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: ku moga byé zglaszane zarow?o prace orygi ‘ mpi raz. S
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autor korzystal. '
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lub uzupelnienia zostana uzgodnione z autorem. e

‘5 Nadestane artykuly kwalifikuje Komitet Redakcyjny T. L., ktéry» moze zaprosi¢ do WSpb(')Ipracy Wy-
’ branego przez siecbie koreferenta, specjaliste danego dzialu.

6. Redakcja zastrzega sobie prawo do przerysowania lub przerobienia rysunkéw iwykreséw», o ile beda
one 'wykonane w sposob, nie nadajacy sie do wykonania Kklisz. :

7. Kazdy nédeska‘ny artykul powinien by¢ ZQOpatrzony w kroétkie, nie przekraczajace 15 wierszy streszcze-
nie. : :

8. Prace nalezy nadsylaé pod adresem: Redakcja ,, Techniki Lotniczej“, Warszawa, ul. 6 sierpnia 24.

9. Redakcja nie odpowiada za poglady wyrazone przez autorow.
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Inz. JAN STASZEK.
Gléwny Instytut Lotnictwa.

Ogolne rozwazania o przeplywie z wnelkq predkosclq

WSTEP,

Szybki rozw6j lotnictwa, pojawienie si¢ napedu
strumieniowo-cdrzutowego, konsekwentne ulepszanie
maszyn przeplywowych, jak turbiny i sprezarki oraz
wymagania balistyki spowodowaly wysunigcie na
pierwszy plan badan nad przepltywem gazéw jako cie-
czy Sci$liwych przy wielkich predko$ciach. Pierwszy
wylom w nieznanym zagadnieniu uczynili najpierw
Mach i Sarrau, pézniej za$ Czapligin i Meyer. Rozwa-
zania §ciéle teoretyczne rozpoczete w Niemczech przez
A. Busemanna pod kierownictwem L. Prandtla i kon-
tynuowane przez Sauera oraz Gortlera, byty prowa-
dzone réwniez przez Karmana, Ferrariego, Ackereta,
Taylora, Tsien Hsue Shena i innych. Na podwalinach
pracy wymienionych badaczy oraz catego szeregu
innych uczonych mozna bylo rozpoczaé systematyczne
do$wiadczenia, wykonane czeSciowo w tunelach
o predkoéciach przeptywu zblizajacych sie do pred-
ko$ei rozchodzenia sie dzwieku lub przekraczajgcych
ja. Powaznym wkltadem sg rowniez badania przepro-
wadzane w locie, duzo trudniejsze, jednak dajace wy-
niki bardziej zgodne z rzeczywisto$cig niz otrzymy-
wane z do$wiadczen tunelowych. Przyczynag tego jest
przede wszystkim odpowiadajaca rzeczywistosci liczba
Reynoldsa, przy ktorej sa one wykonywane oraz 0Sro-
dek pozbawiony calkowicie zaburzen, co w warun-
kach laboratoryjnych jest niemozliwe do osiagniecia.

Zupelny brak polskiej literatury technicznej,
traktujacej o tych ciekawych zjawiskach, spowodowat
powstanie calego szeregu mylnych poje¢ i pogladow,
dlatego tez artykul ten powinien przyczyni¢ sig do
wyja$nienia panujgcych niezgodnosci.

WYKAZ UZYTYCH OZNACZEN.

v, — poczatkowa predkosé przeplywu,

v — predkoéé przeptywu w danym miejscu,

vy — skladowa predko$ci réwnolegla do osi x,

Vg = ” ; ” " n oo Y

vy — 2] ”» : ”» n oo %

p, — cisnienie poczatkowe,

p — ci$nienie w danym miejscu,

Pp, — ci$nienie krytyczne..

T,, T, Ty, — temperatury odpo»w1ada3ace powyzszym
ci$nieniom,

Pos P Phr— odpowxedme gestosci,
¢y, ¢, Cp, — odpowiednie predkosci dzwigku,
Y — clezar wilasciwy,
R — stala gazowa,
16 — wspblczynnik lepkosci,
v — kinematyczny wsp6lczynnik lepkoséci,
g — przy$pieszenie ziemskie, ‘
l — wymiar liniowy,
b — wspblezynnik przewodnictwa ciepla,
c — cieplo wlasciwe przy stalej preznosci,
C . — ciepto wlasciwe przy stalej objetosci,
c
Y= C—P — wykladnik adiabaty,
U %
A — wsp6tezynnik odwzorowania Prandtla,
@ — oznaczenie potencjatu,
n — linia Macha,
o — kat Macha,
5 —“Tinia zgeszczenia,
o — kat pochylenia linii zgeszczenia,
& — kat zatamania przeptywu,
R, :v_l__ liczba Reynoldsa,

v

M — s liczba Macha,
c

2

F— ) liczba Frouda,
lg

y — — — iliczba Prandtla,

e
b

z — przesuniecie przekroju,

\% — objetose,

a ~ — przy$pieszenie,

£ — wydluzenie jednostkowe,

E — modul sprezystosci ($cisliwosci),

rot v — curl v — wektor wiru, albo rotacja, we-
ktora predkosci v.

Skladowe tégo wektora muszg spelnia¢ warunki:

o v o v
TOtx’l): z_____._

2y 2z
£ av . B )
rot v = z, z

oz 2 X
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avy a%

TOi v = -
4 2y

2x

— diwergencja albo rozbiezno$¢ wektora v
jest funkcja wspoéirzednych (x, y, 2), utwo-
rzona z pochodnych sktadowych tego we-

* ktora. Przedstawia cna wielko$¢ skalarna
zwiazana z wektorem v réwnaniem:

div v

2
vy, +av
2y

2V, z

2z

div v =

2 X

grad ¢ — wektor o sktadowych réwnych pochod-
nym fukcji ¢. Natezenie jego jest okre-
$§lone wzorem: -

F] 2 2 2 2 2
grad ¢ = P\ + 4 s
2 X 2 y 2oz
m — masa,
t — czas.

PIERWSZE BADANIA.

Sam charakter cplywu zostal zbadany juz dos¢
dawno przez balistyke, ktéra zetknela sie ze Scisliwo-
écia gazu znacznie wezeSniej. Doswiadczenia te jed-
nak, pomimo stwierdzenia niewatpliwych zman sit
oddzialywania cérodka na badane ciato przy przekra-

Rys. 1. Przeplyw poddiwiekowy przy M = 0,86 Widoczny
tylko obszar zaburzeri poza pociskiem,

MARZEC 1949
czaniu predkosci dzwieku, nie wystarczyly do pozna-
‘nia istoty zjawiska. Rezultatem tych badan bylo
stwierdzenie istnienia tzw. ,bariery diwigkowej“
charakteryzujacej sie znacznym zwiekszeniem wspét-
czynnika oporu powietrza oraz pojawieniem sie nie-
znanych tworéw okreslonych jako fale dzwiekowe,
Po przekroczeniu ,bariery déwiekowej;‘ WSpol-
czynnik oporu wyraznie maleje, co tatwo wytluma-
czono sobie znanym zjawiskiem rozchodzenia sie fal

Rys. 2. Przeptyw z predkoscia diwicku M = 101 Przed
pociskiem pojawia sie ,fala czolowa™ w postaci linii nie-
ciaglosci cisnienia. Na boku pocisku tworzy sig miejscowa
linia zgeszczenial), .

W czesci tylnej przeplywu zaczyna si¢ ksztaltowac linia
zgeszczenia, pochodzaca od wystajacego pierscienia _wodzﬁj
cego pocisku, analogiczna do poprzedniej linii nieciaglosci
ci§nienia. i

wytwarzanych np. na powierzchni wody przez impulsy
przesuwajace sie z réznymi predkosciami. Pomierzono
opory roéznych cial przy zmieniajacych sie predkos-
ciach, co pozwolito nawet na ujecie zjawiska w forme
matematyczna, polegajaca na okresleniu wspolczyn-
nika oporu zwykle w postaci wielomianu typu:

—a+ bv+ v+ do* At ...
1) Linicmi zgeszczenia i rozrzedzenia bedziemy nazy-

waé linie, na ktorych cisnienie zmienia sie do wartosci Wyz-
szej lub nizszej, liczac zgodnie z kierunkiem przeptywu.
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Badania te, chociaz prawie zupelnie wystarczajace
dla balistyki, byly zbyt ubogie dla aerodynamiki, zaj-
mujace]j sie n'etylko sitami stycznymi do toru, ale réw-

Rys. 3. Przeplyw ponaddiwickowy przy M = 2,51. Linie
zgeszczenia wyraznie uksztaltowane.

Stabiej widoczne linie
Macha w postaci linii rozrzedzenia.

niez i normalnymi do niego, jako majgcymi bardzo
wazne znaczenie przy maszynach przeplywowych oraz
umozliwiajgcymi w ogole latanie w pojeciu obecnym.
W balistyce zreszta zbaczanie toru pocisku nastreczalo
rown'ez pewne klopoty, jako wywotane normalng do
toru sila aerodynamiczng o nieznanej wielkosci oraz
osi dziatania. Poprawki konieczne do uwzglednienia
w tabelach strzelniczych uzyskiwano droga do$Swiad-
czalng dla kazdego typu pocisku oraz kazdej predkosci
poczatkowej z osobna mie zajmujac sie blize] wielkos-
ciami sit oraz ich liniami dziatan’a. Przyczyna tych
tak bardzo niekompletnych wynikéw byly niedosko-
nale urzadzenia pomiarowe, opierajace sie na mierze-
niu oporu ciala, ustawionego w strumieniu wyply-
wajacego ze zbiornika pcwietrza, znajdujgcego sie
ped znacznym ci$nienfem. Nie uzyskiwano tu stalej
predkosci dzwieku, za$§ cisnien’e krytyczne panujace
w otworze wylotowym, w miare zmniejszania sie
ciénienia w zbiorniku, bylc zmienne wg. wzoru:

A

2 2—1 Po — 07527 Po»

Ppp —= \ 7T
kr %t 1

LOTNICZA ' 3
C . r .

gdzien—= P oznacza stosunek ciepla wlasciwego
Ciy ,

przy stalej preznosci do ciepta wilasciwego przy sta-
lej objetosci. :

- Zmiana ciénienia powcdowala oczywiScie zmiang
gestosci, a co za tym idzie dokladne okre$lenie wiel-
kosci wzajemnego oddzialywania ofrodka. i pocisku
w danych warunkach bylo niemozliwe. :

" Bardzo systematyczne i dokladne badania prze-
prowadzono nad przeptywami w dyszach turbin paro-
wych. Wprawdzie czynnikiem uzytym przy bada-
niach byla para wodna, jednak pomiary wykonane
przed trzydziestu laty przez Stodole nie stracily do
dzisiaj aktualnoéci. Zawdzigeczamy im np. poznanie
tak ciekawego zjawiska, jak sprezenie uderzeniowe,
charakteryzujace sie gwaltownym wzrostem ciénie-
nia, gestosci i temperatury przy jednoczesnym zmniej-
szeniu predko$ci przeptywu.

.  WSPOECZYNNIKI CHARAKTERYSTYCZNE
DLA ZJAWISK ZACHODZACYCH PRZY PRED-
KOSCIACH NADDZWIEKOWYCH.

W normalnych wypadkach, gdy predkos¢ prze-
plywu gazéw w poréwnaniu z predkoscig dzwieku
byla niewielka, stosowano w aerodynamice rozwa-
zania matematyczne z zalozeniami bardzo upraszcza-
jacymi zagadnienie, traktujac je na réwni z hydrody-
namika cial ptynnych o stalej cbjetosci. To zaniedba-
nie $ciéliwosci gazéw w réwnaniach cigglosci powodo-
walo blad bardzo niewielki, bo nieosiagajacy 1% przy
predkoséci 50 m/sek, temperaturze 15°C oraz ci$nieniu
atmosferycznym. Odpowiednia liczba Macha wynosi
w tych warunkach ok. M = 0,15. Przy liczbach Macha
zblizajacych sie do jedno$ci btad jest znacznie wigkszy,
zaé po jej przekroczeniu (M > 1) réwnania zwyklej
aerodynamiki tracg zupelnie swoja wazne$¢ na ko-
rzy$¢ innych, wyprowadzonych z aerodynamiki o$rod-
k6w $cisliwych, czyli krotko — dynamiki gazéw.

Przy wiekszych predkosciach przeptywu, w od-
niesieniu do predkoéci dzwieku, staje sie wpltyw Scisli-
-woéci na rozktad linii pradu coraz wiekszy i przy prze-
kroczeniu predkosci rozchodzenia s'e dzwieku wyste-
puja zupelnie nowe prawa. W szczegblnosci pojawia-
jace sie zaburzenia n'e obejmujg calego pola pradu,
a tylko jego cze$é i stalym przyrostom predkosci
i ciénienia odpowiadaja niestale zmiany stanu. Ma-
tematyczne wyjasnienie tych istotnych zmian, okreslo-
nych jako przeptywy poddiwiekowe i naddzwigekowe,
polega na tym, ze réwnanie potencjalu w- zakresie
poddzwiekowym jest typu eliptycznego podobnie jak
dla o$rodkéw nieéci§liwych, za§ w obszarze ponad-
dzwiekowym wyrazenie potencjatlu ma forme hyper-
boliczng. : ;

Dla zorientowania sie w charakterze zachodzacych
zjawisk musimy ustali¢ prawa podobienstwa, umozli-
wiajace poréwnanie wynik6w badan z rzeczywisto$cia.

Zjawiska, zachodzace przy przeplywie $ciSliwym,
zaleza od kilku zasadniczych wspolczynnikéw bezwy-
miarowych. Wspélczynnikami tymi sa:

a) liczba Macha M i (gdzie v = predkos¢ prze-
c



b)

d)
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plywu za$§ ¢ — predkosé dzwieku), .okr.eélajqca
wplyw $cisliwosci o$rodka. W aerodynamice zwy-

v
klej prawo podobienstwa wymagalo, aby f (c—)=

— const. RoOwnanie to, noszace nazwe reguly
Bairstow-Bootha, oznacza, ze dla uzyskania pra-
wa poréwnywania wynikéw, do$wiadczenia win~
ny byé wykonywane przy tym samym stosgnku
predkosci przeplywu do predkosci dzwigku.
Wplyw tego stosunku przy normalnych pred-
koéciach, jak juz powiedziano, jest niewielki,
staje sie on jednak dominujacym przy zblizaniu
sie do liczby Macha M — 1 oraz powyzej tej war-
tosci.
v.1 . .

Liczba Reynoldsa R, = (gdzie 1 — wymiar
liniowy, za§ v — kinematyczny wspélczynnik lep-
kosci), okre§lajaca wplyw lepko$ci powietrza
i zwiazanego z nig charakteru oplywu. Liczba
Reynoldsa nie traci nic ze swej waznoSci w za-
kresie wielkich predkosci, czego dowodem jest
stwierdzenie, ze optyw laminarny jest duzo ko-
rzystniejszy przy wielkich predkoSciach niz
oplyw burzliwy, dajacy lepsze wyniki przy nie-
wielkich predkosciach. Wplyw tej liczby charak-
teryzujacej zjawiska zachodzace w warstwie po-
wierzchn’owej jest wiec rownie wazny i dla wiel-
kich predkosci.

Liczba Frouda F — T
g
szenie zlemskie), okre§lajaca wplyw sit bezwlad-
no$ci i zwigzanych z nimi krzywizn badanego
ciala. Wobec znacznie wiekszych predko$ci niz
w aerodynamice zwyklej, przy mniejwiecej takich
samych wymiarach rozwazanych ciat, sity bezwtad-
ncéci sg duzo wieksze, powodujac weceze$niejsze
oderwania strug. Juz przy M — 0,6, czyli okragto
200 m/sek, nastepuje przy normalnych profilach
na duzych katach natarcia skrzydta przedwczesne
oderwanie, za$ przy M — 0,9 pogorszenie oplywu
jest tak znaczne, ze mozna tu stosowaé tylko bar-
dzo cienkie profile, charakteryzujace sie n ewiel-
kimi krzywiznami, i tylko niewielkie katy natarcia

v
Liczba Prandtla Pr:_cpi)

(gdzie g — przyspie-

.

(gdzie y — ciezar

wlasciwy, za§ b — wspélezynnik przewodnictwa),
charakteryzujaca wplyw przewodnictwa cieplne-
go. Przy silnych sprezeniach i rozrzedzeniach
zachodzacych przy wielkich predko$ciach otrzy-
muje sie¢ na powierzchni ciala réznice temperatur,
tak ze zjawisko to winno by¢ wlasciwie rozpatry-
wane przez termodynamike, co oczywiscie bardzo
kemplikuje badania. Na szczeScie w zakresie
stosowanych obecnie predkos$ci, wymienione réz-
nice temperatur sa nieznaczne i wplyw ich, a wiec
i liczby Prandtla, mozna zaniedbaé bez szkody
dla naszych rozwazan.

TUNELE NADDZWIEKOWE,
Zbadanie zjawisk zachodzacych przy predkosciach

przeptywu bliskich predko$ci dzwigku oraz przekra-

czajacych ja, to zadanie jakie ma przed soba aerody-
namika duzych predkosci. Sposéb ujecia zagadnienia
jest mniej wiecej taki sam jak i w aerodynamice zwy-
klej, tzn. badania sa wykonywane w tunelach, ktore
jednak réznia sie¢ od poprzednich znacznymi predkos-
ciami przeplywajgcego gazu.

Pierwsze badania przeptywu o wielkich predkos-
ciach byly wykonywane przez balistyke przy pomocy
urzgdzen juz opisanych. Urzadzenia te, jak juz
wspomnialem, nie nadawaly sie do Scistych badan
aerodynamicznych ze wzgledu na krotki czas dzialania,
jak réwniez i na juz wymieniong niestalo$¢ warun-
kow.

R

\
B P
/

Xx

o7

T 93/49-R4

Rys. 4. Schemat tunelu o napedzie posrednim.

Udoskonaleniem tych urzadzen sa tunele o na-
pedzie po$rednim (rys. 4). Jako naped stosuje sie tu-
taj strumien sprezonego powietrza doprowadzonego
przewodem A do pierScieniowego inzektora J. Po-
wietrze to, wyplywajac ze znaczng predkoScig przez
szczeline inzektora, zasysa nowe powietrze z otoczenia
B poprzez urzadzenie osuszajace O oraz przestrzen
pomiarowa P i porywa je ze soba do wylotu W. Czas
pracy jest przy tym znacznie diuzszy i obecnie znaj-
duje sie w uzyciu caly szereg tuneli tego typu. Wada
ich jest niewielka przestrzen pomiarowa oraz n'ska
sprawno$é calego urzadzenia. Przestrzen pomiarowa
znajduje sie z reguly przed inzektorem, aby cialo ba-
dane bylo umieszczone w niezakléconym strumieniu.
Urzadzen'e osuszajace powietrze jest niezbedne, po-
niewaz zasysane powietrze, rozpedzajac si¢ do pred-
kosci nadzwiekowych, rozpreza sie adiabatycznie.
Pociaga to za soba spadek temperatury znacznie po-
nizej 0°C. Zamarzniete kropelki wody, ktére wydzie-
lityby sie przy tym z wilgotnego powietrza, poru-
szajac sie z wielkimi predko$ciami, utrudnialyby
pomiary. Jako czynnik odwadniajacy uzywany jest
prazony chlorek wapnia CaCl: lub prazony silica gel
(HaSi0a),, .

Schemat urzadzenia doswiadczalnego pracujacegdo
przy stalej liczbie Macha.

Rys. 5.

Obnizenie temperatury jest dla nas .zjawiski'em
korzystnym, poniewaz predkosé dzwieku jest zalezna
jak to wynika z réwnania:

c=4¢g*x.R.T
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), |
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P —

4}
)

Rys. 6. Schemat tunelu o dziataniu ciaglym.

wlasnie wylacznie od temperatury T, gdyz = ::—CB

Cy
g — przySpieszenie ziemskie oraz R — stala gazowa
pozostaja niezmienione. Zmniejszenie predkosci dzwie
ku z temperaturag umozliwia nam wiec osiggniecie
wyzszych liczb Macha.

Innym rodzajem tunelu, opartego na wyplywie
sprezonego powietrza ze zbiornika, jest urzadzenie
przedstawione na rys. 5. Pozwala ono na uzyskanie
statej predkosci przeplywu przy zachowaniu statego
ci$nienia poczatkowego oraz temperatury. W tych wa-
runkach liczba Macha zachowuje réwniez wartosce
stalg przez caly czas doswiadczenia, pozwalajac na
uzyskanie bardziej dokladnych wynikéw. Urzadze-
nie to sklada sie: ze zbicrnika gléwnego A, zawie-
rajacego sprezone i osuszone uprzednio powietrze,
z zaworu redukcyjnego Zi, przy pomocy ktérego regu-
luje sie ilo§é przeplywajacego czynnika; z zaworow
cdcinajacych Z» i Zs, ze zbiornika wyréwnawczego B,
zawierajacego przez caly czas pomiaru stalg ilocéé
czynnika o jednakowym ci$nieniu i temperaturze, oraz
z przestrzeni pomiarowej.

’

Oczywiscie zawér redukeyjny powinien zmienia¢
podczas pomiaru swéj przeswit, aby, w miare zmniej-
szania sie ci$nienia w zbiorniku giéwnym ilos¢ po-
wietrza przeplywiajacego w jednostce czasu, byla ta
sama. Wiada tego urzadzenia jest, tak jak i w poprzed-
nich tunelach, krétki czas dziatania oraz niewielkie
wymiary przestrzeni pomiarowej. ' S

Tunelem umozliwiajacym dokladne wykonanie
réznego rodzaju do$wiadczen jest tunel o dziataniu
ciggtym. Wprawdzie koszt wykonania takiego urza-
dzenia jest znacznie wyzszy, jednak jego niewatpliwe
zalety powoduja, ze wszystkie powazniejsze doswiad-
czenia sg wykonywane w tunelach tego typu. Trud-
noscig zasadnicza jest tutaj koniecznose zainstalowania
bardzo duzych mocy przy stosunkowo niewielkich
wymiarach przestrzeni doswiadczalnej. Przyczyna
tego jest fakt, ze moc pochlaniana ros$nie z trzecia
potega predkosci, powodujac np. konieczno$¢ zastcso-
wania 64 razy mocniejszego silnika przy czterokrotnie

wiekszej predko$ci. Aby temu zapobiec obniza sie

-zwykle ci$nienie w tunelu do 0,1 ata. Kanal tunelu

musi byé woéwczas hermetyczny. Zmniejszenie ci$nie-
nia powoduje wtedy proporcjonalny spadek mocy po-
chtanianej, pogarszajgc jednak przy tym znacznie
liczbe Reynoldsa w sensie jej zmniejszenia. Pom/imo
tak niskiego ci$nienia wydatek mocy jest jednak bar-
dzo duzy i np. w tunelu Ackereta w Zurychu wynosi
1000 KM przy liczbie Macha M — 2 oraz wymiarach
przestrzeni pomiarowej zaledwie 380 X 400.

