TECHNIKA
LOTNICZA

KWARTALNIK ZWIAZKU POLSKICH INZYNIEROW | TECHNIKOW LOTNICZYCH
(KOLO LOTNIGZE SIMP)

TRESC ZESZYTU

str.
W siedemdziesiatq rocznice . : : G : 5 ; : ! % : : : : 113
Optyw profilu przy nadkrytycznych liczbach Macha Inz. J. STASZEK. . ; : : : ; 114
Zaplon —spalanie — detonacja w silnikach o zapto-
nie elektrycznym . : : s : : .  Inz. ST. WITKOWSKI . ; ; { g 130
Swiece zaplonowe silnikéw niskopreznych : % el SKONIBCZNY: 0 5 : i RN
Rozwdj metod badarn dceny wartosci przeciwstukowej
paliw . 2 ; : = A ! ; . Inz. B. MIELNIKOWA . ; A ; : 147
»Pegaz‘. : ; ’ - - ; 3 g wInz B WITKOWSKI - ; ; ; : 153
Nowosci techmiczne - 3 s : : gD g i S : : ; : . . . 155
Nowe ksigzki. : ; ; ; : A OB Si BR AL ¢ ; ; < : . 159
Krontka ZPIa  vit e it T D oo w0 SRR RS e T s 160
ROK IV ZESZYT 4 (7) GRUDZIEN 1948

WYDAWCA: INSTYTUT WYDAWNICZY SIMP






TECHNIKA LOTNICZA

KWARTALNIK ZWIAZKU POLSKICH INZYNIEROW | TECHNIKOW LOTNICZYCH
(KOLO LOTNICZE SIMP)

ROK IV |  ZESZYT 4(7) | GRUDZIEN 1949 .

W SIEDEMDZIESIATA ROCZNICE....

21 grudnia mysli polskiego indyniera i technika zwracajq sie ku Wielkiemu Przyjacielowi
Narodu Polskiego, Wodzow; obozu pokoju i postepu, nieztomnemu bojownikowi o ustréj sprawiedli-

wosci spotecznej, socgalzzm ku Jozefowz Stalinowi, ktorego 70-tq rocznice w dniu tym obchodzi cala

postepowa ludzkosc

Jézef Stalin cale swe Zycie i dzialalnosé poswiecil sprawie ludu pracujacego, sprawie szczescia
ludzkosci, kontynuujac wlelkze dz.eto Marksa, Engelsa i Lenina.

Z imieniem STALINA zuw'gzane jest zwyciestwo socjalizmu w Z.S.R.R., dzi§ panstwa potegi
gospodarczej i militarnej, panstwa o przodujgcym ustroju i nauce, technice i kulturze, panstwa kté-
rego ludzie odwracajg kierunek biegu rzek, wykorzystuja energie atomowq dla budownictwa po-
kojowego, panstwa ktére jest gwiazda przewodnig -ludéw, walczacych o wyzwolenie spoleczne i na-

rodowe, o socjalizm.

Z imieniem STALINA zwigzane jest rozgromienie faszyzmu hitlerowskiego i wyzwolenie na-
rodéw Europy z pod jego jarzmua: wyzwolenie Polski, pomoc w utworzeniu Odrodzonego Wojska Pol-
skiego, ktére u boku Armii Radzieckiej wmniosto swéj wkiad w wyzwolenie, i bezinteresowna pomoc

Z.S.R.R. dla narodu polskiego po wyzwoleniu.

Z imieniem STALINA zwigzana jest $wiatowa walka o pokdj, na czele ktérej stoi Z.S.R.R.,
gwarancja naszej niepodleglosci, naszych granic na Odrze i Nysie, naszych mozliwosci istnienia i roz-
woju ku ustrojowi, ktéry nie ma bezrobocia, nedzy i wyzysku czlowtieka przez czlowieka, — ku
socjalizmlqwi.

Z imieniem STALINA zwigzany jest wspaniaty rozwdéj lotnictwa radzieckiego, lotnictwa
obrony pokoju i chobyczy ludu pracujgcego Z.S.R.R. i Krajow Demokracji Ludowej. Jego osobistym
wskazéwkdm i opiece zawdzigcza Zw. Radziecki przodujgce w S$wiecie lotnictwo, ktére tak wielkq

role odegralo w naszym wyzwoleniu oraz w stworzeniu 4 nozwoju lotnictwa Polski Ludowej.

Skiadajgc WIELKIEMU STALINOWI wyrazy szczerej wdziecznosci 4 najglebszej czci, przy-
rzekamy nie zapomnieé, Ze uratowanie od zagtady, opleke i przyjazn Zwiqzku Radzieckiego, zawdz e-

czamy zwyciestwu idei, ktérej sztandarem jest Jego Imie, jako wodza kierowianej przezen partir.

Przyrzekamy oddaé wszystkie nasze sily i umiejetnosci sprawle wzmacniania niepodlegtosci
naszej Demokratycznej Polski LudowAej, spfratq«ie tqczacej wszystkich ludzi dobrej wioli, sprawre

socjalizmu, pokoju i postepu.
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Inz, JAN STASZEK
Gléwny Instytut Lotnictwa

Oplyw profilu przy nadkrytycznych liczbach Macha

1. WSTEP.

Wplyw $cisliwcécl powietrza stal sig w ostatnich
dwudz.estu latach czynnikiem, ktérego nie mozna
zan.edbaé¢ w zagadn eniach budowy samolotéw ?).
Zalozenia acrodynam:iki zaniedbywaly poczatkowo,
zupelnie $wiadomie wplyw Scisliwodci, jako dajacy
bardzo niewielkie rézn.ce w poréwnan.u z wyn kami
uzysk.wanymi w zalozeniu oérodka niesc Sliwego.
Wprowadzona przez Glauerta [9] pcprawka na wplyw
§cisliwoéc: pozwol la ustali¢ réznice zachodzgce po-
miedzy réwnaniami aerodynam.ki zwyklej, a dyna-
m.ka cérodkéw sci§liwych, potwierdzajgc zgodnose tej
ostatniej w swo ch zalozen.ach z wynikami do$wiad-
czen, w zakresie predkoSci mniejszych od predkosci
dzwieku. W przypadku jednak, gdy przy normalnym
przeplywie pcddzwigkowym pojaw.aja s € w pewnych
miejscach optywanego c.ala predkoSci przekraczajgce
predkos¢ dzwigku, poprawka Glauersa nie jest juz
wystarczajgca.

Prawa rzadzace dynamikg oérodkéw Scisliwych
sg zupelnie roézne od praw aercdynamiki zwyklej.
Szczegélnie trudno jest znalezé Sciste zwigzki mate-
matyczne w przypadku gdy w rozpatrywanym polu
rredkosci mamy do czynienia réwnocze$nie z predkos-
clami naddzwiekowymi i poddiw.ekowymi. Oddziar
Iywanie lokalnego obszaru naddzwiekowego na cha-
rakter calego oplywu jest stosunkowo duze i nastrecza
w budowie samolotéw w.ele klopotow, zardéwno na-
tury aerodynamicznej jak i konstrukecyjno-wytrzy-
matosciowej.

Przypom'namy, ze stosunek predkosci przeptywu
do predkosci diZwieku odpowiadajgcej parametrom
stanu w danych warunkach, przyjeto nazywaé liczbg
Macha. L.czba Macha, réwna stosunkowi predkosci
przeptywu, przy ktérej pojawr.ajq sie miejscowe prze-
kroczenia predkosci dZwieku, do predkosci diwieku
odpowtiadajgcej parametrom stanu gazu przeplywu
n'ezakibéconego, nazywa si¢ ,krytyczng liczbg Macha®.
Zakres l.czb Macha zawarty pomiedzy krytyczng
liczbg Macha, a liczbgq Macha odpowiadajacq predkosci

diwigku (M = 1) bedziemy nazywaé nadkrytycznymi

l.eczbami Macha.

2. PRZEPLYWY NADDZWIEKOWE.

Przeplyw naddZwiekowy podlega réowniez prawu
Bernoulliego z t3 jednak réznica, w poréwnan u z ae-
rodynamika zwykla, Zze parametry stanu gazu zmie-
niajg sig i gesto$¢ musi byé obliczona z zaleznogci jej

1) -Por, [16].
2} Patrz m, in1),

od ci$n‘enia, np. z réwnan‘a adiabaty lub z réwnanis
Hugoniota ). Pozostalymi réwnaniami potrzebnymi
do rachunku sg: réwnanie stanu i réwnanie ciagloici
przeplywu. Podstawowe roéznice zachodzgce pomiedzy
przeptywem poddzwiekowym i naddiwigkowym da
dza sie wyjasn.é na przykiladach optywu zalaman wy-
puklego i wklestego ?).

Jezeli przeplyw jednostajny naddzwiekowy na-
trafi na zrdédlo wywolujace zaburzenia w postaci lo-
kalnych zmian ci$nienia, to zaburzenia te nie beds
mogly przem eszcza¢ sie we wszystkich kierunkach,
poniewaz ich predko$¢ rozchodzenia si¢ jest réwna
predkoéci dzwieku, natomiast przeptyw posiada pred-
kosé wiekszg od predkosc: dzw.eku. Rozchodzjce sie
lokalne zmiany cidnienia sa jakby ,zmywane" przez
przeplyw i w rezultacie zaburzenia te moga sie roz-
chodzi¢ tylko wewnatrz stozka lub klina o kacle
rozwarcia, ktérego sinus jest réwny stosunkowi pred-

Rys. 1. Oplyw naddiwickowy zalamania wypuklego,

kosci dzwieku do predkoéci przeplywu. Widaé tu
wyrazng réznice w poréwnan'u z aercdynam kg o$rod-
kéw niedciSliwych, z ktérej rozwazan teoretycznych
wynika, ze zmiany ci$nienia rozchodza sie we wszyst-
kich kierunkach z nieskonczenle wielka predkosc s,
prodczas gdy w oérodku $c.$liwym lokalne zmi.any
ciSnenla przemieszczaja sie z predkoscig dzwieku:
przy predko$ciach poddiwiekowych we wszystkich
klerunkach, przy predkosciach naddzwiekowych tyiko
zgednle z kierunkem przeplywu.

Jezeli punkt zalamania A potraktujemy jako wy-
sylajace fale dzwiekowe zrédlio, nalezace zaré6wno do
przeplywu niezakiéconego, jak i do odchylonego, to
zauwazymy, ze zm any kierunku i wielkosc. wektora
predkosc muszg zachodzié wlasn’e pomiedzy liniami
Macha no i n wla$ciwym! dla tych dwu przeplywow.
W przedziale no — n linia pradu jest styczna zaréwno
do lini! pradu przepltywu niezakl6conego jak i do
Lnii pradu przeptywu cdchylonego.
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Rozwazajac oplyw zalamania wypuklego, wobec
tendencji rozprezajacego sie ofrodka do calkowitego
wypelnienia powiekszajacej s'e objetosci (bez oder-
wan i préini), przeplyw zakrzywi sie pocd katem
réwnym katowi zalamania plaszczyzny, przy czym
predko$é wzrosn'e, (wektor przyrostu predkosci jest
prostopadly do linii Macha powodujac w przypadku
zalaman’a wypuklego wzrost wektora predkosci oraz
zmiane kierunku, (pcr. [16]), @ w'ec i liczba Macha
poza zalamaniem wypuklym powiekszy sie. Pochy-
lenie 1in’i Macha, czyli linii, wzdluz ktérych rozchodzg
sie lokalne zmiany ci$nienia musi réwniez powiekszyé
sie.

Poniewaz fizycznie biorae, przemieszczenia zmian
ci$nienia s3 identy¢zne z rozchodzeniem sie dzwieku
bedziemy moéw.¢ dalej o falach dzwiekowych rozu-
miejac przez nle miechanizm przemieszezanla sie lo-
kalnych zmian ci$n’enia, bez wzgledu na to czy zja-
wisku towarzyszg efekty glosowe, czy nie.

391/43-R2

Rys. 2. Oplyw naddiwickowy zalamania ‘ylilqslego.

Po przejSciu cigglych przemian w obszarze po-
miedzy liniami Macha ne i n predko$é gazu oraz
objetosé wlasciwa powiekszajg sie, za$ ciSnienie i tem-
peratura malejg. Nalezy pocdkres$li¢, ze zmiany te
zachodza przy rozszerzajacym sie przekroju i s3

kranicowo rézne od zmian zachodzacych w przypad- .

ku przeptywu mniescisl wego, w ktérym predkosé
maleje za§ ci$nienie rosnie przy niezmiennej tem-
peraturze i gestoSci. Wobec tego, ze zmiany zachodzg
przy oplywie zalamania wypuklego w sposob ciggly
i praktycznie bez wym’any ciepta z otoczeniem, mozna
przyjaé prawo zmiennosci parametréw stanu wg. roéw-
nania adiabaty.

Rozwazajgc oplyw zalamania wkleslego zauwa-
zymy, ze przeplyw niezaklécony nie moze przejsc
w sposdb «¢lagly w przeplyw odchylony, poniewaz
predko$é przeplywu poza zalamaniem jest mniejsza,
a wiec i liczba Mat¢ha ulega zmniejszeniu. Powodo-
waloby to przesunigcie lin'i Macha przeptywu od-
chylonego przed linie Macha przeptywu niezakl6co-
nego. W zwigzku z tym obserwujemy tutaj nieciggls
zmiane predkoéci i kierunku przeplywu wzdluz linii
zgeszczenia S przebiegajacej pomiedzy obiema wy-
mienionymi lin'ami Macha. Poniewaz jednak taka
idealna nieciaglo§é zmiany nie jest fizycznie mozliwa,
omawiane. zjawisko =zachodzi w rzeczywistosci wg
F. Feldmana [15] w warstwie o grubosci okolo 10 mm,
wg. schematu przedstawionego ma rysunku nr. 3.

a
_/

teoretyczny przebieg zmian
rzeczywisty .« - v

391/49-R3

Rys. 3. Schemat przebiegu zmiany cénienia wzdluz linii

pradu po przejéciu przez linl¢ zgeszczenia.

Ta gwaltowna, nieciggla zmiana powoduje
zmniejszenie predkosci i objetosci wlasciwej oraz pod-
wyzszen'e temperatury i ci$nien'a czynn ka. Zmiany
zachodzgce przy tym nie mogg byé¢ rozwazane jako
adiabatyczne, poniewaz zachodzg w sposéb niec'agly -
za$§ zalezno$¢ pomiedzy ciSnieniem i cbjetoscig wlas-
c.wg jest znieksztalcona (w stosunku do adlabaty)
przez zamiane pewnej ilosci energii kinetycznej czyn-
nika w energ.e cieplng, ktéra podgrzewa gaz do
temperatury wyzszej nizby to wynikalo z réwnania

stanu i zwigzku pvk — const. Zm!iana zachodzi wiec

‘przy wzrcScie entrop’i i réwnanie adiabaty mus: byé

zastgpione rownaniem Hugoniota uwzgledniajgcym
omoéwione wyzej zjawiska.

Poniewaz nastepuje tutaj uderzenie strug prze-
pltywu niezakl6ccnego, w ktérym panuje ci$nienie
mn'ejsze, o czynnik poza linig (powierzchnia) zgesz-

' czenla, poruszajacy sie z mniejszg predkoécig i posia-

dajacy wieksze ciSnienie, nazywamy cale zjaw.sko
sprezaniem uderzeniowym. Istnieje tutaj .analogia do
zderzenia cial statych, kiedy to réwnlez obserwujemy
zamiane energi! kinetycznej na cieplng. Ilo§é energii
kinetycznej zamien'onej na ciepto zalezy od stosunku
c:$nien (albo predkosci) przed i po uderzeniu.

Z omoéwionych przykladéw wynika, ze nie mo-
zemy wtadciwie moéwié o ,fali rozrzedzeniowej“ po- .
niewaz zmniejszanie sie ci$nienia zachodzi w sposéb
ciagly, natomiast predzej mozna nada¢ nazwe ,fali
uderzeniowej sprezaniu uderzeniowemu, zachodzg-
cemu w spos6b nieciagly, co podkresli Ioby odmiennoéé
charakteru tych dwu zjawisk 1),

W przypadku, gdy, po uderzeniu wywolanym za-
tamaniem wklestym, przeptyw odbywa sie w dalszym
ciggu z predkoScia naddzwiekows fala uderzeniowa
jest pochylona do k'erunku przeplywu i méwimy

!

1) Nie jest to fala w scislym tego stowa znaczeniu
ponlewaz nazwe te nada]emy zjawisku rozchodzenia s'e zmian
ci$nienia wzdluz pewne] drogi w funkc11 czasu, przy czym,
po przejéciu fali, ci$nienie przyjmuje wartosé taka sama
jaka mialo przed jej przejsciem. W przypadku fali uderze-
niowej obserwujemy jedynie nagly wzrost ciénien'a liczac
zgodnie z kierunk em przeplywu. Nie jest to wiec wlasciwie
fala, a tylko okreslenie odniesione do omawianego zjawiska,
Fala uderzeniowa ma =zreszta pewna analogie do fali
spietrzeniowej w hydromechan’'ce, Stuszniejszym byloby moze
osreflenie ,strefa rozrzedzeniowa‘ i ,warstwa zgeszczenio-
wa' z uwagi na wspomniana nie ndealna, niec’aglodé ciénie-
nia w przypadku gwaltownego zahamowania przeplywu,
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wtedy o uderzeniu uko$nym. Amplituda ta.ki('eg'o
uderzenia, czyli stosunek cisnienn (albo predkosci)
przed i po uderzen'u jest oczywiscie zalezna od wiel-
ko$ci kata zalamania.

Rozwazmy blizej ,przejécie’ przeplywu przez
predkosé dzwieku. Predkoéé przeptywu bezposrednio
po uderzeniu moze sig¢ obnizy¢ od razu nawet do
78% predkosci dzwieku przed uderzeniem, przy czym
‘nie obserwujemy nigdy cigglego przej$cia przez pred-
kosé dzw.eku, jak to bylo przy przeplywle rozrze-
dzeniowym, nctujemy natomiast zawsze ostry spadek
predkosici [15]. Tworzaca s:¢ tutaj fala uderzeniowa
ma kierunek linii Macha odpow.adajgcej predkosci
dzwieku, a zatem prostopadty do kierunku przeplywu
t w zwigzku z tym uderzenie, przy ktérym przeplyw
naddzwiekowy przechcdzi w przeplyw poddzwiekowy
nazywamy uderzeniem prostopadlym. Predkosci
przed i po uderzeniu sa zwigzane zalezno$cia:

vy . U = C*

Z omoéwionych najprostszych przyktadow oplywu
zalaman wypuklego 1 wklestego z predko$cig nad-
dzw.ekowsa wynika, ze dla uzyskania wiekszej pred-
koéci przeplywu i zmniejszenia c.énienia nalezy stru-
mien uczynié rozb eznym przez zwiekszenie pola prze-
kroju i naodwrét, aby zmniejszyé predkosé i uzyskaé
wzrost ci$nienia nalezy strumien uczyn. ¢ zbieznym
przez zmniejszanie pola przekroju. Ten diametralnie
rozny przebieg zmian predkesci i ci$nienia przy prze-
plywie naddzwiekowym w poréwnaniu do przeplywu
poddiwiekowego jest powodem calego szeregu zja-
w:sk, utrudniajacych przekroczenie tzw. ,bariery
dzw.ekowej‘.

3. OBSZAR N_ADDZWIEKOWY PRZY NAD-
KRYTYCZNYCH LICZBACH MACHA.

Rozwazmy teraz jak beda sie zmlenialy c'$nienie
i predkos¢ na powierzchni profilu po przekroczeniu
krytycznej liczby Macha, czyli w wypadku, gdy w
pewnym miejscu na profilu predkosé¢ przeptywu osiag-
nie, a nastepnie przekroczy, predko$é dzwieku (punkt
A na rys. 4) W miejscu tym lokalne zmiany ci$nienia
beda sie rozchedzity prostopadle do pow:ierzchni pro-
filu. Z powodu cigglosci zachodzacych zmian n'e do-
strzezemy w ogéle na zdjeciach fotograficznych w
wypadku dokladnego wygladzenia skrzydla, Ilinii
Macha, wzdluz ktérych przem'eszczaja sie owe lokal-
ne zmiany ci$nienia, natom ast uwidocznia sie wyraz

Jr

B
391/49-R4
" Rys, 4 Tworzenie sie obszaru naddzwickowego na profilu.

