na tamach . Tech-
niki Liotniczej“ pamie¢ Kolegéw polegtych i zmarlych
w czasie ostatniej wojny, prosi wszystk'ch swych
cztonk6ow i sympatykéw Zwiazku o nadsylanie na-
zwisk 1 okoliczrosci $mierci tych kolegéw, o ktérych
sg wiadomosci, ze nie zyja.

Kartki z wiadomo$ciami o poleglych i zmartych
Kolegach prosimy madsyta¢ na adres Redakeji ,,Tech-
niki Lotniczej", Warszawa, ul. 6 S'erpnia 24.

WYDAJE: INSTYTUT WYDAWNICZY SIMP. 7
Wt.

Sklad Kolegium: Przewodn'czacy — Inz.
pls. inz. H. Krajewski,

Cena pojedyriczego zeszytu 120 zi.

Adres Redakcji: Warszawa, ul. 6 Sierpnia 24.

Fiszdon. Czlonkowie: imnz. Br.
inz. Fr. Janik, dr inz. Fr. Misztal,

Konto PKO-I-8100.

Redaguje KOLEGIUM REDAKCYJNE ZPIL

Bochenek, dr inz. Z. Brzoska,
inz. R. Romicki, inz. J. Paczoski (Redaktor Techn.).
Prenumerata za r. 1948 — 390 zl.

Adres Administracji: Warszawa, ul. Mickiewicza 18,

Druk. ,AUTOMA" Warszawa, Wileriska 7.

B-62679.



Wskazéwki dla autoréw wspélpi'ucu'iqcych z ,, Technikg Lotnicza™.

1. Przed przyétapieniem do opracowania arty-
kutéw kompilacyjnych Tub tlumaczen do ,,Techniki
Lotniczej nalezy porozumieé sie z redakcjg, celem
upewnienia sie, ze dany temat nie jest w opracowaniu
przez kogo innego.

2. Przy opracowywaniu artykuléow nalezy poto-
zy¢ jak najwiekszy nacisk na przejrzysto$é ukladu,
zrozumiato$e i jasno$é tre$ci. Brak tej cechy sprawia,
ze najwartoSciowsze nawet prace nie mogg by¢ nale-
. zycie ocenione.

Nalezy postugiwaé sie zdaniami krotkimi, myéli
gtéwne malezy wyraznie uwypuklaé, choéby nawet
przez powtarzanie sie. _

Specjalnie wazne jest staranne i logiczne wyprowa-
dzanie wzorow, przy czym nalezy robi¢ jak najmniej
przeskokow.

Nalezy rozbi¢ artykul mna logiczne rozdzialy
i ustepy, zaopatrujgc je w tytuly, numerowac waz-
niejsze wzory, przestrzega¢ jednakowego stownictwa
w tekécie i na rysunkach, przestrzegaé nowej pisowni
polskiej zatwierdzonej przez Ministerstwo Wyznan
Religijnych i Oswiecenia Publicznego z dn. 24 czerwca
1936 r., oraz ogélnie przyjetych symboli, skrétow itp.

3. Rekopis, wzglednie maszynopis, nadestany do
redakeji musi odpowiadaé mnastepujacym wymaga-
niom:

a) pisat¢ po jednej stronie z interlinig (z odstepem
pomiedzy wierszami) wyraznie, atramentem, mna
kartkach formatu A4 (210 X 297 mm). Z lewe]
strony kartki musi by¢ zostawiony margines dla
korekty i uwag redakcji szeroko$ci 30 mm.
Na pierwszej stronie u gory pozostawié wolne
okolo % strony dla uwag redakecji i oznaczenia
artykutu.

b) Maszynopis nadesta¢ w 2 egzemplarzach na pa-
pierze kancelaryjnym a nie przebitkowym.