Tunel pokazowy na rys. Nr. 6 sklada sie zwykle
z zamknietego szczelnego przewodu rurowego, w kto-
rym sprezarka S, napedzana silnikiem M, przettacza
przez chlcdnice C — powietrze nadajac mu wt prze-
strzeni pomiarowej znaczna predko$é. Do wytwarzania
odpowiedniej wielkosci podci$nienia w tunelu stuzy
specjalna pompa prézniowa Pr. Dziatanie takiego tu-
nelu jest nastepujgce: powietrze w tunelu opréznionym
przy pomocy pompy jest sprezone adiabatycznie wielo-
stopniows srezarkg osiowa lub zwykla odsrodkowas
o duzym wydatku objeto$ciowym. Skutkiem sprezania
nagrzewa sie ono i musi byé chlodzone nastepnie w
chtodnicy ulowej, skad przechodzi do przestrzeni po-
miarowej, tworzgcej cze$¢ specjalnie uksztaltowane-
go przewodu przemian. Chlodnica ma zadanie od-
prowadzié znaczng ilo§é ciepta wytworzonego skut-
kiem tarcia o powierzchnie wewnetrzng tunelu. Pra-
wie cala praca dostarczona przez silnik zamienia sie
w cieplo, ktérego zaledwie niewielka cze$¢ rozprasza
sie droga promieniowania oraz przewodnictwa. Zdol-
no$é odprowadzania ciepla w wymienionym juz tunelu
Ackereta wynosi 750.000 Kal/godz.

i obszar poraddZwigkowy .
'T\L/[
! i ! : |

| |
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dysza przestrzen dyfuzor

r
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Rys. 7. Uksztaltowanie przewodu przemian,
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Przewéd, w ktérym uzyskiwana jest predkoéé_
naddzwiekowa, jest w swojej przedniej czeSci
uksztaltowany jako dysza de Lavala, W tylnej zas
jako dyfuzor. Przekréj jego, liczac od przodu, naj-
pierw zmniejsza s’e, az do przekroju krytycznego,
w ktérym powietrze osiaga predkos¢ dzwieku, potem
za§ powieksza sie powcdujac dalszy wzrost predkosci
az do zalozonej liczby Macha. Oczywiscie zjawisku
zwiekszania predko$ci towarzyszy zmniejszanie sig
ciénienia oraz obnizenie temperatury wobec niemal
adiabatycznego rozprezania.

Poza przestrzenia pomiarowa przewdd ma ksztalt
dyfuzora o odwrotnym dzialaniu niz dysza. Energia
kinetyczna rozpedzonego powietrza zmienia sie tutaj
na energie ciéniena. Calkowita zamiana energii kine-
tycznej na energie ci$nienia
wzgledu na perturbacje powstale wskutek tarcia
o $ciany dyfuzora, przeszkadzajace sprezan‘u ude-
rzeniowemu. Dyfuzor posiada ksztalt najpierw zwe-
zaigey sie az do przekroju, w ktérym powietrze osiaga
predkos$é dzwieku, potem za$ rozszerzajacy s‘e w celu
mozliwie zupelnego wytracenia predkosci. Zjawiska
zachodzace w przewodzie przemian n'e sa bynajmniej
tak proste, jakby to z naszego, bardzo pobieznego opisu
wynikalo, bowiem wychodzace ze $cian naddzwie-
kowej cze$c’ przewodu fale dzwiekowe wypelniaja
soba réwniez przestrzen pomiarows, znajdujaca sie
romiedzy dysza i dyfuzorem, zaklécajac przeplyw.
Aby w przestrzeni pomiarcwej otrzymaé przeplyw
sci§le rownolegly, trzeba dysze tak uksztattowaé, aby
poszczegoblne fale diw’ekowe ulegly wygaszeniu i nie
wplywaly na wyniki badan. Oczywiscie w zadnym
wypadku nie mozna dopus$cié¢ do tego, aby nakladaly
sig one na siebie wywolujac zjawisko interferencji.

Niemniejsze znaczenie dla poznania caloksztaltu
ziawisk wyn'kajacych ze $c'sliwosci osrodka, maja
tunele o vpredko$ciach przeplywu od 200 m/sek do
nredkosci dZwieku. Catly ten zakres jest bardzo wazny
7e wzgledu na kon‘eczncéé zbadan'a zmian wspélezyn-
n'kéw aerodynamicznych przy duzych predkosciach.
Stwierdzono przy tym, ze bardzo duZze znaczenie ma
tutaj warstwa powierzchniowa, ktéra w zaleznosci od
tego, czy przeplyw jest laminarny, czy burzliwy, wply-
wa bardzo wyraznie na pojawienie sie miejscowych
predkosci dzwieku juz wtedy, gdy przepltyw gléwny
odbywa sie z predko$cig duzo nizsza. Gdy caly prze-
plyw jest czystym przeptywem poddzwiekowym, tzn.
gdy nie pojawiaja sie lokalne predkosci dzwieku, cis-
nienia na profilu sa proporcjonalne wg. réwnania

Glauerta — Prandila do%

Vi— e _
wiscie réwniez i do wspélezynnikéw wyporu i cporu.
Pcjawienie sie lokalnych predkosci dzwieku nie ma od-
powiednika w powyzszym réwnaniu, tak ze liczba Ma-
cha nie moze by¢ tutaj przyjmowana jako kryterium
do oceny profilbw w rozwazaniach teoretycznych.
Caly ciezar ustalenia wplywu warstwy powierzchnio-
wej oraz zwiazanego z niag pojawiania sie miejscowych
predkosci dzwieku spada wiec na aerodynamike do-
swiadczalng. Badania sg przeprowadzane w tunelach
typu zwyklego, o predkosciach przeplywu odpowiada-
jacych liczbom Macha 0,6 <1, a wiec duzo wyzszych

jest niemozliwa ze -

—; odnosi sie to oczy-

LOTNICZA MARZEC 1949

niz normalnie stosowane. Duzg przeszkodq W otrzy-
maniu dostatecznie dokladnych wynikéw jest niemoz-
no$¢ uzyskania w tunelu przeplywu calkiem pozha-
wionego turbulencji, ktéra jak juz wspomnielis
jest gtéwng przyczyng zachodzacych zjawisk.
Aby unikna¢ tej okolicznosci wykonuje sie row-
niez badania w locie, dajace wyniki duzo doktadniej-
sze, jednak wymagajace zaréwno odpowiednig przy-
stosowanego sprzetu, jak wielkiego opanowania og
pilota, ktory musi wytrzymaé samolot dostatecznie
diugo w locie nurkowym, aby osiagnaé wymagany
wielkos¢ liczby Macha. Stosuje sig zwykle do tych ba-
dan szybki samolot mys$liwski z wbudcwang odpo-
wiednia aparaturg. Poniewaz jednak w ten Sposob
mozna wykonaé¢ tylko cze$¢ interesujacych nas do-
$wiadczen, gtéwny ciezar zbadania tego zakresu pred-
kosci spoczywa na doswiadczeniach tunelowych,

my,

PREDKOSC DZWIEKU.

Podstawowg wielkoscig fizyczng, przy rozwazaniu
zjawisk zachodzacych przy duzych predkosciach, jest
tzw. ,,predkos¢ dzwieku* czyli predkos¢ przemieszeza-
n‘a sig zmian gestosci i ciSnienia (fal glosowych) w da-
nej masie.

Aby uzmystowi¢ sobie zjawisko rozchodzenia sie
dzwieku, rozwazmy gaz, zamkniety w rurce o obje-

X dx

\ dz $3/49-F3
Zx dx a

Rys. 8. Zmiany cisnienia pod wplywem impulsu.

" toci odpowiadajacej dlugosci rurki dax, ograniczone]

przekrojami I i II (rys. 8). Pod wplywem impulsu
zewnetrznego, wyrazonego c:$nieniem p, gaz ten do-
znal przesuniecia i zmiany objetoSci, przy czym prze-
kroj I przesunal sie do miejsca I’ o wielkos¢ z, za$

.y S dz
przekroj II — do miejsca II’ o wielkosé z + = dzx.
x

Przekréj I znajdowat sie liczac od poczatku ukladu:

przed przesunieciem
po przesunieciu

— w odlegto$ci x
— w odlegtosci x + 2.

Analogicznie przekréj II znajdowal sie:

przed przesunieciem —w odleglosci x + dx
po przesunieciu — w odleglo$ci:

dz
x—{—dx—}-z—l—&;-dx-
Dlugoséé stupa gazu po przesunieciu Wynosi:

dz
g2 dac::dac(l +—)
dx -dedf
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Za$ wydluzenie jednostkowe N
dx (1 + d_Z) — dx /’, L ~ 37 0 SO X
= dx/ dz CoAt cat _|
e = L 83/43-R9
dx dx .

Modutem sprezystosci gazéw E nazywamy sto-
sunek przyrostu ciSnienia do przyrostu - objetosci
(analogicznie do prawa Hooke‘a)

ap
1

= AV
Vd

E =

Wobec tego (rozszerzajac analogie) ci$nienie
przedstawia nam naprezenia panu]ace w przekrOJach
rilr. 1

Dla przekroju I’ otrzymamy wiec: '

d
o g s O
gy e
1%
za$ dla przekroju II’
p+ dp=E(s+ de) =
d o d d*z
— p (_z A dx)
1 dx dx?

— —g¥
%

Roéznica ci$nien spowoduje przysp: eszeme czaste-
czek gazu wg. réwnania:

F.dp=m.a
poniewaz zas

m=p.F.dx,
za$ przyspieszenie w naszym wypadku
d*z
dat?

a—

mozemy po podstawieniu napisaé

dp . - dﬂj dx
oyl
A%

d?z
dt?

.F =pFdx

Ostatecznie po skréceniu i przeksztalceniu otrzymamy:
| ¢z  Vdp dz
dt? dv .p dx?

Ogblnym rozwigzaniem tego réwnania jest:

__l___ ) + fe (ac%—,

+\/————t)

i przedstawia dwa zaburzenia rozchodzace si¢ w prze-
ciwnych kierunkach z predkoscig

B B
o

Z:f:. (.‘XJ——

Rys. 9. Rozchodzenie si¢ fal.

Predko$¢ te nazywamy predkoscig dzwieku czyli
predkoscig rozchodzenia sie zmian ci$nienia i gestosci,
jak to zreszta widac od razu ze wzoru okreslajgcego ja.

Po podstawieniu do tego réwnania wyrazema na

E, otrzymamy
C = _1:3__
P

Jest to znany ogoélnie z fizyki wzoér okres$lajacy
predkesé rozchodzenia sie dzwieku w danym osrodku.

Aby lepiej uwidocznié¢ falowy charakter zjawiska
rozwazmy blizej roOwnanie

z="F1 (x — cot) -+ f2 (x 4 cot).

Przypatrzmy sie pierwszemu czionowi prawej
strony réwnania. Dla pewnej okreslonej chwili czasu
t — czlon ten jest funkcjg jedynie zmiennej x i moze
by¢ przedstawiony przy pomocy pewnej krzywej np.
przy pomocy krzywej LNO na rys. 9, ktérej ksztalt
zalezy od funkcji f1.

Po uptywie pewnego czasu /\ t — argument funk-
cji f1 bedzie réwny ‘

x—c(t+A 0.

Wartos¢ funkeji f, nie ulegnie zmianie, je$li tylko
rownocze$nie ze zmiang czasu t na t + /\ t, zmiana x
osiggnie warto§¢ x + ¢ A t.

Wskazuje to, ze krzywa LNO, wykreS§lona dla
chwili t, jest zachowana réwniez i dla chwili t + A
pod warunkiem przesuniecia jej w' kierunku osi x na
odlegtosé¢

Aac:cAt

co pokazano linig przerywang na rys. 9.

Z rozwazania tego wynika, ze rozpatrywany czton .
przedstawia sobg fale przemieszczajaca sie w kierun-
ku osi x ze stalg predkoscia c.

%

W ten sam sposéb mozna wykaza¢, ze drugi czton
rozwazanego rownania odpow:ada fali przemieszcza-
jacej sie w przeciwnym kierunku.

A wiec rozwazane przez nas ogoélne réwnanie -
przedstawia dwie fale przemieszczajace sie w kierun-
kach wrecz przeciwnych ze stalg predkoscig c.

Wz6r na predko$¢ dzwieku w o$rodku gazowym
spotyka sie zwykle w nieco innej postaci. Poniewaz
zmniejszeniu . objetosci odpowiada tutaj przyrost
gestosci, wiec

i ostatecznie po podstawieniu otrzymujemy:

C-= _,EP_
; dp.
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PRZEPLYW PRZY WIELKICH PREDKOSCIACH

Przy rozwazaniu teoretycznym zjawisk zach&)cl’za-
cych przy przeptywach $cisliwych wychodzimy z xO0w-
nania ruchu Eulera

dv

dt

0 — — grad p.

Przy zalozeniu, ze ruch jest niewirowy, czyli przy
1"312 E =0

otrzymujemy réwnanie

oznaczajace, ze powierzchnie p =— const. sa identycz-
ne z powierzchniami v — const. i s3 zwigzane funkcja
p(v), ktéra mozemy obliczy¢ z réwnania rézniczko-
wego Bernoulliego

dp

vdov +

0

= 0

Piszac to réwnanie w postaci catkowe]

1 F

= —v) +f -

2 e (p)
Po

dochodzimy dla o$rodka niescisliwego, gdy o = const.
do znanego réwnania zwyklej aerodynamiki

=10,

p

9 p 9
v’ +p = -~ v’ + P
2 2
dp

p (P
wyliczyé z réwnania adiabaty, wzglednie z réwnania
Hugoniota.

Rozwazanie réwnania predkosci dzwieku

c= v/ %
dp

prowadzi dla gazéw nieScisliwych (a takze przy zaioze-
niach zwyklej aerodynamiki)

d \
2 _ 0
dp

Przy przeplywie SciSliwym nalezy calke f

przy do wartos$ci ¢ = o©

Fizyczny sens tego rozwazania ma duze znaczenie,
oznacza to bowiem, zZe w aerodynamice zwyklej uczy-
niliSmy zalozenie, ze zaburzenia rozchodzg sie z nie-
skonczenie wielkg predkoscia.

Po uwzgledneniu réwnania stanu p = gpRT

: : % d
oraz réwnania adiabaty p = a p/ , skad i: 7. L
dp p

otrzymamy znany wzoér
%=1

2= % p:v.p°(p
p Po P

z ktorego wynika, ze predkosé dzwieku jest zaleina
tylko od temperatury danego gazu.

) “ © = g%RT,

MARZEC 1949

Przez podstawienie réwnania adiabaty do row-
nania Bernoulliego otrzymujemy zwiazek okraslajacy
predkos¢ przeptywu przy danej réznicy cignien 4

%—1

2% i
=2t Bl (P} = rl
71— 1 p, Do ’

2 [,
7—1 _'.”o__c

Przy ci$nieniu koncowym réwnym cisnieniu po-
czatkowemu p = p, predkos¢ przeplywu v = O, zag
przy wyplywie w proéznie, czyli przy p = O predkosé
osigga maksimum o wartosci

27
vmax = \/ ._p_o
2—1 p,
Predko$¢ dzwigku osigga wartos¢ maksymalng
przy

Co = Cmax =

o —1
c‘:'/.}z-—-/ v? = % gRT —
Po 2
7— 1 %—1 R
T o= 9 (* gz — v

wida¢ wiec, ze predkos$é dzwieku zmniejsza sie do zera
ze wzrostem predkos$ci wyplywu do wartosci maksy-
malnej.

Dla odpowiedniej krytycznej predkosci otrzymu-
jemy znany z termodynamiki wzoér
[ 2n p, R
V= b . — =
T V7'+1 o \/7' oo

oraz warto§ci ci$nienia, gesto$ci i temperatury od-
powiednio:

% 1
2 \n—1 2 \n—1
Ppp=—=\— . Pos = l——= p
kr (/‘l‘ 1) Do; Ppy (%+ 1) 0
kr—,/'+ 1 0

Z poréwnania predkosci maksymalnej i predkosci
krytycznej wynika, ze ich stosunek jest wielkpécia
stala i zalezna tylko od wartosci wykladnika adiaba-
ty #. Dla powietrza wynosi on

Vmax _ \/’_ﬂ — 2,437

Chr % —1

Warto$é ta ma duze znaczenie przy rozwazaniach
teoretycznych, prowadzacych w wyniku koncowym do
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geomefrycznego okreslenia przeplywéw przy predkos-

ciach naddzwiekowych przy pomocy tzw. metody
charakterystyk.

Z warunku swobody wirowej -
rotv =0
wynika istnienie funkcji potencjalu ¢, przy czym
— gﬁd ®.
Z réwnania tego oraz z réwnania ciggtosci

divv=—20
otrzymujemy

0 = (pvy)y 1 (P02)y + (P V3), =0 (Pt Pyy T0,,)+
top g T Py ¢y 0, @,
gdzie wskazniki, x, y, z oznaczajg pochcdne czgstkowe.

Z rozniczkowego réwnania Bernoulliego oraz wy-
razenia na predko$¢ dzwieku otrzymujemy

dp 2 c?
stad za$ dalej

p 2 2 Sy 2
P = — é_c—‘_,(c?oc‘f“?y‘*‘?’z)m;

p~ 2 2 2
Py:_;;(Fx'f‘(Py (.Dz)y;
by = — —= (Gt T+ 9%)z,
z 202 x 'y s

po podstawieniu tych warto$ci otrzymujemy réwnanie
potencjalu

2
P

0=0u (1—22) + 2y (1—T2)+
+ Pz (1'“ (Pzz ) — 2 Pyz Ey ¥z +
& 24(sz 9, c;?x —9 ¢xy (pxc;py

Nalezy tu podkreéli¢, ze c¢* nie jest wielkoScig stala
lecz, jak to wynika z réwmania Bernoulliego, jest
funkcja

v? = % + (pzy + P*,

Yi

Ui

Uy Ui

)_X'

- Yk

Widzimy wiec, ze réwnanie potencjatu jest nielinio-
wym réwnaniem rézniczkowym, co bardzo komplikuje
blizsze rozwazania nad przeptywami.

Dla przeplywu plaskiego réwnanie to sprowadza
sie do rowniez nieliniowego réwnania rézniczkowego

@? @ Pp P
@xac(l_‘fc‘)—{_‘pyy(l—_—?)—z‘pxy =Y —o.

c2

Aby zadanie upro$cié, sprowadzamy réwnanie
powyzsze do réwnania liniowego robigc zalozenie, ze
drugie i wyzsze potegi przyrostow vy, v, v's i 0d-
powiadajgce im ¢’ oraz pochcdne ¢’ mozna zaniedbac.
Uproszczone w ten sposob zwiazki bedziemy nazywac
réwnaniami liniowanymi.

Zalozenie to jest sluszne dla optywu cial ostrych
i smuklych ustawionych pod niewielkim katem na-
tarcia.

Musimy tu oczywiscie wykluczyé otoczenie
punktu zerowej predkos$ci, poniewaz przyrosty pred-
ko$ci w tej okolicy nie mogg by¢ traktowane jako
male.

Po wprowadzeniu bezwymiarowej

predkosci

A w postaci liczby Macha M = % i uwzglednieniu po-

wyzszego zalozenia, otrzymujemy dla przeplywu prze-
strzennego réwnanie potencjalu we wspolrzednych
prostokatnych:

P 1 — MJ) I ¢yy+ @z= O,

za$ dla przeplywu plaskiego
Qo (1 — M) + @), = 0.

Réwnanie to przy przepltywach poddzwiekowych
jest typu eliptycznego i mozna je przy pomocy odwzo-
rowania podobnego sprowadzi¢ do réwnania La-
rlace‘a. Odwzorowanie to oparte jest na regule
Prandtla gtoszacej, ze:

,,Z pewnego z gory danego niesciSliwego przepty-
wu w plaszczyznie x; ¥ ; otrzymuje sie pewien linio-
wany S$ci§liwy przeplyw poddiwiekowy w plaszczyz-
nie xp Y, gdy sie plaszczyzne x; y; przeksztalci po-
dobnie przez powiekszenie kazdej wspéirzednej y
w stosunku \/ 1 — M2 : 1 i jednocze$nie przyrost po-
tencjalu ¢; powigkszy przy pomocy dowolnego sta-

1
lego wspoélczynnika — .

UZ k
Py

Hr

| Uik
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.Ryts. 10. Odwzorowanie podobne Prandtla.
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Dyskusja tego réwnania po zastosowaniu reguly
Prandtla prowadzi do ciekawych wn’oskéw odno$nie
scisliwych przeplywow poddzwiekowych.

Whnioski te sa nastepujace: '

1. Z nieécisliwego oplywu smuklych profilow
otrzymujemy liniowany, Scisliwy oplyw poddzwieko-
wy przy tym samym rozkladzie ci$nien przez odwzo-
rowanie podobne przy A = 1. Profil Scienia sie przy
tym w kierunku prostopadiym do kierunku przepty-
wu w stosunku 1 : %y 1 — M?, przy czym kat natarcia
zmniejsza sie¢ w tym samym stosunku.

9. Z nie$cisliwego optywu smuklych ciat obroto-
wach otrzymujemy liniowany, $ciSliwy oplyw pod-
dzwiekowy tego samego ciala obrotowego pod tym sa-
mym katem natarcia przez przeksztalcenle przy pomo-
cy réwnania ¢; = ¢’ podstawiajac dla pierwszej po-
chodnej potencjalu ¢’ wspoélczynnik ) = 1, za$ dl_a
drugiej pochodnej ¢” wsp6iczynnik 17 =1 :\ 1 — M2

Przyrosty ciénienia A4 p oraz przyrosty predkosci

vy -+ v,” pozostajg przy tym na powierzchni ciala

niezmienione.
3. Rozwazanie tlumienia zaburzen prowadzi do

konkluzji, ze w wypadku S$cisliwym zaburzenie na
profilu tlumi si¢ w stosunku 1 : (1 — M"’)s/2 wolniej
niz w wypadku nie$cisliwym; w wypadku granicznym
przy M — 1 oraz przy predko$ciach ponaddzwieko-
wych (M = 1) zaburzenia nie tlumig sie w ogodle,
a przemieszczaja sie w nieskonczono$¢ z niestabnaca
sita. W wypadku ciala obrotowego zaburzenie zanika
w wypadku $ciSliwym wolniej niz w niesciSliwym
w tym samym stosunku.