A

‘nie rozjaénienia pochodzace od rozrzedzenia po-

wietrza. W m'are przesuwania Ssie W prawo of
punktu A kierunek linii rozrzedzenia bedzie si¢ zmie-
n'al, pochylajac sie coraz bardzie] w miare wzrosty
predkosci i spadku ciénienia. Zmiany takie zachodz
az do punktu B, w ktérym nastegpuje uderzenie prosto-
padle. Po uderzeniu ci$nienie gwaltownie wzrasta
za§ predko$é maleje od razu o klka do kilkunastu
procent pcnizej predkosci dzwigku. To uderzene
prostopadle, dajace nieciaggla zm'ane parametrow
stanu jest wyraznie widoczne na zdjeciach fotogra-
ficznych. ‘

Aby lepiej uzmystowi¢ soble charakter zachodzy-
cych zm’'an, a w szczegélnosci pojawiajacego sie w
punkcie B uderzenia prostopadiego rozwazmy prze-
plyw przez przewezenie utworzone z dwu skrzydet
o plaszczyznach cieciw réwnoleglych do siebie i roz
stawionych na pewna odleglosé. Otrzymamy wtedy
plaski przepltyw w dyszy, w ktérym rozkiad réwnych
liczbowo predkosci jest pokazany schematycznie na
rysunku nr. 5. Przejscie przez predko$¢ dzwieku za-

)
1

Rys. 5.

7

391/49-RS

Krzywe stalych predkosci przy dwuwymiarowym
przeplywie osrodka $cisliwego przez dysze.

chodzi wzdtuz linii krzywej ,obliczonej przez Th. Me-
Yera [13] dla danych warunkéw brzegowych. Przy
Scian’e predko$é dzwieku pojawia sie przed najwez
szym przekrcjem zas w osi dyszy — poza nim. Wyniki
rachunku teoretycznego, zgadzajg sie dobrze z rze-
czywistoscig, poza warstwg powierzchniowg, czyli tam,
gdz.e przeplyw moze byé uwazany za potencjalny.

Fizycznie, taki charakter przeplywu jest latwy
do zrozumienia. Czynn kiem przyspieszajacym sa w
tym przypadku $ciany dyszy i wskutek tego czastecz-
ki gazu w osi dyszy, jako najbardziej oddalone od

‘écian najpézniej ulegaja przys$p.eszeniu.

Taki rozktad predkosci tworzy sie jednak tylko
wtedy gdy po przejSciu poza przekrdj najwezszy caly
przeplyw osiagnie predko$é naddziwiekowa. Z termo-
dynamiki wiemy, ze przypadek ten zajdzie wtedy,
gdy stosunek ci$n'enia statycznego gazu w spoczynku
poza dysza do ci$nienia statycznego przed nia, jest
mnejszy lub réwny 0,527. W przypadku gdy stosunek
ten jest nleco wiekszy moze sie zdarzyé¢, ze w poblzu
Sciany gaz przekroczy predkosé dzwieku, za§ w osi
przekroju najwezszego nie zdola jej osiggnaé i w re-
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odleglodci od niej. Jest to waine o tyle, ze warstwa
pow erzchniowa nie moze wobec tego wplywaé na
miejsce pojawiania sie czy zanikania obszaru nad-
dzwiekowego, poniewaz dz'eje sie to niejako poza nig,
natomiast ma ona wplyw na ksztaltowanie sie fal
uderzeniowych. Wpykonane przez Gétherta [4] do-
$wiadczenia z bombami lotniczymi wykazaty, ze miej-
sce, w ktérym powstaje obszar naddzwiekowy nie
zmienia sie, bez wzgledu na to czy charakter warstwy
powierzchn'owej jest laminarny czy tez burzliwy.
Moze natomiast zmieniaé sie i zmienia sie w rzeczy-
wistosci rozklad c¢'$nien w zalezno$ci od liczby Rey-
noldsa, jak to wykazaly do§wiadczenia wykonane
w N.A.C.A. z profilem 000.15.40 przy liczbie Macha
M = 0,84 oraz dwu rézinych liczbach Reynddsa
65 10% oraz 1,1 . 10°%. [4].

A 2, Profil NACA 000.15.40

391/49-R10

Rys. 10, Wplyw liczby Reynoldsa na rozkiad cl$nien.

Przesun‘ecie cbszaru podciSnienia na gérnej stro-
nie skrzydia przy nlewielkich wymiarach modelu,
do przodu tlumaczy si¢ tu prawdopodobnie mniejszym
promien‘em krzywizny i zwigzanym z tym energicz-
niejszym oddziatywaniem sit masowych (prawo Frou-
da). Niestety brak wiekszej ilosci danych do$w:iad-
czalnych odnoszacych si¢ do tego zagadnienia nle
pozwala na szersze oméwien'e tematu. Najbardzie]j
miarodajne byloby tu oczywiscie zestawienie badan
" tunelowych z wynikami uzyskanymi z badan w: locie.
Pewne pojecie o zachodzgcych zmianach dajg do-
$wiadczen’a wykonane w Stanach Zjednoczonych w
latach 1946—7 z rakietowym samolotem Bell X—I1,
. zrzucanym z superfcrtecy B—29, oraz z samolotem
Douglas D 558-1 zaopatrzonym w naped strumlen o~
wo-odrzutowy. Z zalgezonych dwu wykreséw (rysu-
nek nr. 11 i 12) widaé, ze wplyw skali modelu jest
bardzo znaczny i w zadnym wypadku nie moze by¢
lekcewazony. Odnosi sie to zaréwno do wspdlczynni-
k6w s'ly nosnej jak i do wspéiczynnikéw oporu. Brak
jest niestety danych doswiadczalnych dla oéwietlenia
interesujacego zagadnienia zmiany momentéw sit
aerodynam cznych na placie zaleznie od jego wiel-
kodci (efektu skal:).

Przeplyw rozrzedzeniowy obszaru naddzwieko-
wego nie ma bezpoSredniege wplywu na warstwe
powierzchniowg, ktéra pozostaje laminarng czy burz-

llwag w zaleznosci od energ'i kinetycznej posiadanej.

przez subwarstwe. Komplikacje pojawiaja sig do-
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Rys. 11, Wplyw wielkosci modelu na wspblczymniki sily
nosnej w zaleznodci od liczby Macha,
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Rys. 12. Wplyw wielkosci modelu na wspélczynniki oporu
w zaleinosci od liczby Macha,
* a

piero 'w przeplywie zgeszczeniowym a wiec przede
wszystkim w miejscu gdz'e wystepuje uderzenie pro-
stopadte.

Nieciggla zmiana cisnienia mozliwa jest, jak wy-
n'ka z § 2 tylko w przeptywie naddzwiekowym, po-
niewaz zaklécenia nie moga przemieszczaé sie ,W
gére” pradu, natomiast w przeplywie poddzwieko-
wym tego ogran‘czenia nie ma. W przypadku war
stwy powierzchniowej laminarnej, posiadajgcej sto-
sunkowo niewielkg energie kinetyczng subwarstwy,
c¢'$nienie z poza uderzenia prostopadlego, przenika da-
leko do przodu w strefle poddzwi¢kowej warstwy, po-
wodujac jej bardzo znaczne zgrubienie (do 10 razy).
Zgrubienie to w miejscu zetkniecia z normalng war-
stwg lam narng, tworzy zalamanie wkleste przeplywu,
powodujgce utworzen.e sie pierwszej, uko$nej odnogi
fali . To uko$ne uderzenie tworzace pierwsza od
noge posiada znaczn'e mn'ejszg amplitude niz ude*
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Wykresy obrazujgce rozklady ci$nien na powierzchni
profilu i w réznych odleglosciach od niej oraz roz-
klady predko$ci w warstwie powierzchniowej w réz-

nych odlegltoSciach od krawedzi natarcia sg przed- .

stawione na rys. 17 i 18 dla poréwnania z analogicz-

P /po ‘
070
060} S I
050~ j}/
2=75 \__‘ﬂ/
45 :
P
030l
| 1 | 1 L1
50 100 150 200 250 300 350 1
39149 -R17

Rys. 17. Rozklad ci$nieri statycznych w roznych odleglos-

ciach od powierzchni $cianki i od przedniej krawedzi plytki

przy warstwie powierzchnowej burzliwej i uderzenlu prosto-
padlym.
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Rys. 18, Profile predkosci w warstwie powierzchniowej
burzliwej przy uderzeniu prostopadlym

nymi rozkladami warstwy laminarnej przedstawio-
nymi na rys. 14 i 15.

Tworzenie sie przedniej odnogi fali A obserwu-
jemy réwniez i przy warstwie powierzchniowej burz-
liwej, jednak tylko wtedy gdy stopien sprezenia ude-
rzeniowego przekracza 1,8. Skok ci$nien jest wtedy
dostatecznie wielki aby pokonaé¢ energie kinetyczna
subwarstwy i zmiana ci$nienia przenika do przodu,
podobnie jak to widzielimy w przypadku warstwy
laminarnej. Oczywiscie amplituda i przesuniecie do
przodu uderzenia ukoénego tworzacego pierwszg od-
noge fali A jest tym wigksze, im wiekszy skok ci$nien
notujemy w uderzeniu prostopadiym, bowiem wtedy
wklesty kat utworzony przez zgrubienie warstwy po-

0 i

wierzchniowej jak réwniez i przenikniecie do przody
zmian ci$nienia sg wieksze.

Zaréwno w przypadku warstwy laminz;rnej jak
i burzliwej przenikanie ci$nienia do przodu.prowadz
w konsekwencji do oderwan, powodujacych znaczne
powiekszenie oporu przy jednoczesnym zmniejszeniy
sily nosnej. Oczywiscie w przypadku fali typu ) oder.
wan'e nastepuje duzo wecze$nie] niz przy uderzeniy
prestopadlym. Zmniejszanie wiec oporéw przez sto-
sowanie profiléw laminarnych mijaloby sie z celem,
gdyby nie wlasciwo$é tworzenia bardziej ,plaskich®
wykresé6w rozkiadu cidnien, niz to ma miejsce przy
profilach normalnych. Do sprawy tej jeszcze powré
cimy.

Gwaltowny wzrost ci$nienia w miejscu, w kté-
rym wystepuje uderzenie prostopadle, powstajacy w
warstwie powierzchniowej lokalny przepltyw w kie-
runku przeciwnym do kierunku przepltywu gtéwne
go oraz ustalenie sie grubo$ci warstwy powierzchnio-
wej, tworzg w rezultacie, tuz poza falg uderzeniows,
miejscowe wypukle zalamanie przeplywu. Zalama-
nie to powoduje bezposrednio po uderzeniu prosto-
padlym ponowne przy$p eszenie przeplywu do pred-
kosci przekraczajacej predko$¢ dzwieku. Dlatego tez.
bezposrednio poza ciemng linia uderzenia prostopad-
tego widaé na zdjeciach fotograficznych rozja$nienie
pochodzgce wtasnie od tego obszaru naddzwieko-
wego. Rozleglo$¢ tego obszaru jest zreszta bardzo
niewielka i konczy sie on uderzeniem prcstopadiym
o znacznie mniejszej amplitudzie. Cale zjawisko po-
kazane schematycznie na rys. nr. 19, wida¢ réwniez
do$é dokladnie na rys. nr. 13.

391/49-R19

Rys. 19. Obszar naddzwieckowy poza uderzeniem prosto-

padiym.

5. ZMIANY WSPOLCZYNNIKOW SIL AERO-
DYNAMICZNYCH PROFILU W ZALEZ-
NOSCI OD LICZBY MACHA.

5.1 Wspéltezynnik oporu c, .

Ponizej krytycznej liczby Macha zmienia si¢
wspo6lezynnik oporu w zalezno§ci od predkosci bar
dzo niewiele. Dopiero po przekroczeniu krytyczne]
liczby Macha zaczyna c, gwaltownie rosnaé, 0sia-
gajac wartosci kilka, a nawet kilkana$cie razy wieksze
niz przy predkosciach malych. Przyczyng wzrostu opo-
ru jest oczywiscie tworzacy si¢ na profilu obszar
naddzwiekowy. Wskazuje na to miedzy innymi row-
niez i znacznie wczedniejszy wzrost wspélczynnilfa
oporu. prof:léw grubych, posiadajacych wigksze roézni-
ce cién‘ef na powierzchni, a co za tym idzie réwniez
i wieksze predkosci wzbudzone.
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wspblczynnika oporu jest tutaj znacznie mniejszy
i zachodzi dop'ero przy wigkszych predkoSciach. Dla
profilu laminarnego obserwujemy mnajpierw spadek
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Rys, 20, Zalezno$¢ wspolczynnikow oporu ¢ od 1'czby Macha
M dla profilow o réznych grubosciach. Liniami przerywanymi
oznaczono profile laminarne.

Na rys. nr. 20 widzimy wyrazny szybki wzrost -

wspblezynnikéw oporu po przekroczeniu krytycznej
liczby Macha i to tym weczesniejszy i silniejszy im
profil jest grubszy. Dla poréwnania wykres§lono réw-
n‘ez krzywe odnoszgce si¢ do profiléw laminarnych
wykazujace ich wyzszos¢ nad profilami normalnymi.

Na rys. nr. 21 przedstawiono krzywe wzrostu
wspolczynnikéw oporu w zaleino$ci od liczby Macha
dla réznych wspélezynnikéw sity nosnej. Zwigkszenie
réznic ciéniein potrzebne do uzyskania wyzszego
wspblczynn:ka ¢, pociaga za soba zwigkszenie pred-
koici wzbudzonych i w kohcowym efekcie powoduje
wzrost ¢, podobnie jak przy pogrubieniu profilu.
Krzywe przerywane odnoszace si¢ dc profilu lam’-
narnego wykazujg i w tym przypadku jego wyzszoS¢.
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Rys. 21, Zaleznoéé wspélczynnika oporu cy od liczby Ma.
cha M dla réznych wspolczynnikéw sity nosnej cz . Liniami

przerywanymi wykreslono krzywe odnoszace si¢ do proflu
laminarnego.

Dla poréwnan’'a pcdano jeszcze nia Tys. nr. 2-2
krzywe wzrostu wspélczynnika oporu ¢, W zalez-

nofci od liczby Macha, przy réznych wspdlezynnikach
sily noSnej, dla profiléw cienkich (6%). Wazrost
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Rys. 22, Zaleimo§é wspdlczynnikéw oporu ¢y od liczby
Macha M dla réznych wspélczynnikéw sily nosnej o, przy
profilach cienkich; lin‘ami przerywanymi wykreslono krzywe
odnoszace sie do profilu laminarnego.

05 06 07 08 03

oporu, az do M =— 0,8, a dopiero potem jego ponowny
wzrest. Ten korzystny ksztalt krzywych jest wynikiem -
zmn ejszen.a efektu oderwan:ia, zachodzacego na no-
sku profilu, przez pojawiajace sie przy wiekszych
liczbach Macha w obszarze ponaddiwiekowym s.lne
rozprezan'e, ktorego rezultatem jest wysoki wsp6l-
czynnik sity noénej ¢, craz niski wspélezynn'k oporu
¢ .. Dla proflu 0006 — 0,55 — 40 najwigksza dcsko-
nato$é przy lezbie Macha M — 0,8 wynosi 36 co jest
na warunki duzych predkecéei, wynikiem bardzo
dobrym.

Wyniku tego badania nie mozna rozciggaé i na
inne profile symetryczne o zblizonej gruboéci. Do-
$wiadczenia wykonane w N. A. C. A. z profilem 6 pro-
centowym o ostrej krawedzi natarcia wykazaly po-
jawianie si¢ oderwan strug juz przy ¢, = 0,2 pogar-
szajac bardzo znacznie doskonaloi¢. Krytyczna liczba
Macha w tych warunkach jest réwniez nizsza niz dla
profiléw grubszych i o zaokrgglonej krawedzi natar-
cia, tak ze profil omawiany okazal sie najgorszym
z serii. :

5. 2. Wspolezynnik sity nosnej ¢ .

Zmiany wspélczynnika ¢, w zaleino$ci od liczby
Macha wykazuja duza ré6znorodno$¢ i moga stanowié
zrodlo powaznych trudno$ci przy okreslaniu aerody-
namicznych wilasno$ci platowca. Przy rozwazaniu
tych zmian, nle bedziemy chwilowo =zajmowaé sie
€ zmax - W doSwiadczen ach krzywa ¢, = f (@), poza
zakresem proporcjonalnej zmienno$ci, przy duzych
(nadkrytycznych) liczbach Macha, nie rysuje sie w
formle wyraznego maximum. Sam pomiar w tym
zakresie na skutek nieuregulowanych oderwan strug,
drgan konstrukcji, trzepotania, nadmiernych przy-
spieszefi normalnych do kierunku przeptywu, nie daje
w tych warunkach pewnego rezultatu. =~ Zmiany

' C,max W zalezno$ci od ksztaltu profilu, wazne przy

ladowan’u zachodza catkowic’e w zakresie stosunkor
wo niewielk ch predkosci rzedu 150 — 300 km/godz.;

- usprawiedl'w'a to dedatkowo wyeliminowanie zakre-
- SUCy max 2 dalszych rozwazan. Jako ceche charaktery-
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Rys, 23. Zaleznosé¢ dcy /dapgod liczby Macha dla profilow

9 réinej gruboéci. Krzywe przerywane odnoszg sie do pro.
filow laminarnych,

styczng profilu z uwagi na wspétezynnik sily nosnej

s de
bedziemy traktowaé stosunek z ifiprzy cC, — 0.

#da i
Zm’'ennosé tego stosunku w funkeji liczby Macha jest
przedstawiona na rys. 23, przyczym liniami cigglymi
wykreslonc krzywe odnoszgce sie do prof 16w nielami-
narnych przerywanymi zas do proflléw laminarnych.
Jednoczes$nie z krzywymi pomiarowymi pokazano dla
kazdego profilu krzywe teoretyczne (cienkie linie
ciggle oraz przerywane), ktore okre$lajg zmienno$é

de

gradientu c, tj. okre$lonego przyblizonym

do
wzorem Prandtla — Glauerta. Jako warto§é wyjscio-

dCz

wa przyjeto

dla M = 0,5. Na wykresach mamy
24 .

de
naniesione krzywe d—az— wg. wzoru Prandtla—Glau-
oo
erta: °

dcy ,~/1 — 0,52

dc, (
ddoo = ddOO)M:O,S'W

‘ 'Z krzywych tych widaé, ze az do krytycznej
liczby Macha M kr» Przy ktérej przeplyw osigga w
pewnych miejscach predkoéé dzwieku wszystkie pro-
de,

file majg wzrost wartosci

" bardzo dobrze zgadza-

jacy sie z przyblizona teoria Prandtla Glauerta. Po
przekroczeniu krytycznej liczby Macha pojawiajg sie
obszary naddzwiekowe oraz sprezania uderzeniowe
i zalozenia reguly Prandtla—Glauerta nie sag W tym
zakresie spelnione. Powoduje to oczywiscie rozbiez
no$¢ pomiedzy krzywymi pomiarowymj i teoretycz-
nymi.- Zmierzony do§wiadczalnie przyrost wsp6lczyn-

e

de, . .. ..
ro$nie najpierw szybeiej niz

nika sity nosnej

przyrost teoretyczny, potem za$, p(? przekroczeniyu
pewnej wyzszej liczby Macha, maleje bardzo gwatl-
townie, aby po osiggnieciu pewnego min.mum wzro-
snaé ponownie. Roéznica pomiedzy wartoéciami naj-
de .
wiekszymi i najmniejszymi stosunku -~ Z_ zmniejsza
o
sie wraz z gruboscig profilu. Nalezy podkresl'¢, ze
dla profillu N.A.C.A. 00012 — 1,1 — 30 (nielaminarny
i stosunkowo gruby bo 12%) osigga si¢ w stosunkowo
niewielkim zakresie liczb Macha ujemny stosunek

de, . Wszystkie profile wykazuja zgodnie, po zmn’ej-
da
szeniu wspoOlczynnika sily no$nej powtérny wzrost,

cZ
da
szych liczbach Macha. To polepszenie gradientu wspét-
czynn ka sity no$nej zachodzace przy duzych liczbach
Macha uwidacznia sie¢ bardzo wyraznie na krzywych

réwniez gwaltowny, stosunku przy jeszcze wiek-

biegunowych craz krzywych o, = f (M) dla réznych

-
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Rys. 24. Biegunowe profilu normalnego przy réznych licz-
bach Macha.
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Biegunowe profilu laminarnego przy réznych lcz.