¢) W rekopisie lub maszynopisie nie dawaé zadnych
podkreslen, nie pisa¢ rozstrzelonym dru-
kiem, ani nie pisa¢ wyrazow WERSALIKAMI
(duzymi literami alfabetu). Chcac wprowadzié te
forme do tekstu drukowanego nalezy stosowacé
odpowiednie oznaczenia ustalone w broszurce
»,Wskazowki dla autoréw wspoélipracujgcych z In-
stytutem Wydawniczym SIMP*, ktorg to broszure
prze$lemy bezplatnie na zgdanie, lub pozostawié
te sprawe redakcji, zaznaczajgc jedynie w odpo-
wiednim miejscu czarnym oléwkiem na margine-
sie: wydrukowaé kursywg, wersalikami, tlustym
drukiem, rozstrzelonymi literami lub tp.

d) Nie pozostawiaé wolnych miejsc na rysunki.
W miejscu gdzie ma by¢é umieszczony rysunek

nalezy w $rodku szpalty poda¢ oznaczenie w po-
staci: Rys. 1., Rys. 2., itp. W szczegdlnosci nie
nalezy weinaé tekstu (tj. zmniejsza¢ szerokosci
szpalty dla zaznaczenia rysunku). . v

e) Wzory matematyczne podawaé¢ w oddzielnych
wierszach. Wzory pisaé odrecznie mozliwie naj-
wyrazniej, zachowujac odpowiednig wielkoéé¢ liter
i cyfr oraz prawidlowe polozenie wskaznikéw
i symboli. 95

- f) Odno$niki pisaé bezposredmo po wierszu, w kto-

rym ¢yfra odnoénika zostata podana *):

g) W odnos$nikach bibliograficznych podawaé¢ nazwi-
sko autora, tytul ksigzki lub artykutu, tytul i nu-
mer czasopisma, w ktérym dany artykul ukazat
sie, oraz rok wydania.

h) Numerowa¢ kartki rekopisu wzgle;dme maszyno-
pisu w postaci: »

- — 1 —, — 2 —, itd. pos$rodku strony u gory.

4. Rysunki i wykresy winny by¢é wykonane
w skali 1:3 lub (wieksze, cato-stronicowe) 2:1,
pamietajac, ze szerokos$é szpalty wynosi 85 mm, a sze-
rokos$¢ kolumny 17,56 mm. A

Rysunki powinny byé wykonane tuszem na nie-
zbyt szorstkim papierze rysunkowym lub na biatej
kalce rysunkowej- (kalka niebieskawa lub zoéltawa
jest niewskazana).

Przy wykonywaniu wykreséw nalezy tak dobraé
skale, aby po zmniejszeniu oczka siatki wykresu miaty
wymiar 5 X 5 lub 10 X 10 mm. '

5. Fotografie oryginalne powinny byé wykonane
na gtadkim, blyszczacym papierze fotograficznym i —
o ile moznosci — retuszowane.

6. O ile maja by¢ reprodukowane jakie$§ rysunki
lub fotografie z innych dziel, to dzieta te nalezy za-
taczyé do rekopisu i zaznaczyé na wykazie rysunkow
tytul i miejsce dziela, z ktérego ma byé zaczerpmety
dany rysunek.

Wydawnictwa te zostang zwrocone.

7. Wszystkie rysunki, fotografie i wykresy win-
ny by¢ ponumerowane zgodnie z tekstem. Rysunki,
wykresy i fotografie nalezy skladaé w oddzielnej
kopercie, usztywnionej tekturowg wkladka. Nie moga
by¢ one sktadane ani naklejane.

8. Autor obowigzany jest do wykonania co naJ—
mniej 2 korekt drukarskich w terminach wskazanych
przez redakcje. Korekte nalezy przeprowadzié zgodnie
z instrukcjg podang we ,,Wskazéwkach dla autorow
wspoétpracujgcych z IW SIMP.

1) w wy]qtkowych wypadkach mozna je umieszczaé
na koncu ustepu, w ktérym =zostala podana cyira
odnosnika.
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