W rzeczywisto$ci nie spotykamy sie nigdy z n'e-
gskonczenie wielkg predkoscig dzwieku, poniewaz nie
znamy cieczy idealnie niesci§liwych, oraz z n’eslabna-
cym w miare przemieszczania sie zaburzeniem z po-
wodu istnienia tarcia wewnetrznego, wywolanego
lepkoscia.

Cplyw skrzydia moze by¢ w dostatecznej odle-
glosci od koncoéw rozwazany jako plaski, za§ oplyw
kadtuba, w grubszym przyblizeniu, jako przestrzenny
ciata obrotowego. Z wnioskéw 1 i 2 wynika, ze $ci$li-
wosé¢é zwieksza przyrosty i réznice ci§nien na skrzydle

w stosunku \/ 1 — M? : 1, na kadlubie za$ nie. Wsku-
. tek tego $cisliwo§¢é w zakresie poddzwiekowym pro-
wadzi tylko dla skrzydla do wczesSniejszych oderwan
warstwy powierzchniowej. Niebezpieczenstwo zbliza-
nia sie do predkosci dzwieku jest wiec dla skrzydla
duzo wieksze niz dla kadtuba.

Przy przejéciu dé predkoéci wiekszych od pred-
kosci dzwieku (M > 1) liniowane réwnanie rézn’'czko-
we potencjalu jest typu hyperbolicznego i nie mozna
go upro$cié przy pomocy odwzorowania podobnego.
Jak sie latwo przekonaé przez podstawienie rozwig-
zanie tego réwnania jest catka ogélna:

¢ =f (y—=xtga) + f2(y + xtga)
przy czym odpowiedni kat o, nazywamy kqtem Ma-
cha, jest zdefiniowany przez réwnanie:
1

sing — —
M

_—_—1 —
VM —1

= <7 1; lub tga =

C
v
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fi1 i f2 sa dowolnymi funkcjami y - g a i musza byé
kazdorazcwo okre$lone z warunkow brzegowych roz-
wazanych zagadnien.

Obydwa uktady prostych réwnoleglych:

|

Yy — xtga = const. oraz y. + xtga = const.,

nachylonych do wektora predkosci przepltywu v pod

katem + o nazywamy liniami Macha i bedziemy ozna-
czaé literami n.

Obszar
< pi o
@@zaburggny S~

\>,//
/// = ™~
/
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Obszar
2aburzony
P

Rys. 11. Siatka Macha.

Kierunki linii Macha nazywamy krétko kierun-
kami Macha. Linie te tworza prostoliniowy siatke
Macha przeplywu naddzwiekowego. Wzdluz nich
rozchodza sie zaburzenia i dlatego zapewne s3 one
nazywane, niezupelnie Scisle, falami dzwiekowymi.
Dla $cistosci pedkre$lam, ze wyrazenie ,fala dzwieko-
wa‘, jak i uzyte w tekscie okreslenia ,lina zgeszcze-
nia“ oraz ,linia rozrzedzenia“ nie odzwierc.adlaja

- cdpowiednio istoty zjawisk, ktére muszg by¢ obszer-

niej cmawiane.

Z rozwazan najprostszego wypadku optywu zala-
mania wklestego lub wypuklego w teorii lin‘owane]
dochodzimy do wnicsku, ze wektor przyrostu V’ jest
zawsze prostopadly do linii Macha n. Ma to wyrazny
sens fizyczny, bowiem rozchodzgce sie wzdiuz lnii
Macha zaburzen'a wymiarujg state ciSnienie. W zwigz-
ku z tym gradient p, a co za tym idzie réwniez i we-
ktor przy$pieszenia oraz proporcjonalny doé n'ego .
wektor przyrostu predkosci »’ muszg byé prostopadie
do linii Macha n.

Z rozumowania tego wynika prosta konstrukeja
geometryczna wektora predko$ci, w-.doczna bezposred-
nio z rysunku Nr. 12.

Na rysunku 12a przedstawicny jest oplyw zala-
mania wypuklego. Z punktu zalamania P wychodzi tu
zaburzenie przemieszczajace sig wzdluz linii Macha n.
Kazdy wektor predkosci zmienia od linii Macha kie-
runek na réwnolegly do plaszczyzny zalamania, przy
czym nowa jego wielko§é jest okreslona warunkier'q
prostopadioéei przyrostu wektora predkoséci do linii
Macha. Z rownania Bernoulliego wynika, ze prZyI:O‘
stowi predkoéci musi towarzyszy¢ zmniejszenie cién}ej
nia, a w naszym wypadku cieczy §cisliwej roéwniez
i zmniejszenie gestosci. Mozna wiec linig Macha, Wy-
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Jak i w poprzednim wypadku przyrost predkosci jest
‘prostopadly do linii Macha © nazywanej w tym wy-
padku linig zgeszczenia.

Blizsze rozwazanie $ciste nie liniowanych réwnan
pradu i potencjalu prowadzi do nieco innych wyni-
kéw, bardziej dokladnych. Na rysunku Nr. 13 jest po-

_ kazany przebieg linii pradu, zachodzacy w TZeCczZy wi-
p . stoci, za$ linia rozrzedzenia przechodzi tutaj w caty

a)

szereg utozonych w wachlarz linii, na ktoérych ci$nie-
nia spadaja coraz bardziej w miare oddalania sie cd
przeptywu poczatkowego. Pierwsza linia rozrzedze-
nia n, odpowiada linii Macha przepltywu niezaburzo-
nego. Poczynajac od tej linii predkos$ci, ci$nienia i ge-
sto$ci zmieniaja sie w sposéb ciagly, az do koncowe]
linii rozrzedzenia n, odpowiadajacej obszarowi réwno-
leglego przeplywu ponaddiwigkowego, w ktorym
predko$é, ciénienie i gesto$¢ zachowuja stala wartosc.
Zmiany ci$nienia, gestosci i predkosci zachodzg wiec
tylko w,obszarze zawartym miedzy skrajnymi linia-
mi rozrzedzenia n, i n. Linie pradu sa krzywymi po-
dobnymi ze $rodkiem podobienstwa w punkcie zala-
mania i sg styczne zaréwno do linii pradu przeptywu
poczatkowego, jak i do linii pradu- przeplywu kon-
93/49-R12 cowego.

b)

p

7

Rys. 12. Przeplyw na zalamaniach:
a) wypuklym; b) wklestym.

chodzaca z zalamania wypuklego nazwa¢é linig rozrze-
dzenia, jako oddzielajacg zaburzony zakres o mniej-
szym ciénieniu od zakresu ci$nienia poczatkowego.

Na rysunku 12b przedstawiono liniowany prze-
plyw naddzwiekowy w zalamaniu wklestym. Oczy- // ’
wiscie w zwiazku z widocznym na rysunku zmniej- '
szeniem predko$ci, musi wzrosnaé ciSnienie oraz, po--
niewaz przeplyw jest S$ci§liwy, réwniez i gestoSc.
Linia Macha n oddziela wigc w tym wypadku obszar
zaburzony o ciénieniu i gestosci wiekszej niz w nie
zaburzonym obszarze ci$nienia i gestosci poczatkowe].

93/49-R14

H

Rys. 14. Pozbawione fizycznego sensu teoretyczne linie
pradu przy oplywie zalamania wklestego.

Przy §cistym rozwazaniu nieliniowanych réwnan
pradu i potencjatu ponaddzwiekowego oplywu zala-
mania wklestego, dochodzimy poczatkrolvs}o do obrazu
przeplywu, nie moggcego mie¢ miejsca w rzeczywi-
sto$ci. Przyczyna tego jest przesuniecie linii Macha n
przeplywu koncowego przed linie Macha m, przepty-
wu poczatkowego. Pomiedzy liniami n, i n otrzyma-
libyémy wtedy, pozbawiony zupelnie fizycznego sensu,

NN przeplyw o odwrotnym kierunku. Jeszcze doktadniej-
’ sze rozwazanie zagadnienia pozwala ustali¢, ze mamy
93/49-R13 tutaj do czynienia z jedng tylko linia zgeszczenia,

ktéra jednak nie jest linig Macha przeptywu poczatko-

wego, ani tez koncowego. Dla porzadku przypomina-

my, ze linia zgeszczenia rozdziela tutaj tylko dwa

obszary, z ktérych jeden przed ta linig zawiera ci$nie-

} nie i gesto§¢ nizsze niz drugi — poza nia. Na linii

Rys. 13. Linie pradu oraz wachlarz rozrzedzeri przy oplywie zgeszczenia notujemy gwaltowny, nie ciggly skok
zatamania wyplukiego. ‘ ci$nienia, gestosci i predkosci. g
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Opierajac sie na wniosku prostopadloSci wektora
przyrostu predkosci do linii oddzielajgcej dwa obszg—
ry, z ktérych jeden ma w kazdym swoim punkecie
ciénienie p,, zaé drugi analogiczne ci$nienie p, mozemy
linie zgeszczenia jednoznacznie okreslié. Z pomoca
przychodzi nam fakt niezmiennocéci réwnolegtych do
linii zgeszczenia, sktadowych wektoréw predkosci
przed i po zgeszczeniu.

7 777 7 Z

9349 R

Rys. 15. Linia zgeszczenia,

Rozwigzanie zagadnienia komplikuje w znacznym
stopniu okoliczno$é nieadiabatycznych zmian stanu,
zachodzacych przy sprezaniu uderzeniowym. Wi prze-
ciwienstwie do cigglych adiabatycznych zmian stanu
przy przeplywie rozrzedzeniowym otrzymujemy tutaj
zmiany nieciggle, polaczone ze wzrostem entropii.

Trudno$ci rozwigzujemy przy pomocy roéwnania
Hugoniota:
% — 1 0
e _.0 _* (1_{_ 2)(i_1)
Pe Po 2 D" Py

ktérego uzywamy zamiast réwnania adiabaty dia
ckreslenia sprezania uderzeniowego.

Réwnanie to okresla réwniez maksymalny stopien
sprezenia dla danego gazu, jaki mozna uzyskaé przy
sprezaniu uderzeniowym. Warto$é ta dla powietrza
(przy * — 1,405) wynocsi: :

()

Poréwnanie réwnania -Hugoniota z réwnaniem
adiabaty pozwala na wyciagniecie wniosku, ze stosu-

max

nek —, a zatem réwniez i temperatura T wzrastaja
P

przy takich samych zmianach gestosci szybciej przy

sprezaniu uderzeniowym, niz przy adiabatycznych
zmianach stanu.

Ostateczn’e kat pochylenia linii zgeszczenia obli-
czamy wzorem: '

o " Prem —
[(/. 1)+(/+1)p0](/ 1)

'——1].

sin’c =

%— 1

4 [(p‘o), %

Y

opierajac sie na réwnaniu Hugoniota, oraz na naste-
pujacym zwigzku:

p+ A0 tgo
Po tg (c —9d)
Rysunek Nr. 16 przedstawia naddiwﬁekovwry

oplyw klina oraz rozklad ci$nien wzdtuz linii pradu.
Wynik ten zostal otrzymany ze Scistych, nieliniowa-
nych zaleznosci i odpowiada w zupelno$ci zjawiskom
rzeczywistym. Wychodzace z ostrza klina linie zge-
szczenia oddzielajg obszar przeplywu pierwotnego od
réownolegltego przeptywu odchylonego o zwigkszonej
gestosci, cisnieniu i temperaturze przy zmniejszonej
predkosci. Rozktad ci$nien wzdluz linii pradu wska-
zuje gwaltowny, nieciggly skok na linii zgeszczenia,

pA

7\

Po

/49 -R1§

Rys. 16. Oplyw ponaddzwickowy klina i rozkiad cisnien

wzdluz linii pradu.

Obliczony réwniez ze S$cistych, nieliniowanych
zaleznos$ci opltyw obrotowego stozka nie wykazuje tak
gwattownego skoku ci$nienia. Wprawdzie i tutaj po-
dobnie, jak w wypadku poprzednim wychodza linie
zgeszczenia tworzace dokola stozka inny stozek,
o wiekszym kacie rozwarcia, jednak charakter zmian
zachodzacych nie jest tak gwalttcwny, jak przy klinie.
Kat zalamania linii pragdu na liniach zgeszczenia jest
przy stozku mniejszy, niz przy klinie. Od miejsca
zelamania linie pradu poza stozkiem zgeszczenia za-
krzywiaja sie i zblizajg asymptotycznie do oplywane-
go stozka. Zachodzace przy tym sprezenie przebiega
w sposob ciagly i adiabatycznie, nie dajgc zadnej ana-
logii z klinem. :

To ciagle, adiabatyczne sprezanie moze nawe
spowodowaé¢ przejécie ponizej predkosci dzwieku
w wypadku, gdy predkosé przeptywu pierwotnego
r6zni sie niewiele od predkosci dzwieku lub gdy kat
rozwarcia przeszkody jest duzy. Obserwujemy wtedy
przesuniecie linii zgeszczenia przed ostrze oraz za-
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Rys. 17. Oplyw ostrego stozka i rozklad cisnien wzdluz

linii pradu.

krzywienie jej, az do kierunku prostopadtego do prze-
plywu  pierwotnego. Prostopadio$¢ ta $wiadezy
o zmniejszeniu sie predko$ci przed samym przodem
przeszkcdy, az do wartosci nizszych lub réwnych
predkoéci dzwieku. Warunkiem powstawania tego ro-
dzaju oplywu jest, aby kat rozwarcia przeszkody ¢ byt
wiekszy od pewnego kata krytycznego dp, .

Jeszcze wyrazniej zarysowuje sie wygiecie linii
zgeszezen'a przy oplywie tepej przeszkody. Dokota
punktu P tworzy sie obszar, gdzie predkos¢ jest rowna

93/49-R18

Rys. 18. Ksztalt linii zgeszczenia przed tepym klinem
i przed tepa przeszkoda.

zeru, za$ ci$nienie osigga warto$¢ najwieksza. W miare
cddalania sie od punktu P w kierunku przeciwnym do
kierunku przeplywu pierwotnego, predko$é ro$nie
i przekroczywszy predkosé dzwieku wzrasta dalej, aby
na linii zgeszczenia osiggnaé predkos$¢ przeptywu po-
czatkowego,

Po rozwazeniu najbardziej ogélnym charakteru
oplywu ponaddzwiekowego przechodzimy do optywu
skrzydta w nieliniowanej teorii. Optyw ten jest przed-
stawiony na rys. 19. Profil mozemy zastapi¢ w przybli-
zeniu wielobokiem o bardzo wielu zalamaniach.

"Pierwsze i ostatnie zalamania maja charakter wklesly,

cala za$ reszta zalaman po$rednich ma ksztalt wypukty.
Wskutek tego z pierwszego i ostatniego zalamania wy-
chodza linie zgeszczenia, pomiedzy nimi za$ rozcigga
sie caly wachlarz linii Macha, bedacych liniami roz-
rzedzenia. Linie zgeszczena tworzg ostre, nieciagle
przej$cia dla predkosci, ciSnienia, gestoSci i tempera-
tury i dlategc daja sie bardzo tatwo spostrzec np.
na fotografiach optywu. Otrzymaty one juz dawno
nazwy czolowej i tylnej fali dzwiekowe;j.

Jak juz powiedzieliSmy wyzej, nazwy te nie okre-
$laja bynajmniej charakteru zjawiska i nie sg szcze$li-
wie dobrane. Wachlarz rozrzedzen pomiedzy oby-
dwiema liniami zgeszczen ma charakter ciagly,
a zatem ciénienia, predko$ci i temperatury doznaja
réwniez zmian ciaglych. Wielko$¢ parametréow stanu
gazu na krawedzi splywu w zakresie rozrzedzen jest
zalezna oczywiscie od kata zawartego pcmiedzy
stycznymi do profilu przy krawedzi natarcia i kra-
wedzi spltywu.

Strumien poza profilem plynie dalej niezaklécony,
tak ze zaburzenie ogranicza sie tylko do- zakresu po-
miedzy przedn'm i tylnym zalamaniem i nie ttumi
sie wcale w tym obszarze. Linie pradu zaburzen
wychodza z profilu zgodnie z kierunkiem Imnii
Macha, przy czym kolejne linie rozrzedzen, majace
charakter prosty, natrafiajac na linie zgeszczen!a,
zakrzywiaja je, zmniejszajac w miare oddalania sie od
profilu skok ci$nien, gestosci, predkasci i temperatur.

Podczas gdy przy przeplywach poddzwiekowych
nie zachodzi teoretycznie zaden opér, przy przeply-
wach mnaddzwiekowych rozkilad cisnien wzdluz

prafilu daje obok wyporu, prostopadiego do kie-
runku wiatru, rowniez i przeciwstawiajacy sie mu
opér, ktéry zwykle nazywamy cporem falowym.

93/43-R19

Rys. 19. Uksztaltowanie linii zgeszczenia i rozrzedzenia

przy oplywie ciala smuktego.

Te zasadniczo rézne wyniki przeplywoéw pod- i nad-
dzwiekowego zaleza od réznych rodzajow rozchodze-
nia sie zaburzen.

Scista tecria oplywu profilu nastrecza bardzo
powazne trudo$ci rachunkowe z powodu bardzo za-
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wiktanego charakteru réwnan. Przeprowadzone ba-
dania w teorii liniowanej prowadzg do nastepujacych
wynikow: ’

1. przy stalym kacie natarcia i stalej liczbie Macha
" otrzymujemy dla wszystkich profilow naddzwie-
kowych te sama warto$¢ wyporu,

2. warto$¢é opcru zalezy od ksztaltu profilu i jest
tym mniejsza, im profil jest cienszy i bardziej
prostoliniowy,

cZ
3. doskonatosc

zalezy tylko od kata natarcia
x

i ksztaltu profilu, natomiast nie zalezy od liczby

Macha.

Przy kacie natarcia rownym zeru oplyw kazdego
profilu daje warto§¢ wspolczynnika wyporu ¢, = 0,
podczas gdy wspolczynnik oporu ¢, znika tylko dla
profilu prostcliniowego. Najlepszym wiec profilem
naddzwiekowym okazuje sie profil o grubo$ci zero-
wej w ksztalcie linii prostej.

Poréwnanie oplywéw naddzwiekowych Kklina
i stozka oraz odniesienie jego wynikéw do skrzydla
i kadluba pozwala wyciagngé wniosek, ze op6r falowy
skrzydta jest wiekszy i bardziej ,,twardy niz kadtuba.
Z rozkladu ci$nien wzdluz linii zgeszczenia oraz poza

Inz2. JERZY TEISSEYRE.
WSK Wroclaw.

nia mozna wywnioskowaé, Zze nieciggle sprezenie
uderzeniowe, zachodzace mna linii zgeszcezenia, wycho-
dzacej z ostrza klina, musi powodowaé wieksze straty
energii, a tym samym wywolywaé¢ wiekszy opér falo-
wy, niz w wypadku stozka, gdzie wykres ci§nien oraz
linie pradu zalamuja si¢ wprawdzie na linii zgeszcze-
nia, wychodzgcej z ostrza stozka, jednak poza nig zbli-
zaja sie asymptotycznie do jego tworzacych.

Blizsze rozwazania poszczeg6lnych zagadnien, jak
zmiany wspo6lczynnikéw aerodynamicznych w zalez-
no$ci od kata natarcia oraz liczby Macha, sprawnosé
dyfuzoréw i ksztalt dysz, metody okreslania przeply-
wu itd. wymagaja znacznie obszerniejszego omoéwie-
nia, przekraczajacego ramy niniejszego artykutu.

BIBLIOGRAFIA,

Ja. B. Zeldowicz: Tieoria udarnych woln i wwiedienie
w gazodinamiku Moskwa — Lemingrad 1946,

J. Ackeret: - Handbuch der Physik t. VII. Berlin 1927 r.

J. Black: An Introduction to Aerodynamic Compressibility,
London 1947 r.

A. Busemann: Handbuch der Experimental Physik t. IV.
Leipzig 1931. . 4

Ph. Poisson-Quinton — Sur Linteraction couche limite —
onde des hoc. Paris 1947,

R. Sauer: Theoretische Einfiihrung in die Gasdynamik.
Berlin 1944, :

Statecznoéé podluina samolotu o podwoziu tréjkotowym

w czasie stariu.

WSTEP.

Coraz czestsze zastosowanie trojkolowego pod-
wozia przy nowoczesnych samolotach stawia przed
konstruktorem caly szereg nowych probleméw, zu-
pelnie odmiennych od tych, z jakimi spotykal sie on
dotychczas przy podwoziach typu klasycznego.

Problemom tym po$wiecono od chwili pojawienia
sie pienwszych tréjkolowych podwozi wiele pracy
i badan i jakkolwiek postep w tej dziedzinie jest
znaczny, to jednak nie mozna twierdzi¢, ze zagadnie-
nie nalezytego rozwigzania tréjkolowego podwozia
samolotéw zostalo catkowicie opracowane i rozwig-
zane. Powodem tego sa liczne trudnosci natury teore-
tycznej i konstrukeyjnej, ktére w sposéb dosé znacz-
ny komplikujg zagadnienie. :

Wystepuja tu problemy, ktére w klasycznym
ukladzie podwozia bgdz nie istnialy, badz tez nie
graly zbytniej rcli i nie przysparzaly przez.to klopotu
konstruktorowi. _

Prawidlowo§é pracy podwozia tréjkotowego za-
lezy od ponizszych czynnikéw:

1. Polozenie ko6t tylnych wg. $. c. (Srodek ciez-
ko$ci) samolotu. Od potozenia tego zalezy statecznosé
kierunkowa i podiuzna toczacego sie po ziemi samo-

lotu, mozliwo$¢ ladowania z duzg szybkos$cig pozioma
i duza szybkoscia opadania (bez podskokéw), diugosé
startu i statyczna reakcja na przednie koto.

Jak z powyzszego wynika, od nalezytego umiesz-
czenia tylnych kot wg. §. c. zalezg nie tylko charakte-
rystyki ladowania i startu samolotu, ale i jego bez-
pieczenstwo.

2. Rozstep wzajemny tylnych kot od ktoérego
zalezy stateczno$§é przeciw wywréceniu sie samolotu
przy toczeniu sig po ziemi.

3. Polozenie i uklad kola przedniego.

-

Od potozenia tego kola wg. §. c. zaleza przypa-
dajace na nie obcigzenia. Od prawidiowego rozwigza-
nia catego ukladu przedniego podwozia zalezy jego
cbcigzenie dynamiczne, sktcnno$é do ,,shimmy* (oscy-
lacje w plaszczyznie prostopadlej do plaszczyzny kot)
oraz do drgan.

Z tych ostatnich szczeg6lnie ,,shimmy* sprawia
najwiecej klopotu zaré6wno konstruktorowi samolotu
jak i jego uzytkownikowi, tj. pilotowi.