Rys, 25.
» bach Macha,
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wspélczynnikéw sily nosnej. Z krzywych tych widag,

dc
ze gwaltowny spadek _ %

y dla wiekszych wspétezyn-
o

n’kéw c, zachodzi juz przy mniejszych liczbach
Macha. Zwigzane to jest z wezeéniejszym przekrocze-
niem krytycznej liczby Macha poniewaz depresje na
profilu potrzebne do uzyskania pcwyzszego wsp6i-
czynnika sity ncénej ¢, sa wigksze, a co za tym idzie
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Rys, 26. Katy natarcia potrzebne do uzyskania réznych

wspolézynnikdw sily mosnej w zaleznosci od liczby Macha,

Liniami przerywanymi wykreslono krzywe odnoszace sie
do profilu laminarnego. Obydwa profile 7297,

rowniez i predkosci wzbudzone sg wieksze. Dla tych
samych powoddéw kat natarcia potrzebny dla uzyska-
nia pewnego wspélczynnika sity nosnej jest dla pro-
filu laminarnego wiekszy niz dla profilu normalnego.
Wyjatek stanowia niektére profile cienkie, przy kto6-
rych zachodzi zjawisko omawiane przy rozwazaniu
zmienno$ci wspoélczynnikéw oporu, a miancwicie
zmniejszen’e oderwan na nosku z powodu tworzgcego
sie silnego rozprezenia w obszarze naddZwiekowym?).

Aby objasni¢ zmniejszanie sie wspoélczynnika sily
nosnej ¢, ze wzrostem liczby Macha, rozwazmy roz-
klady cisnied A\ p/q f(x/l) dla profilu NACA
00012 — 1,1 — 40 przy réznych katach natarcia i réz-
nych predkosciach przeplywu (rys. nr. 28). Krzywe
Aplq = f(xfl) yy wskazuja przy wszystkich liczbach
Macha, ze punkty szczytowe podci§nienia, wraz ze
zwiekszajacym sie katem natarcia o przesuwaja sie
na gérnej stronie skrzydta do przodu, za$§ na dolnej
stronie — do tylu. Dla tego samego kata natarcia,
otrzymuje sie przy rosngcej liczbie Macha przesunie-
cie do tylu miejsc 0 najwyzszym podci$nieniu na gor-
nej stronie skrzydla. Po osiggnieciu pewnej maksy-

1) Zjawisko .polega na tym, ze wobec silnie maleja-
cego cisnienia, obszaru naddZwigkowego, subwarstwa zuzywa
swoja energie kinetyczna tylko na pokonanie oporéw tarcia,
a nie na regeneracje narastajacego wzdiuz protfilu cién.enia.
Malejace cisnienie powoduje przyspieszenie elementow gazu
w warstw'e powierzchniowej, a tym samym i przesuniecie
punktu przejécia daleko do tylu. Zmiany w katach natarcia
dla roznych wspélczynnikéw ¢, w funkeji lezb Macha sa
dla profiléw c’enkich znacznie mniejsze, co réwniez nalezy
ttumaczyé mniejszymi predkosciami wzbudzonymi,

2) Poréwnaj ksztalt krzywych w strefie naddzwigko-
wej z wykresami na rys, nr. 14.
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Rys. 27. Katy natarcia potrzebne do uzyskania réznych

wspblczynnikéw sily nosnej w zaleznosci od liczby Macha,

Liniami przerywanymi wykreélono krzywe odnoszace sie do
profilu laminarnego. Obydwa profile 6%.
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Rys, 28. Rozklady cisnien dla profilu NACA 00012.1,1.40
w zaleznodci od liczby Macha. Krzywe ciaglte — gorna strona
skrzydla, krzywe przerywane — dolna strona skrzydia.
Linie — —.—~-.-——— oznaczaja granice predkosci dZwieku.

malnej wartosci, stosunek /\ p/qg z powrotem spada.
Warto§é (AP/Q) pgs 1 liczba Macha sa tym wigk-
sze w roznych miejscach profilu, im mniejsze przyro-
sty /\ p/q zachodzg przy predkosciach matych (w przy-
- padku przeptywu nie$ci§liwegc). Thumaczy sie to zja-
wisko pozniejszym osiggnieciem krytycznego stosunku
ci$nien i zwigkszaniem sie w dalszym ciggu /\ p/q,
poedezas gdy w innych miejscach stosunek /\p/q za-
czyna zmniejszaé¢ sie. Przy rozpatrywaniu rozkltadéw
ciénien A\ p/g = f(x/l) przy liczbie Macha M = 0,865
zauwazymy, ze krytyczna liczba Macha zostala prze-
kroczona i utworzyly sie miejscowe obszary nad-
dzwiekowe zakonczone falami uderzeniowymi typu
~%). Rozklady ci$nien i wyniki pom’aréw calkowitych
sit zgadzajg sig przy tym ze sobg bardzo dobrze. Przy
coraz to wiekszych katach natarcia, przesuwa sie fala
uderzeniowa na gbérnej stronie skrzydia do przodu
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za$ na dolnej stronie do tytlu, tak ze w rezultac'e
zachodzi w pewnym miejscu na cieciwie przecinanie
sie wykresow rozkladu c.énien i powiekszenie ujem-
nego pola ciénied poza punktem przecigcia. Odpo-
w.adajacy temu zjawisku wspoélezynnik sity nosnej cy
jest, pomimo stosunkowo duzego kata, bardzo niewiel~

ki, a w zakresie aco — 0° =—1,5° czesto ujemny. Wi~

de
daé to réwniez i z krzywej daz =f(M) na rys. 23.
fole)

Mianowicie dla profilu normalnego 12%, przy M —
== 0,865 wspllczynn'k ¢, ma wartos¢ ujemna, Z prze-
biegu krzywychaoo, =— f(M) na rys. 26 widaé, ze przy
"M = 0,865 trzeba dla uzyskania ¢, =— 0,1 ustawié
normalny, 12% profil pod katem natarcia réwnym az
aoco = 4,3°. Wyniki te widaé réwniez wyraznie i na

(rys. 24), ktoéra wskutek
de,

krzywej biegunowej nr.

ujemnych wartosci przy deo = 0 tworzy przy
ddoo

M = 0,86 — 0,88 niewielka petle.
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Rys. 29. Blegunowe profilu mormalnego cienkiego (6%)
przy r6inych liczbach Macha.

Dla poréwnania i podkreslenia korzysci stosowa-
-nia cienkich profiléw laminarnych z powodu ich du-
zej doskonalo$c. pcdajemy biegunowe cienkich pro-
filéw w zaleznoéci od liczby Macha (rys. nr. 29 i 30).

Wyzszos¢ cienkiego profilu laminarnego jest bardzo

wyrazna,

Przy pow’ekszaniu liczby Macha przemieszcza sie
fala uderzeniowa na gérnej stronie skrzydta w pobl:-
ze krawedzi sptywu, tak ze, przy powigkszaniu kata
natarcia przeciecia rozkladéw c'$nefi staja sie coraz
mniejsze i ostatecznie znikajg zupelnie. Powoduje to
oczywiscie i zmniejszenie sie zaburzen w przyrastaniu
sily no$nej, co mozna sprawdzi¢ na rys. 23 — 30.
Obserwacje fotograficzne zjawisk potwierdzajg w zu-~
pelnoéci te wyniki, tak, ze mozna przypuszczaé, ze
przy dalszym zblizaniu sie do predkosci dzw:eku
‘wspblezynniki ¢, 1 ¢, profilu nle doznajg juz neko-
rzystnych zmian. - - D
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Rys. 30, Biegunowe profilu laminarnego ciensiego (6%)
' przy rozanych liczbach Macha,

Zasadniczo dla wszystkich uzywanych profiléow
wspélczynn.k ¢, zmicnia sigpcdobn.e, z tym zastrze
zenlem, ze przy zwiekszajgcej sie¢ grubosci profilu, fa-
le uderzeniowe przesuwajg s e, ogdlnie biorac, do tylu.
W zw.gzku z tym ujemne pola na wykresach rozkla-
doéw cisnlen rozciagajg sie na krétszym odeinku cie
ciwy i w rezultacie slla nosna maleje w mniejszym
stopniu nie osiggajac nigdy wartoéci ujemnych. Pro-
wadzi to ostatecznie do wnicsku, ze w obszarze nad-
krytycznych 1czb Macha najgorszymj profilami sa
profile o grubcs$ci okoto 12%, najlepszym. za§ — moz-
liw.e najciensze lam:narne. :

5.3 Wspélezynnik momentu Cpa.

Aby zorientowaé s'¢ w przebiegu zmian wspél-
czynn.ka momentu ¢ m W za.ezno$ci cd liczby Macha

de .
rozwazymy krzywe # = f(M) przy c, = 0 dla
z

profilléw o réznej grubosci oraz krzywe ¢, = f(M)
przy roéznych wspdlczynnikach sily mnoénej c,.
Wspoélczynnik ¢ m '©dnosmy do punktu polozonego
w odleglosci 0,25 dlugoSci cieciwy od krawedzi na-
tarcia.

dc

Wartosé _dcnl okre$la polozenie o©si aerodyna

micznej obojetnej?) skrzydla w stosunku do osi odnie-

1) 0§ aerodynamiczna obojetna czyli of, dla k'érej
cm skrzydia dla pewnego zakresu ¢; lub katéw natarcia
jest staly.
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sienia momentu sit aerodynamicznych, przy czym do-

de_ - R

datn’e wartosci Fc—_m—o‘znaczaja polozenie o0si aerody-

z

namicznej obojetnej przed osiag odniesienia, dajac nie-

stateczny przebieg momentéw ¢, = f(c ; ) iodwrot-

n'e. Je$§li ustalimy polozenie osi aerodynamicznej

obojetnej dla liczby Macha M — 0,5 to przy zmniej-

szan'u grubo$ci profilu oraz przesuwaniu do tyhlu
, dep,

maksymalnej gruboSci staje sie warto§é do coraz
z

mn‘ejsza i dla obydwu 6% skrzydel jest ona ujemna

(rys. nr. 31). Przy powiekszan‘u sie liczby Macha prze-

suwa s’e 0§ obojetna poczatkowo w k'erunku krawe-

dzi natarcia i to tym szybciej im profil jest grubszy.

Po przekroczeniu krytycznej liczby Macha wartoéé

de .

de,
s‘e. p6zniei za$§, orzy dalszym pow‘ekszen‘u liczby
Macha. ro$nie bardzo gwaltownie. Przy profilach cien-
k'ch 6% zjawisko to nie wystepuje wcale i 05 aero-
dynem‘czna przemleszeza s‘e od razu do vrzodu, o
przekroczeniu krytycznej liczby Macha. Maksymalne
przesuniec’e osi aerodynamicznej do przcdu jest tym
wieksze im grubszy jest profil przy czym po osiag-
nieciu tego skrajnego przedniego polozenia 0§ aerody-
nam‘czna przesuwa sie gwaltown‘e do tviu w miare
jak I'czba Macha ros$n’e i to dla wszystkich badanych
profilow.

Przesuwanie sie¢ do przcodu osi aerodynam‘cznej
przy pow’ekszaniu si¢ l'czby Macha mozna wyjasnié
w nasterujacy sposéb: )

~ Profil w przeptvwie §c'§l'wym mozna traktowaé
jako cmywany pradem nie§ci§l'wym z tg r6znicag, ze
jego grubosé i kat natarcia sa powiekszone w stosunku

dla profléw 9% i 12% poczatkowo zmniejsza

——— ——?), Kiedy wplyw §ci§liwosci nie wystepuje,
V1— M2
przv powigkszaniu grubosci
wedrowke osi aerodynamicznei do przodu. Wobs=c
teso prcfile badane w prze~tvwie $c’Sliwym, przy
pow'egkszaiacei sie liczbie Macha, muszag m'eé te
samg wtaSciwosé.

Obliczcne w ten sposdb krzywe teoretyczne od-
niesione do M — 0,5 coraz odpowiadajacy im rzeczy-

cm

de,

wisty przeb’eg == fg/)py = ¢ 552 wykreslone na
rysunku nr. 31.

Dla profiléw laminarnych o maksymalnej gru-
boSci polozenej w odlegtosci 40% cieciwy od krawe-
dzi natarc’a. krzvwe teoretyczne i pomiarowe zga-
dzaig sie do§¢ dobrze, za§ profile norma'ne, o mak-
symalnej grubo$ci w odleglo$ei 30% cleciwy od kra-~
wedzi natarc’a, wykazujg ze wzrostem grubosci pro-
filu wieksze przesuniecie osi aerodvnamicznej do
przodu, niz by to wynikalo z przyblizonej teorii
Prandtla-Glauerta.

de
Gwattowny wzrost a——"—' , PO przekroczeniu kry-
. cZ
tycznej liczby Macha, jest réwniez spowodowany

2) ng reguly Prandtla — Glauerta,

profilu  obserwuiemy -
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d N
Rys. 31 Krzywe (—:—"1 =f{(M) ¢, = 0 dla proflléw o réinej

c

z
grubosci, Liniami c’aglvmi oznaczono profile normalne, z2§
przervwanvmi — laminarne Liv'ami cienkim® wvlreglono

przebieg teoretyczny krzywych wg reguly Prandtla—Glauerta. »

przecinan‘em sie wykreséw rozktaddw cién‘en w tyl-
nej czeSci profilu co zostalo votwierdzone doéwiad-
czeniami wykonanymi na profilu NACA 00012 — 1,1 —
— 30 (patrz rys. nr. 28). Wzrost ten byl przyvczvna
wie'u trag’cznych wyvadkéw iakie mialty mieisce przy.
oblatywan’u samolotéw szvbkich, przekraczaiacvch
krytyczng liczbe Macha., P'loci latajacy na samolo-
tach Me 163 stwierdzali zgodn'e. ze po przekroczeniu
pewnej wpredkeSci przy nadkrvtyeznych lievbach
Macha, ptatow’ec stawal sie gwaltown’e tak c'ezki na
ogon, Ze tracili na pewien czas pancwan‘e nad n‘m.
Ziaw'sku temu towarzyszy odwrotna reakcia steréw
jaka zachodzi w tvm zakresie predko$ci, przy ich nie~
wielkim wychylen‘u.

Krzywec, = f(Mlc 29 odniesione” do punktu po-
tozonego w od'eglosci 0,25 cieciwy od krawedzi natar-
ca przy zwiekszaiacej s'e I‘czb’e Macha. wykazuia
réwniez dla wszystk’ch badsnych profiléw poczat
kowo zmiany momentu w sens‘e c'azen‘a na ogon.
Po przekroczeniu krytycznej 1'ezby Macha, krzywe od-
noszace sie do profilu 9% i 12% odginaig sie w kie-
runku przeciwnym powodujac pewne polevszen‘e s'e
statecznosci. Przy dalszym pow’ekszaniu liczbv Macha
obeerwuiemy znowu gwaltcwna zm’ane wsootezynni-
ka momentu w sens’e c'azenia na oson (rvs. nr. 32).
Przy orofilach cienk’ch 6% n'e otrzymuie s‘e po orze-
kroczeniu krytycznei liczby Macha zm’any stotecz-
no$ci, w sensie cigzen’a na glowe i krzywe zaginaig
sie w dalszym cfagu od razu w tym samym k'erunku
(ciazenia na ocgon). W okolicy liczby Macha M — 0.9
nasteouje radykalny. ostry zwrot w zmianie. wsoél-
czynn‘ka momentu dla wszystk’ch badanych momen-
téw w sensie cigzenia na glowe c7vli polevszenia sta-
tecznos$ci. Przebleg krzywych pozwala worzypuszezaéd,
ze przy dalszym zblizan'u si¢ do predkosci dzwigku,
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Rys, 32; Krzywe ¢pp l/4¢ = f (M) przy réinych wspoélczynni-

kach sily nosnej ¢, dla profiléow o grubosci 729, Krzywe

przerywane odnosza sie do profilu laminarnego.
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Rys. 33, Krzywe ¢y //¢ = f (M) przy réznych wspolezynni-
kach sily nosnej ¢, dla profiléw o grubosci 6% . Krzywe
przerywane odnosza sie do profilu laminarnego.

wspoétczynnik ¢, nie dozna zadnych szkodliwych

zmian podobnie jak i wspélczynnik c, .

Zmniejszen‘e kata odchylenia strug poza skrzyd-
lem powoduje réwniez pogorszenie sie wspoélczynnika
statecznoS$ci, bowiem usterzenie pracuje wtedy nie-
jako pod wiekszym katem natarcia. Jest to zwiazane
z charakterem przeplywu naddzwiekowego, przy kté-
rym, nawet przy skonczonym wydluzeniu, strugi spty-
wajgce ze skrzydla biegng dalej réwnolegle do prze-
plywu niezakléconego [16].

Whnioskujemy stad, ze tylko obszar poddzwiekowsy
ma wplyw na kat cdgiecia strug. Wobec tego kat ten
mus! by¢ mniejszy niz przy podkrytycznych liczbach

Macha, dla ktérych obszar poddzwigkowy rozeigga
sie na calym obwodzie profilu.

Wszystkie rozwazane Krzywe wskazuja na wy-
razng wyzszo$é profildw cienkich z przesunieta do
tytu najwiekszg grubcscig.

6. ZMIANY REAKCJI STEROW.

Jedng z najwazniejszych przyczyn, utrudniajg-
cych opanowanie zakresu nadkrytycznych liczb Ma-
cha sg duze niespodzianki jakich mozna oczekiwaé
w pewnych zakresach predkeéci w sterownosci samo-
lotéw. Stwierdzono bowiem, ze zblizanie sie do pew-
nych liczb Macha (w okolicy M — 0,9), oprécz zna-

c
P . m

nego juz nam z wykreséow e = f(M) oraz c,, 0,25
r4

= f(M )cz znacznego pogorszenia statecznosci, spowo-

dowanego przesunieciem csi aerodynamicznej skrzy-
dla daleko do przodu, pocigga za sobg takze bardzo
powazne zakldcenia w skuteczno$ci dzialania steréw.

Po przekroczeniu krytycznej liczby Macha ster
pracuje w cieniu aerodynamicznym strug cderwa-
nych na skutek oddzialywania fal uderzeniowych
na warstwe powierzchniowa. Odnosi sie to zaré6wno
do lotek jak i do usterzenia poziomego i powoduje
znaczne zmniejszenie skutecznosci dziatania steréw,

"podobnie jak s‘e to dzieje przy matych predkcsciach.

na duzych katach natarcia, na ktérych zachodzi oder-
wanie. Jednak duzc nieprzyjemniejsze sg zmiany
dzialania steré6w ‘wynikajace z przechodzenia prze-
plywu naddzwiekowego w poddzwiekowy.

Systematyczne badania zmian ci$nienia zacho-
dzgcych przy wyzszych liczbach Macha przyniosly
wyniki bardzo ciekawe, umozliwiajace uprzedzenie
pilota o niespodziankach jakich moze oczekiwac
w locie.