Calkowite wyeliminowanie zjawiska ,,shimmy*“
jest kwestia dalszych studiéw — jakkolwiek poczy-
niono juz w tej dziedzinie duze postepy. Aby mu
zapobiec, uzywa sie obecnie tlumikéw tarciowych lub
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hydraulicznych oraz cpon specjalnego typu. Studium
matematyczne tlumikow jest dos¢ skomplikowane,
lecz upraszcza sie -znacznie, jezeli zatozymy, ze mo-
ment tlumigcy jest proporcjonalny do kagtowej szyb-
ko$ci oscylacji (shimmy). Najwazniejszymi czynni-
kami wplywajgcymi na potrzebng wielko$é thumienia
sa ksztalt opony i moment bezwladnos$ci kota (i wi-
delca) okolo osi goleni (amortyzatora), mocujacego
podwozie do kadtuba. §

Inne czynniki (jak kat pochylenia goleni itp.)
majg mniejszy wplyw.

Mimo licznych trudno$ci zardéwmno natury teore-
tycznej jak i praktyczno-konstrukeyjnej, trojkotowy
uklad podwozia przedstawia tyle korzysci pod wzgle-
dem uzytkowo$ci samolotu, ze zaczyna byé coraz
chetniej stosowany przez wytwoérnie ptatowcow.

Uktad ten nadaje sie szczegbélnie dobrze dla sa-
molotéw szybkich o duzych obcigzeniach powierzchni
no$nych. :

Zaletami jego s3:

1) zabezpieczenie przed ,kapotazem®,

2) mozno$é lgdowania z bocznym wiatrem,

3) moznos$é lgdowania na duzej szybkosci,

4) latwos¢ startu, ’ '

5) poziome potozenie samolotu przy postoju na
ziemi, wazne zwlaszcza dla maszyn pasazer-
skich.

Jak widzimy z powyzszego, punkty 1 i 3 (a takze
cze$ciowo 2-gi) maja kapitalne wprost znaczenie dla
nowoczesnych samolotéw, niejednokrotnie bardzo
silnie obcigzonych (na jednostke powierzchni noénej),
u ktérych zatem problem lgdowania jest kwestig
delikatng i sprawiajaca wiele klopotu konstruktorowi.

Do wad tréjkotowego ukladu podwozia nalezy
bez watpienia zaliczy¢ nastepujace:

1) trudno$ci nalezytego rozwigzania ko«ngtrukcyj-
cyjnego i umieszczenia podwozia,
2) stosunkowo wiekszy ciezar podwozia (docho-
dzacy do 8% calkowitego ciezaru w locie),
'3) trudno$é zapobiezenia ,,shimmy‘ przedniego
kotka,
4) b. trudne umieszczenie kotka przedniego przy
jednosilnikowym samolocie,
5) przy sktadanym podwoziu koniecznos¢ poswig-
cenia znacznej ilosci miejsca w przodzie
kadluba na schowanie koélka przedniego.

Wady te jednak i trudno$ci nie odstraszajg kon-
struktoréw, ktoérzy coraz chetniej stosuja podwozia
trojkotowe do swych samolotéw, a praktyka Jo-
tychczasowa zdaje sig potwierdza¢ powszechng opinie
co do zalet tego ukladu. :

Dzieki potozeniu kol tylnych poza $. c. samolotu
podwozie tréjkotowe jest kierunkowo stateczne, przy
czym stopien statecznosci zalezy od odstepu tylnych
k6! odi §. c. i wysokoéci §. ¢. ponad ziemia.

Sterownoéé kierunkowa jest odwrotnie propor-

cjonalna do statecznosci kierunkowej i wprcst pro-

porcjonalna do rozstawu ko6t tylnich (o ile uzyskana

jest dzialaniem réznicowym hamulcéw na gléwnych
kotach).

Polozenie tylnych k&t wzgl. 8. c. samolotu jest
najwazniejszym i decydujgcym czynnikiem, wplywa-
jacym ma diugo$é i tatwosé startu. Prawidiowy start
z reguly odbywa sie przy podniesionym przednim
kole, co zwieksza no$no$¢ platow i zmniejszajac re-
akcje na tylne kola, zmniejsza opdr tarcia tych kot
a zatem skraca dlugos¢ startu.

Aby jednak start taki byl mozliwy, samolot musi
by¢ stateczny podiuznie w czasie rozbiegu na dwoéch
tylnich kotach — czyli, ze kazda zmiana kata natarcia
ptata musi wywotaé¢ moment starajacy sie przywrocic¢
réwnowage. >

Rownowage samolotu podczas startu okreslaja
zasadniczo trzy gléwne rodzaje sit:

1) sily ciezko$ci, ktére jak zobaczymy, zawsze
dajag w efekcie miestateczno$é samolotu,

2) sity aerodynamiczne, ktére zwiekszajg statecz-
nos¢, lecz dopiero powyzej szybkosci kry-
tycznej. '

Przy matych szybko$ciach samolot toczacy sie
tylko na dwu gtéwnych kolach bylby stale miesta-
teczny. W praktyce jednak wypadek ten nie zachodzi,
bowiem silty dzialajace wtedy na usterzenie poziome
sa zbyt male, aby umozliwi¢ podniesienie przedniego
koétka. Samolot powinien byé¢ stateczny przy szyb-
kos$ci, na jakiej moze oderwaé przednie kélko od zie-
mi. Szybkoéé ta powinna wynosié okolo 2/3 szybkosci,
przy ktérej caty samolot odrywa sie od ziemi.

Pozadane jest, aby istniala statecznosé przy minimal- -
nej szybkosci, ma jakiej przednie kotko moze oderwaé sie
od ziemi, dla wszystkich katéw natarcia. Warunek ten jest
bardzo trudny do urzeczywistnienia, a zwykle okazuje sig
nawet miemozliwy.

Nalezy zatem staraé sie, aby otrzymaé statecznoé§é przy
minimum szybkos$ci oderwania sie przedniego koétka od zie-
mi na duzym kacie natarcia — warunek, ktéry réwniez
moze byé trudny do urzeczywistnienia. Powdd trudnosci
lezy w tym, ze aby poprawié stateczno$é¢, malezy zmmiejszy¢
odlegtosé kot gtownych od §, c. lub zwigkszyé skutecznosé
usterzenia poziomego (powigkszajac jego mramie lub po-
wierzchnie). Powoduje to zmniejszenie szybkosci, ma ktérej
przednie koétko moze zosta¢ oderwane od ziemi, co znowu
wymaga powickszenia statecznosci,

SC

(=2

G f

) 432/48-R1

Rys, 1.

Warunki te oraz warunek, aby przy ladowaniu
kota giéwne byly niewiele poza §. c¢. gdy samolot
ogonem ,dotyka‘ ziemi ograniczaja potozenie kof.
gtownych do bardzo waskich granic.
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ROWNANIE MOMENTOW.

Podcbnie, jak statecznos¢ w locie, mozemy ba-
daé¢ analitycznie stateczno$¢ samolotu, toczacego sie
po ziemi na dwéch giéwnych kotach, oraz czynniki
cd ktorych ta stateczno$é zalezy.

Rysunek nr. 1 przedstawia schematycznie uklad
gléwnych sit dzialajacych na samolot podczas startu
przy przednim kotku nie dotykajacym powierzchni
ziemi. Przy ponizszych rozwazaniach pominigto caty
szereg sil, jak np. op6r aerodynamiczny samolotu,
cigg $migla itp., ktére nie maja duzego wplywu na
charakter stateczncéci.

Jezeli zalozymy szybko$é postepowa v == 0 oraz

taki ciezar na koncu kadiluba, ktéry by réwnowa-
zyl moment semclotu dookola osi kot glownych przy
przednim ko6tku podniesionym nad ziemia, te rozpa-
trujac jedynie sily ciezkosci, otrzymamy:

dM — — Rw du,
1
a zatem:
1 M
L. = — Rw (1)
d o,

skad wynika, iz mata zmiana kata o, powoduje przy-
rost momentu, dazacy do zwigkszenia go. Wynika
z tegc, ze samolot jest zawsze niestateczny przy v — o
(lub przy v = o, lecz nie wystarczajacej do podnie-
sienia przedniego koétka).

Wezmy obecnie pod uwage samolot toczacy sie
po ziemi na tylnych kotach z szybkoscia v.

Sity, jakie dzialaja wtedy na ukltad samolotu,
przedstawia schematycznie rys. nr. 2.

Sity* dzialajace na samolot s3a nastepujgce:
Sita normalna do cieciwy profilu Py = Sqc
i sita styczna Py = Sqc; . 5

Sila normalna na usterzeniu poziomym

Fp= Sy . qun.c.u

gdzie Sy — powierzchnia catkcwita usterzenia po-
ziomego;
gy — ciSnienie dynamiczne na usterzeniu
poziomym;
¢,qg — Wwspolczynnik sity normalnej na uste-

rzeniu poziomym.

Wspoblezynnik ¢ g zalezny jest od kata natarcia
usterzenia

Oy =0, — og—=¢.

®3)
gdzie oy jest katem zaklincwania usterzenia, za$

katem odgiecia strug za skrzydiem.

£

Sile styczna na usterzeniu pcmijamy.

Reakcja kot tylnych o wielkos$ci R skierowana
jest prostopadle do ziemi, za$ reakcja od tarcia o wiel-
kc$ei 1 R — roéownolegle do ziemi.

Wspo6tezynnik tarcia u jest zalezny od stanu na-
wierzchni lotniska i wynosi: (Lit. 1))

dla nawierzchni betonowej gtadkie]j w=10,02
dla 'twardej nawierzchni ziemnej w==0,04
dla twardej nawierzchni ziemnej

o krotkiej trawie w==20,05

Ly

439/48 -R2

Rys. 2.

Oznaczamy przez o kat natarcia profilu, zas przez
o, kat zaklinowania skrzydla wzgledem poziomu

(przy samolocie stojacym na ziemi na trzech punk-
tach). Mamy wowczas: -

(2)

gdzie a, jest katem cdchylenia samolotu od poziomu
przy przednim kétku uniesionym w goére.

dla twardej nawierzchni ziemnej

o dlugiej trawie 1= 0,08 do 0,10

dla miekkiego gruntu lub piasku = 0,15 do 0,30.

S to sredmie, przyblizone wartosci.

W rzeczywistosci wspélezynnik U jest funkcja nie tylko
stanu nawierzchni lotniska, lecz rowniez, i to w znacznej
mierze, funkcja cisnienia powietrza w oponie (przy ci$nieniu
ck. 2/3 ci$nienia normalnego, wspélczynnik ten moze wzros-
naé o 50%), rodzaju tozyska w kole (panewkowe lub rolko-
we) i w pewnym stopniu sily dzialajacej na kolo (Lit. 2.).
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Wielko$¢ reakcji pionowej R okre§la w przybli-

zeniu réwnanie:
R=Q@—Pycosa—Fpy cosay =
=Q — Py cos(a,+ 8,) —Fy cos (0, — Sp)

Poniewaz zwykle katy ¢, i oy sa bardzo male

(w granicach + 2°), przeto mozna je zaniedbaé i za-
lozye, ze:

e
R%QePN cos oy — Fp cos q, [ ey oy 4)

Opor samolotu (bez skrzydta) oz‘naczavmy przez D

i zakladamy, iz jest on przytozony w §. c. samolotu. -

Podobnie w $. c. przylozona jest sita potrzebna do
przy$pieszenia masy calego samolotu, czyli:

Q dv
g dt
Oznaczajac jeszcze odpawiednig cze$é ciggu $mi-
gta przez Ty otrzymujemy réwnanie rownowagi:

‘ d
Ty cosa():g- e 42D = wR
g dt
lub:
' d
Ty cos oy, — R = Q—.HU—FD
g dt

przy czym, jak juz wyzej powiedzieliémy, te dwie
ostatnie sity dziatajg w $. c. i nie daja zatem zadnego
momentu. ]

Podobnie mozemy zwykle przyja¢, ze (T cos a, —
— wR) o = O, i zaniedbaé wplyw ciggu $migta, co
- w praktyce ma miejsce w jednosilnikowym ,,normal-
~nym‘ samolocie, lub przy dolnoptacie z silnikami na
skrzydle.

Przy gérnoptacie z silnikami na skrzydle (lub przy
hydroplanie z s'lnikiem wysoko wzniesionym) moment ciagu
$migla w stosunku do §.e. samolotu jest znaczny i musi byé
zréwnowazony dzialaniem usterzenia poziomego. Dopéki jed-
rak uwazaé bedziemy ciag $migla jako staly i miezalezny od
szybkosci (co mie jest $ciste)to wplyw ciagu $migla ma cha-
rakter statecznosci jest minimalny.

Bicrac pod uwage wyliczone poprzednio sity dzia-
tajgce na uktad samolotu oraz uwzgledniajac wyzej
przyjete zatozenia i pamietajac, Ze cosd,, =~ 1, mo-
zemy napisaé¢ rownanie na moment catkowity wzgle-
dem §. c. samolotu.

M=—Py. ¢4 Py, 0, b+ Fg L
+ Rrsin (p — o) + wRr.cos(p — o) + Pr.h
‘W dalszym ciggu otrzymiljemy:
M:—PNc+PN.6wh+FHL+Pf h +
4 Rr[sin (p — o) + ucos (p — o) ] - . (?a)

za§ wstawiajac wyrazenie na R dostajemy ostatecz-
nie: i

M=—Pylc—3%, . h;{—rcosaosin (p — ap) T
. 4 ur . cos g, cos (p —ag)] +
+ F  [L — 7. cos a, sin (@ — o) — . '
— 1ur.<fos o cos (p —ay)] +7.Q [sin (p — aO)‘, <4
+ pcos (p — a)] + Pr .h LRI A R |

przyjmujac, ze cos (p — a,) =~ 1 oraz cos q, =~ 1,
wstawiajac wyrazenia na Py , Py i F g oraz oznacza-

q9H

jac— =mn i < = p otrzymamy réwnanie uprosz-
q

czone

M ! B % :
— = —c, Bl ow—{—sm((p—a(,)—{—u]
S gL 5y T, ' !

S L

+c.g —Sfi n. [T — sin (@ — o) — ,u] -

D - h
—}-? [sin (p — a) + ul + ¢4 = (7)

Oznaczajac ponadto [sin (p — a,) -+ u]l = A
ctrzymujemy:

M :_cn[i_h an.—A]-}-
Seg:T s T
S
R R

Réwnanie to pozwala na wyciagniecie szeregu
wnioské6w co do natury ruchu przy toczeniu sig samo-

. lotu po ziemi. Zalézmy mianowicie, ze samolot toczy

sie po ziemi przy a, = O, zatem na trzech punktach;
jednak tak, ze reakcja na przednim koélku jest réwna
zeru, — np. przednie kétko weiagniete jest do kadluba.
Jest to skrajny wypadek calego szeregu mozliwych
polozen samolotu podczas toczenia sie po ziemi
(od 0, = O az do a, ograniczonego warunkiem, aby
tyl samolotu znajdowat sie tuz ponad ziemia).

Przy zatozeniu, ze o,== O mamy:r.sin (¢ — a,) ==

== 1sing = c, i cale réwnanie przybiera postac:

= Sq(c—h8w+¢1+‘Lcr)+anSH,
.qg.n (L—ej—pur)+ Qe + ur) + ¢4 Sqh

Réwnanie to mozna bezposrednio napisaé biorac,
momenty nie wzgledem $. c. samolotu lecz ‘wizgledem
punktu E (rys. nr. 2) i zastepujac moment: u R.r.cos @

przez wRir=pr(@—Py —Fpg)=

:'lur [Q—cn Sq —C. gy Sp.-q.0]

Zakladamy tu ces @ = 1, czyl; kat stosunkowo maly
(10° — 15°). Zalozenie to jest usprawiedliwione dla wiek-
szosci samolotow, tym bardziej, jezeli wezmiemy pod uwage
niepewnos$é i zmienno§é wspélczynnika W ktory waha sie
w dosé szerckich granicach. Dlatego $ciste oznaczenie wy-
razenia I cos @ nie jest praktycznie wazne.

Wynika z tego, Ze podczas toczenia,.éig po ziemi
(na tylnych kotach) obrét samolotu nastepuje okoto
punktu E, a nie okolo . c. samolotu, jak to ma miej-
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sce w locie. Polozenie punktu obrotu E okreslone -

jest kazdorazowo przez wielko$¢ kata . Poniewaz
stateczno$é zmniejsza sig, gdy punkt obrotu przesuwa
sie do tylu, to samolot moze by¢ niestateczny podczas
toczenia sie po ziemi, a stateczny w locie.

Rownanie 9 mozemy przeksztatcié w dalszym
ciagu skladajac:

w=sinW, czyli ur = r. sin I'=E E, == ¢,.

Otrzymujemy nowy punkt Ej 0 wspotrzednych
wzgledem $rodka ciezko$ci:

c+ e+ c2—hd, =s oraz

L_CI_CZZLH- ¢ W @ (10)
Roéwnanie momentéw przybiera wowczas postac:

M=—c, qu~l—an.SH Ly .q.n+
+ Q (¢t + ¢) 4+ ¢ . Sqh .. (9a)

To roéwnanie daje od razu momenty wzgledem
punktu E; z pominieciem sily poziomej u R, ktora
jest juz uwzgledniona przesunieciem do tylu punktu
E o wielkosé cs.

Widzimy =zatem, ze oddzialywanie tarcia jest
tego rodzaju, ze pod jego wplywem mnastepuje fik-
cyjne przesuniecie sie kola do tylu, do punktu Eu
i stateczno$¢ pogarsza sie w dalszym ciggu. Wielko$é
wspoélezynnika tarcia wplywa zatem mna statecznosé
toczace] sie maszyny, oraz na wielko$¢ sity potrzebnej
na usterzeniu poziomym dla utrzymania réwnowagi.
Poniewaz Ly << L, zatem w ciezkim terenie pilot
musi startowaé¢ na duzym kacie natarcia z drazkiem
sterowym ,,Sciggnietym mna siebie”. W rzeczywistosci
przy wzroScie g, w miare jak samolot nabiera szyb-
ko$ci, wspotezynnik w maleje zdazajac do zera, a za-
tem maleje tez wielkos¢ s, dazac do wartoéci ¢. Ra-
mie L g ro$nie przy tym, zdazajac do wielkosci L,
ktora osigga w chwili odenwania sie samolotu od
ziemi.

Podobne zjawisko powstatoby, gdyby samolot
moégt przy malej szybkosci, a wiec przy malym g
(stery dostatecznie efektywne) zwiekszy¢ kat natar-
cia tak, aby w granicy o, = ¢ + ¢. Wypadkowa R
przechodzitaby woéwczas przez $. c. i obrét odbywatby
sie¢ réwniez okoto tego punktu, jak dla u = O, czyli
dla samolotu w* powietrzu.

USTALENIE WARUNKOW STATECZNOSCI
STATYCZNEJ.

Chcac zbada¢ warunek stateczno$ci, znajdzmy
pochodng momentu wzgledem kata o, czyli wielko§é
dM
d 0o )
(zakladamy tu, ze mala zmiana kata o, nie wplywa
ma s i Ly, co jest zalozeniem raczej niekorzystnym
dla stateczno$ci). Przy tych zalozeniach otrzymujemy:

. Uwazajmy chwilowo wielko$ci s i L g za state

LOTNICZA Bt MARZEC 1049
1 dM de :
SIS S
S.q do, do,
d’an SH de
. n.L h
- - HA —=h ..
: 3 dCf s e
Poniewaz 3 h jest zwykle wyrazeniem bardzo
0o
maltym, przeto mozna je zaniedbac.
1 dM de,
S.q  dae  dm
dc S )
ri - T8 g Ly, (08
da, S

Wzér 11 jest analogiczny do wzoru na statecz-
no$¢ w locie, z tg roznica, ze momenty brane sg tutaj
nie wzgledem $. c. lecz wzgledem punktu E.

Warunkiem stateczno$ci jest, aby pochodna mo-
mentu wzgledem kata mnatarcia miata wartosé¢ do-
datnig, czyli musi byé¢: :

1 dM
— = 0
S.q dag

a zatem
anH SH L ~ dcn

s ..
do, S 27 4o

(dla bezpieczenstwa zakladamy n = 1),
czyli wida¢ od razu, ze zmniejszenie s poprawia wa-
runki statecznosci! '

Poniewaz s = ¢ + ¢y +c; —hi ,—c+ rsing +
~+ ur — h &, przeto widaé, ze przy stalym ¢ wchodzi
w rachube odleglo$¢ ko6t gtéwnych od §. c. samolotu,
oraz wspoélczynnik tarcia p. Wspolczynnik ten ma-
leje w miare wzrostu szybkoseci, za$ odlegtosé
¢y = rsing nalezy obra¢ tak mala, jak mozliwe,
z zachowaniem jedynie warunku, aby przy dotknieciu
cgonem do ziemi §. c. samolotu znajdowal sie nieco
przed gidéwnymi kolami. '

WPLYW SZYBKOSCI TOCZENIA SIE PO
ZIEMI NA STATECZNOSC SAMOLOTU.
Uwzgledniajac zmiennosé s i Ly z katem a,, czyli
znajdujac pochodng momentu wzgl. ao z réwnania T,
otrzymujemy szukang poehodna w postaci:

1 dM dc [ c

rSq d o d o,

B lr]: Oy T P]—l- L gy 08 (901"‘ a) +

= n —*+Sin(q)_ao)"‘

-

dcng Sy | L
d o, S

ﬁ—sin(qo—ao)—-u]-l—

T

S .
+ cnH H 5 cos (@ — o) — = cos (p — o) +
S q

dCt h

: (13)
d o, r
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d [sin (¢ — ao)]

d o

gdyz ¢, = de,
d o,

o, oraz’

= =— €08 (P — o)

Poniewaz w chwili oderwania sie samolotu od
ziemi

Cn+cr‘zH;S-——'n,: cnsq.{anSHqH_
S.q .

R

S.q q

zatem w czasie toczenia sie po ziemi wyrazenie

SH
CnCOS (¢_a0)+an S nCOS((p-——ao)—

-— _p___ CcoS ((p_ ao) ::/: 0
q

jest proporcjonalne do reakcji na kola, za§ w granicz-
nym wypadku przy v — 0 wyrazenie to staje sig¢ réw-
ne catkowitemu ciezarowi samolotu (Q).

Otrzymujemy zatem réwnanie:
dc

= — n C‘—“h8+
daol #

T * dM
S .q d o,

—{—rsin(q)——ao)-{—,u'r]—}—

d ’
+ ZCnH SH oL — 1 sin (p — ap) — 'r]—[—
d o S .
4 e . - @a)
il Y — a
do, h S g r. cos (¢ 0o)

Bloragc pod uwage, iz r.sin (p — o) =

— Trsin @Ccos q,— T COS @ sin o~

~ c1 COS q, — W. SiNQ, = € — W
oraz T. cos (¢ — @g) = T. COS @ COS Gy T
+ 7. sin @ sin o, = W
otrzymamy:
1 aM de, |
T —— n[c—h8w+c1—
S.q d o, d o,
dc S .
___wao_i_‘u'/r_*_ nH . H n[L—Cl—‘I"
. d a, S
dc R
i ' ¢ y 13 b)
wao LT _— —w (
=+ a M ]T vy Sq

réwnanie, jak wida¢ analogiczne do réwnania 11,
tylko ze wielko$¢ s jest teraz zmienng i wWynosi:

s:c-—hSw—i—cl—{—pur——wag

zamiast poprzedniej wartosci stalej, .okreSlonej

réwnaniem 10. Podobnie ma sig rzecz z wielkoécia
Lyg.