Okazalo sie, ze w pewnym zakresie liczb Macha.
nawet przy zerowym Kkacie natarcia profilu (Scisle
moéwiac przy ¢, =0), przy niewielkim wychyleniu po-
wierzchni sterujacych reakcja steru moze byé¢ od-
wrotna. Pomiary rczkladu cidnien na skrzydle z lotka
o szeroko$ci réownej 20% cigciwy przy roéznych licz-
bach Macha i réznych katach wychylen‘a steru zo-
staly wykonane przez B. Gétherta [10). Z wykresow
przedstawionych na rysunku nr. 34 widag¢, ze przy wy-
chyleniu lotki o 4° ku dolowi ci$nienie na dolnej stro-
n‘e steru, przy liczbie Macha M — 0,88 jest mniej
sze, niz na gbérnej, a wiec reakcja steru jest odwrotna.

Przy wychyleniu lotki o 8° przy tej samej licz-
bie Macha, ci$n‘enie na dolnej powierzchni jest zno-
wu wieksze niz gbrnej i wobec tego reakcja steru jest
ncrmalna. Wynika stad wniosek, ze neutralne poto-
zenie lotki jest polozeniem niestatecznym j stery maja
tendencje dc wychylenia sie ku gérze lub ku dolowi
az do polozenia statecznego, ktére w omawianym przy-
padku jest zawarte pomiedzy 4° i 8 wychylenia. Zja-
wisko tc pocigga za sobg koniecznos¢ stosowania przez
pilota duzych wychylen steréw oraz nie zwracania
uwagi na poczatkowa, odwrotng ich reakcjg. Pon'e
waz zmiana kierunku reakeji zachodzi przy stosun-
kowo niewielkiej zmianie liczby Macha (od M = 0.86
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Rys. 34, Rozklady ciénieni na skrzydle prostokatnym z lotka o glebokosci 0,2 c:eciwy

- profilu przy réznych liczbach Macha, oraz wychyleniach 8 — 4° oraz § = 8.
' natarcia skrzydia g — 0°

do M = 0,88), stosowanie duzych wychylen steru mo-
ze byé n'ebezpieczne ze wizgledu na duze predkosci
i zwigzane z tym znaczne przyrosty sil aercdynamicz-
nych. Zmiany. sterowno$ci sg specjalnie przykre, po-
‘niewaz sg réznokierunkowe, dezorientujgc w wysokim
stopniu pilota.

Wyjasnienie tego zjawiska jest do§¢ trudne. Praw-
dopodobnie zachodzi tu dz'alanie podobne jak i w
przeplywie poddZwiekowym przez dyfuzor, bowiem
zmiany o ktérych mowa, pojawiajg sie tylko przy
pewnym polozeniu fal uderzen'owych. Z wykresu
rozkladu cisnien wskazujgcego na odwrotng reak-
cje wychylonego steru, widaé ze fale uderzeniowe
pojawiaja sie na goérnej i dolnej stron‘e profilu w tej
samej odleglosci od krawedzi natarcia, nieco przed os'g
obretu lotki (rys. nr 35). Wychylona ku dotowi lotka
zweza niejako przekrdj na dolnej stronie skrzydia
powodujac przyspieszenie przeplywu, a wiec i zmniej-
szenie c’$nienfa statycznego. Ro6wnoczesnie na gérnej

stronie rozszerzanie sie przekroju powoduje zmniej-
szenie predkosci przeplywu, a wiec i zw’'ekszenie ci§
nienia statycznego. Oftrzymujemy w rezultacie od-
wrotng reakcje steru. Zjawisko nasila s’'e w miare
zblizan’a da predkosci dzwieku poniewaz wtedy nie-
wielki2a zmiany przekroju przelotowego powodujg
znarzne zm'any w ci$nieniu i predkosci przeplywu.
Przy wigkszym kgcie wychylen'a, z powodu miejsco-
wego zahamowania przeplywu naskutek zwiekszenia
opordéw, predko$é na dolnej stronie lotki jest mniej-
sza niZz na goérnej i reakcja steru jest normalna cho-
.claz jego skuteczno$é jest mniejsza. Fala uderzenio
wa na dolnej stron‘e prof’lu przesuwa sie¢ wtedy do
przodu za$ nia gérnej stronie — do tylu, co widaé réw-
niez wyraznie na wykresach przedstawicnych na rys.
nr. 34. =

Te chorcbe odwrotnej reakeji przy nlewielkich
wychyleniach steru obserwujemy ‘'przy wszystkich
profilach, z tymi tylko réznicami, ze wobec zalezno§ci
zjawiska od rozkladu ci$nien, profile laminarne i clen-

Kat

kie przechodzg jg przy wigkszych liczbach Macha
i w mniejszym nas’leniu niz profile normalne i grube.
Jedynym zabezpieczeniem w takich warunkach lotu
jest posiadanie znacznego zapasu sterownosci, niewy-

% fala uderzenjowa

2 391/49-R35

Polozenie fal uderzeniowych przy odwrotnej re-
akcji steréw.

Rys. 35.

korzystywanego przy innych predkosciach. Pociaga
to za sobg z kolei konleczno$¢ ograniczania ruchdéw
sterami, ze wzgledu na ich zbyt wielkg czulo$é, za-
réwno przy mniejszych jak i przy wiekszych liczbach
Macha. Z nadmierng czulo$cig ster6w wigze sie nadto
‘wspomniane wyzej niebezpieczefistwo pojawienia s'e
zbyt duzych sit aerodynamicznych normalnych do to-
ru lotu. Zagadn'enie sterownosci w zakresie predke-
$ci lotu bliskiej predkoSci dzwigku nastrecza wiele
trudnoéci i wymaga szczegdlnie wnikliwego i, staran-
nego rozwigzania. )

7. SPOSOBY ZMNIEJSZANIA UJEMNYCH
SKUTKOW SCISLIWOSCL

7.1 Profile laminarne.

Pierwszym, uzytym w technice, sposobem pro-
wadzacym. do polepszenia wlasno§ci aerodynamicz
nych samolotu przy wielk'ch predko$ciach bylo za-
sowanie profildw laminarnych. Profile te cdznaczaja
sig duzym wypelnieniem wykreséw rozkladu cién’en
bez ostro zarysowanych szczytéw. Te wlasnie ostro
zarysowane szczyty podci$nienia powoduja wczeSnlej-
sze przySpieszanie przeptywu do predkosci naddzwie
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kowych, co w rezultac’e konicowym prowadzi do spre-
zania uderzeniowego i oderwan strumienia. Nawet
w przypadku, gdy predko$é dzwieku na profilu la-
m'narnym zostala przekroczona, nigdy zmiany za~
chodzace przy tym nie maja takiego nasilenia, jak
przy profilu normalnym, a to wlasnie z powodu ta-
godnego, bez ostrych szczytéw, rozktadu depresji.
Wyrazna korzyéé stosowania profiléw lam’'narnych
jest widoczna bezpo$rednio z wykreséw

d
€, = f(M) -;’-‘ = (M)

Cm g,25 = J(M)
1 T

(rys. nr 20 — 27 i 29 - 33).

Na wszystkich tych wykresach wida¢, ze n'ekorzystne
zmiany zachcdzace przy pow ekszaniu s'e liczby Ma-
cha, sa dla orof"éw lem‘narnvch znaczn’e tagodniej-
sze. Widaé to przede wszystkim z poréwnania krzy-
wych biegunowych profilow 00012 — 1,1 — 30 (rys.
nr. 24) oraz 00012 — 0,55 — 40 (rys. nr. 25). Niebez-
pieczne petle krzywych biegunowych spowodowane
u profilu 00012 — 1,1 — 40 ujemnym przyrostem
de

d; znikajg zupeln’e dla profilu laminarnego 00012—

0,55 — 40, oszczedzajae konstruktorowi, a bardz'e]j
jeszcze pilotow! szybkiego samolotu, przykrych n'e-
spodzianek. Wprawdz'e profile laminarne, posiadaja
wieksza wedréwke $rodka parcia i sg przy norma'nych
predkcéc’ach bardziei niestateczne niz profile normal-
ne, jednak zmiany jakich doznaja krzywe wspdélczynni-
k6w momentoéw w zaleznosci od 1'czby Macha. sa przy
nich znaczn‘e mniejsze. N'e jest bowiem n‘ebezpiecz-
na sama wedréwka $rodka parc’a, pon‘ewaz mozemy
ja zréwnowazy¢ dziataniem usterzenia odccwiedn’ej
wielkosci, natomiast bardzo przykre sg réznok’erun-
kowe zmiany momentoéw, zachcdzace przy réznych
I'czrbach Macha, dezorientujgce w wysokim stopniu
pilota, ' :

7.2 Skrzydlo w strzale.

Innym sposobem cméZn’enia wplywu $ci§liwosci
jest zastosowanie skrzydila o krawedzi natarcia cof-
nietej do tylu, lub wysunietej do przodu czyli tzw.
skrzydla w strzate. Schemat pracy skrzydia ultozonego
w strzale jest latwy do wyjasnienia (rysunek nr. 36);

391/49 -R 36

Rys. 36. Rozklad predkosci przy skrzydle o wydluzeniu
A\ — oo ustawionym ukosnie do kierunku wiatru.

S S —

ze skladowych predko$ci: prostopadlej do krawedzi
natarcia Vcos ¢, oraz réwnoleglej do niej Vsinq;,
ta druga nie ma zadnego wplywu na ksztaltowanie
sie rozkladu cisnien, oczyw §cie nie biorgc pod uwage
oddz:ialywania warstwy pow.erzchniowej, oraz abstra-
hujac od warunkéw brzegowych. Wynika stad wnio-
sek, ze prof 1 zachowuje sig tak jakby byt oplywany
przez strumien nie o liczble Macha M a o liezbie
M cosgp. W zwigzku z tym, w pordéwnaniu do skrzy-
dta prostego cmywanego strumien’em o liczbie Macha
M, wspoélezynniki aerodynamiczne ¢, 4§ ¢, zmienig
sie dla skrzydla w strzale na ¢, cos’¢ oraz czcoszzp
za$ 1'czba Macha na Mcos @ . Wida¢ w'ec, ze uklad
ten, oprécz znacznego cpodznienia wplywu Sci§liwosei
daje duze korzysci zmniejszajac op6r profilowy.
Rzeczywiste zmniejszenie ororu calkowitego oporu
skrzydta jest okolo 50% mniejsze, poniewaz do wzcru
na opor tarcia stanowigcego zniczng cze$¢ oporu pro-
filowego mus:my wzia¢ pelng wielko$t. predkecici V,
a nie jej skladowg normalng do krawedzi natarcia,
Na rys. nr. 37 przedstawiono wykreSln'e zaleincéé
liczby Macha M, od kata strzaly 9 dla wydtuzenia
L = co. Widzimy wyraznie, ze wplyw strzaly jest
bardzo korzystny.
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Rys. 37. Zaleznosé krytycznej liczby Macha Mp, od kata
strzaly dla skrzydta o wydluzeniu h =~c.

Badania przeprowadzone w Niemczech ) podczas
wojny wykazaly przy duzych liczbach Macha znaczna
wyzszoéé skrzydia w strzate w poréwnan:u ze skrzy-
diem prostym.

Na wykresach rysunku nr. 38 wida¢ wyraznie, ze
skrzydlo w strzale zachowuje normalny przyrost ¢;
na jednostke kata natarcia do znacznie wyzszych Liczb
Macha, n'z skrzydio proste. Podobnie i wspolczynnik
oporu jest przy skrzydle w strzale przy duzych Lcz
bach Macha znacznie nizszv, niz przy skrzydle pros-

1) Blizsze szczegoly znajda czyteln'cy w sprawoz'dan"-u
Lil‘enthal Gesselschaft Nr 156. B Gothert Hochgeschwind.g-
keitsmessungen an einem Pfleilfliigel.
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Rys. 38. Porownanie wynikéw badan skrzydia prostego ze 08 09 10 Myp

skrzydlem o kacie strzaly P = 359, Wartosci
dla c, nalezy pomnozyé przez 04,

tym. Pomiary te pozwolily na ustalenie, ze przy
skrzydle o kacie strzaly ¢ = 35" mozna uzyska¢ licz-
be Macha o 0,08 wyzszg niz przy skrzydle prostym.

7.3. Zmniejszanie wydluzenia.

Trzecim sposcbem opéznienia wplywu $cisliwosci
jest slosowanie malych wydluzen. Z badan do$wiad-
czalnych wiadomo, ze skrzydia o niewielkim wydiu-
zeniu posiadaja znacznie lepsze wilasnosci aerodyna-
miczne, niz by to wynikalo z przeliczenia znanym
wzorem Prandsla.

Przy przeplywie naddzwiekowym to polepszenie
wlasnosci aerodynamicznych jest duzo wieksze, szcze-
gblnie dla skrzydel o bardzo niewielkim wydtuzeniu
(A=0,5 ! 1). Skrzydlo takie mozna w bardzo gru-
bym przyblizeniu poréwnaé do ciata obrotowego, na
ktérym nie zachodza tak gwaltowne skoki ci$nienia
jak to obserwujemy u cial plaskich ([16] str. 12 — 13
irys. 16, 17), poza tym za$§ opor falowy takiego ciala
jest znacznie mniejszy [16].

Zwigzane z tym podwyzszenie krytycznej liczby
Macha jest przedstawione na rysunku nr. 39 dla pro-
stych krawedzi natarcia.

74 Odsysanie warstwy powierzchniowej.

Czwarlym sposobem zapobiegania niekorzystnym
zmianom spowodowanym $cisliwciécig powietrza jest
odsysanie warstwy powierzchniowej w miejscu gdzie
grozi ona oderwaniem, pociggajac za sobg przykre
zmiany momentéw oraz zwiekszenie oporéw i zmniej-
szenie sily no$nej. Sposbéb ten wymaga jednak prze-
prowadzenia calegc szeregu préb i chwilowo nie jest
stosowany. Do§wiadczenia wykonane przy znacznie
mniejszych: predko$ciach niz odpowiadajgce nad-
krytycznym liczbom Macha wykazaly duzg poprawe
wlasnosci aerodynamicznych profilow przy zastoso-
waniu odsysania warstwy. ‘

Wiobec tego, ze zostala juz osiggnigta granica,
przy ktérej skrzydio proste jeszcze sie optaca, naj-
blizsza przyszioéé powinna przynie$¢ nam samoloty

391/49-R39
Rys. 39. Zaleinoéé¢ krytyczmej liczby Macha Mkr od wy-
diuzenia skrzydla,

szybko$ciowe o skrzydlach w strzale i o malym wy-
dluzeniu, zaopatrzone w profile laminarne.

Szereg prototypéw o ukladzie skrzydel w strzale
oraz typu /\ budowanych za granica pozwoli na wy-
konanie doktadniejszych badaAd i umozliwi dalsze
zblizenie sie do predkosci dzwieku.
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Zwrécona ku wnetrzu glowicy czes¢ oprawki
$wiecy wraz z elektrodami nie powinna mieé¢ zbyt
duzej pojemnosSci cieplnej, dla umozliwienia nie-
zwlocznego roziadowania chwilowych nadmiernych
swych nagrzan, czyli powinna byé tez nlezbyt duza.
Celem zapobiezenia jednak zwarciom w obwodzie
wysokiego napiecia, wywolanym przez czasteczki
przewodzace prad (np. sadze), osadzajace sie na wil-
gotnej warstwie Swiezego oleju, narzucanego podczas
pracy silnika na powierzchnie owych réznych ele-
mentéw Swiecy — temperatura ich powinna byé w
czasie pracy stale wyzsza cod 450° C; woéwcezas ma
miejsce t. zw. samooczyszczanie §wiecy przez natych-
miastowe odparowywanie wiekszoSci a w ostatecz-
noéci spiekanie resztek wspcmnianej warstewki oleju.
Czasteczki spieczone nie trzymajg sie bowiem naog6t
tak silnie powierzchni, jak §wiezy olej i zostaja na-
tychmiast usuniete przez burzliwy ruch gazéw.

Z powyzszych wzgleddw temperatura izolatora
1 elektrod Swiecy w czasie pracy silnika, zaréwno
chtodzcnego powietrzem jek i clecza, musi wynosié
co najmniej 500° C.

Aby byla zapewniona taka temperatura owych
czeScl Swiecy juz przy malych obciazeniach, Swieca
musi mie¢ odpowiednia budowe, zalezng jednak takze
od wielko§ci 1 zmienncSci w czasie — temperatur
dzialajacych na te cze$é swiecy przy duzych obcigze-
niach; wielkcsci tych temperatur sa inne dla cylin-
drow silnikéw chlodzonych powietrzem, a inne dla
chlodzonych woda; silniki chlodzone mieszaning gli-
kolowg zajmujg tu miejsce posrednie. Pomiedzy réz-
nymi typami silnikéw jednego rodzaju chlodzenia za-
znaczajg s.ie ponadto wyrazne roéznice wspomnianego
zakresu temperatur. Dlatego produkuje sie $wiece
o réznej pojemnosci cieplnej i dobiera sie typ §wiecy
indywidualnie do typu silnika. Istnieje tu pewne kry-
terium poréwnawcze, tzw. wartos¢ cleplna $wiecy.
Wspomniane temgieratury ulegaja niewatpliwie waha-
niom o wyraznej ampl.tudz'e, przy czestotliwosci wy-
nikajgcej z ilosci cykléw na sekunde. Przy 3—>5 elek-
trodowych $wiecach mamy pewien rczrzut miejsca
zajptonu mieszanki, zaleznie od chwilowych warun-
kéw fizykalnych pomiedzy elektroda Srcdkowa, a po-
zostalymi.

Najkorzystn.ejszy odstep elektrod wynosi 0,6 —
0,6 mm. Emisja elektronéw roénie z powierzchnig
i temperaturg elektrcd, dzieki czemu przy rozgrza-
nym sllniku wystarcza do iskrzenia napiecie 8000 V,
gdy przy zimnych elektrodach potrzebne jest napiecie
13.000 — 15.000 V. Z pcwyzszych uwag wynika,
ze nadmierne smarowanie silnika, powodujace zarzu-
canie §wiec olejem — przeszkadza iskrzeniu Swiec
oraz wywoluje zbyt predkie narastanie szkodliwej
warstewki spieczonego oleju na $ciankach glowicy
i denka ttoka.

Przeplywajace wolne elektrony iskry elektrycz-
nej wytracaja niejako — przez odpychanie — elek-
trony ze skrajnych orbit atomoéw napotykianych cza-
steczek (molekul) mieszanki, jonizujac je w ten spo-
s6b pojedynczo, dwu — a nawet parokrotnie *).

Zapewne zachodza roéwniez podobne zjawiska
wtérne. Sily spéjniowe miedzyczasteczkowe materia-
Tu elektrod sg° w temper. 500° — 600° C znacznie

mniejsze niz w temp. nizszych; totez w wyiszych
temp. nastepuje przez iskrzenie najpierw jonizacja,
a stopniowo nawet destrukcja skrajnych czasteczek
elektrod (erozja elektronowa).

UAKTYWNIENIE CZASTECZEK
MIESZANKI PRZEZ ISKRE.

Iskra dziata zapalnie przez:

a) ,,pobudzenie”
b) dysocjacje ich,
¢) podgrzanie.

Natomiast jonizacja nie ma prawdopodcbnie tak
istotnego wplywu zaplonowego, jak przypuszczano
dawniej.

Przez ,jpobudzenie’ czgsteczki rozumie sie zmia-
ne stanu energetycznego jednego z jej atomdéw na
skutek wypromieniowania lub wchioniecia przezen
jednego lub wiecej kwantéw energii *).

Jasnym jest, ze wlasnie iskrzenie dziata ,pobu-
dzajaco" na czasteczki. Czgsteczka $wiezo pobudzona
jest aktywniejsza chemicznie od niepobudzonej.

Dysocjacja czasteczek mieszanki w iskrze polega
na rozpadzie czasteczek chemicznych obojetnych — na
ich pierwotne, aktywniejsze chemicznie skiadniki, w
postaci swobodnych atoméw i grup atomow..

Azeby sobie lepiej uprzytomnié na czym polega
podgrzanie czgsteczki, przypomnijmy sobie, cc rozu-
miemy pod pcjeciem ciepta i temperatury. Istotg zja-
wiska ciepta s3 — w gazach — niestychanie predk'e,
lecz beztadne ruchy czasteczek, za$ w fazach nie ga-
zowych materii — b. nikle lecz predkie drgania cza-
steczek. Temperatura charakteryzuje wtasnie nasi-
lenie tych ruchéw. Wieksze zmiany temgeratury, po-

czgsteczek,

" czawszy (dla niektérych cial) juz od kilkudziesieciu

stopni C, powoduja nawet zmiane znaku sil miedzy-
czgsteczkowych.

Samo dzialanie podgrzewajace iskry jest trudne
do wyodrebnienia z caloksztaltu poprzednio wymie-
nionych zjawisk; jednak mnieposlednig przyczyng
wstepniego podgrzania pewnej ilosci czasteczek mie-
szanki sg prawdopodobnie gwaltowne ich przyépie-
szenie j zderzenia, spowodowane bcmbardowaniem
seriami elektronéw iskry. Naogdl przyjmuje sie, ze
ile§é energm cieplnej doprowadzana przez iskre Jest
rzedu 10°? cal.

Te czasteczki, ktére podlegly przynajmniej jed-

‘nemu z trzech rodzajéw wyzej scharakteryzowanych

oddzialywan iskry, tzn. pobudzeniu, rozpadowi, badz
podgrzaniu — bedziemy w dalszych rozwazaniach
okresla¢ mianem ,uaktywnionych®.

1) Jonem zwiemy atom quz czasteczke pozbawmnq
jednego, dwdch, a nawet paru elektronow (przy czasteczkach
bardziej z‘loz‘onych), posiadajaca zatem dodatni ladunek
elektryczny o wielkosci réwnej sumie ladunkéw ujemnych —
brakujacych elektronow.

?) Kwant energii np $wietlnej zwiemy tez fotonem;
energia fotonu $wiatla np. podczerwonego wynosi zaledwie
ok. 0,02 x 10° 12 erga, Naleiy odrézniaé elektryczny fa-
dunek elektronu - od fotonu. Pobudzanie — to tylko
przeskakiwanie elekronéw na dnne orbity; ]onlzacla - to
calkowite odrywanie sie elektrondw.
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Istn'ejg podstawy do przypuszezen, ze tylko
czasteczki uaktywnione sg zdolne do zapoczgtkowania
reakcji spalania*).

Obliczenia wykazaly jednak, ze koncentracja
i lgczna energia w ten spos6b uaktywnionych cza-
steczek jest za mala na to, aby mogla spowodowat
stwierdzong do§wiadczalnie predkoéé reakcji spalania
mieszanki. Stalo sie jasnym, ze muszg tu zachodzic
jeszcze jakie§ dziatania posrednie, ktore okreslono
mianem ,reakcji lancuchowych®. Reakcja lancucho-
wa jest to szereg pojedynczych reakeji chemicznych,
w wyniku ktérych powstaja czgsteczki uaktywnione,
stanowugce znow zarodki dalszych reakcji lancucho-
wych.

et ——————

ZAPLON.

Najpierw ulega zapaleniu malenka objetosé
mieszanki pomiedzy elektrodami Swiecy. Wartoéé opa-
‘lowa tej objeto$ci mieszanki musi byé co najmniej
taka, zeby ilos¢ wywigzanego ciepta byla wieksza,
niz odprowadzona przez chlodzenie i zeby wystarczyla
do zapalenia sgsiednich czasteczek; gdy ta objetos¢
jest za mata (wchodzg w gre objetosci rzedu 0,6 mm?),
a podgrzanie przez iskre nie do$é energiczne, to ist-
n'eje, zwlaszcza pcdezas rozruchu, mozliwo§é umiej-
scow.enia j wygasaenia tego zaczgtkowego zaplonu —
przez dobre przewodnictwo cieplne zimnych jeszcze
elektrod $wiecy icraz otaczajgcej mieszanki, czemu
sprzyja takze réwnoczesna obustronna dyfuzja pew-

nej iloSci zimnych i podgrzanych czgsteczek. Stad

wnioski:

1) odstep elektrod powinien byé — zwlaszcza dla
celébw rozruchu — jak najwiekszy, bo wowczas

stabsze jest chlodzen’e pierwotnie zapalcnej (mie-
dzy elektrodami) mieszanki—przez zimne jeszcze
elektrody; jest wskazanym, zeby odstep ten wy-
nosit nie mniej niz 0,5 — 0,6 mm,

- 2) masa elektrod pow:nna byé¢ z powyzszych przy-
czyn jak najmniejsza, czyli elektrody jak najcien-
sze, rys. 2.

e
Rys. 2. Uklad elektrod $wiecy:
A) o gorszych wlasnoéciach rozruchowych, B) o lepszych.
Srednica De elektrody srodkowej i grubos$é b elekirod bocz-
nych sa rzedu 1 mm, a mawet cierisze.

3) warto$¢ opatowa mieszanki powinna byé jak naj-
wieksza,

4) iskra powinna byé¢ mozliwie ,tlusta®.
W przypadku udanego zaptonu, mamy najpierw

1) Mianem spalania okre§lamy reakcje chemiczna b.
energicznego laczenia si¢ pierwiastka lub zwiazku chemicz-
nego z tlenem, przy réwnoczesnym znacznym wywiazywa-
niu ciepla; w pewnej fazie spalania wystepuje zazwyczaj
zjawisko $wietlne zwane plomiemiem. Plomiesd jest raczej
przejawem podZniejszym i niekoniecznym,
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pewne ,,przewleczenie zapltonu®, tzn. wstepny, wzled-
nie powclny przebieg spalania, w ktérym to czasie
dokonuje sie ok. 1% catkowitej reakcji.

Pomiary okresu przewleczenia zaplonu polegaja
na zarejestrowaniu czasu uptywajacego od poczatku
iskrzenia §wiecy do chwili wystapienia uchwytnego
wzrostu ci$nienia w cylindrze. Pomiary te wykazaly,
ze okres przewleczenia jest wielkoSc.g stalg dla da-
nych warunkéw fizykalnych, jak sklad mieszanki,
wielkoé¢ cylindra, temperatury i ci$nienie pcczatkowe.
W konkretnym przypadku okres ten wynosit 0,00148
sek., co odpowiadalo 16° kata obrotu walu silnika
badanego przy n =— 1800 i przy stopniu sprezania
¢ = 7; przecietnie 10° na kazde 1000 obr/min.

Dalsze rozprzestrzenian‘e sie spalania i ci$nienia
odbywa sig¢ z gwaltownie rcsngcg predkoSciag w wy-
niku reakcji tancuchowych. W tym czasie ma miejsce
ré6wniez dodatkowe sprezanie j podgrzewanie mie-
szanki przez tlok, kohczacy suw sprezania.

PRZEBIEG SPALANIA W BOMBIE
DOSWIADCZALNEDJ.

Interesujgcg jest zaleznos¢ pomiedzy predkoscig
posuwania sie strefy spalania, a predko$cia powsta-
jacej przez to fali ci$nienia.

Qs /T

Rys. 3, Posuwanie si¢ strefy spalania w spokojnej mieszan-

ce w bombie doswiadczalnej,
P — punkt zaplonu. & — kierunek ruchu czola fali ciénienia.
W 0,1 mm, grubo$é¢ warstewki  strefy spalania®, s —
kierunek ruchu czasteczek | goracych®  po przejéciu przez
strefe spalania. d — czasteczki dyfundujgce obustronnie.
I — spietrzenie czasteczek ,,ch{ddnych“, tworzacych czoto
fali ci$nienia.

Dla bardziej wszechstronnego przeéledzenia tej
zalezno$ci rozpatrzmy najpierw wrost temperatury
i ciSnienia gazéw szczelnie zamknietych w bombie
doS§w.adczalnej, jako wynik przyrostu energii kine-
tycznej czgsteczek tych gazéw, spowodowanego reak-
cja mieszanki juz zapalonej. Na energie kinetyczng
czgsteczki sklada sie w glownej mierze energia kine-
tyczna jej ruchu postepowego oraz energ'a kinetyczna

»drgania jej atoméw, a tylko w matym stopniu rotacja
tej czasteczki, Wielko&¢ tej energii jest zawsze wielo-

krotnoécig kwantu. Czesteczce przypisujemy wielko§é
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kilku A*), a predkosé¢ kilkuset m/sek, nawet w tem-
peraturze pokojowej. Czasteczki, ktére juz doznaty
przyrostu energii kinetycznej — zderzaja sie z czg-
steczkam’, ktére jeszcze go nie doznaly. Pierwszym
skutkiem zderzenia dwoéch czasteczek jest przy-
§p'eszenie  mechaniczne  czastki  powcln’ejszej.
Podczas zderzenia ma miejsce réwn'‘ez udzielenie
energii, uaktywniajace czasteczke do wejscia w re-
akcje spalania. Czestotliwo§¢ zderzen jest rzedu
5 mil'ardé6w na sekunde juz w temperaturze pokojo-
wej.

A zatem czasteczki podgrzane spaleniem pedza
we wszystkie strony i spietrzaja takze (jako predsze)
przed soba napotkang mase czasteczek jeszcze nie
podgrzanych, podgrzewajac je w tym czasie i uaktyw-
niajac do spalenia, rys. 3.

Dlatego przypuszezamy, ze czeto fali cidnenia
jest utworzone z czasteczek jeszcze ,,.chtodnych. Czolo
fali ciénienia posuwa sie tedy przed ,strefa spalan’a‘.
Predkos¢ rozprzestrzeniania sig fali ci§nienia jest wi'ec
uwarunkowana iloScia wywigzywanego ciepta, tem-
peraturg 1 predko$cig przebiegu samej reakcji spala-
nia.

Strefa spalania par benzyny w powietrzu sta-
nowi cienka warstewke o gruboSci rzedu 0,1 mm,
odgradzajaca niejako mase czgsteczek goracych, wérod
ktérych jest wla$nie pewien procent $wiezo powsta-
tych w wyniku spalania — od masy czgsteczek chtod-
niejszych przed spaleniem czasteczek palnych tej ma-
sy, warstewka owa posuwa s'e do$¢ razno. Po przej-
Sciu przez strefe spalania czgsteczki ulegajg na ogdt
odrzucen’u w przeciwnym kierunku, niz kierunek po-
suwania s'e strefy spalania.

RéwnoczeSnie ma miejsce obustronna = dyfuzja
pewnej ilosci zimnych i gorgcych czasteczek, rys. 3.

Powiedzieliémy, iz wérdod czasteczek gcracych jest
tylko pewien procent $wiezo powstalych w wyniku
spalania, gdyz w powietrzu mamy objeto$ciowo za-
ledwie 21% tlenu, natomiast az 78% azotu i 1% tzw.
gazéw szlachetnych; czyli okoto 80% objetosci po-
wietrza nie bierze — lub prawie nie bierze — udziatu
w spalan’u, ulegajac jedynie podgrzaniu; gazy te
wplywaja wiec wydatnie na obniZzenie temperatury
produktéw spalania.

Srednia predko$é¢ posuwania sie strefy spalania
w spokojnej mieszance pod ci$nieniem atmosferycz-
nym zawarta jest w gran‘cach 1-— 9 m/sek, przewaz-

nie 2 = 7 m/sek, wg. pcmiaré6w laboratoryjnych dla-

réznych gazéw.

PREDKOSC SPALANIA W CYLINDRZE
SILNIKA.

W rzeczywistosci ,,silnikowej* mieszanka nie stoi
nigdy spokojn‘e w cylindrze, lecz pozostaje w ruchu
burzliwym skutk’em swego przeplywu przez przewodd
wlotowy oraz skutkiem ruchu ttoka.

Zakres predkosci doptywu mieszanki do cylindra
zawarty jest pomiedzy 40 a 90 m/sek, przewaznie
pomiedzy 50 a 70 m/sek. Ten burzliwy ruch, gtéwnie
w postaci wiréw mieszanki w cylindrze, tzw. ZWiro-

[

1) 1A =1 Angstrém == 1077 mm,

wanie mieszankj — znakomicie sprzyja predszemu
rozprzestrzenianu sie spalania; predko$é¢ rozprze-
strzeniania s'e spalania (tak zwanego czesto ,plomie-
n‘a“) w cylindrze silnika jest dzieki temu k'lkakrotnie
wieksza, niz w mieszance spokojnej i wynosi ok. 2/3
jej predkosci wlotowej. Obwodowe predkosci wiro-
wania mieszanki wynosza ok. 1/6 predkosci wlotowej.
Innymi stowy — predko$é posuwania s'e strefy spa-
lan‘a jest ok. cztierckrotnie w'eksza od predkosci zwi-
rowania. Najwicksza predko§é spalania wystepuje
przy pewnym niedomiarze powietrza, czyli przy zbyt
bogatej w paliwo mieszance; ilo§¢ doprowadzonego
woéwczas powletrza wynosi 0,85 -~ 0,9 teoretycznie
potrzebnej. Ta zalezno$¢ predkosci spalania od niedo-
miaru powietrza jest b. wyrazna. Oznacza, to, ze przy
10 =—15% nadm’arze paliwa liczba reakcji czasteczek
paliwa z czasteczkami tlenu powietrza osigga maksi-
mum.

Charakterystyczna jest tu duza nieréwnomier-
nos¢ — tzn. zmiennosé, od wybuchu do wybuchu.
Sredniej predko$ci rozprzestrzeniania sie spalania,-
ktéra raz wynosi np. 15 m/sek, a zaraz w nastepnym
wybuchu np. 25 m/sek; jest cna mniejsza przy Scian-
kach, niz poSrodku.

Gdy ttok przechodzi przez zwrot zewnetrzny,
ci$nien‘e gazéw osigga juz polowe swej wielkosci
szczytowej. Poniewaz ci$nienie szczytowe osigga wiel-
kos¢ 36 —— 48 iatn, zaleznie od stopnia sprezania
i cién‘enia ladowania, to przy przejéciu tloka przez
z. z. mamy dopiero cién‘enie 18 -~ 24 atn, przewaznie
ok. 20 atn.

Maksimum ci$nien‘a podczas spalania wystepuje
dopiero po 5° -+— 15° przewaznie po 6° -i— 12° kata
obrotu watu wykorbionego za zewnetrznym zwrotem
ticka. Ok. 50° konczy sie spalan’e; dopiero odtad
mamy czyste rozprezanie sie spalin w miare ustepo-
wania tloka.

Wielkoé¢ stopnia sprezania wywlera réwniez
znaczny wplyw zaréwno na predko$¢ spalania jak
i na ciSnienie maksymalne, jak to ilustruje rys. 4.
Mniejsza konieczna przedzwrotno§é zaplonu oznacza
réwniez kcorzystnie mniejszg przeciwprace na tloku
w okresie koncowego sprezania przezen — dawki juz
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NIEKTORE REAKCJE CHEMICZNE
PODCZAS SPALANIA.

Bogactwo reakcji chemicznych podczas normal-
nego spalania w cylindrze siln‘ka jest wielkie. Nie
znamy jeszcze przebiegu wielu reakeji spalania
jednakowo dokladnie na wszystkich ich szczeblach,
tym bardziej, ze wchodzi w reakcje b. wiele réznych
weglowodoréw — skladnikow benzyny. Ogoélnie zna-
ne reakcje spalania wegla i wodoru, oraz ew. reakcje
poérednie — pomijam. Wspomne tylko o niektérych,
mniej znanych a ciekawych reakejach.

Wypada jeszcze raz przypomnie¢, ze tlenu jest
objetcéciowo w powietrzu tylko ok. 20%, a ok. 80%
stanowi mato aktywny w warunkach tego spalania —
azot oraz nieco gazéw szlachetnych (i $lady wodoru
0,01%). Azot obniza predko$é spalania i jest czynni-
kiem zasadniczo przeciwdetonacyjnym. 2Z gazéw
szlachetnych dobrym przewodnikiem ciepla jest
argon, a hel — osiem razy lepszym?*) Obecnosé argo-
nu dziala wiec przySpieszajaco na przebieg spalania.
Jest go jednak w powietrzu malo, bo tylko 0,9%.
Jest chemicznie nieczynny. Helu brak niestety na
wysokoSciach lotéw. Jest rowniez niewykluczonym
krotkotrwale istnienie ozonu O, powstajacego ze
zdysocjowanych na atomy przez iskrzenie S$wie-
cy — czasteczek tlenu

O:~> 0O -+ O
przylaczajacych sie do niezdysocjowanych czaste-
czek tlenu O2 V

O: -+ O—> Os

Atomy tlenu O ,in statu nascendi sa szczegol-
nie aktywne i moga zapoczatkowaé reakcje spalania
weglowodoréw paliwa.

Podczas spalania CO na CO: w obecno$ci azotu
istnieje mozliwosé {worzenia sie tlenku azotu NO,
lecz dopiero w wysokich temperaturach, poczawszy
od ok. 1500°C; réwniez wieksze ci$nienia, powyze]
20 kG/cm?® sprzyjaja tworzeniu sie NO — jednak w
iloSciach nie przekraczajgcych paru procent (w od-
niesieniu do objetosci ostudzonych spalin). Tlenek
azotu jest zwigzkiem endotermicznym, a wigc trwa-
tym tylko w wysokich temperaturach. Przy spadku
temperatury rozktada sie juz w ok. 600°C z powrotem
na azot i tlen wg. schematu.

2NO —> N2 -+ O: |- 42,1 keal,
a wigc nieco egzotermicznie. Wskutek wydzielania
tlenu podczas swego rozktadu — moze byé NO $rod-
kiem podtrzymujgcym palenie. Stygnac ponizej 620°C
wigze sie NO, nieco egzotermicznie, z otaczajagcym
tlenem — na dwutlenek azotu NO:, ktory jest gazem
trujacym, barwy ceglastej. Dwutlenek azotu NO-
pcdgrzany powyzej 620°C rozklada sie ponownie wg.
schematu
2NO: —> 2NO -+ 02

a wiec moze byé¢ Srodkiem podirzymujacym palenie,
podobnie jak NO.

Przy stygn'eciu NO: pcnizej 140°C tworzg sie
rowniez czasteczki czterotlenku azotu N:O. wg. sche-
matu

2NQ:a-

> NsOs -+ 14,7 keal.
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Czasteczki te sa nietrwale powyzej 140°C.

Ogdlng wspoélng cecha tlenkow azotu jest wy-
dzielanie tlenu podczas rozkladu przy [podgrzewaniu,
co predystynuje je jako $rodki utleniajace.

Szczegblng role wsrod tlenk6éw azotu odgrywa
pcdtlenek azotu N:0, gaz lekko ;nieczulajacy, tzw.
rozweselajacy, ktory wprawdzie n'e tworzy si¢ pod-
czas reakcji spalania, lecz moze mieC zastosowanie
jako dodatek wzbcgacajacy w tlen dawke mieszanki
w cylindrze.

Nasuwa sie pytanie, dlaczego nie dcdawaé¢ wprost
samego, np. c'eklego tlenu? Tymbardziej, ze przy tym
samym dodatku ilo§ciowym réznych czynnikéw utle-
niajacych, otrzymuje s'e dwukrotnie wigkszy przyrest
mocy od cieklego tlenu niz np. od N.O. Niestety
jednak, dodatek tlenu jest mozliwy tylko do pewnej
granicy zawartosci procentowej, powyzej ktérej dal
szy dodatek tlenu wywoluje juz tzw. detonacje, tzn.
b. gwaltowny, szkcdliwy dla catosci silnika, przebieg
spalania; ta najwieksza dopuszczalna zawarto$é¢ pro-
centowa tlenu zalezy, m. in., w duzym stopniu od typu
silnika, tak, ze nie daje sie generalizowac¢. Maksimum
dodatku tlenu mozliwe jest przy bogatej (w paliwo)
mieszance.

Natomiast rozklad dodawanego N:0O odbywa sie
nieco endotermicznie wg. ponizszego schematu

2N2:0 — > 2N: -*- O» -— 39 kcal.

Mozna dcdawa¢ wiekszy % N:0 niz cieklego
0O:, gdyz rozpad N2:0 wyzwala obok tlenu — takze
dostateczna ilo$¢ azotu, bedacego wodwczas skutecz-
nym inhibitorem detonacji, (przeciwdziata detonacji,
a wiec wilasnie skutkom réwnoczesnego dodania
tlenu).