LOTNICZA 19

° W powyzszym roéwnaniu néleiy, dodaé jeszcze

wyraz — (R_ .w), uwzgledniajacy wielko§¢ reakeji
Sq

na (tylne) kota podwozia i zalezny od szybkosci v.

Poniewaz R ~ Q@ — ¢, Sq— c,g Sy dg =

:Q—C’n Sq
. S
gdzie ¢, =¢, ~t an_SIin
. R ;
zatem _w = lﬁ—c’n] w,
Sq. la :
: B d‘c,'n ;
poniewaz za§ ¢, = ia o = 4 a

przeto

Widzimy tu wyraznie uniestateczniajacy wplyw sil
ciezkosci (vide réwnanie 1). Ujemny ten wplyw nik-

nie dla P o’ o, poniewaz a’ jest wielkoScig stala,
q

wiec im mniejsze q (szybkosc¢), tym wiekszy kat na-

tarcia jest potrzebny, by wplyw ciezko$ci nie uwydat-

nial sie.

Otrzymujemy teraz analogicznié do réwnania 12

wyrazenie warunkujgce stateczno$¢ toczacego sig
samolotu:

dc S dc
rnH H n

NN (.2 SRS 1 ) I j LT
o = [ cy ur+wa]> o
o=k &, — way F 6+ pr] = [g— a’de (12 a)

‘ dct
Pomijamy tu 3 h. Jezeli kat ¢ jest bardzo duzy,
0o :

mozemy zamiast u r podstawié

mr.cos(@—a) =uw
. d.c; dc,y
WYZNACZENIE WIELKOSCI ] i e
o

W FUNKCJI WYDLUZENIA ).

dc,
Jezeli oznaczymy a, — dla A, = <o
o
dc
oraz przez a,g = —%H dla Ay = o0
& ,

wowcezas dla dowolnego wydluzenia L mamy, jak
wiadomo:

e T A G
T+ e (1 — o)
gdzie o jest wspélczynnikiem zaleznym od stosunku

miedzy odlegloscia plata od ziemi a rozpigtoscia
plata. Wispélczynnik ten bierzemy z pomiarow' aero-

ag (14)
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dynamicznych. Poniewaz zwykle wysoko$¢ ptata nad 120
ziemig wynosi 0,1 do 0,2 rozpieto$ci, to mozemy Cy { 7
przyjac¢ o = 0,5. - 100 //

Oczywiscie w locie 0 = 0 i wtedy:
T ) oa,
T 7\: _{‘ a,

przy czym réwnania te sa wazne dla L > 2,5. Poni-
zej tej wartcéci a; jest w rzeczywisto$ci mniejsze, niz
to wypada ze wzoru. Teoretycznie przy A — co mamy
a, — 2nx, zarbwno dla plata jak i dla usterzenia.
W rzeczywisto$ci nie mozna osiagna¢ tej warto$ci,
lecz z dostateczng doktadncécia mozemy napisac

a, = (1,7 + 1,8) x

lub jesli to mozliwe, to odczytaé z wykresu aerody-
namicznego podajacego ¢, = f (0).

Wartcsé wspotezynnika a, zalezy jeszcze od:

1) liczby Reynoldsa,

2) kata zacstrzenia krawedzi splywu profllu

3) wielko$ci szczeliny miedzy sterem i statecz-

nikiem,

4) polozenia szczeliny,

5) wplywu kadiuba.

Ze wzgledu na brak miejsca pomijamy wplyw
tych wielkos$ci na wielko$¢ a,, gdyz jest on stosunko-
wo niewielki, a zainteresowanych czytelnikéw odsy-
lamy do zeszytu Aircraft Engineering Nr223, r. 1947.

Liczac dziatanie usterzenia poziomego, przyjmu-
jemy czestokro¢ najgorsze warunki pracy usterzenia,

a; = (14 a)

czyli zaktadamy og — 0 zatem
‘ Qo - - Ay
Gy = — ————
H T }\H T aOH

gdy ogon samolotu zbliza sie do-ziemi, to oy ro$nie
i stateczno$é pcprawia sie.
Kat natarcia usterzenia poziomego wynosi

o = 0y — 0 — € gdzie:

rIH—~ kat zaklinowania statecznika poziomego
(vide rys. 2),
¢ — kat odchylenia strug za skrzydiem, zalezny
: od kata natarcia plata o, od wydtuzenia
plata A oraz od odlegtosci ptata od usterze-
nia. Wplyw wysokcsei plata wzgledem
usterzenia jest przewaznie nieznaczny.
Typowe odchylenie strug ze skrzydiem w funkcji
nosnosci plata podaje rys. 3 (Lit. 3 i 4).
Dla wusterzenia lezacego na poziomie plata lub
wyzej, mozemy przyjac:

de 2 [d cZ .
— —_ (I — o), (15)
da T A °
co przy ¢ = 0,5 (przy z1emi), daje:
d e 5
= L (15 a)
dao T A
zatem przy uwzglednieniu odchylema strug, otrzy-
mujemy:
de ayg © Ay a,
L l B s ——] (16)
do .JT,)»H_*_ asH ) T

v/
80 ' //

60 :
dolnoptat
V4
40 / ¥

/
)
e
//

7 |
Ve &
. gornoptat
v L

< 0 1° 2° 3° 4° 5° 6°
439/48 -R3

77
7

" srednioptat

758
Rys. 3.

POLOZENIE KOL TYLNYCH WZGL,
$- ¢. SAMOLOTU

Oznaczajac przez 7, wydajno$é¢ usterzenia pozio-
mego (na skutek wplywu kadluba itp.), dostajemy wg.
rownania 12 warunek stateczncsei:

Sy Qo Th e
r L . oH H . _._0 >
LR S n;‘H—}“aoH [1 T[)u]/

a, A
> .S

al + a, (1 — o)

\ /

lub £
i+ oa, (1 — o)
TLH + a,g

- S
q LHf}i .aOH

S a,

7; ’ a,
- = ] > s
A 7T A

wstawiajgc o = 0,5 1 przyjmujac a, — ay= 18 m,

otrzymujemy:

s g T

[ 2
(h og_i\)
A s

b

1,8
(18)

gdzie s=c+ ¢ + ur—nh Oy — Wy,
L=L—ci—ur-+ wa,

zas$

oznaczajac:
1,62

(x—og ———) :
)LH . A _x
A (g + 1,8 =

otrzymujemy:

Sy
S < [L —e¢g— ur + wa] K >

C+Cl+lu7‘——-h0w

_wao

'z powlyzszej nieréwnosci wynika, ze:
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S
-q__g_L.K—c+h8w

—ur + woy > ¢y
1+ —SHK |
)

'S

. (19)
Wzér ten podaje odleglcsé két gtéwnyeh od
$rodka ciezkos$ci samolotu, przy ktoérej samolot jest
jeszcze stateczny — mierzong roéwmnolegle do ziemi,
gdy samolot stoi na trzech punktach (a, = O).
Wida¢ od razu, iz wzrost kata o, poprawia wa-
runki statecznoseci.

Dla wyznaczenia c¢; nalezy zatozyé¢ ¢, — O, a za-

tem réwnanie przybierze pcstaé:
S

0 =8 L.K—c¢-+ho

S ol =

— ‘I(T === Gy .
SH
L+ K (192)

Wplyw kata ¢, jest bardzo korzystny na sta-

teczno$eé 1 kat ten powinien- by¢ przyjety mozliwie
duzy (poréwnaj réwnan‘e 20 i wyjasnienia znajdu-
jace sie ponizej).
S
Zazwyczaj wyrazenie 7

K jest bardzo mate

wcbec jednosci i ncrmalnie waha sie w granicach
0,06 do 0,1 (Srednio 0,085), przy czym wielkos¢ K
wynosi od 0,5 do 0,6 za$ 1 =~ 0,8.
Mczemy zatem bez wielkiego btedu napisaé row-
nanie uprcszczone w postaci:
SR =gt haw)—-— wr >

0,92 (-n,
(19b)

Poniewaz L i r malo zmieniajg sie ze wzrostem
. kata natarcia, za§ wymiar c; szybko maleje, to sta-
tecznos¢é poprawia sie automatycznie w miare ,,za-
dzierania‘“ samolotu do goéry.

Réwnanie 19b moze by¢é pozyteczne przy wstep-
nym projekcie, dla prowizorycznego i przyblizonego
ustalenia pclozenia gléwnego podwozia. Nie uwzgled-
nia ono jednak wplywu szybkosci na statecznosc
sameolotu, a zatem i na wielko$¢ cy.:

Aby ten wplyw ustali¢, nalezy wz!a¢ za punkt
wyjscia réwnanie 12a.

Otrzymamy wtedy wzér okreslajacy wielkos¢ cq

w postaci:
7\. + 0)9 p
LA
1,8tk | g k

S .
__EL
S

S .
'n_g-K.L—c+haw_

Pcdstawiajac a, = O, czyli o = J,, oraz biorac

' pod uwage, iz wielko§¢ r nie wiele rézni si¢ od w

i upraszczajac jak poprzednio, otrzymujemy:

' 2+ 0,9
0,92 |1 SHK.L—chhaw_w(___.T o
S : 1.8k g
a - |
— =8, + ,u)} > 0 (19d)
ay

Réwnanie to pozwala okresli¢c wielkos$¢ ¢y w za-
leznosci od q, czyli od predkodci toczenia sie samo-
lotu po ziemi lub tez przy danym cy znaleZé szybkosé,
przy ktorej samolot zaczyna byé stateczny. Szybkosé
ta powinna odpowiadaé predkosci, przy ktorej przed-
nie koto odrywa sie od ziemi i powinna wynosié ok. 2/3
szybkosci oderwania sie catego samolotu.

Wielko$¢ a’ nie wiele rozni sie od wielko$ei ay,
ckre$§lonej réownaniem 14 (o’ jest w przyblizeniu,
ok. 10% wieksze od a;) i dlatego mozemy bezpiecz-
nie podstawi¢ w rownaniu 19c¢ warto$é a; zamiast o/,
tym bardziej, ze zalozenie takie zwieksza nam sta-
tecznosé. '

Biorgc zatem:

a, A
ay —
ak+a, 1 —o)
gdzie przyjmujemy a, ~ 1,8 x oraz ¢ — 0,5 i wsta- .

wiajac te wartcs¢ w réwnanie 19d otrzymujemy:

S s

0,92 | "H _ A
’. [f‘ S*KL VC‘{_th—
e
__w i O mme—
ag q

Kat ¢,, wyrazony jest w radianach, za§ 0%, jest
bezwgledng warto$cia kata (radianach) zawartego
miedzy osia samolotu i kierunkiem zerowego wyporu.

gaow + xl)] > ¢y (19e)

PREDKOSC, PRZY KTOREJ PRZEDNIE
KOLKO ODRYWA SIE OD ZIEMI.

Dtugos¢ startu i statecznosé w czasie rozbiegu
zalezy cd predkosci, przy ktérej przednie kolo odry-
wa sie od ziemi. Od tego momentu, az do -chwili
catkowitego cderwania sie od ziemi samolot toczy sie

1+ _S_I{ jedynie na tylnych kotach. Dla wyznaczenia tej
S predkosci nalezy w réwnaniu 8 zalozyé M — O.
— ur -+ wa, > (19¢) Ctrzymamy woéwczas po przeksztalceniu:
pPAT

g (ot Ar—"hiy) =

(20)
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lub poniewaz dla 0o =0 Ar=—10¢ — wa, + ur =c¢; + ur, zatem:
q = Pl t+ 7 (202)
_ — h SH
cplet+eatpur Roy ) ——CnHTS«n(L—cl—lur)——-ct h

Poniewaz moment oderwania przedniego kotka
od ziemi nastepuje wtedy, gdy kat natarcia jest
jeszcze matly, przeto mozemy zaniedba¢ wyraz c; h.

Dla wychylonego steru pozicmego wielkos¢ ¢, gy
wyznaczamy z réwnania (24), a poniewaz sita na uste-
rzeniu skierowana jest wtedy w dol, przeto przed c, g
stawiamy znak (-}) i szybkosé, przy ktoéorej przednie
koétko oderwie sie od ziemi maleje bardzo znacznie.

Z réwnan powyzszych wynika, ze przednie kolo
tym predzej oderwie sie od ziemi, im wieksza jest
no$nosé plata, czyli im wiekszy kat natarcia w czasie
biegu na trzech kotach. Ten korzystny wplyw duzego
poczatkowego kata nastawienia plata (przy poziomym
polozeniu calego samolotu) przyczynia sie pcnadto
w znacznej mierze do szybszego osiggniecia statecz-
nosci podiuznej w czasie kolowania. Pochodzi to stad,
iz krzywa momentow skrzydla, wykazujgca zawsze
duza niestatecznos¢ w zakresie matych katéow natar-
cia, w miare wzrostu kata natarcia staje sie mniej
stroma (przechcdzi stopniowo w stan réwnowagi obo-
jetnej), aby przy duzych katach natarcia zmieni¢ swe
nachylenie i przej$¢ w zakres stateczno$ci.

Ustawiajac zatem skrzydio pod rewnym dodat-
nim katem wzgl. poziomu, zmniejszamy automa-
tycznie stopien niestatecznosci tego skrzydia przy
biegu samolotu po ziemi (na matych katach natarcia),
przez co szybciej uzyskujemy statecznose. Jest to
tym bardziej wazne, ze jak poprzednio widzieliémy,
samolot na matych katach natarcia i matych szybko-
Sciach jest trudny do ustatecznienia i w chwili odry-
wania przedniego kola od ziemi, przy Zle rozwigza-
nym uktadzie podwozia, pilot moze byé zmuszony do
»duszenia®“ maszyny w czasie startu, az do chwili
nabrania odpowiednio duzej szybko$ci — co niepo-
trzebnie przedtuza start.

WPLYW WYCHYLENIA STERU POZIOMEGO.

Wplyw wychylenia steru poziomego odgrywa
minimalng role, jezeli chodzi o stateczno$é samolotu,
ma jednak zasadnicze znaczenie dla stanu réwnowagi
podtuznej, a zatem okre§la moment oderwania kola
przedniego od ziemi (patrz réwnanie 20a) i w konse-
~ kwencji warunkuje dlugosé startu.

Jakkolwiek dotychczasowe rozwazania przyjmo-
waly milczagco polozenie steru poziomego w stanie
neutralnym (niewychylonym), to jednak w czasie
startu warunek ten nie bywa migdy spelniony i ster
poziomy mniej lub wiecej wychylony wplywa za-
réwno na szybkos¢, przy ktérej przednie kolo oderwie
sie od ziemi, jak i na warunki réwnowagi samolotu
toczgcego sie na tylnich kotach.

Zmiana warunkow réwnowagi zalezy od silty
aerodynamicznej dzialajacej na usterzenie poziome.

Wielkose tej sity okreélimy znajac kat wychylenia
steru (3 oraz kat wychylenia klapki wywazajacej t.
an.:al(aH+mﬁ+nr) (22)

Wiarto$é aq obliczymy z latwo$cig z rdéwania 14
lub 14a dla odpowiedniego wydluzenia — jezeli tylko
znamy wielko$¢ a g, ktéra np. dla profilu N.A. C.A.
0009 wynosi 1,73 & = (0,095)".

W rzeczywistoSci wielko$ci a; obliczone teore-
tycznie i zmierzone réznig sig nieco od siebie, zwtasz-
cza przy malych wydluzeniach. Wyniki otrzymane
na podstawie badan N. A. C. A. podaje ponizsza
tabelka, oraz rys. 4 (Lit. 5).

gdzie o =

Wydtuzenie ), 3 4 5 6 Uwagi:
‘ l
a, teoret. 0,059 0.0648 0,0695 10,0730 | pr. Latsw
. mierzonych
ay dosw. 0.04650,0595 0.0672 00720 Witpaiach
00017“ | /’L// #
) | P o >
oﬂ“e - /
QVEL‘( /r
{6/7 .
- \Qo/
- 0\%
A K
006~ &
yd
/ :
0,05 / .
0043 4 5 6 A

439/48 -R4

Wielko$¢ wspoélezynnika m zalezy, jak wiadomo:

1) od stosunku powierzchni steru do powierzchni
catego usterzenia,

2) od stosunku powierzchni kompensacji do po-
wierzchni steru,

3) od wielko$ci szezeliny miedzy sterem, a sta-
tecznikiem. ; b

Niektére prace podajg warto$é
m = 1,27 \o (1 — 0,20) .

Sst

Su

(23)
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czyli stosunek powierzchni steru do catkowitej po- .poniewai
wierzchni usterzenia. o ] . b
, ) ) ) — 1 za$ si — —————
Wzoér ten jednak daje za wysokie wartosci na m s L ey ' ¥ 2 \/ 1+ (b/2)
i lepszy wydaje sie wzor Allarda
Iy .b
= zatem: == e —————
m = 1,04 \o — 0,005 B° 24) 2\ 1+ (0/2)°
Warto$é wspélczynnika n zalezy w pierwszym . i 11 b
czyli: wH <
; Skomp . : 2 \/ I = (5/2)2
rzedzie od stosunku ———-—i wynosi ok. 0,355 dla B e xs
R a wiec:
Sy # b 2uHT
omp ooy = ———0;;_.“’_
5, = 0,08. V 1 — oH

Blizej nie rozpatrujemy tych spraw, gdyz nie
wchedza one w zakres niniejszego artykulu i pomi-

jajac . wplyw kompensacji obliczamy sile no$ng
z rownania: ’
ChH — 4 (aH'{—MB):CnH + Aan (25)
gdzie:
A Call = aym 3 (25a)
UWAGI.  DODATKOWE.
a. Niezbedny rozstep tylnych két, statecznosé

przeciw wywréceniu sie. |

Jezeli na samolot dziata jakakolwiek sita boczna
(np. w czasie ladowania z bocznym wiatrem), to sta-
tecznos¢ jego przeciw wywroceniu sie zalezy od od-
stepu wzajemnego tylnych ko6t Gdy wypadkowa
z ciezaru samolotu i sity bocznej trafi poza linie
taczaca Srodek przedniego i tylnego kola (patrz rys.5),
to samolot ulegnie wywroéceniu. Stateczno$§é¢ samo-

< [

L L _‘ ¢s’.c .
o P

] ;

- /—EE——(
= \é J, -|b
439/48 -R5 =

Rys. 5.

lotu przeciw takiemu wywroceniu bedzie zapewniona,
jezeli kola zaczng sie §lizga¢, zanim dadzg dostateczna
sile tarcia umozliwiajacag wywrocenie samolotu.

Przyjmujac oznaczenia jak na rys. 5 ofrzymu-
jemy:

Q > u«.QH  czyli s > uH

Wielkosé .'w-s.pévlczynni‘ka tarcia u nalezy tutaj
przyja¢ ok. 0,85 czyli

17H.1

b =
V L2 — 0,72 H?

min

b. Statecznosé kierunkowa kolujacego samolotu.

Zalezy ona od cdstepu tylnych ko6t od $. c. oraz
od oddalenia tegoz §. c. od ziemi (wzniesienia ponad
ziemig). Na rys. 6 przedstawiony jest zakrzywiony
tor samolotu na ziemi, przy czym promien skretu
wynosi R, za$ sita odSrodkowa dzialajaca w' §. c. ozna-
czona jest przez F.

439/48 -R6

Rys. 6.

Jezeli sterujemy samolotem za pomoca réznico-
wego dziatania hamulcow na tylne kola, to wtedy
sterowno$¢ jest proporcjonalna do rozstawu tylnych
ko6t b i odwrotnie proporcjonalna do statecznosci kie-
runkcwej.

Poniewaz przy wszystkich podwoziach tréjkoto-
wych kola glowne lezg poza $. c. — zatem wszystkie
trojkolowe podwozia sa kierunkowo stateczne.

Jezeli mamy dane wielkosci 1y i I, to tym samym
mamy juz zdefiniowang statecznos$é¢ kierunkows.

Zal6zmy mianowicie, iz przednie koétko jest
zamocowiane obrotowo i1 nie moze zatem przenie$é
zadnej sily bocznej. Sila od$rodkowa daje nam
wzgledem koé! tylnych moment o wielkoéci:

Q v’

F—Fcl— = =0y,
g
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" Poniewaz jednak sila ta dziala na wysokosci H 5

wzgledem ziemi, to daje ona moment E_ v_* < g 8_1_1

‘ ' R 1

My =F.H : I
czyli

Na skutek powyzszego na kolo zewnetrzne dziala sila R> _v_‘l_
zwiekszona o wielkoé¢ - g up L

F.H Qv H
b gR b

AP =

za$ na kolo wewnetrzne sila zmniejszona o te sama
wielkc$e. Zjawisko to powoduje zwiekszenia tarcia
na kole zewnetrznym i powstanie momentu usiluja-
cego naprostowacé ter samolotu.

Wielko$¢ momentu prestujacego wyniesie:

Mp =Fes+APDb i =

[Cl —+_ H ,”u]

gdzie 1, jest wspoélczynnikiem tarcia dla kota zew-
netrznego, nie hamceweanego. Z kolei moment wywo-
tany hamowaniem kota wewnetrznego wynosi

b

) ——

MK:Pw ('”k__— D)

gdzie up jest wspodlczynnikiem tarcia kola hamowa-

nego, zas P jest wielkoscig reakcji przypadajacej

na kolo wewnetrzne.
Q Ly

P, — ——=—AP=Q - v
Yoo l [21 g R

H
b

a zatem moment cd hamowania kola wewnetrznego

Wynosi:
l H v* .
— Q .—1- - 2 Jll k T ,l(l) Ty
21 Rbg 2

Przy skrecie o stalym promieniu Mp = Mg , czyli:
Qv 1 H v*

(Cl + H/(n) —_— Q - Wp — U E*
Ryg . 21 Rbg 2

skad mozemy wyliczy¢é promien skretu

[

1
Ci1 + ~2—H (‘uk —]'— ‘l((.)

(tep — o) ]

Wedlug danych do$wiadczalnych amerykanskich
dla lotnisk_a betcnowego mozna przyja¢ nastepujace
wspoélczynniki tarcia:

R — 4021 F
gbly

dla kola niehamowanego (zewnetrznego) wus —0,03
dla kota hamcwanego w ten sposoéb,

iz $lizga sie ono po betonie wp="0,55

Warunki te daja nam promien naJc1asn1e]szego
zakretu w postaci:

R

min

C1

Dla zapobiezenia $lizganiu s'ﬁe; na bok musi by¢
spelniony warunek

ZESTAWIENIE WYNIKOW.

Na podstawie powyzszych rozwazan dochodzimy
do nastepujgcych wnicskow:

1. ‘Pclozenie tylnych kot podwozia wzgl. §. c. samo-
lotu decyduje, czy samolot jest stateczny podtuz-
nie w czasie rozbiegu z podniesionym przednim
kolem i jesli tak, to w jakim zakresie.

2. Odleglos¢ tylnych kot od $. c. samolctu (mierzo-
na poziomo, gdy samolot stoi na trzech punktach)
powinna byé¢ mezliwie mala, tak jednak by przy
najwiekszym kacie natarcia wypadkowa cigzaru
trafiatla nieco przed o$ przednich kol

3. Stateczncéé podluzna samolotu podczas rozbiegu
na tylnych kolach zalezy od szybkosci i w miare
wzrostu szybko$ci ro$nie. Ponizej pewnej szyb-
kosci, zaleznej od charakterystyki samolotu nie
mozna csiggnaé stateczno$ci pediuznej, nawet na
duzych katach natarcia.

4. Duze cbcigzenie ptata utrudnia osiggniecie sta-
tecznoéci przy malych szybkcs$ciach. Dlatego pra-
widlowe polozenie podwozia wzgl. . c. jest szcze-
goélnie wazne przy nowoczesnych silnie obcigzo-
nych samclotach.

5. Korzystnym jest takie ustawienie skrzydla wizgle-
dem calego samclotu, aby przy samolocie stoja-
cym na ziemi (na trzech punktach) skrzydlo po-
siadalo pewien maly kat natarcia wzgledem
pczxcmu lub, $cislej b’orac, bylo ustawione tak
wzgledem poziomu aby, przy ruchu postepowym
samolotu, bez zmiany kata natarcia (bez zadzie-
rania samolotu) dzialala na skrzydio pewna
,,wstepna* sila no$na rzedu ck. 0,2 do 0,35 c,
Ustawienie takie zwieksza statecznos$¢ toczacego
sie na tylnych kolach samolotu i skraca dtugosc
startu.

6. Predkoseé, przy ktorej przednie kolc odrywa sie od
ziemi, zalezy od wychylenia steru poziomego.

- Natomiast stateczno$é jest, praktycznie biorac,
niezalezna od wychylenia steru. Stateczncs¢ po-
jawia sie przy pewnej szybkoSci (zaleznej od
umieszczenia pedwozia, obeiazenia ptata i rodzaju
nawierzchni lotniska) z poczatku na duzych katach
natarcia, nastepnie, w miare wzrostu szybkosci,
samolot staje sie statecznym na matych katach
natarcia (male wychylenia steru poziomego).

LITERATURA.

Report N.A.C.A. Nr. 450.
y » ,, 583 r. 1937.
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Inz. R. ALEKSANDROWICZ
Glb’wny Instytut Lotnictwa

Obliczanie bezposrednich kosztéw eksploatacji samolotéw
| na podstawie danych A.T. A,

(Air Transport Association of Americo)'

Dane o wytycznych AT.A. wraz z wielkosciami
cyfrowymi zostaly zaczerpnietfe z artykulu na ten te-
mat, umieszczonego w Nr 11 ,Interavia“ listopad 1947,

str. 27.
WSTEP,

W dobie dzisiejszej, gdy problem komunikacji
lotniczej w zasadzie jest rozwiagzany, na pilerw-
szy plan wysuwa sie zagadnienie optacalno$ci przed-
siebiorstw lotniczych i to nie tylko w poréwnaniu

. z rozmaitymi warunkami komunikacji samolotowej,
lecz réwniez w poréwnaniu z innymi Srodkami loko-
mocji, nie tylko powietrznej, lecz i ladowej (np. auto-
bus, pociag, helikopter, samolot). Czynnikami wcho-
dzacymi tu w gre sg: zaoszczedzony czas podrozy,
bezpieczenstwo, regularno$é oraz czesto$§¢ i taniosé¢
polaczen (pomijajgc kwestie komfortu podroézy).

Celem stwiorzenia mozliwo$ci porownywania roz-
nych samolctéw w danych warunkach® eksploatacyj-
nych, Ameryk. Stow. Transportu Powietrznego —
Air Transport Association of America, opierajac sie
na ogtoszonej w 1940 r. pracy W.C. Mentzera i Wal. E.
Nourse‘a, wprowadzila swoje wytyczne, ktore sg dzis
stcsowane przez przedsiebiorstwa amerykanskie, ma-
jace do czynienia z komunikacjg lotnicza. Wedlug
tych wytycznych wiekszosé wytwoérni ckresla charak-
terystyki eksploatacyjne swoich samolotow. ‘

Opieraja sie one na cenach aktualnych w Ameryce
w 1944 — 1947 r. i na amerykanskich dec§wiadcze-
niach z samolotami, ktére byty dluzszy czas w eksplo-
atacji, a wiec starszego typu, sa jednak oparte na
logicznej podstawie i przedstawiaja w bardzo pogla-
dowy sposéb mozliwosci techniczne danego samolotu
(w planie lotu). ‘

Na podstawie wytycznych A.T.A. mozna obliczy¢
bezposrednie koszty eksploatacji. Nie uwzgledniaja
cne kosztéw ogélnych (generalnych) danej instytucji
oraz kosztéw stuzby informacyjnej na ziemi itp.
W naszych warunkach nalezy uwaza¢ wytyczne A T.A.
za material do szczegélowej krytyki i do obmyslenia
ncwego, bardziej nam odpowiadajacego systemu po-
réwnawczego. Rowniez ceny w dolarach sa zupeln'e
nieaktualne, jesli chodzi o nasze warunki i podane

s3 w ponizszym schemacie jedynie dla przyktadu -

w celu poréwnania stosunkowych kosztow poszezegdl-
nych pozycji w Ameryce i u nas.

Przed obliczeniem kosztéw eksploatacji wedtug
AT.A. nalezy ulozy¢ tzw. plan lotu i przygotowac na-
stepujace dane: ’

. L km

2) czas przelotu dla zasiegu L od stanu

1) zasieg,

spoczynku do stanu spoczynku, t godz
3) szyl.)kos’é‘handlowa na danym v, = _I_J_ km/godz
- odcinku ! i

4) godzinowe zuzycie paliwa na jeden
silnik ($rednio dla t), B kg/godz

5) godzinowe zuzycie oleju na jeden sil-

nik (érednio dla t), S kg/godz
6) ciezar uzyteczny (platny), @, ton
7) przeznaczenie: fowarowy czy pasazer- 08
ski,
8) ilosé silnikéw, o n
6) ilos¢é cylindrow kazdego silnika, ~ m
10) liczba cktanowa paliwa (dla stosun-
kow amerykanskich 91 lub 100),
11) “ciezar pustego platowca bez silnikow,
lecz lacznie ze $miglami, Qp kg
12) ciezar suchego silnika, Qs kg

13) pcwierzchnia pedlogi wszystkich po-
mieszezen pasazerskich i _bagaiowych

lacznie F m?
oraz objeto$é pomieszczen bagazowych
lgcznie, . V m?

(dotyczy tylkc samolotow pasazerskich)
14) cena nowego pléto'wca bez silnikéw, Cp

15) cena kazdego nowego silnika, &

16) laczna cena samolotu, C 45 == C, + nCy

P
17) zaloga:

a. pierwszy pilot, drugi pilot, radiotelegrafista,
mechanik pckladowy (personel prowadzacy),

b. steward, bagazowy (persone]l pomocniczy).

Wiszelkie inne, do rachunkéw wchcedzace wartosci,
maja byé zaczerpniete z danych do$wiadczalnych
A.T.A., co wlasnie stwarza mozliwos¢ poréwnan na
pedstawie jednolitych zalozen.

Dane od 1 do 6 wyznacza sie na podstawie planu
lotu, jako funkcje zasiegu. :
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Plan lotu nalezy ukladaé korzystajgc z danych
dos$wiadczalnych A.T.A., ale tylko tych, ktére Zf)staly
zebrane w podobnych warunkach eksploatacyjnych.

PLAN LOTU.

Calo$¢ lotu obejmuje okres kotowania przed star-
tem, jak réwniez po ladowaniu, wznoszenie do wy-
sokoSci podréznej i przelot (schodzenie na lotnisko
docelowe nie jest brane pod uwage).

A. Dla kolowania na ziemi z obcigzeniem podr6znym
na pracujgcych silnikach podczas startu i lado-
wania lgcznie przyjmuje sie wedilug A.T.A. na-
stepujace czasy:

t kolowania — 0.07 godzin (4,2 min.) dla jednosil-
nikowego samolotu,

0,12 godzin (7,2 min.) dla dwusil-
nikowego samolotu,

0,14 godzin (8,4 min.) dla trzysil-
nikowego samolotu,

0,17 godzin (10,2 min.) dla cztero-
silnikowego samolotu.

B. Zaklada sie¢ wznoszenie do wysokoéci podréznej na
80% maksymalnej dopuszczalnej mocy trwalej
(METO == maximum except take off, — maksy-
malne obcigzenie za wyjatkiem startu, co w naszej
nomenklaturze odpowiada mocy nominalnej), lub
na wiadomej najlepszej mocy wznoszenia z odpo-
wiadajagcym zuzyciem paliwa.

C. Podczas przelotu sa uwzgledniane cztery wypadki,
w ktérych bierze sie pod uwage odpowiadajace
mocy silnika zuzycie paliwa:

1) lot na 60% METO,

2) lot na maksymalnej mocy przelotowej,

3) lot na innej, wskazanej przez wytwornie, sta-
tej mocy,

4) lot na duza odleglosé ze zmienng moca silnika
przy 110% szybkosci najwiekszego zasiegu.

D. Wysokosé lotu przyjmuje sie:
1) dla odleglosci Wi‘gk'szej niz 320 km (200 mil) —
3050 m, ‘
2) dla odlegtoéci mniejszej niz 80 km — 305 m,

3) dla odleglosci miedzy 80 i 320 km zalezno$é
ta jest liniowa.

Mozna réwniez zalozy¢ inna, wybrang przez do-
stawce najlepsza wysokosé przelotu. .

Dla wyliczen potrzebny jest réwniez szereg da-
nych, dostarczonych przez wytwornie, dotyczacych
mocy silnika i zuzycia paliwa, a mianowicie:

i) moc silnika podczas przelotu — N p KM,
podczas wznoszenia — N oy M,

2) jednostkowe zuzycie paliwa:

przy mocy przelotowej —b, g/KMh,

podczas wznoszenia —b,, g/KMh,

przy czym do rachunku pod-
stawia sie kazdorazowo 105%
wartoéci podanej przez do-
stawce,

3) czas wznoszenia na wysokos¢

przelotowa —t,, godz,

4) szybkosé przelotowa —v, km/godz,

_ podczas
s km/godz,

5) szybko§¢  poziema

wznoszenia
(w obu poprzednich wypad-
kach winien by¢ uwzgledniony
wplyw przeciwnego wiatru
przez odjecie 16 km/godz),
6) diugos¢ odcinka wznoszenia —
._Lw ctw .‘Uw km

Nastepnie obliczamy:
Er e Ly

b=t Tty
. vp

'vh e L,./t
L-L

)

OKRESLENIE CIEZARU UZYTECZNEGO.

B:’/t[Nw -tw~bw+Np~bp(tkoI.+

Ciezar uzyteczny da sie wyznaczyé dopiero gdy
znany jest catkowity rozchéd paliwa B . t. Normy
AT.A. nie wskazujg w szczegdélach jak on ma by¢
obliczony, nalezy jednak uwzglednié co nastepuje:
oproécz paliwa, przeznaczonego na zuzycie, samolot po-
winien by¢ zaopatrzony w pewng rezerwe bez prze-
kroczenia dopuszezalnego ciezaru przy starcie, wzgled-
nie ladowaniu. Rezerwa ta ma umozliwié przy odcin-
kach mniejszych niz 320 km dalszy 45 minutowy lot,
przy diuzszych za§ odcinkach przelecenie 320 km -+
45 min. lotu z szybkoscig 125% w stosunku do szyb-
kosci odpowiadajacej maksymalnemu zasiegowi.

Réwniez dla oleju musi byé¢ przewidziana pewna
rezerwa, w okre§lonym stosunku do rezerwy paliwa.
W zadnym wypadku zapas oleju nie moze wynosié
przy odlocie mniej niz 1/40 cdpowiedniego zapasu
paliwa

Jezeli nie ma urzadzenia do przepompowania ole-
ju z jednego zbiornika do drugiego, to stosunek ten
powinien wynosi¢ 1/25. Ciezar uzyteczny nie moze
by¢ wiekszy, niz pozwala na to pojemno$é prze-
strzenna. Do wyznaczenia tej maksymalnej warto$ci
zaklada sie cigzar kazdego pasazera 77,1 kg (170 1b.),
ciezar jego bagazu 18,15 kg podczas podr6zy nocnej
1 13,6 kg podczas podrézy dziennej craz na kazdy m®
bagazu lub frachtu 160 kg.

To ograniczenie ciezaru uzytecznego szczeg6lnie

- odczuwa sie na krétkich odcinkach.

W koncu specjalnie podkre§lone jest to, ze dla
obliczenia kosztéw przyjete jest pelne wykorzystanie
rozporzadzalnego ciezaru uzytecznego, cgraniczonego
kubatura uzytkowa lub maksymalnym ciezarem za-
fadowanego samolotu,
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OBLICZENIE BEZPOSREDNICH KOSZTOW
EKSPLOATACIJIL

Wedlug A.T.A. ogélne koszty sa suma 12 po-

szczegblnych sktadnikéw. Dla kazdego z nich podany -

jest wzoér, do ktorego podstawia sie odpowiednie war-
tosci, przy czym otrzymuje sie bezposrednie koszty
na jedna tone amerykanska (2000 1b) ciezaru uzytecz-
nego i 1 mile przebytego odcinka. Wydaje s’e jednak,
ze wygodniej jest przedstawi¢ koszty w odn esieniu
. do godziny lotu, jak to podaja niektére wytwoérnie
amerykanskie. ;

Niedogodnos$¢ pierwszego przedstawienia kosztow
eksploatacji polega przede wszystkim na tym, ze
wprowadzony do wszystkich 12 skladnikéw ciezar
uzyteczny zmien’a sie zaleznie nie tylko od diugosci
trasy, ale réwniez od rodzaju wyposazenia samolatu.
Ponadto niektore sktadowe kosztow, jak amortyzacja,
cze$¢ kosztow ubezpieczenia i utrzymania zalogi, nie
zaleza od szybko$ci, raczej od czasu eksploatacji, tak
ze szybko$¢é na odcinkach przelotowych musi by¢
wprowadzona dodatkowo, aby obliczy¢ te koszty
w odniesieniu do ilosci przebytych kilometréow lub
mil. '

Dlatego tez ponizsze wzory przedstawione sa
réwniez w takiej formie, ze dajg one koszty w odnie-
sieniu do godziny lotu. Przy poszczegéinych pozycjach
koszt odn’esiony do tono-km oznaczony jest przez
K; , gdzie i — nr kolejny pozycji, koszt za§ odnie-
s'ony do ‘godziny lotu przez K’; .

1. Koszt paliwa.

t . 1
— =K, ——
LQu : Vh Qu

gdzie K’y == cena paliwa . n . B — jest kosztem paliwa
odniesionym do jednej godziny lotu.

K, = cena paliwal) . n . B

(Dla wygody mozna sporzagdzié wykres pomocni-
czy, przedstawiajacy koszt paliwa w zalezno$ci od
zuzycia godzinowego dla jednego silnika, ktéry mozna
stcsowaé przy analiz'e réznych samolotéw).

2. Keszt smaru.

zuzycie

+d0dal‘ek na B Np
By == cena smars X jednostk. ' zmiane smaru |y . Q
h ®u
K K ——-———1
2 == 2
V@
Dodatek na okresowg zmiang Ssmaru mozna

przyjaé 20% zuzycia jednostkowego. . . '

Wizér ten mozna przedstawi¢ w nieco innej formie:
1

h @y

S -+ ded. na zmiang )

K, = cena smaru (n . S - dod. na zmiang ) . 7

K’, == cena smaruz (n .

1) Cena za 1 kg (Amerykanie przyjm:uja‘ _ko»_sz.t paliwa
lub smaru za 1 litr i dziela go przez odpowiedni cigzar wla-
$ciwy).

Ostatnie wzory  zawieraja moc silnika 1 zuzycie
jednostkowe jedynie posrednio poprzez zuzycie godzi-
nowe.

Wytyczne AT.A. daja z jednej strony mozi--
wosé obliczyé koszt smaru z mocy przelotowe]
i zuzycia jednostkowego, z drugiej strony dopusz-
czaja obliczenie zuzycia smaru @ Ww postaci okre-
¢lonego utamka zuzycia paliwa By (zwykle 1/40).
Roéinica w  obliczeniu w do
kosztéw jest bez znaczenia.

W Ameryce przyjmuje sie nastepujace ceny
paliwa i smaru:

stosunku calosci

paliwo: 91 oktan. 0,0343 & /ltr (0,13 & /U. S. gal)
100 oktan. 0,0423 & /ltr (0,16 & /U. S. gal)
c. wiasciwy 0,719 kg/ltr (6 1b/US gal)

smar: 0,119 & /ltr (0,45 & /US gal.)

3. Amortyzacja kosztéw platewca.

1 C  — cena ziomu 1
K3 == . LB T =
3 == Q
roczny czas lotu czas amortyz. h ®u
1
o K’g 5
Vi Q@

Wytyczne A.T.A. przyjmuja: roczny czas lotu
3650 godz. (10 godz. na dobe),
cena ztomu 10% ceny nowego platowca.

Czas amortyzacji przy Cp mniejszym od 100.000 $ wy-

nosi 5 lat, przy 100.000 $ — Cp <21.000.000 $ wynosi

( C_ — 100.000

= P
5+ 300,000

1.000.000 $ wynosi 8 lat.

Powyzsze zalozenia sa oparte na tym, ze male,
tansze platowce maja krétszy zywot niz wieksze, droz-
sze. Te ostatnie jednak, wskutek przestarzenia typu
oraz ograniczonej wytrzymato$ci na zmeczenie metalu
lekkiego — po 8 latach nie nadaja sie do uzytku. Pod-
staw ajac powyzsze wartodci otrzymamy:

) lat, przy Cp wigkszym n'z

1 ' 0,90 Cp

0,000247.C,
'3650

J

3 ==

czas amort. czas amortyzacji

4, Amortyzacja kosztéw silnikow.

n. Cs 1

Ks = ———Vh Q. e

czas amort, roczny czas pracy

1
—Kbir

Czas amortyzacji — 4 lata.’
Roczny czas pracy — 3000 godz.

Zywot jednego silnika jest okreélo‘ny na 12.000
godzin pracy (!) jest wiec:

" n.C
K’!::————"—s-

—- 0,0000833 7 . C
12.000 0,00 "eTs
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5. Koszty remontéw i zamiany silnikéw.

K. _. wsp. porown.

poréwn. wynagr, (WSP. ciezaru +
5 ilosci silnikéw S

ra godz. lotu 2

wsp. ilosci cyl.

+ 2

) +

'+(p0réwn, hoszty ) wsp. ciez. siln.+-wsp. ceny)] 1 _
mat, na godz. lotu ( 2 Vh Qi

1

i, K Vi @y
Powyzszy wzo6r opiera sie na danych doswiadczal-
nych dla wynagrodzenia za prace i kosztow materia-
16w przy okresowych przegladach i remontach silni-
kéw samolotu poréwnawczego, mianowicie DC — 3.
Zatozono, ze koszty przegladu na godzine lotu dla
samolotow innego typu zmieniajg sle nastepujgco:
koszty ogoélne — proporcjonalnie do ilosci silnikow,
wynagrodzenie za prace — proporcjonalnie do $redniej
arytmetycznej dwu wspoélczynnikéw, z ktoérych jeden
jest proporcjonalny do ciezaru sinika, drugi za$ do
ilosci cylindrow; w koncu koszty materialu i cze$ci
zamiennych — proporcjonalnie do $redniej z dwu

wspolczynnikow, z ktorych jeden jest prop. do ciezaru,

drugi za$ do ceny silnika.

Wispblezynniki wchodzgce do wzoru wystepuja
jako stosunki odpowiednich danych rozpatrywanego
samolotu i samolctu Douglas DC — 3. Nalezy wiec
w pierwszym rzedzie ustali¢ te dane pordéwnawecze.
Dla DC-3 brzmia one:

ilos¢ silnikow — 2,

ciezar kazdego silnika — 635 kg (1400 1b).

ilo$¢ cylindrow silnika — 14.

Wedlug A.T.A. w Stanach Zjednoczonych przyjmuje
sie:

cena nowego silnika — 12 tys. $
wynagrodzenie za prace — 1,25 ¢ /godz. lotu
material — 2,80

Jezeli dla przykladu podstawimy te wartosci do
wzoru, to otrzymamy (Q¢ w kg):

K, — n (1,25 Q /635 + m/14
2 2
Q. /635 + C . /12000
4980 —S — )

6. Koszty przegladow i remontéow platoweca.

por. wynagr., ,wsp. w.elkosci + wsp. iloéci siln.
Ko= [( } ( 2 ,,+

na godz. lotu

de (por. koszty materialu

wsp. ciezaru -+ wsp. ceny
na godz. lotu ) (

2 )]

. Vh Qu Qa

6
Vh
Rowniez ten wzor jest oparty na znanych kosztach
przegladu i remontéw platowca Douglas DC-3.

Wystepujace tu wspoétezynniki poréwnawcze na-
lezy rozumie¢ nastepujaco:

wsp. wielk. dla samolotéw tcwarowych jest sto-
sunkiem ciezaru danego (pustego) ptatowca do
ciezaru platowca pordéwnawczego; dla samolotéw
pasazerskich jest stosunkiem catkowitej powierz-
chni podlogi wszystkich pomieszczen za wyjatkiem
pomieszczen zatogi, do odpowiedniej powierzchni
samolotu poréwnawczego.

Pozostale wspoélczynniki sg stosunkiem og-
powiednich warto$ci danego samolotu i pordw-
nawczego. :

Nizej sa przytoczone wartosci wyj$ciowe dla DC-3:
Ciezar pustego platowca
bez silnikow
powierzchnia podtogi bez
pomieszczen zatogi
cena nowego platoweca
bez silnikéw
koszt pracy
koszt materiatu

— 6260 kg (13800 1b),
— 20,72 m? (223 sq. ft)

—100.000 %,
- 3,10 $ gcdz. lotu.
— 2,50 % godz. lotu.