Z pewnych dcéwiadczen i przeliczen pordwnaw-
czych wynika, ze predko$¢ b. szybkiego samolotu
z silnikiem tlokowym 2000 KM — powinna wzrosnac¢
0 10 °—12%, przy wirysku 15 kG/min. N:O. Oznacza
to wzrost predkosci o ok. 70 km/godz. Koniecznym
jest jednak woéwczas przystcsowanie $migla (spraw-
no$¢) do zwiekszonych predkosdi lotu.

Podobne wyniki mozna osiggnaé¢ wtryskujac wo-
de do przewoddéw wlotowych. Wode miesza sie wow-
czas pol na pét z metanolem *) aby jg uodrorni¢ prze-
ciw zamarzaniu, oraz dodaje s'e nieco $rodka prze-
ciwkorozyjnego. Juz kilkovrocentowe dodatki H:=0
wyraznie przyS§pieszaja przebieg reakcj: spalania.
Woda dostarcza bowiem do reakcji ponizej 1500°C —
b. aktywnego, bo $wiezo zdysccjonowanego uprzednio
w temperaturach powyvzej 2000°C — wodoru. a takze
tlenu, wg. schematu

2 H:O —> H. + 2 OH
a przy dalszym podgrzewan'u
2 0H —> 0: -+ H»

Wyrazna dysocjacja wody zaczyna sie doviero

ok. 1500°C, kiedy to ulega dysocjacji zaledwie 0,1%

') Z tego wynika, ze hel nadawalby si¢ dobrze do
Wykonyv.van'fa obiegu w silniku cieplnvm o energicznym pod-
;é'rzev;ram-u 1 — naprzemian — ozlebianiu (np. silnik _Phi-
lpS“ . -

’}  Metanol — alkoho] metylowy CH, ., OH.
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pary wodnej, przy 2000°C — 2%, a przy 2500°C —
juz 10%.

Wtryskiwanie perhydrolu H:0: nie daje wyni-
kow, ktérych moznaby s’'e na pierwszy rzut oka po
jego nadmiarze tlenu spodziewaé. Wiemy bowiem,
ze perhydrol aktywniej utlen’a niz tlen. Perhydrol
ma jednak b. wysokg temperature wrzenia (80%
perhydrol wrze przy 151°C), co uniemozlwia dog&é
szybkie jego parowanie bez podgrzewania. Ponadto
jest H:0» czynnikiem wybitnie prodetonacyjnym.

DETONACJA.

Na okres$lenie zjaw'ska, ktére jest przedmiotem

_ ponizszych omowien, przyjela sie przed trzydziestu
laty, nazwa ,,detonacja®“. Mianem detonacji oknre§la-
my w ogble rozprzestrzenianie s'e fali nadc'$nienia
z predkoseia rzedu 2 km/sek; w omawianym zjawisku
predkos$t ta nie przekraczala, w chwili przyjmowania
tego okreslenia, nawet wg. najSmielszych éwczesnych
cbliczen, 45% pcwyzszej credkosci, a z wiekszym 6w-
czesnym prawdopodobienstwem mie$cila sie w skrom-
n'ejszych granicach 300 — 500 m/sek. Wobec tego
jednak, ze przecietna predko$é¢ rozchodzenia s'e fali
ciénienia podczas normalnegc przebiegu spalania wy-
nosi ok. 15 — 25 m/sek. — to nawet predkosé¢ rzedu
300 m/sek. byla az 12 razy wieksza od tamtej; to
byto dla silnikowcéw dostatecznym powodem okres-
lenia owego przeblegu — w przenos$ni mianem deto-
nacji. Uzywa sie tez czasem okre§lenia ,stukanie®,
lecz ma cno jezykowo inne zabarwienie znaczeniowe;
dlatego wydaje s'e jednak lepszym stowo ,,detonacja‘“.

Podlug pézniejszych badan uczonych recsyjskich
Sokolika i Woinowa, patwierdzonych niedawno przez
badaczy amerykanskich, predkcéé rozchodzenia sie
fali detonacjj zdaje sie wynosié istotnie ok. 2 km/sek.

 Okreslen‘e ,,detonacja“ nabiera wiec coraz wiecej
znamion bezposredniej Scistcsci.

Z kclei wypada okreélié, ze bedziemy rozumiec
przez ,zapton zewnetrzny“, a co przez ,samoza-
plon“ — w odréin‘eniu od detonacji. Nie beda to
jednak jakie§ ogélnie cbowiazujace definicje.

Zapton zewnetrzny mamy woOwczas, gdy tylko
~ze$¢ mieszanki zostaje poczatkowo doprowadzona do
temiceratury zaplonu przez jakie$ miejscowe pod-
grzanie cieplem zewnetrznym, a temperatura pczo-
stalej masy mieszanki jest jeszcze wyrazn'e nizsza cd
temperatury zapionu.

Samozaplon mamy woéwczas, gdy cala masa
m'eszanki zostaie doprowadzona rdéwnoczes$nie do
temperatury zaptonu.

Wyrada dodaé, ze n'ebezpieczne tempveratury
mieszanki zaczynajg sie doviero powyzej 500°C.

Jakiz przebieg ma wigc detcnacja w cylindrze
silnika tlokowego?

Produkty spalania sie p“erwszej, nieznacznej
ob]etosc1 mieszanki zapalonej przez §wiece, rozszerzaja
s'e energicznie wskutek gwaltcwnego wzrostu swej
temperatury; réwnoczeénie strefa spalania rozprze-
strzenia sie, obejmujgc otaczajace warstwy mieszanki;
rozszerzajace sie spaliny sprezaja wiec coraz bar-

dz'ej — pozostala, jeszcze: nie zapalong. mieszanke.
Wynikiem tego sprezenia (i podgrzewania) jest przy-
$pieszony wzrost temperatury owej pozostatej mie-
szanki. Poniewaz poczatek iskrzenia ma m’ejsce przy
ok. 35° przedzwrctnosc!, wiec mamy jeszcze dodatkowy
wzrost ci$nienia i temperatury tych gazéw wskutek
normalnego, koncowego sprezania przez tlok. W m’ej-
scu najbardziej odleglym od $wiecy (jednej lub dwéch)
ulega reszta mieszanki najwieckszemu sprezeniu przez
rozchodzacy sie fale spalin — w skutek przybywania
.,p0 drodze* coraz nowych ilo$ci spalin.

O ile w wyniku tych przebiegdéw, a zwlaszcza
sprezania, nastapi wzrost tempveratury calej owe]
reszty mieszanki powyzej temperatury jej zaplonu,
czyli powyzej 520 — 550°C, to nastepuje samozaplon
i nagle spalenie od razu calej masy tej reszty. To jest
wtlaénie detonacja.

Pod wzgledem chemicznym jest detonacja praw-
dopodobnie wyn kiem reakcji tancuchowych powolne-
go utleniania weglcwodoréw w fazie gazowej jeszcze
nie spalonej mieszanki. Jest to obszerne zagadnie-
nie chem’czne.

Detonacja zaczyna sie wiec zazwyczaj w obszarze
najbardziej odlegltym od cbhu $wiec, o ile nie przy-
$piesza jej wystgpienia jakis blizszy, a szczegdlnie
goracy element, np. grzybek zaworu wylotowego,
osiggajacy podczas pracy siln’ka prawie temperatury
spalin wylotowych, tj. nawet ok. 900°C. Dlatego za-
wor wylotowy powinien znajdowaé sie niedaleko
Swiecy, aby by¢ juz w strefie spalin w cylindrze
woweczas, gdy resztka mieszanki podlega koncowemu,
ewent. detonacyjnemu sprezeniu?). ,Docisk* tej mie-
szanki do goretszych $cianek spowoduje bowiem pre-
dzej samozaptcn, niz ,,docisk” do chlodniejszych §cia-
niek. ' ' '

Pomiarowo stwierdzono wystepowanie detonacji
dcpiero o spaleniu sie najmniej polowy, a przewaznie
ok. 2/3 iloéci m'eszanki. Z chwilg wystapienia deto-
nacii ma miejsce nagly, gwalttowny wzrost predkosci
spalania i takiz wzrest ¢'énienia. Mamy wiec w da-
nym rezie trzy dos¢ odlegle od siebe o$rodki zapto-
nu: perwszy zaplon w dwoéch ogniskach od $wiec —
nieco péZniejszy — samozaplon reszty m'eszanki. Fala
ci$nienia detcnecji wstrzymuje nieraz rozszerzanie s'e
fali ¢’$nienia, pochodzgcej od wtasciwego zaplonu; za-
plon gra wiec wowczas niejako — tylko rcle sptonki
w nabcju armatnim. Przedzwrotno$¢ jest zazwyczaj
taka, ze detonacja zaczyna sie b. blisko zwrotu ttcka,
a konczy sie tuz po przejSciu ttoka przez zwrot.
W praktyce odbywa sie w'ec izochcrycznie. »

Swiecenie gazéw (widoczny plomien) wystepuje
raczej dopiero przy koncowym, maksymalnym wzro-
§cie ¢'§nienia. Nsjgoretsza jest strefa b'ezgcego spa-
lania  ok. 2200°C, temperatura spalin jest nizsza. Po
spaleniu calej dawki — najgoretsze gazy sa w cyl'n-
drze tam, gdzie zaczelo sie spalane; najzimniejsze

1} Dosé skutecznym sposobem obnizania s$redniei tem-
peratury zaworu wylotowego jest za,Svta,p enie |ednego duzego
zaworu — dwoma mnlenszyml o muiejszei pojemnosci ciepl-
nej: latwiejsze jest wowczas predkie schladzanie szezyto-
wych temperatur takich zaworéw — po suwach pracy i wy-
lotowym — do pozadanych misszych temperatur,
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odglos detenacji przybiera na sile, to traci réwnoczes-
nie na zabarwieniu metalicznym. Przyczyna odglosu
‘detonacji nie sg jakie§ mechaniczne uderzenia o sie-
bie czeSci metalowych w cylindrze, jak to pierwotnie
przypuszczano. Ze tak nie jest, stw.erdzono podczas
-dosw’adczen ze spaleniem detonacyjnym w bombach
‘dcéwiadcezalnych, ktére nie zaw'eraly zadnych ru-
chomych czesci, a w ktérych 6w specyficzny przy-
dzwigk rownlez byl styszalny. Jak wiec powstaje ten
dzwiek? Przypuszczalnie jest on wyn‘kiem owych
drgan gazoéw spalajacych sie woéwezas, a zwlaszcza
-nagtej zmiany kierunku ruchu czgstek podczas blyska-
wicznego przelatywan’a ich przez strefe spalania.
Dla detonacyjnego przeb‘egu spalania nie jest bynaj-
‘mniej nieodzownym jakie$ szczegblnie wysokie c'énie-
‘nie mieszanki w chwili zaptonu: gdy jest dostatecznie
n'ekorzystny stosunek powierzchn' (chtodzgcej) do
objetosci*) w bombie doswiadczalnej, a m'eszanka
nie znajduje sie w zywszym ruchu, to wystarcza
ci$nienie 2 ata w chwili zavlonu, aby wytworzona
‘przez spalanie fala ci$nenia doprowadzila resztke
mieszanki do spalania detonacyjnegc.

Niektorzy badacze sa zdania, iz samozapton
wsromnianej wyzej reszty, tj. ck. 1/3 mieszankj —
jest zbyt stabym impulsem, by scowodowaé styszalne
dzwieki; taki bodziec moze wywota¢, ich zdaniem, naj-
wyzej drgania o niskiej czestotliwosc!. Natomiast sty-
szalne drgania o wysok'ej czestctliwosci moga pocho-
dzi¢ z poza ‘cwego obszaru samozaplonu, od gazow juz
pialacych sie, badZ tez dopalajgcych sie z cpdznien’em.

Istnieje tez przypuszczenie, ze podczas kazdegc
spalania sie mieszanki par réznych benzyn z ro-
wietrzem tworzy sie réwnolegle pewna ilo§¢ szczegdl-
nej substancji, przenikajgcej calg dawke; od stopnia
koncentracji tej substancji zalezy mozliwosé wysta-
pien’a i sita detonacji, gdyz to wiasnie owa substancja
detonuje. Substancja ta jest grupg chemiczng (w ro-
dzaju grupy ,,OH%), zwigzkiem chemlicznym, lub tez
csklada sie z paru zwigzkdéw.

Bogata mieszanka, zwlaszcza od 10% do 20%
nedmiaru pal‘wa, wykazuje wieksze sklonnosci do
detonowania, niz uboga. Oleje sprzyjaja na ogét de-
toenscji; nadmierne smarowanie jest wiec 1 z tych
wzgledow niewskazane.

Bardzo waznym czynnikiem powstawania lub
zapob’egania detonscji moze byé przewodnos¢ ma-
terialu Scianek.

Aluminium jest pieciokrotne lepszym przewod-
nikiem ciepla — od zeliwa i stali. Dlatego glowice
i ttcki ze stos6w o podstawie aluminiowej umozliwiaja
wydobywanie (bez obawy detonacji) mocy co naj-
mniej o 15 — 20% wyzszych, niz przy glowicach
i tlokach zeliwnych. Waznym jest jednak, zeby ich
powierzchnie nie byly pokryte grubszymi warstwsmi
izolacyinymi, np. spieczonymi resztkami po-olejowy-
mi, sadza, pylem itp. Przewodno$é cieplna sadzy jest
ok. 5000 razy mniejsza, przewodnos$é¢ oleju 2000 razy
mniejsza, a przewodno$¢ pylu (kurzu) co najmniej
400 razy mn'ejsza, niz przewodno$¢ alumin um.
‘W lotnictwie zeliwe nie wchodzi zresztg w rachube
takze ze wzgledu na ciezar i malg wytrzymatosé.

1) Objetos¢ bomby doswiadczalnej wynosi kitka litrow,

NIECO O SRODKACH
ANTYDETONACYJNYCH.

Detonacji staramy sie¢ zapob egac¢, a przynajmniej
przesuwaé ja do obszaru wyzszych temperatur i c'§-
nien (opdézniaé ja), glownie na dwoéch drogach: kon-
strukcyjnej i chemicznej.

Srodki konstrukcyjne polegaja na pczostawieniu
mieszance jak najmniej czasu na ,przygotowanie“
detonacji.

Osiggamy to przez:

1) dobdér wysokcprzewodnych materialéw na

$cianki glowicy i denka tloka,

2) zwiekszenie obrotow,

3) zmniejszenie cylindréw,

4) um'eszczenie Swiecy w poblizu zaworu wylo-

tcwego,
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Rys. 11. Wykres zmian temperatury i mocy — w slad za

-wzrostem detonacji. spowodowanym wzrostem przedzwrol-
nosci zaplonu. [1].
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5) odpowiednie uksztaltowanie przestrzenj spa-
lania, zapewniajace dobre zw rowanie mie-
szanki,

6) ograniczenie wielkosci
(a wlasciwie rczprezania),
itp.

Srodki chemiczne polegaja na dodawaniu do pa-
liwa zwiazkéw chem’cznych. powodujgcych zmniej-
szenie w cylindrze predkosci reakcij lancuchowych
wstepnego utleniania weglowodoréw jeszcze niespa-
lonej mieszanki, bedacego prawdopodobnie przyczyna
detonacji.

Niejako ,,naturalnym‘ antydetonatorem sa ochio-
dzone spaliny. Sa jednak konieczne do§é znaczne
ich iloéci dla osiggniec’a wydatnych skutkéw, tak,
ze rozostaje w cylindrze za malto miejsca na §w'eza
mieszanke.

stornia  sprezania
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Najbardz'ej uzywanym jest czteroetylek olowiu
(zawarty zazwyczaj w tzw. plynie etylowym 1; za nim
idzie karbonylek zelaza Fe(CO):. S3g one na ogbt
znane, zwlaszcza plerwszy, dz'ekl swej praktycznej
przydatnosc1
' Sa i inne $rodki, mniej praktyczne, lecz wWSspo-
mnimy © nich dla wszechstronno;m Wypada nad-
mien‘¢, ze antydetonatory podwyzszaja na ogét znacz-
nie punkt zaplonu paliwa, niektére nawet o 200°C.

Dodatek potasu i talu podwyzsza punkt zaplonu
benzyny, za$ pary ich wywierajg dziatanie antydeto-
nacyjne. Podobnie, lecz stabiej, dziataja selen i telur.
Albo np. gorgce pary talu o temp. 680°C, w strumie-
niu azotu z 15% domieszksa powietrza, wprowadzone
przez specjalny zaworek do cylindra okazaly sie 11
razy skuteczniejsze od czteroetylku olowiu. Pary
potasu o temp. 200° — 400°C byly cztery razy sku-
teczniejsze niz czteroetylek otowiu.

Antydetonatory dzialajg najskuteczniej w stan’e
poczatkowego utleniania sie.  Czteroetylek olowiu
jest najskuteczniejszy w fazie rozkladania sie.

Specjalne badania wykazaly ze aldehydy, two-
rzace sie jako posrednie miedzyprodukty reakeji
spalania nie sg przyczyna detonacji; na formalde-
hydzie pracowat silnik bezdetonacyjnie.

NIECO O BADANIACH.

W ciggu ostatnich 30 lat przeprowadzono wiele
badan zwigzanych z detonacja, m. in. na nastepuja-
cych jednocylindrowych silnikach specjalnych, ktore
mialy w glowicach po 1 — 4 $wiec:

1. na silniku z aparaturg umozliwiajgca pobieranie
probek mieszanki w réznych fazach suwu spre-
zania; czas otwarc'a zawmka wynos't 1/800 sek
przy n == 600,

2. na silniku rejestrujagcym nie tylko wzrost ci$-
nienia, lecz takze posuwan’e sie plomlema W Cy-

hndrze '
3. na silnikach z okienkiem kwarcowym w glowicy,
umozliwiajagcym robienie zdje¢ migawkowych

‘rozwoju plomienia spalania, bgdz fotografowa-

nie widma tego picmienia po przepuszczeniu
wigzki jego promieni przez szczeline spektro-
skepu na klisze spektrografu; podobnych siln'-
kow bylo wiele, m. in. o réznych urzadzeniach
do fotografowania. Urzadzenia te umoczliwiaja ro-
bienia nawet do 200.000 zdjeé¢ na sek,

4. na silniku z glowica zeliwnag, powlekana jednak
wewnatrz kolejno réznymi metalami dla stwier-
dzenia, czy na powstawanie detonacji ma wpltyw
przewodnictwo materialu Scianek otaczajgcych,
czy tylko kat.ahtyczne dzi alame pow1erzchn1 tych
Scianek, :

5. na silniku o specjalnym ksztalcie przestrzeni

" spalania, osiagnietym przez specjalne uskoki
sklep'enia glowicy; chodzilo o stwierdzenie zapo-
biegawczego wplywu naglych zmian przekroju
glowicy na powstawanfe detonacj’i,

1} Czteroetylek ofowiu Pb (C.H-)4; plyn et.ylowy, np.:
559y .czteroetylku olowiu,. 369 etylibromidu i 9% = mo-
nochloryny naftalenu. Antydetonacyjne wlasnosci czte-

roetylku olowiu odkryl w r. 1922 Midgley.

6. na silnku o zaplonie co drugi cykl, dla pobierania
probek badz to sprezonej mieszanki; badz spali‘n,
celem wykrywania obecnosci aldehydéw,

7. na silniku o jednym tylko suwie — suwie spre-
zania; chodzilo o przesledzenie wzrostu ci$nienia
po zaplonie, przy stojgcym ttoku.

8. wreszcie na silniku o pozloconym zaworze wy-
lotowym, celem stwierdzenia ewent. katalitycz-
nego wplywu gcracej powierzchni zaworu stalo~ -
wego — na tworzen'e sie NO:. Przy jpozioconym
zaworze wylotowym mialata koncentraCJa NO..

Pominglem oczywiscie ‘wszelkie typy siln? kow
0 zmiennym stopniu sprezania, jak siln‘k Ricardo,
CFR itp., gdyz nalezg one dz'§ do normalnego wy-
posazenia laboratcriow silnikowych.