Podstawiwszy znowu dla przyktadu wartosci przyjmo-
wane w Ameryce, otrzymamy:

dla ptatowca towarowego (Qp w kg.)

K, = 3,10 (SPM) +
2

-+ 2,50 (_QP

16260 - Cp ,7100.000)
5

oraz dla pasazerskiego ¥, wm?

K. — 310 (F/’20,72 + #f2
6 ) : )
+ 2,50 Q, /6260 + C,, /100.000)
2
4 Q})Sillllga przyziemna plateweca i zespotu $miglo-
silnikowego,
k 9 ilotei 4 WP 1
_= [roszty poréwn. ilosci gt
K (na godz. lotu ) siln. Crecary W=
3 .
i 1
LI L. S
Vh Qu

Koszty robocizny (czyszczenie i przeglad) sa tu
polaczone z kosztami materialéw potrzebnych do wy-
konywania powyzszych czynnosci (smar, szczotki,
$rcdki do czyszczenia itp.).

Wspoélezynnikowi iloéci silnikéw nadano podwojne
znaczenie,

Wartoéci poréwnawcze dla DC-3 sg nastepujace:

ilo$¢ silnikow — 2,

ciezar pustego samolotu bez

silnikow

robocizna i material:

dla platowcow towarowych — 5,50 $ /godz. lotu,

dla platowcow pasazerskich — 6,87 § /godz. lotu,

— 6260 kg (13800 1b)
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Podstawiajac powyzsze dane otrzymamy dla pla-
teweéw towarowych (Qp w kg):

K, = 5,50 (2 n/2 + 3Qp 16260 )

dla pasazerskich za$:

K. == 6,87 (2 2 +3Q » 6260 )

8. Utrzymanie pierwszego pilota.

K¢ == (1 -} stawka ubezp. ) [ 1pos. msad"i”‘f
godz. lotu rocznie

+ (dod. godz.) (wsp. dzienno-nocny) -+

1 , 1
-}.— dodatek kilometrowy ] v Qu == K’ Vv . Qu
Utrzymanie pierwszego pilota sklada sie w U.S.A.

z trzech nastepujacych czeéci: '

a) zasadnicze uposazenie roczne,

b) dodatek godzinowy, uzalezniony od efektyw-

nej (handlowej) szybkos$ci przelotowej,

¢) dodatek kilometrowy, ktéry odpowiada ilosci

przebytych kilometrow (mil) po odliczeniu
- tych, ktére zostaly przebyte z szybkoScia poni-
zej 161 km/godz. (100 mph).

Dia lotéw nocnych przewidziany jest 50 % dodatek
do dedatku godzinowego, przy czym nocne loty sta-
nowia przecietnie w U.S.A. w ruchu towarowym 66 %,
w pasazerskich za$ 50% ogoélnej iloéci wylatanych go-
dzin. Stawka ubezpieczeniowa obejmuje ubezpiecze-
nie pilota od wypadku, $mierci, staro$ci i bezrobocia.

Dla przykladu mozna podaé nastepujace cyiry,
ktére w U.S.A. do wiosny 1947 r. byly zblizone do rze-
czywistosci:

stawka ubezpieczeniowa — 7%,
zasadnicze upos. roczne — 2400 %,

dodatek godzinowy —
(v, w km/godz)

wsp. dzienno-nocny: ,
w transporcie towarowym (50% doda

(3,55 -+ 0,0041 vy ) %,

tek do 66% lotow) — 1,33,
‘'w transporcie pasazerskim (50% doda-
tek do 50% lotow) — 1,25,

dodatek kilometrowy —
(vp, w km/godz) 0,0062 (v, — 161) $,
Dalej ocenia sie iloéé wylatanych przez pilota go-

dzin na 850 rocznie.

9. Utrzymanie drugiego pilota, mechanika pokla-
dowego i radiotelegrafisty.
— upos. zasadn.

il. godz. lotu rocznie

1
Vi Qu

K, = (1 + stawka ubezp.)

X wsp. szybkosci . v By

Vi Qq

Ta cze$é zalogi otrzymujé wWyzsze u'posaieni.e
roczne (zasadnicze), a to dlatego, ze, jak wida¢ z ni-
zej podanych cyfr orientacyjnych, jest ono tylko w

potowie stale, reszta za$ jest zalezna od szybkosci
(handlowej) i osigga pelng warto$¢ dopiero przy szyb-
ko$ci 257 km/godz.

premia - ubezpieczeniowa — 7%,

roczne uposazenie zasadnicze — 3700 & ,
czas lotu rocznie — 850 godzin,
wspolezynnik szybkosci —

(v w kml/godz) —0,5 + vy, /515.

Nalezy przy tym pamieta¢, ze obliczony w powyzszy
sposéb wspolezynnik K, (K’y) daje koszt na jednego:
czlonka zatogi. :

10. Utrzymanie personelu pomocniczego (pokla-
dowego).

K,, obliczone jest wg. tego samego wzoru, z ta
sama stawka ubezpieczeniowg 1 wspoéiczynnikiem
szybkoSciowym jak i K, ; natomiast roczne upo-
sazenie zasadnicze tego personelu jest w U.S.A. inne
i wynosi: ‘

na platowcach towarowych — 1800 & ,

na pltatowcach pasazerskich — 1600 % ,

roczny za$ czas lotu przyjmuje sie

: — 900 godzin.

11. Urlopy zalogi.

Wedtug A.T.A. zaloga otrzymuje dodatkowe wy-
nagrodzenie tytulem urlopu ( przeznaczone na cele
wypoczynkowe), ktére jest uzaleznione jedynie od
przebytych kilometréow i nie zalezy od czasu ani od
szybkosci. Stawka kilometrowa wyplacana persone-
lowi pomocniczemu jest wieksza niz przeznaczona
dla personelu prowadzacego (pierwszy i drugi pilot,
mechanik pokladowy i radiotelegrafista).
Stawka wypoczynkowa (kilometrowa)
U.S.A. przykladowo:

dla personelu prowadzgcego samolot

— 0,00140 $ /km

dla personelu pomocniczego — 0,00214 & /km

Koszt urlopéw zalogi w odniesieniu do tono-kilo-
metra wyraza sie nastepujacym wzorem: -

wynosi w

K1 — (stawka wypoczynkowa X liczba cztonkéw zalogi)b—
n

dla wyznaczenia kosztéw na godzine lotu niezbedne
jest nastepujgce przeksztalcenie:

K (stawk X liczba czl. zatogiX V) -
— (stawra wyp. iczba czl. zatogi h =
3 Vi Qy
K’ -
5 Vp @y

’ ——
Ky =

skad

stawka wyp. X liczba zafogi X Vh

1

12. Ubezpieczenie samolotu.
‘ Kiz —
(wysok. ubezp/cp + s) X stawka ubezp X Cp + s
B - roczny czas lotu X V; X Q, ‘ +

stawka ubezp. od
+ odpow. cywilnej

Qq
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Stawka ubezpieczeniowa od odpowiedzialnoSci cy-
wilnej jest tak samo jak urlopy personelu latajace-
go niezalezna od czasu ani tez od wartcéci samolotu,
lecz jedynie od przebytych kilometrow. Przeksztal-
cajagc ten wzér analogicznie do poprzedniego otrzy-
mamy: '

Ky, =
_ l:(wysok. ubezP.l-'Cp n J X stawka ubezp. X< Yp_;ii_s 4
roczny czas lotu
¥ ( stawka ubezp. od )] _,_1 — K 1 o
odpow. cywilnej Vi Qg th Qy
Tutaj wytyczne A.T.A. przyjmuja:
wysokosé ubezpieczenia . 909
cena nowego samolotu
stawka ubezp’eczeniowa — 8%,
roczny czas lotu - — 3650 godz.,

stawka od odp. cywilnej — 0,00081 $ /godz.

Zestawienie.

Przez dodanie poszczegblnych wartosci kosztow od
K’; do K’,,, pomnozcnych odpowiednio przez liczbe
silnikéw, wzglednie ilo$é przewidzianej zalogi, otrzy-
mamy laczne koszty bezpo$rednie K’ na godzine lotu.
Dla obliczenia kosztéw na samoloto-kilcmetr (ewent.
mile) nalezy powyzsza warto$¢ podz’eli¢ przez szyb-
kose
K?
Ks. k="

~ wreszcie, jezeli chcemy koszt ten odnie$¢ do tono-
kilometra, nalezy wartos¢ dla samoloto-km podziel'¢
jeszcze przez ciezar uzyteczny w tonach

K == ﬁ_' K e —Ii—
Q, Vi @y
Koszty nalezy obliczy¢ kolejno dla réznych diu-
go$ci przelotu, przy czym kazdorazown K’;, K’y K,
Ky, Ky, oraz K’;,, jak rowniez drugi czlon w K’ ;»
musi by¢ obliczony ponownie, podczas gdy K’ do K’;
i cze$e pierwsza K'yp nie ulega zmianie.

PRZYKLAD ULOZENIA PLANU LOTU,

Dla otrzymania pewnego poroéwnania wybrano
dwa samoloty: Skandia 90-A-1 oraz Convair 240, dla
ktorych potrzebne dane sg nastepujace:

~ SKANDIA CONVAIR

1) ciezar startowy kg 14000 18370
2) c'ezar wlasny z wypo- '
sazeniem kg 87217 12156
3) maksym. ciezar przy
ladowaniu kg 14000 17495
4) ilo$¢ miejsc pasazerskich 24 40
~ 5) objetosé bagaznikéw m? 11,1 12
6) pojemn. zbiorn. paliwa 1 2900 3785
7) szybkosé przelotowa')
P km/godz 360 468

LOTNICZA MARZEC 1049
8) wysokos¢ lotu hp m 3050 4875
9) szybko$é wznoszenia w m/sek . 6,1 6,0
10) szybko$¢ pozioma przy '
wznoszeniut) V, km/godz 216 281
11) zuzycie paliwa przy mo-
cy podrdznej?) kg/gedz 273 455

12) zuzycie oleju przy mo-
. cy podrdéznej . 10 17
13) zuzycie paliwa przy mo-
cy wznoszenia s

636 900

14) zuzycie oleju przy mo-
cy wznoszenia - 19 om
15) przyjeto ciezar wlasci-

wy paliwa 0,74 kg/1 (benzyna)

Z powyzszej tabeli wida¢, ze maksymalny ciezar
zaladowania (pkt. 1 minus pkt.2) wynosi dla Skandii
5273 kg i dla Convaira 6214 kg i obejmuje: ciezar
materialéw pednych, =zatogi, pasazeréw i bagazu.
Maksymalny ciezar uzyteczny, platny, ograniczony
rozmiarami sameclotu wynosi 3626 kg dla Skandii
i 5003 kg dla Convaira, przy zalozeniach wg. AT.A.
t. j. 77,1 kg na pasazera i 160 kg na 1 m® bagaznika.
Plan lotu opracowano dla odlegto$ci przelotowych
od 320 km do maksymalnego zasiegu i w tych gra-
nicach przyjeto dla poszczegbdlnego samolotu stala
wysoko$é przelotowa, podana w poprz. tabeli.

Sumujac odpowiednie rubryki dla wznoszenia
i letow poziomych dla réznych odcinkéw, otrzymamy
w rezultacie zuzycie paliwa i czas lotu oraz obliczymy
t. zw. szybko$é handlowa na roéznych odleglo$ciach.
(patrz tablice 1 i 2).

Zasieg samolotu obliczamy, wychodzac z maksy-
malnej pojemnosci zbiornikéw paliwa. Przeliczywszy
ilo§¢ benzyny na kilogramy mozemy znalez¢, na jaki
czas lotu ( po przebyciu pierwszych 500 km) wystarczy
jej, stad znajdziemy cdleglo$¢, jaka mozna na niej
przelecie¢. Sumujac te wartosci z obl'czonymi dla
500 km znajdziemy maksymalny zasieg, czas lotu
i szybko§¢ handlowa. Jezeli uwzgledn'my niezbedna
rezerwe paliwa (320 km -+ 45 min. lotu), to poste-
rujac w podobny sposéb otrzymamy analogiczne war-
tosci dla lotu z rezerwg paliwa.

Obliczone warto$ci dla Skandii i Convaira przed-
stawiajg sie nastepujgco:

lot z rezerwa paliwa

samolot

niezb, rez
paliwa kg.
zasieg
czas
szybkosé
handl.
zuzycie
paliwa
zuzycie
oleju

SKANDIA
CONVAIR

459
665

1995
1925

5,97
4,48

334
430

—
[}]
(o]
—
D
SD
©

2135 | 78,1

1) Bez uwzglednienia wiatru (czolowego).

2)  Wszystkie zuzycia mat. pednych podane sa ma godz.
lotu dla wszystkich siln, lacznie; zuzycie smaru wraz z do-
datkiem na zmiane.
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dla lotu bez rezerwy jac niezbedna rezerwe dla lotu na Zgdang odleglo$¢
(w rozpatrywanym odcinku rezerwa jest stala), mo-
zemy znalezé ciezar uzyteczny (platny) jako roéznice

samolot i Y o 4 9 miedzy ciezarem zaladowania a sumg cigzarow: ma-
& @ Lﬁ:é %‘ o terialéw pednych wraz z przewidziang rezerwg, oraz

S N NG . i ; .
?, 8 N8 3 33 zatogi wraz z jej bagazem. Zakladajac dla przykladu

zaloge czteroosobowa dla kazdego samolotu, ciezar
czlonka zatogi 77,1 kg i jego bagaz 7 kg, ciezar oleju
SKANDIA 2570 7,65 336 2140 T wraz z rezerwa 200 kg dla kazdego samolotu i odcinka
CCNVAIR 92590 5,95 435 2800 | 103,0 lotu (tutaj zalozona rezerwa oleju znacznie wieksza

: | niz wg. A.T.A.), otrzymamy po przeliczeniu nastepu-
. jace ciezary uzyteczne (Q, w kg) w funkcji odleglos-
Znajac zuzycie materialéw pednych i przewidu- ci.

Samolot odleglosé km ‘
320 500 | 1000 | 1500 2000
Qwh .| Qu | Qwh ! Qu | Qwt | Qu | Qwt | Qu | Qwt | Qu
Skandia 1349 3924 1491 3782 1887 3386 | 2283 2990 2679 2594
I Convair 1722 | 4492 1900 4314 2405 3809 | 2910 3304 | 3415 2799
Z powyzszej tabeli widaé, ze ciezar uzyteczny dla . Qgiartu — qudow. — 18370 — 17495 == 875 kg
Skandii na matych odcinkach jest ograniczony po- (zuzycie w powietrzu)

jemnos$cig maszyny (3626 kg), dla samolotu za§ Convair
maksymalnym ciezarem lagdowania. Catkowity roz-
porzadzalny ciezar platny Convaira mozna wykorzy- razem = 903 kg
sta¢ dopiero na takim odcinku lotu, na ktérym spali
on ilo$¢ materialéw pednych odpowiadajaca réznicy

plus 28 kg na kolcwanie po lgdowaniu

(zuzycie catkowite),

ciezaréw catkowitych przy starcie i ladowaniu. co zgodnie z wykresem Nr. 2 odpowiada — 672 km.
TABLICA 1.
1 2 3 4 5 6 7). 8 o | .10 | 11| 12
N e . e Zuzycie na wznoszenie -5-"0,0 zuz. godz
5 SN E g }; | godzinowe I ogoélne EE podcz. przel
() o3} g"*" | = ® = ia‘_x =
Samolot s 2 fo ! N N i o
= g -~ 2 | =g =¥ ) | o SR =}
88 | Beel BE | 2 L& 2 o, 2l -2 o
N | QY —r i . —t e D i | -— s k) -
S& | dEn |- 58| 8E | BY 52 |'ER| <3| S| EY |-3H
fp | }
Y |34 | 6-4|7-4
Skandia 0,12 200 0,17 28,0 €36 19 89 2,6 344 203 10
Convair 0,12 265 0,226 59,9 900 27 203 6,1 | 452 455 17
1 13 | 14 | 15 |16 |17 |18 | 19 | 20 | 21 | 22 | 23 | 24 | 25
Lot poz. do 320 km. E‘;OQOZ' do 500 km. o Lot poz, na dalsze 500 km.
__zuiycie ! zuzycie ‘ zuzycie I
Samolot 2 22 |3 |82 2 :
5 2.8 (238 ¢ , % |2 258l ¢ 288
& 29 | 8¥9 | =, | vul2g| 89 (3~8| S . |5.]| 83 |=. | 7.
BE | 58 |834% | E2 |2 |3E | §E|ETE Ry || 88| iy |
: T |
320-5 | 13/10 | 14}-2 )ll~15 ’ 12:15 500-5’ 18/10| 19--2| 11.20 ’12-20 500/10 11-23 (1223
Skandia 292 0,85 0,97 ' 265 r 9,7 | 472 | 1,37 | 1,49 ' 407 ’ 15 1,45 | 396 | 14,5
l i ‘
Convair 260 0,58 0,70 | 318 '11,9 440 | 0,97 | 1,09 ) 496 ‘ 18,5 2,11 ' 505 | 19,0
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TABLICA 2.
1 26 27 28 29 30 31 32 33_‘
| _ Odleglosé 320 km, Odleglosé 500 km. i
_ zuzycie sl i cras szyb.
paliwo olej b handl. | paliwo olej 1 handl,
Samolot godz. K 8%\ vhk
kg. kg. Vp km/g.| kg g h km/g.
8+16 917 4415 | 320/28 821 9422 4120 | 500/32
Skandia 354 13,3 1,14 281 496 17,5 1,63 307
Convair 521 18,0 0,93 344 699 24,5 1,32 379
34 | 35 | 3 | 37 38 39 40 41 42 43 as | 45
Odlegtos¢ 1000 km. Odlegtos¢ 1500 km. NN Odlegtosé 2000 km.
—_— . -
= szyb. = szyb. zgzym szyb.
: CZas czas i 3 B} czas
paliwo olej - 4 handl paliwo olej godz handl. | paliwo olej godz handl.
. | . , !
| ke kg. 8082 \ykmls. | ke kg. V pkmjg.| ke kg. V  km/s.
30424 | 31125 | 32428 | 1000/36 | 34124 | 35125 | 36+23 | 1500/40 | 38124 39+25 40123 | 2000/44
892 32 3,08 325 1288 46,5 4,53 331 1684 61,0 5,98 334
1204 43,5 2,43 412 1709 62,5 3,54 424 2214 1 81,5 4,65 430
Przy odleglosci 320 km ciezar startowy nie moze 450 1 I [T
byé wiekszy niz maksymalny ciezar przy ladowaniu, kmigodz Szybkos¢ podrizna ‘09259_‘5’2—'2-0——""_“'1
powiekszony o spalone na tym odcinku w powietrzu T
materialy pedne czyli 400
539 — 28 == 511 kg
zatem ciezar przy starcie moze wynosi¢ najwyzej: a5 JI/
17495 - 511 == 18006 kg, lr Skandia .
co odpowiada cigzarowi uzytecznemu — 4128 kg. { /
Wszystkie obliczenia, dotyczace planu lotu, zesta- 300 | A
wione sg na wykresach, umieszczonych nizej. Widac /
z nich, ze szybko$é handlowa bardzo wyraznie zmie- &
nia sie przy malych odcinkach przelotowych, gdzie 8
wplyw straconego czasu na kolowanie i wznoszenie 250
jest duzy. Przy dluzszych przelotach wplyw ten jest
stosunkowo maly i szybko$¢ handlowa zmienia sie
w nieznacznym stopniu na korzy$¢ wiekszych odcin- 200
kéw. Krzywe ciezaru handlowego sg wyraznie ogra-
niczone na kroétszych odcinkach warunkami pojem-
nosci lub maksymalnym ciezarem lagdowania i sg po-
ziome w okresie lotu na rezerwie paliwa. -Zn‘mi?jszenie 150 0 500 7000 500 000 o 2500
zapasu rezerwowego spcowoduje przesuniecie $rodko- . 123/49-R1
wej czesci krzywe]j tadunku platnego réwnolegle ku Wke
goérze. Zestawienie odpowiednich krzywych dla réz- yies 1.

nych platowcow poroéwnuje w sposéb bardzo przej-
rzysty ich mozliwo$ci techniczne i jest cenne, zwla-
szcza w wypadkach podobnych typéw. W naszym
przyktadzie widaé, iz kosztem wiekszego zuzycia pa-
liwa samolot Convair zyskuje w stosunku do Skandii
znacznie na szybkosSci (ok. 27%) i mniej na ciezarze
uzytecznym (ok. 12%).

O ‘ile spos6b ukiadania planéw lotéw nie nastre-
cza naogdt watpliwosci ani pod wzgledem uktadu, ani
tez w stosunku do przyjetych zatozen, o tyle kwestia
obliczania kosztow bezpo$rednich moze podlegac¢ dys-
kusji, zwlaszeza w naszych odrebnych warunkach
ekonomicznych i technicznych. Dyskusja ta moze do-
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razie niektére zatozena mozna by prowadzi¢ kontrole
Wykres 2. eksploatacji w sposéb bardziej racjonalny co nie-

tyczyé zaréwno podzialu na poszczegblne pozycje, jak
réwniez (i to w przewaznej mierze) przyjetych przez
A.T.A. zalozer. Jezeli chodzi o podzial, to najwiegksze
zastrzezenia moga dotyczyé punktow, zwigzanych z
wynagrodzeniem personelu. Co do zalozen, to niektore
z nich sa zupelnie nie do przyjecia dla nas, np. suma-
ryczny czas pracy silnika, lub wartos¢ zuzytego ma-
terialu (ztomu). Inne, dotyczace stosunkowych kosz-
tow przegladéw i remontéow silnika oraz platowca
nie maja u nas bezpo$redn’ego potwierdzenia wobec
prowadzenia statystyk krajowych w innej formie.
Budzi wreszcie zastrzezenia i to, ze do obliczenia kosz-
téw remontu platowca nie wchodzi zupelnie jakoseé
ich wykonan‘a i tatwo$é dostepu do czeSci kontrolo-
wanych. Nie ulega jednak zadnej watpliwosci, iz za-
chowujac ogélny szkielet kalkulacji i zmieniajgc na

watpliwie przyniesie doraznie szereg oszczednosci,
zmusi ponadto do zbierania danych statystycznych
wedlug jednolitego planu, co w nastepstwie umozliwi

~udoskonalenie kalkulacji i przewidywania kosztow

eksploatacji w stosunku do nowych typow samolotéw.
Nasuwa sie rowniez pytanie, czy jest racjonalnym
bazowanie sie przy obliczaniu kosztéw' bezposrednio
na jednostce tej czy innej waluty, czy tez nalezatoby
wprowadzié jakie§ jednostki poréwnawcze, opierajac
sie jedynie na stosunkowych warto$ciach czasu pracy,
wartosci materiatu i wynagrodzen — co w rezultacie
bardziej umiedzynarodowiloby obliczenia kalkula-
cyjne.

W kazdym razie pewne jednoznaczne okresle-
nie pojecia kosztéw eksploatacji jest bardzo potrzebne,
szkielet za§ wprowadzony przez A.T.A. ma te prze-
wage, iz jest juz dzi§ do§¢ powszechnie stosowany.

LIST DO REDAKCIJI

Niniejszym przytaczamy list, ktory otrzymali§my
od prof. Jerzego Bukowskiego:

W zeszycie 2 — 3 Techniki Lotnicze]j (grudzien
1948) na str. 39 (artykul in. Fr. Janika ,,Obliczanie
osiagéw samolotu®) znalazlem zdanie: ,,Oprzemy sie
w naszym przyktadzie na publkacji prof. J. Bukow-
skiego (Wyd. I. A. 1942)..% '

Czuje sie w obowigzku sprostowag, ze bytoby
w porzadku, gdyby zdan'e to brzmiato: ,,Opieramy sie
na PRZEKEADZIE publikacji prof. J. Bukowskiego
(Wyd. I. A. 1939)...“. Oryginalne Wydawnictwo Insty-
tutu Aerodynamicznego (zeszyt VII — tekst polsko-
angielski) nosi bowiem te date. Zeszyt bedgcy praw-
dopodobnie w dyspozycji Autora artykutu jest prze-

kiladem niemieckim opublikowanym istotnie w r. 1942,
ale nie stanowigcym Wydawnictwa I. A., a tym mniej
pierwodruku mojej pracy.

Nie chce tg drogg robi¢ wymoéwek Szanownemu
Autorowi tak bardze interesujgcego artykutu, ale moje
sprostowanie uzna za celowe kazdy, znajacy warunki
okupacyjne w kraju.

Przy sposobno$ci milo mi jest wyrazi¢ Sz. Redakcji
moje pelne uznanie za jej osiagniecia: kazdy technik
przeczyta nowy zeszyt T. L. n'e tylko z pelnym za-
interesowaniem, ale i z niewatpliwg korzyScia.

F.acze wyrazy prawdziwego szacunku

(—) J. Bukowski
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Szybowiec typu de Havilland, zaopatrzony w skrzydla z od-~

sysana warstwa graniczna, gotowy do prob w locie.
Rozpietos¢ platow: 17,1 m.

Qe

PROBA ZASTOSOWANIA METODY ODSYSA-
NIA WARSTWY GRANICZNEJ.

Aviation Week donosi, ze Australian Council for
Scientific and Industrial Research przeprowadza prak-
tyczne badanie profilu laminarnego z odsysana war-
stwa graniczng. Profile te charakteryzuje duzy stosu-
nek grubcscei do cieciwy; teoria ich zostala opracowana
przez dr A. G. Griffitha.

ierwsze proby w locie zostaly wykonane na se-
ryjnym szeScioosobowym szybowcu typu de Havilland
DH G2, zaopatrzonym w platy konstrukcji drewnianej
o wyzej wspomnianym profilu. Urzadzenie cdsysajace,
wyposazone w sprezarke odsrodkowa napedzang sil-
n'kiem Ford V8, umieszczone zostalo w odpowiednio
zmodyfikowanym kadlubie. Uktad szczel'n odsysa-
jacych umieszczony jest w poczatku wklesniecia na
grzbiec’e profilu, a wiec w punkcie, w ktérym nor-
malnie warstwa laminarna odrywa sie.

Proby te traktcwane sa jako prace wstepne przed
zastosowaniem tego typu platow na samolotach. Ze
wzgledu na to, ze platy te ocdznaczajg sie duza grubos$-
cig, rozwazana jest mozliwoé¢ zastesowania ich w sa-
molotach typu ,latajace skrzydio“. Duza grubos¢ ta-
kich ptatéw charakteryzuje wyraznie przyklad: skrzy-
dlo samoclotu rzedu DC-4 o wyzej wspomnianym pro-
filu posiadatoby grubo$é¢ ockolo 1,8 m. W samolctach
bezkadlubowych zatem umieszczenie pasazeroéw i za-

Szczegély konstrukcyjne plata; przewdd odsysajacy znajduje
sie pod tylnym zagieciem (wklesnieciem) grzbietu profilu.

tcgi w platach byloby duzo latwiejsze niz przy uzyciu
zwyktych profili.

Badania nad tym typem ptatéw oraz prace kon-
strukcyjne zostaly rozpoczete w Australii na poczatku
1947 r.

Pierwsze badania w tunelu aerodynamicznym
mialy wykaza¢, ze platy laminarne z odsysana war-
stwg graniczng posiadaja szereg zalet w stosunku
do typéw konwencjonalnych.

Niestety zrodio nie podaje, jak zachowuja sig
ptaty w wypadku uszkedzenia urzgdzenia odsysaja-
cego.

Aviation Week, Dec. 13, 1948.

PROBY W LOCIE SAMOLOTU BELL X-1L

Najnowsze doniesienia ,, American Aviation
Daily“ prostujg poprzednie sprawozdania z lotu sa-
molotu Bell X-1, wedlug ktérych X-1 mial osiggna¢
predko$é 1600 km/godz. Wedlug ,Daily” samclot
X-1 przekroczyl jedynie nieznacznie predko$é¢ 1350
km/godz. (850 mil/godz). Blad powstal na skutek
nieuwzglednienia zmiany szybko$ci dzwieku z wyso-
kcéciag przy przeliczaniu osiggnietej szybkosci na pod-
stawie pcdanej liczby Macha ktérg samolot osiagnal.

Aeronautics, Dec. 1948.
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Dr WITOLD KASPEROWICZ. Mechanik precyzyjny
Sp. Wydawnicza ,Czytelnik" 1948. 7

W ramach biblioteki ,Wzorowy zawodowiec” zostal wy-
dany przez ,Czytelnika" podrecznik p. t. ,,Mechanik precy-
zyjny". :

Ten cerny podrecznik, przeznaczony dla ogétu mechani-
kow precyzyjnych, powinien znalezé sie w b'bliotece kazdego
pracownika lotnictwa zwiazanego z wytwarzaniem przyrza-
déw pokladowych, silnikéw lotniczych, akcesorii, narzedzi
it. p.

Tresé ksiazki jest bardzo skondensowana — z tej racji
do$é¢ trudna w czytaniu — totez mie malezy jej polecaé po-
czatkujacym. Konieczna jest tu znajomosé podstawowej tech-
n'ki warsztatowej. -

Na 258 stronach tekstu autor porusza mastepujace te-
maty: w rozdziale I-ym jest podana ogélna ocera obrébki
precyzyjnej. Rozdz. II-gi nosi tytul , Technika obrobki do-
kladnej”. W rozdz. IIl-cim sa oméwione przyrzady do
dokladnych pomiaréw i ich wykonywanie. W rozdz. IV-tym
opisane sa specjalne obrabiarki z jakimi spotyka sie w swej
praktyce mechan’k precyzyjny. Dane o stopach metali i ma-
terialach ceramicznych uzywanych w technice precyzyjnej
. cmawia rozdzial nastepny. Dalsze rozdzialy sa poswiecone
sprawom wykoriczania powierzchni — po omoéwieniu sposo-
béw utwardzania powierzchniowego autor iszeroké omawia
$ciern’ce oraz szlifowanie i dogladzanie powierzchni a takze
najdokladniejsze rodzaje obrébki przy uzyciu diamentow.
Ostatnie dwa rozdz’aly dotycza sposobdéw laczenia oraz za-
sad budowy przyrzadow. Podany jest szereg precyzyjnych
robét z dziedziny przyrzadéw optycznych, zegarmistrzostwa
i elementéw mechanizméw.

W' catej pracy jest uzyte naogét poprawne polskie stow-
nictwo techniczne i zamieszczomy w tekscie szereg definiciji,
ktére niewatpliwie przyczynia sie do wyjasnienia wielu nie-
porozumen. Czasem jednak autor niepotrzebn’e odstepuje od
juz utartych okresler, rp. odlew wtryskowy mazywa .ma-
tryskowym".

Byloby réwniez rzecza pozyteczna umieszczenie na koricu
ksiazki skorowidzu rzeczowego, co wulatwiloby korzystanie
z n'ej ,ma wyrywki”. ’

Spotdzielnia Wydawnicza ,Czytelnik” dolozyla wszel-
kich staran zeby szata zewngtrzna podrecznika wypadta jak
najlepiej, totez z cala przyjemmosc'a bierze sie go do reki.
Wydany podrecznik stanie si¢ mapewno dobrym doradca
i drogowskazem dla wielu fachowcéw chcacych sie poswiecié
mechanice precyzyjnej, stajac sie jedna z wybitn’ejszych po-
zycji nraszej literatury techniczno-warsztatowe;j.

R. L.

S. G. POPOW — ,Izmierienje wozdusznyh po.t-okow“ (Mie-
rzenie sfrumieni powfetrznych). OGIZ-GOSTIECHIZAT —
1947, str. 296, format AS5. ' )

Ksiazka zawiera nastepujace rozdzialy:

1. Mikromanometry.

2. Pomiar srednich ciénien i predkosci w strumieniu
powietrznym,

3. Okreslenie predkosci i cisnien w strumieniu mieusta-
lonym,

4. Optyczne metody badan strumieni powietrznych.
Autor podaje w sposob przystepny i wyczerpujacy opis oraz
teoretyczne podstawy dzialania przyrzadow stuzacych do
badania strumieni powietrznych, to znaczy: do mierzenia
ci$nienia i predkosci, a wiec pozwalajacych na okreslenie
zaleznoéci miedzy strumieniem powietrznym oplywanym, co
jest istota calej aerodynamiki eksperymentalne;j.

Poza tym autor podaje sposoby wykonania pomiaréw
i praktyczne wskazéwki dla uniknigcia bledéw pomiarowych,
W ostatnim rozdziale autor opisuje szereg metod optycznego
badania przeplywéw oraz zastosowanie stroboskop6éw i apa-
ratéw kinematograficznych.

Praca oparta jest na literaturze radz'eckiej, angielskiej,
francuskiej | niemieckiej oraz na wynikach radzieckiej prak-
tyk: laboratoryjrej. Slusznie uwaza autor, iz tylko wyczer-
pujace poznanie catego dorobku w tej dziedzinie umozliwi
udoskonalenie istniejacych, wzglednie zbudowanie nowych
urzadzeri pomiarowych i nalezyte ich stosowanie. Ta mniez-
m'ernie cenna ksiazka powinna sie znalezé w rekach kazdego
fachowca, zajmujacego se¢ pomiarami aerodynamicznymf,

W. R.

J. L SOLOWIEW. Giroskopiczeskije pribory i awtopifoty.
(Przyrzqdy ziyroskopowe i piloty automatyczne). Wydanie
CBORONGIZ str. 510 Moskwa 1947 r.

Powiazanie opisu technicznego omawianego urzadzenia
zé zwiezlym ujeciem teoretycznych zasad, na ktérych opiera
sie jego dzialanie, jest w wielu wypadkach wygodna i przy-
jemna forma ujecia tematu. Czyteln'k, ktérego poza mecha-
n‘zmem zainteresuja prawa mechaniki czy fizyki wykorzy-
stane przy jego budowie, ma wowczas niezbedny material
,pod reka” bez potrzeby uciekania sig do teoretycznych
dziel specjalnych.

Ksiazke Solowiewa cechuje taka wlasnie ,teoretyczna
‘lustracja’ opisowego w zasadzie ujecia tematu.

Ksiazka poswiecona jest oméwieniu komstrukcyjnych
rozwiazani stosowanych obecnie w lotnictwie zyroskopowych
przyrzadéow pokladowych i urzadzed samoczynnego stero-
wan'a samolotu, Jest ona przewidziana jako podrecznik wpro-
wadzajacy w te specjlna dziedzing wiedzy. Zaleznosci i wzo:
ry . matemetyczne ograniczono do miezb¢dnego minimum
a zalaczone przyklady wyjasniaja jak postugiwaé sie nimi
przy wyliczeniach.

Liczne rysunki i fotografie stanowia cenne uzupelnienie
tekstu. »

Ksiazke poprzedza krotki wstep, pos$wiecony omoéwieniu
odczué psycho-fizjologicznych doznawanych przez pilota
podczas wykonywania ewolucji w locie.

Z. W.
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KRONIKA ZPIL

NOWI CZLONKOWIE,

Od chwili ogloszenia ‘l‘is_ty czynnych czlonkow
ZPIL w zeszycie 1/48 ,Techniki Lotniczej* zostali
przyjeci do naszego Zwiazku nastepujacy koledzy:

L.p. » ‘

Nazwsko i imie

69. Teisseyre Jerzy

. 70. Wesolowski Jerzy
71. Stanis Henryk
72. Piechowski Leszek
73. Druziny Czestaw
74. Jarominek Wtadystaw
75. Latyszew Mikolaj
76. Staszek Jan
77. Pietraszek M eczyslaw
78. Zbiegini Zbigniew.

Pozostali koledzy, ktorzy zlozyli deklaraCJe. sg - W
trakcie weryfikacji.

-Kolegom pragnacym wstapi¢ do Zwigzku przy-
peminamy, ze nalezy w tym celu wypeinié deklaracje
1 zgloszenie do SIMP oraz zlozyé oSwiadczenie dekla-
rujace gotowos¢ pracy w Kole Lotniczym.

Wyjatki ze Statutu SIMP, -wyjasniajgce cele i za-
dania Stowarzyszenia podaliSmy w zeszcie 1 z 1948 r.

SPROSTOWANIE.

Niniejszym precstujemy omylke w liscie czlonkow,
ogloszonej w zeszycie 1/48.

Zamiast Iwanicki Tadeusz —

powinno by¢ Zwanicki Tadeusz.

ODCZYTY.

W okresie sprawozdawczym odbyly sie trzy od-
czyty: dnia 28 stycznia b. r. odbyt sie w sali Domu
Technika odczyt kol. Z. Brodzkiego p. t.

Wiroplaty — czesé 1.

dnia 25 lutego b. r. w audytorium Instytutu
Aerodynamicznego — odczyt kol. Br. Zurakowskiego
pt. . Wiroptaty — czes¢ II,
oraz dnia 11 marca b. r. w audytorium Instytutu
Aerodynamicznego — odczyt dyskusyjny kol. C. Bien-
ka p.t.
O organizacji wyzszych studiow lotmﬂzych w Polsce.

WALNE ZEBRANIE I WYBOR NOWEGO
ZARZADU.

Dnia 10 lutego br. w audytorium Instytutu Aero-
dynamicznego odbylo sie doroczne walne zebranie
ZPIL. Po sprawozdaniu ustepujgcego Zarzadu, ktére
odczytal kol. R. Romiicki, zebrani postanowili udzielié
absolutorium ustepujacemu Zarzadowi i przystapili do
wyboru nowych wladz Zwiazku. W wyniku gloso'wa—

- nia Przewodniczacym ZPIL zostal obrany

kol. Wzktor Roth.
Na czlonkdédw Zarzadu wybrano kolegow:

Zbigniewa Brzoske
Zbigniewa Jakubowskiego
Stanistawa Koslacza - -
Jana Paczoskiego

Jerzego Pindere

Jana Staszka.

Ponadto zebrani postawili dezyderat, aby nowy Zarzad
dokooptowal do swego grona dwoch czlonkdéw z posrod
noweprzyjetych do Kota technikéw lotniczych.

Jak wynika z programu prac nowego Zarzadu,
przewiduje on powiekszenie akcji wydawniczej i od-
czytowej oraz zainicjowan'e akcji wycieczkowej,
ktora w roku ubieglym pomimo usﬂnych staran Za-
rzgdu nie doszta do skutku. d

- Zebrani uchwalili jednoglosnie rezolucje, w
ktorej goraco dziekuja Wladzom Wojskowym za

umezliwienie, dzieki wyplaconym subsydlom wy-
dawanla ,,Technlkl Lotniczej“,

MECHANIK =«

CZYTAJCIE | PRENUMERUJCIE CZASOPISMA IWSIMP'

PRZEGLAD MECHANICZNY
'PRZEGLAD SPAWALNICTWA . TECHNIKA LOTNICZA

Wydaje INSTYTUT WYDAWNICZY SIMP.
Sktad Kolegium: Przewodniczacy — Inz. Wt.
otk. inz. H. Krajewski, inz. Fr.

Cena pojedyniczego zeszytu:
1948 r. — 120 zl, 1949 r. — 200 zl.

Fiszdon.

Janik, dr inz. Fr,

Cztonkowie: inz. Br.
Misztal, inz. R. Romicki, inz,
Konto PKO-I-SIOO.

Redaguje KOLEGIUM REDAKCYJNE ZPIL
Bochenek, dr inz. Z. Brzoska,
J. Paczoski (Redaktor Techn.).

Prenumerata za r. 1948 — 300 zl,
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Wskazéwki dla avtoréw wspéipracujgcych z .Technikg Lotniczg”.

1. Przed przystapieniem do opracowan’a arty-
kuléw kompilacyjnych lub tlumaczen do ,Techniki
Lotniczej* nalezy porozumie¢ sie z redakcja, celem

upewnienia sie, ze dany temat nie jest w opracowaniu.

przez kogo innego.

2. Przy opracowywaniu artykuléw mnalezy polo-
zyé jak mnajwiekszy nacisk na przejrzystos¢ ukladu,
zrozumialto§é i jasnoéé treéci. Brak tej cechy sprawia,
ze najwar‘ooscmwsze nawet prace nie mogq by¢ nale-
zycie ocenione. N

Nalezy postugiwaé sie zdaniami, krétkimi, my$li ¢

Vglc’)wne nalezy wyraznie uwypuklaé, chotby nawet
przez powtarzanie sie. '

‘Specjalnie wazne jest staranne i logiczne wprowa-
dzanie wzoréw, przy czym mnalezy robi¢ jak najmniej
przeskokow.

Nalezy rozbi¢ artykut na logiczne rozdziaty
i ustepy, zaopatrujac je w tytuly, numerowaé¢ waz-
niejsze wzory, przestrzegajac jednakowego stownictwa
w tek$cie i na rysunkach, przestrzegaé nowej pisowni
polskiej zatwierdzonej przez Ministerstwo Wyznan
Religijnych i Oswiecenia Publicznego z dn. 24 czerwca
1936 r., araz ogblnie przyjetych symboli, skrétow itp.

3. Rekopis wzglednie maézynopis, mnadestany do
redakeji mu51 odpowiadaé nastepu]acym wymaga-
riom:

a) pisaé po jednej stronie z interlinig (z odstepem
pomiedzy wierszami) wyraznie, atramentem, na
kartkach formatu A4 (210 X 297 mm). Z lewej
strony kartki musi byé zostawiony margines dla
korekty i uwag redakcji szerckosci 30 mm.

Na pierwszej stronie u goéry pozostawi¢ wolne .-

okoto % strony dla uwag redakcji i oznaczen'a

artykutu. o

b) 'Maszynopis nadestaé w 2 egzemplarzach na pa-
pierze kancelaryjnym a nie przebitkowym.

¢) W rekopisie lub maszynopisie nie dawa¢ zadnych

podkreslen, nie pisaé rozstrzelonym dru-

kiem, ani nie pisaé wyrazéw WERSALIKAMI

(duzymi literami alfabetu).

forme do tekstu drukowanego nalezy stosowac

., Wskazowki dla autoréw wspoélipracujgcych z In-

stytutem Wydawniczym SIMP*, ktéra to bruszure

~ prze§lemy bezplatnie na zadanie, lub pozostatwié

te sprawe redakcji, zaznaczajac jedynie w odpo-

wiednim miejscu czarnym oléwkiem na margine-

sie: wydrukowaé kursywa, wersalikami, tlustym

drukiem, rozstrzelonymi literami lub tp

d) Nie pozostaw1ac wolnych miejsc na rysunki.
w mle]scu gdz1e ma byé¢ umieszczony rysunek

7

Cheac wprowadzi¢ te

‘nalezy w érodku szpalty poda¢ oznaczenie w po-
staci: Rys. 1., Rys. 2., itp. We szczegblnosci nie
nalezy wcinaé tekstu (tj. zmmniejszat szerokodci
szpalty dla oznaczenia rysunku). :

e) Wzory matematyczne podawaé w oddzielnych
wierszach. Wzory pisa¢ odrecznie mozliwie naj-
wyrazniej, zachowujgc odpowiednia wielkosé liter
i cyfr oraz prawudiowe potozenie wskaznikow

" i symboli.

f) Odno$niki pisaé bezpos$rednio po W1erszu, w kto_
rym cyfra odno$nika zostata podana?):

g). W odnoénikach biograficznych podawaé nazwi-
sko autora, tytut ksigzki Iub artykulu, tytul i nu-

' mer czasopisma, w ktorym dany artykut ukazat

sie, oraz rok wydania. :

h) Numerowaé kartki rekopisu wzglednie maszyno-
pisu w postaci:

— 1—, — 2 —, itd. posrodku strony u gory.

4. Rysunkl i wykresy winny byé Wykonar\e
w skali 1 : 3 (wieksze, calo-stronicowe) 2 :1
pamietajae, ze szeroko$é szpalty wynosi 85 mm, a sze-
roko$é¢ kolumny 17,5 mm. :

Rysunki powinny by¢ wykonane tuszem na nie-
zbyt szorstkim papierze rysunkowym lub na bialtej
kalce rysunkowej (kalka niebieskawa lub zéltawa
jest miewskazana). /

: 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 orygmalne powinny byc Wykonane
na gladkim, blyszczacym papierze fotograficznym i —
0 ile mozno$ci — retuszowane.

6. O ile majg byé reprodukowane jakie$ rysunki
lub fotografie z innych dziet, to dziela te nalezy za-
laczy¢ do rekopisu i zaznaczy¢ na wykazie rysunkow
tytut i miejsce dziela, z ktérego ma byc zaczerpniety
dany rysunek.

Wydawnictwa te zostana zZwroécone.

7. Wszystkie rysunki, fotografie i wykresy win-
ny byé ponumerowane zgodnie z tekstem. Rysunki
wykresy i fotografie nalezy sklada¢ w oddzielnej

“kopercie, usztywnionej tekturowa wkiadka. N1e moga

by¢ one skiadane ani naklejane. ¢

8. Autor obowiazany jest do wykonania co naj-
mniej 2 korekt drukarskich w terminach wskazanych
przez redakcje. Korekte nalezy przeprowadzié zgodn'e
z instrukcja podana we , Wskazéwkach dla autorow
Wspolpracujacych z IW SIMP“ i

1) w wyjatkowych wypadkach mozna je umieszczaé
na koncu ustepu, w ktérym zostata podana cyira
odnosnika.
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