A to kilka nazwisk znakomitych badaczy za-
gadnien zaptonu, spalania normalnego i detonach—
nego — gazow:

Davy, Dixon, Langewin, Bodenstein, Ubbelohde
Pier, Callendar, Ricardo, Midgley, Janeway, Tizard,
Bonhoefer Haber, Pye Finch, Bone, Boyd, Townend;
H'nshelwood, Lindner, Schnauffer, Campbell, Serruys,
Egerton, Rassweiler, Withrow, Neumann, Dumanois,
Nusselt, Semenow, Kcndratiew, Kistiakowski, Woi-
now, Andreew, Sokolik, Szczolkin, Aiwazow, Lew!s,
Elbe, Muffling, Rothrock, Jcst, Miller, Fiock i in.

LITERATURA:
1. W, Jost — .Explosion and combustion processes in
dases” transl. by H O, Croft; New York and London,
1946.

2. Analysis of Spark-Ignition Endine Knock as seen in
Photographs taken at 200000 Frames per Second“ —
Report Nr, 857, NACA, 1946.

3. ,.A Study by' Hish Speed Photodranhy of Comlbustlon
ar‘d Knock in a Spark Ignition Engme“ — Report Nr.
727, NACA, 1942,

4. ,Flame speeds and Energy Considerations for Explo-

sions in a Spherical Bomb* — Report Nr. 682, NACA.
1940, ' '

5 A W. Judge — .Aircraft Engines” London, 1945.

6. W. Lindner — Entziindung u. Verbrennung von Gas —

u. Brennstoffdampfgemischen* ~-  Berlin, 1931,

7. K. Schnauffer — |, Verbrennungsgeschwindigkeiten von
Benzin — Bensol - Luftgem’schen in raschlaufenden
Ziindermotoren’’, Berlin, 1931,

8 K. Jagoszewskz — Flzykalne podstawy pracy $wiecy
zaplonowe] i wyplywa]a,ce z nich wnioski praktyczne®.
Techniczne Nowoséci Lotnicze, Warszawa, Styczen 1936.

¢ E. P. Hawthorne — ,,Oxygen Injections as a Means of
Increasing Aero-Engine Performance®, Aircraft Engine-
ering, London, Oclober 1946.

10. ,,Chimiczeskije osnowy raboty dwigatela — zbiér tlu-
maczed. Moskwa, 1948,

11. H. R Ricardo — .,The High Speed Internal — Combu-
ston Engine”, London and Glasgow, 1931.

12, D. R. Pye — ,Die Brennkraftmaschinen”, {ibersetzt von
W, Wett\stadt Berl n, 1933,

13, C, Englisch — | Verschleiss, Betriebszahlen u. Wirtsch-
aftlichkeit von Verbrennundskraftmaschmen ,  Wien
1943.

14. L. Bergmann u. Cl Schaefer —
mentalphysik®, Berlin, 1943,

15, B. Stefarnowski —  Termodynamika Techniczna‘‘, War-

Lehrbuch der Experi-

szawa, 1938, ) . ,
16. A. Swan — Handbook of Aeronautics”’, London, 1934.
17. R, Bussien — _ Automobiltechnisches Handbvulch“ Berlin,
1942,

18. Biuletyn Nr. 2 Kola Mechamkow Wydzlai’ow Polltech
nicznych A. G, Krakow, czerwxec 1947,



140

TECHNIKA LOTNICZA

GRUDZIEN 1949

Inz. JERZY SKONIECZNY
Gtéowny Instydut Lotnictwaq

Nl e

Swiece zaplonowe silnikéw niskopreznych

1. WSTEP.

Bardzo waznym elementem kazdega siln'ka
niskopreznego jest §wieca zaplonowa. Od jej jakoSci
zalezy prawidlowo$¢ pracy silnika tlokcwego, wzgled-
nie ciaglo$¢ pracy s’In'kéw odrzutowych. Czesto
spotyka sie w praktyce, iz uzytkownicy swiec samo-
chodowych wzglednie lotniczych, nie zdajgc sobie spra-
wy z roznic jakie stniejg w konstrukeji i pracy po-
szczegblnych $wiec ipopelniajg liczne bledy, pocigga-
jace za sobg n'epozadane skutki. Celem tego artykutu
jest zapoznanie czytelnika z wymaganiami uzytkcw-
nikéw $wiec, rodzajem $wiec, ich konstrukcja, wta-
snoéc'ami charakterystycznymi, dlugowiecznoscig oraz
cechowaniem.

2. WYMAGANIA UZYTKOWNIKOW SWIEC.

Uzytkownik wymaga c¢d wytworcy dwoch zasad-
n'czych wlasciwosci §wiecy:

1) mozliwie duzej trwalo$ci w danych warunkach
pracy oraz, -

2) niezawodnosci dzatania, tj. zada, aby wytado-
wan'e iskrowe nastepowalo przy wszystkich wa-
runkach pracy silnika i §wiecy.

Do zrealizowania wyladowania iskrgwego ko-
necznym jest przylozenie napiecia miedzy elektroda-
mi zawartego w granicach 15 =— 5 kV. Pierwsza
warto$¢ gdnosi sie do warunkdédw pracy na ziemi,
druga na wysokosci.

Wszystkie inne wlasnosci $wiec sg zwigzane z ty-
mi dwoma j stanowig wymagania wtoérne uzaleznion=
od konstrukcji lub materialéw stosowanych na po-
szczegblne czesSci. O tych ostatnich decyduje wiec
wytworca.

3. RODZAJE SWIEC,

. Pod wzgledem zastosawania dzielimy $wiece na
lotnicze : samochodowe. Zasadnicza r6znica polega
Jedynie na jako$ci wykonan'a, z ktérg wiaze sie pew-
noé¢ dz'atania. Swiece lotnicze wiykonane sg o wiele
dokladniej oraz poddaje sie je bardziej szczegdélowej
kontroli, zaréwno w czas‘e produkeji jak i przy cd-
bicrze.

Rozrézniamy réwniez Swiece do silnikéw ttoko-
wych @ Swiece dla silnikéw odrzutowych. Swiece
silnikow odrzutowych posiadaja na cgét znacznie
wieksza przerwe iskrowa oraz réznig s'e od $§wiec
silnikéw tlokdwych ksztaltem elektrod bocznych.

Pod wzgledem konstrukeyjnym swiece dzielg sie
na: rozbieralne : nierozbieralne. Swiece pierwszego ro-
dzaju daja sie demontowaé¢ na poszczegélne elementy,
co umozliwia oczyszczanie.

Druga cechg konstrukcyjng jest wielko$¢ gwintu
do gniazda $wiecy.

Rozmiar tegg gwintu decyduje o gabarycie $wie-
cy, ten ostatn: za§ wpiywa na ksztalt przestrzeni
spalania i glowicy.

Ze wzgledu na wlasnosci elektryczne rozréznia
sie $wiece: ekranowane ¢ nieekranowane. Ekranciwane
$wiece posiadajg zewnetrzna oslone metalows, chro-
niaca aparature rad:owa od zaburzen, jakie powsta-
ja przy wyladowan’ach iskrowych ukladu zaplono-
wego nieekranowanego.

Pgd wzgledem rodzaju wyladowania dzielg sie
one na: $wiece o wyltadowaniach iskrowych, jarze-
n.owych, oraz iskrowo-jarzeniowych. Pierwszy rodzaj
stosuje sie w silnikach tlokowych, dwa ostatnie za$
stosuje sie obecnie w silnikach odrzutowych.

Z punktu widzenia pracy siln‘ka istniejg $wiece
»zimne” i ,,gorace*. Sa to ckres$lenia potoczne, iloscio. -
wio te sprawe ujmuje tzw. ,,warto$é cieplng Swiecy®.
o czym bedz'e dalej mowa. Swiece ,,z'mne“ posiadaja
wysoka warto$¢ cieplng, $wiece .,gorgce” za§ — niska.

4. KONSTRUKCJA SWIEC.

Swiece siln'kéw tlokawych musza zachowaé
szczelno$§é przy réznicy ci$nien po stronie wewnetrz-
nej i zewnetrznej $w'ecy dochodzacej do 40 kGlem?®.
Z tego puwodu ich konstrukcja musi byé przystoso-
wana przede wszystkim do tego warunku.

Rysunek 1 przedstawia trzy rczwigzania Swiec
dla silnika ttokowego:

la. — $wieca typu samochcdowego, nierozb'e-
ralna o zawalcowanym izolatorze elektro-
dy Sradkowej,

1b. — $wieca rozbieralna nieekrangwana.
lc. — $wieca lotnicza ekranowana.

Numeracja poszczegblnych czeSci $wiecy jest
jednakowa dla wszystkich szkicow. Oznaczenia po-
szczegbélnych elementéw podane sa pod rysunkiem.

Oprawki I wykdnuje sie ze stali zwyklej, maszy-
nowej. Rozwartoé¢ klucza oraz gwinty muszg byé
zgodne z normami, ktére przewiduja nastepuiace wy-
m'ary ewintu dla oprawki §w'ecy: M8, M10, MI2,
M14, M18 i M22. Skck gwintéw 1,25 précz M18 X 1,5
i M22 XX 1,5. Dla ochrony przed korozja powleka sig
oprawki warstwa ochrcnng np. przez oksydowanie,
chromowanie itp. .

Elektrody $rodkowe 2, jak réwniez bcczne 5,
wykonuje sie z materialédw odpornych na korazje
chemiczna (przeciw dz'alaniu np. czteroetylku oto-
wiu), oraz erozje elektronowsg wywolana iskrzeniem.
Materiatami takimi sg: tugsten, nik'el, stopy platyny
z irydem oraz stale o duzej zawarto$ei niklu. Najbar-
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Rys. 1. Przekroje typowych swiec; 1a —
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Izolator elekrody srodkowej
3 jest czeScig Swiecy najbardziej
odpowiedzialng i
najpowaznejsze trudncéci w pro-

dukcji.

stepujace wlasnosci:
1. wyscka odporno$¢ na prze-

bicie,

nastreczajaca

Muszag go cechowaé na-

2. duza zdolno$¢ do odprowa-
dzania c’epta (odp. przewod-
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$wieca nierozbieralna, mieekranowana,

1b — $wieca rozbieralna nieekranowana, 1c — §wieca ekranowana,
Oznaczenia: 1 — oprawka, 2 — elektroda $rodk., 3 — izolator elektrody s$rodkowej,
4 — uszczelka elektrody srodkowej, 5 — elektrody boczne, 6 — uszczelki izolatora,
7 — zaczep przewodnika elektrycznego, 8 — nakretka, 9 -— dodatkowa izolacja,
10 — opér weglowy 1000 Q. 11 — sprezynka dociskowa, 12 — wkladka stalowa,
13 — tulejka szklana, 14 — elekiroda srebrna z koricowka platynowa, 15 — wkiadki
posérednie.

dziej odpornym na korazjg jest tungsten, ktéry jed-
nak z powodu swej krucho$ci rzadko jest stcsowany,
szczegblnie na elektrody boczne, ktére musza s'e daé
aqdg'na¢ ze wzgledu na regulacje przerwy iskrowej.
Znaczng odporno$¢ na erozje elektronows wykazuja:
platyna (4-krotnie lepsza gd niklu) oraz iryd (5-krot-

nictwo i1 odp. konstrukcja),
3. dobra szczelnoé¢ (nie moze
byé porowaty),
4. wysoka wytrzymatosé na de-
cisk (ok. 60 kG/mm?).

S’la wywierana, przy zawal-
cowaniu, wzglednie zaciskaniu
nakretki wynics! zazwyczaj okoto
4000 kG.

Wielka role gra porowatosé
powierzchni izolatora. Wskutek
pordéw nastepuje zanieczyszczenie
izolatora w gigb, prowadzace
Z jednej strony do chemicznego
powiazania materialu np. miki
ze zwiazkami olowiu, co zmniej-

sza jego odpornos¢ na przebicie, z drugiej za§ — do
wywctania samozaplonu w cylindrze s/lnika.
Najlepiej nadaja sie na izolatory materialy ce-
ramiczne. Pgzwalajg one przy odpowiednim opra-
cowaniu technologicznym skonstruowaé $wiece o mi-
n'malnych rozmiarach przy zachgwaniu wymaganych

nie). wiasciwoscei izolacyjnych.
Tablica 1. A
Ciezar Wspétczynnik Temp] Wytrz, Wsp. Opornosé
) ) topli- . rozszerz, |wlasc. przy
Material wlagciwy przew. ciepla woéci| na docisk liniow. 600°C Uwagi
c o kcal
o G/em® -—n;.—;‘;—o‘a‘ przy t°C °oC kG/em? cm
Ll Mika 26 +32 0.3 0 1300 — —_ 6.107 rozpada sig
tracac wode
kry\stalicznqb
2.| Porcelana 2,3+ 25 07 - 0,9 0 1670 3000 43 . 10-6 — bardzo
krucha
3.! Stealit 26 — 27 14 100 - 200 | 1650 | 4500—5000 1 8,2 .10-6 13.10%
4.| Sillaminit 2,4 1,45 — 1816 5000—6000 35.10-6 3,1 10°
5.1 Pyranit 2,6 1,6 100 = 200 —_ _ — .
6.) Sintorkorund 3,78 10,5 ~ 16,8 | 100 = 200 | 2050 | 5000—8000 | 7,5.10-% 19,101 ostatnio
stosowany
w Anglii
7,| Sintox _ _ _ — — — — jak 6
8.1 Zircrund _ — — — — — - jak 6
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Tablica 2.
; .erozja R

Lp|Konsirukeja elektr [HIAITIAL SIEAITORL 1 s ipik 5272//;7;;;:% _|uwayi
1A\ © Stal Nikiel | JupiterVIIF| 00178
2| ALt &  |Stalnikl. | Nikiel MerlinT | 00127
30 UL 6 |Stalnikl. | Nikiel | KestrelX | 00127  |Hamownia
4| WL 6D | Stalniki | Nikiel | KestrelV | 00102
50 14U @& |Statnikl. | Plat-iryd| Cyclone | Q0084
6| 1L & |Stal nikl. | Stal nikl. | Kestrel X | 00089  |Hamownia
7| R & |Nikiel-Mang Mikiel | Cyclone 00084

Nikie! | Nikiel | KestrelV | 00081
6| @ Nikiel Nikiel Kestrel X | QO0058
9| 19t &) | stalnikl. | Plat-lryd| MercuryX| 00071
10 1) & Stal nikl. | Nikiel | Pegasus | 00056

Stal nikl. | Mikiel Merlinll 00051
A S Stal mkl. | Nikiel | Pegasus Jli | 00046

Platynag Platyna RapierVY| |00038+00051
12 M @ Platyna Platzna Merlinll .| 00038
13 ot Stalnikl. | Stal - | CheetahIX| 00038
141 1YL & Stal nikl.| Plat-lryd| Merlinll | 00038
15 14t @ Plat-Iryd| Plat-iryd| Mertinll | 00038
16 N} Nikiel | Nikiel | Pegasus¥X| 00025 |Hamownia

Znacznie gorszym, lecz bardziej rozpowszechn'o-
nym materiatem jest mika. Jest ¢na krucha i posiada
mniejsze przewodnictwo cieplne; musi tez posiadac
jak najmniej zan'eczyszczen, szczeg6lnie zwigzkow
zelaza, gdyz zmniejszaja one odpornoéé na przebicie.
Pcwierzchnia izolatora wykonanego z warstw miki
nie jest tak idealnie gladka jak izolatora ceram’cz-
nego. Mika tatwo wigze sie ze zwiazkami chemicznymi
zawartymi w paliwie lub spalinach stajac sig przewod-
nikiem elektrycznym. Jest ona nieodpcarna na wy-
sokie temperatury.

. Materialy uzywane na izolatory $wiec oraz ich
wlasnosci fizyczne pcdane sa w tablicy 1.

Ostatnie trzy materialy sg to spiekane tlenki
aluminium z dodatkiem niewielkiej ilogc; krzemu.

Uszczelka elektrody $rodkowej 4 wykemana jest
z miedzi elektrolitycznej. Ma ona na celu ewentualne
wyrdwnanie réznic wywotanych qdmiennymi wspét-
czynnikami rczszerzalnoéct poszczegdlnych materia-
16w izolatora a tym samym zachowanie szczelnicgei
Swiecy przy pddwyzszaniu temperatury. Uszczelka
ta nie zawsze jest stosowana. )

Elektroda boczna 5 moze byé pojedyncza jak np.
w $wiecach samgchodowych, jednak w §wiecach lot-
niczych stosuje sie zwykle dwie lub wiece] ze wzledu

na pewnos¢ dziatania. Zasadniczg cecha elektrod
bocznych jest dobér ksztattu koncowki, ktéry musi
by¢ przystcsowany do ksztaltu elektrody $rodkowej.
Szczelina miedzy tymi elektrodami musi posiada¢
wspolne, réwnolegle, tworzace o dlugosci co najmniej
réwnej Srednicy elektrody bocznej wzglednie jej gru-
besel. Ten warunek przediuza znacznie zycie §wiecy
ze wzgledu na elektronowg erozje elektrod.

Przy ostrych krawedziach elektrod erozja poste-
puje bardzo gwattownie. Elektrody boczne wykonuje
sie z materialu takiego jak elektrgdy Srodkowe o ile
ten ostatni pozwala na regulacje przerwy iskrowe]

przez g'ecie. Wplyw konstrukeji elektrod na erozje
padaje tablica 2. ’

Uszczelki izolatora 6 wykonywa sig przewaznie
z miedzi elektrolitycznej, choé firmy angielskie sto-

suja réwniez uszczelki stalowe. Szezelnce uzyskuje
Sig przez zgniot. :

Zaczep przewodnika elektrycznego 7 jest znorma-
l'zowany i wykdnuje sie z dobrych przewodnikéw
elgktrycznych odpornych jednoczeénie na korozje che-
miczng atmcsfery.

'Is-t'otna; réznica $wiecy ekranowanej w stosunku
do Swiec przedstawionych na rysunku la i 1b jest
wydtuzenie nakretk: 8 oraz dodatkcwa izolacja cera-
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miczna 9. Nakretka ta spelnia role ekranu elektrycz-
nego, ktory ostania zlgcze styku 7 z przewodem pradu
iskrownika. Do tej nakretki mocowany jest ekran
samego przewodu dzieki gw ntowanemu jej zakon-
© czeniu. Na szkicu Ic przedstawiona jest tez inna
konstrukcja elektrody $rodkowej, bardziej odpc-
w'ednia dla Swiec ekranowanych. Elektroda ta po-
siada opor weglowy 1000 & poez. 10. Ma on na celu
zmniejszenie zuzycia elektrod spowodowanego ekra-
nowaniem. Opdr ten redukuje niekiedy nawet w 75%
erozje elektronowa wywolang obecnoscia ekranu
(por. tablica 3). Wytlumaczen'e samego zjawiska
zwigkszenia erozji wskutek stosowania ekranu podane
jest dalej.

11 — jest to sprezynka stuzaca za element elastyczny
przy zmianach temperatur, 12 — wktadka stalowa,
13 — tulejka szklana wtopiona w izclator, a majgca
na celu zapewni¢ szczelnosé Swiecy, 14 — elektroda
srebrna z koncoéwka platynowsg wzglednie irydowa,
15 — wkladki pogrednie z miedzi elektrolitycznej.

5. WLASNOSCI CHARAKTERYSTYCZNE.
51 Wartosé cieplna swiecy.

Nazywamy tak czas, wyrazany w sekundach, 1.-
czony od chwili obcigzenia specjalnego silnika pra-
cujacego w SciSle okre$lonych warunkach na §w.ecy
cechowanej, do chwili wystap.enia pierwszego objawu
samozaplonu. Wiarto§¢ cieplna decyduje o tempera-
turze przy jakiej Swieca pracuje. Temperatura
ta nie moze by¢ zbyt niska, aby $wieca mcgla
sig sama czySci¢ przez spalanie na jej powierzchni
weglcwodoréw, ktére osadzajac sie na niej przy ni-
skiej temperaturze, moga spowodowaé przerwan'e
pracy. Temperatura samooczyszczania sie $wiec wy-
nosj okoto 400° C. Z drugiej strony warto$é cieplna
nie moze by¢ za wysoka, by nie wywolaé samozapto-
néw obnizajacych mcc silnika oraz aby zachowana
byladostateczna dlugowiecznosé swiecy. Ten ostatni
warunek jest szczegdlnie wazny dla $wiec z izolacjg
mikowa. Mika w temperaturze powyzej 600° C szybko
traci wode krystaliczng i rozpada sie na proszek, przy
czym izolator i §wieca ulegaja zniszczeniu. Wlasciwy
rozklad temperatur na $wiecy przy dcbraniu odpo-
wiedniej wartosci cieplnej uwidacznia rysunek 2.

Na rozktad ten wplywa ilo$¢ ciepta odprowadzana
przez Swiece, ta za$ zalezy, jak to bylo jpodane od
konstrukeji $wiecy i wspodlczynnikéw przewodzenia
poszczegblnych materiatéw. Jak widaé¢ z rysunku 2
najwiecej ciepla odptywa przez oprawke.

Z konstrukeji mozna jedynie przypuszczat czy
dana $wieca nalezy do ,gorgcych® czy ,zimnych;
wlascwy wybdér wartcéci cieplnej $wiecy w odnie-
sieniu do uzytkcwanego silnika mozna stwierdzi¢ na
podstawie wygladu $wiecy po kilku godzinach pracy.
Swieca taka posiada woéwczas nieskorodciwane, jasne
elektrody, niewielki bronzowy osad na :zolatorze craz
niewielki ciemno-szary osad na oprawce cd strony
wewnetrznej. Swieca ,,zzmna“ jest po pracy zanie-
czyszczona na calej wewnetrznej powierzchni znacz-

000 300 5007

N-CN R

Rys. 2. Prawidlowy rozklad temperatury wzdluz .$wiecy.

nej gruboSci warstwg matowego, wilgctnego, wzgled-
n-e blyszczgeego suchego, czarnego osadu. Wywolane
jest to spadkiem temperatury $wiecy ponizej tempe-
ratury samcoczyszczania. Swieca ,,gorgea’ jest oblo-
zona osadem czerwonym, szarym lub zoltawym za-
leznie od rodzaju paliwa, przy czym czesto widoczna
jest w tym wypadku daleko posunieta erozja elek-
trcdy $rodkowej. OQczywisele grzy takim dobieraniu
Swiecy do danego s'lnika nalezy zachowa¢ prawidicwe
warunki gracy silnika, gdyz np. temperatura $wiecy
zalezy od sktadu m’eszanki jak to wynika z rysunku 3.
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Rys. 3. Zalesnosé temperatury swiecy t od cigzarowego

stosunku powietrza do paliwa w mieszance 1/q,

Nie zachowanie wlasciwych warunk6éw pracy mcze
spowodowac catkowicie bledna oceng. Wlasciwe przy-
stasowanie wartosci cieplnej §wiec lotniczych do sil-
nika uzytkowanego mozna przeprowadzi¢ jedynie
przez badania na hamowni, wzglednie przez specjalne
badania w powietrzu.

Swiece obecnie wykonywane posiadajag nastepu-
jace wartoSci cieplne: 35, 45, 75, 95, 125, 145, 175,
190, 225, 250, 275, 310, 380, 400, 480 i 500.

5.2 Wielko$¢ przerwly iskrowej miedzy elektroda
srodkows i becznymi.

Wielko$¢ przerwy pomiedzy elektrodami ograni-
czona jest napieciem pradu iskrgwnika potrzebnym
do wywotlania iskry. Rysunek 4 podaje wielko§é wy-
maganegq napiecia w zaleznosci od ci$n‘enia panuja-

.cego w przestrzeni spalania, dla trzech rdéznych przerw

iskrowych; na rys. § podana jest natomiast zmiana
napiecia pradu iskrownika z wysakofcig lotu.
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Rys. 4. Zalezno$¢ napiecia Uy, potrzebnego do wywolania
iskry na $wiecy, od ciénienia w komorze spalania p dla

roinych wielkosei przerwy iskrowej; 1 — przerwa iskrowa
03 mm; 2 — przerwa 0,5 mm, 3 — przerwa 0,8 mm,
Volt
15000
U,
12500
10000
7500 : \\
500
0 3000 6000 9000 12000 H (m)
284743 -RS
Rys. 5. Zaleznos¢ napigcia U, dawamego przez iskrownik

od wysokosci lotu H.

D¢, przebicia przerwy - powietrznej 0,25 mm ko-
niecznal jest roéznica napie¢ lprzynajmmiej 5500 V.
Warunek ten zgodnie z wykresem 5 ogranicza wy-
soko§¢, przy ktoérej moze jeszcze pracowaé taka
Swieca do 12500 m. Przy szczelinie 0,5 mm napiecie
przebicia wzrastla do wartcéei 8500 V co odpowiada
max. wysokosci lotu tylko 8500 m. W wypadku,
gdyby pilot przy tej przerwie na Swiiecy chciat
osiggnaé wigksza wysokc§é moglby sie spotkaé z za-
burzeniem w pracy silnika na skutek braku iskry.
Normalnie stosuje sie w silnikach tlokowych nisko-
preznych przerwe iskrowg wielko$ci 0,3 — 0,5 mm.

5.3 Opor izolacji.

Ze wzgledu na przebicie opor izolacjj $wiec po-
winien wynosi¢ 2MQ, a nie moze spa¢ w zadnym
wypadku ponizej 0,2M Q. Powaznym czynnikiem ob-

TECHNIKA LOTNICZA

GRUDZIEN 1949

e
3 44‘47
R \
\
\
\
\\
2 \
\
\
\
\

’ J N

600 t [°C,

284,49 k6

az N
300 100 500

Rys. 6. Zaleznosé oporu izolacji R od temperatur t

nizajgcym -opo6r izolacji jest temperatura elektrod,
ktérej wplyw widoczny jest z rysunku 6.

Jak wida¢ z tego wykresu najniekorzystniejszym
obszarem temperatur pracy Swiecy jest 360 -—450°C.
W granicach temperatur 450 ——590°C Swieca pracuje
bez zarzutu. Uwzgledniajgc omoéwione poprzednic
powody ten abszar temperatur jest najbardz'ej wta$-
ciwym dla pracy $wiec wszelkiego rodzaju. Cheac
sprawdzi¢ dobér wartosci cieplnej $wiec odnosnie da-
nego silnika, mozna wywierci¢ w elektrodzie $rod-
kowej ctwoér, wprowadzi¢ wen termopare siegajgca
az do paru milimetréw przed koncem elektrody
1 mlerzgc temperature Swiecy stwierdzié czy zawiera
sie ona w przewidzianych granicach.

5.4 Wytrzymalo$é na przebicie.

Opér izolacji nie jest jednak zawsze miarcdajnym
dla oceny izolatora i dla tego izolator musi byé od-
porny na jprzebicie pragdem zmiennym przy powiek-
szaniu napiecia qd 0 do wartosci 10kV, z szybkoscia
1kV/10 sek. Dla $wiec lotniczych warunki przebicia
uwzgledniajg zmiane ci$nienia barometrycznego z wy-
sokoScia: $wiece lotnicze nie magg ulec przebic:u
pradem iskrownika (poza przerwa iskrowg) przy na-
pleciu 7,5 kV i przy cisnieniu po stronie wewnetrz-
nej $wiecy wynoszacym 20 kG/em* oraz po stronie
zewnetrznej 0,333 kGlem?.

5.5 Szczelnosé swiecy.

Ze wzgledu na jako$é¢ pracy silnika §wieca musi
byé¢ szczelna, tq jest nie moze przepuszczaé wiece]j
powietrza niz:

100 cm® na minute dla $wiec nierozbieralnych,

150 cm® na minute dla $§wiec rozbieralnych.
Przy badaniu $wiecy na szczelnogé przewidziane sa
nastepujgce warunki: cisnienie po stronie wewnetrz-
nej Swiecy 30 kG/em., cién.enie zewnetrzne 1 kG/em?,
temperatura otoczenia 15°C. Spelnianie tych warun-

k6w zapewnia dostateczna szczelno$é $wiec przy ich
pracy na silniku,
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5.6 Ekranowanie,

Ekranowanie $§w’ec lotniczych ma na cely unik-
nigcie zaburzenia w pokladowych instalacjach radio-
wych spowodowanego praca iskrownikéw lub cewek
zaptqnowych. Z punktu w'dzenia dlugow ecznosei
$wiecy ma ono wrlyw ujemny. Przewdd elektryezny,
prowadzacy od uzwojenia wtérnego iskrawnika do
swiecy, otaezony metalows ostong, stanow: pod wzgle-
dem elektrycznym kondensator o znacznej pojemnosct,
W chwil’ przerwania gbwodu kondensator ten wyla-
dowuje sie 1 wowezas przez $wiece clynie prad o na-
tezeniu od 30 do 150 A, podczas gdy przy normalnej
pracy bez ekranu prad ten wynosi zaledwie 0,7 A.
Przy tak duzym pradzie wyladowanie iskrowe na
elektrodach jest bardzo energ’czne i powodujz ono
nadm’erne zuzycie elektrcd co widoczne jest z tabli-
cy 3 a co oméwione zostalo poprzednio. Zmniejszenie
erozj elekirad wskutek stosowania oporéw widoczne
jest z tablicy 3 oraz wykresu na rys. nr. 7.

Tablica 3. Zuzycie elektrod w mm.
I : Cewka
Jako$é przewodu wyso- skrownik z pradnica

klego napiecia. Ilo§é godzin pracy

20 | 40 | 20 | 40

Nieekranowany

dlug. 1,80 m. 0,181 032 | 0,16 | 0,32

Ekranowany dlug. 1,80 m, 034 057 | 024 | 0,44

Ekranowany dlug. 1,80 m,

z oporem 1000 Q 0,09 | 018 | 0,11 | 0,22

MM
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Rys. 7. Wplyw wielkoéci oporu R ma zuzycie elekirod
) $wiecy z,

Dosw'adczenia te przeprowadzono na silniku Ke-
strel-X ze §w'ecami Lodge A2—2. Pcgzatkowa przer-
wa iskrowa 0,3 mm. "

Nalezy zwréci¢é uwage iz dla kompensacji tego
zjawiska stosowanie opcrow 1000 @ miedzy uzwoje~
n'em iskrownika, a przewodem ekrancwym jest bez-
celowe, jak r6éwniez powiekszan'e wartcéci tegoz
oporu. ' :
Dla unikniec’a ziaw'ska erozji wywolanego obec-
nascig ekranu, niektére amerykanskie wytwoérn'e sil-
n'kowe zastosowaly cewki wysokiego napiec’a bezpo-
Srednio przy $wiecach, co zapobiega powstaniu kon-
densatora w formie ekranu. '

6. DELUGOWIECZNOSC SWIECY.

Pod tym terminem rozumie s’e ‘1o§é¢ godzin pracy
$w'ecy do chwili jej zn'szczenia. Dlugowiecznoéé uza-
lezniona jest od: jako§ci wykonan'a, mater aldw uzy-
tych na poszczegdlne elementy (w szezegblnoéei na
elektrody i izolator), od zastosowania, sposobu ekswvlo~
atacj’ i konserwacji. Jako$§é wykonania oraz materia-
ty Swtec ujete s3 normami technicznymi i $cisle kon-
trolowane przez odpowizdn’e badania. Przez whasc we
stosowan’'e §w'ec uzytkownik moze mieé¢ wplyw nie
tylko na jako$é pracy silnika, ale réwn‘ez i na dtu-
gewieczno$é Swiecy. W p'erwszym rzedz'e odgrywa
role prawidlowe dobranie warto$ci cieplnej, aby sw'e-
ca rracowala w odpow'ednich granicach temperatur.
Zyc'e §wiec pracuiacych na siln‘ku lotniczym jest
krétsze, gdyz podlegaja one korozji pod wplywem
etylizaqwanej benzyny oraz dodatkowej korozji elek-
trod skutkiem ekranowania. Te dwa czynniki s3 jed-
nak n'erozerwalnie skojarzone z nowcczesnym s'lni-.
kiem lotniczym.

Sposdéb eksrleatacii ma ogromny wpltyw na zycie
swiecy. Sw'eca musi byé starann’e przechowywana,
nalezy sie z nig ostroznie obchodzié, aby przez ude-
rzen'a nie uszkcdz é ‘zolatora, lub czeSci nagwinto-
wanych. Zabrudzenie §wiecy, szczegbln'e zaolejenie
elektrod prowadz do zwiekszen'a opor6w trzebicia
co rowoduis brak iskry wzelednie nadmierne zuzvcie
elektrod. Ten sam skutek os‘aga s'e przez niewtsée’ wa
regulacie szczelin iskrowych, przy czym w silnikach
lotn'czych jest to wystarczaiacvm powcdem do znik-
n'ecia iskry na pewnei wysokosci, jak to byle po-
pcrzednio méwione. Nadmierne zuzvcie §w'ec moze
byé réwniez spowodowane niewlaéc'wym paliwem

- no. pos'adajacym nadmiar §rodka antydetonacvinego,

lub pracg si'nika przy Zle dohranej pod wzgledem
ilasc’'owym mieszence. Rezultatem tego ostatniego
jest przenalenie §wiecy oraz zanieczyszczen'e twar-
dym. wzglednie smolistvm osadsm, n'szczgcym Swiece
w kazdym wycadku. Zycie §wiec waha s’'e w grani-
cach 50 -:- 400 codz‘n. W tym czas'e moga bvé one
jedvn‘e umieietnie czvszczcne oraz mozna regulowné
szeroko§é rcrzerwy iskrowsj. Wszelka tzw. ..rege-
neracja“ §wiec praw dlawo wvkonanych jest bezce-
lowa, a przeprowadzana vrzed kohicem Zvcia §wiecy
jedynie zmakomicie przysp'esza zn'szczenie dobrych
Swiec.

7. CECHOWANIE SWIEC. T

Dla okre$lenia rodzaju $wiecy firmy wytwoércze
cechujg $wiece stosujac ckresSlony znak na $§wiecy,
jak mp. barwny pasek na izolatorze ceramicznym,
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znak ,,A5% itp. Oznaczen'a te sg jednak inne dla
kazdej wytwérni i bez katalogu, wzglednie szyfru
tej wytwérnj jest n'emozliwe oznaczen'e rodzaju
éwiec. Np. firma angielska Lodge oznacza wartos¢
cieplna jak na tab. 4a.

[

Tabela 4a — oznaczenie wartosci cieplnej przez
‘ firme Lodge.
cecha wartoéé cecha wartosé
cieplna cieplna
BB 35 - HH 275
B T 45 47 : 300
c 95 49 310 < 380
H 145 175 51 440
B—P 206 - 250 53 480 - 500

N'emcy stoscwali ogéln‘e oznaczenia Swiec wprowa
dzcne przez firme Bosch. Pon'ewaz $wiece tej wy-
twoérni sa u nas najbardziej rozpowszechnione, wigc
przytoczono ponizej w tabeli 4b szyfr oznaczenia Swiec
wg. tej firmy.

Tabela 4b. Znakowanie $wiec wg. firmy Bosch.

cecha oznacza cecha oznacza

D rozbieralna YA gwint M 8

K specjalna 175% wartoéé cieplna

M gwint M 18 E ekranowana.

w . M 14 T izolacja ceramiczna

X . M 12 G izolacja mikowa

U M 10 2% rozwarto§é klucza,
dlugosé gwintu itp.
wg, norm Boscha

TECHNIKALOTNICZA

*) <cyfry przyktadowe

Je$li cecha $wiecy nie zawiera ktorego ze znakow
podanych w tab. 4b, to znaczy iz dana $§w'eca nie na-
lezy da tego rodzaju; np. brak litery E oznacza §wie-
ce nieekranowang. Kolejnos¢ znakéw cechy jest
przestrzegana wg. wzoru:

DKM175ET2.

8. SWIECE SILNIKOW ODRZUTOWYCH.

Swiece siln'kéw odrzutowych sg trzech rodzajéw:

1. iskrowe,
2. jarzeniowe,
3. iskrowo-jarzeniowe.

Pierwsze z n'ch rézniag sile w zasadz'e qd $wiec
silniké6w tlokowych tylko ksztaltem elektrody bocz-
nej oraz del’katniejsza kqnstrukcja elementéw, nie
narazong na tak wysokie c¢'$nienia; totez uwagi poczy-
nione pdprzednio w stosunku do $wiec silnikdéw tlo-
kowych odnosza s'¢ i do nich. Pos'adaja cne tylko
jedna elektrode bcezna, uksztaltowang jako p'ericien
kolcwy wspélosiowy z elekroda Srodkowa wg. rysun-

GRUDZIEN 1949

MARK
) I
Wzl
ROSONS

e \\\\\\‘\

N
_'li',)""

s

Nms
|
N ot

TSSSSS

S )
I, TS

P

%,

—r_-féﬂdﬂﬂ

Rys. 8. Swieca iskrowa dla silnika odrzutowego; 1 — opraw-
ka, 2 — elektroda $rodkowa, 3 — 9 izolator elektrody $rod-
kowej, 5 — elektroda boczna; 6 — uszczelka izolatora,

7 — zaczep, 8 — nakretka,

ku 8. Stosowanie tego rodzaju elektrod jest dogodne ze
wzgledu na kcrozje a mozliwe ze wzgledu na to, ze
pracujac w nisk'ch ci$nieniach, gdyz tylko do okolo
3,5 kG/em?, n'e wymagaja tak duzych napie¢ jak

‘§wiece poprzednic omawiane.

Celem umozliw’enia zaplonu mieszanki przy sto-
sunkowo duzej przestrzeni kqgmory spalania zwiek-
szono w tych $swecach wielkosé przerwy iskrowej,
ktora dcchodzi do 3,5 mm. Przy tak wielkich przer-
wiach iskrowych stosuje sie jednak przerwy wstepne
o szeroko$ci 0,5 mm, aby nie istniala konieczncsé
nadmiernego zw'ekszenia navpiecia. Ze wzgledu na
warunki pracy $§w'ec silnikéw odrzutcwych, a szcze-
gbéinie z racji wysokich temperatur, zyc'e tych swiec
ogranicza sie przewazn'e do kilku godzin (§w'ece nie-
mieckich siln'kéw odrzutgwych pracowaty 3 godziny).
Ze wzgledu na zmniejszan'e napieé koniecznych przy
stosowaniu znacznych przerw ‘skrowych, a z drugiej
strony ze wzgledu na ¢graniczenie napiecia pradu
iskrownika ze wzrostem wysokosci lotu, wprcwadzo-
ng ostatn’o inny rodzaj §wiec — powierzchniowo-ja-
rzeniowe. Jarzenie polega na rozktadzie pola k'lku
dielektryk6w o réznych statych dielektrycznych. Trze-
ci rodzaj $wiec stasowanych w s'ln'kach odrzutowych
sg to §wiece powierzchniowo-jarzeniowe z iskrzen'em.
Sa cne skojarzen’em §wiec jarzeniowych z iskrowymi,
dajac jednocze$nie moznoéé zmniejszania napiecia
pracy oraz intensywno$ci wytadcwania §wiecy iskro-
wej.
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Inz. B. MIELNIKOW A
Glowny Instytut Lotnictwa.

Rozwéj metod badah oceny wartoéci przeciwstukowej paliw

DAWNE METODY BADANIA PALIW.

Wtiasnoéci antydetonacyjne paliw dla silnikéw
z zapalaniem od iskry jeszcze przed wojna byly pod-
stawg d¢ oceny warto$ci paliwa. Wyrazano je pod
postac'a tak zwanej ,liczby oktanowej* a mierzono
przez poréwnanie z wlasnoSciami antydetonacyjnymi
paliw wzorcowych.

Za gléwne wzorce przyjeto weglowodcry: czysty
izooktan o umownej l'czbie oktanowej 100 i czysty
heptan 0 umownej liczbie oktanowej 0. Przez miesza-
nie izooktanu z heptanem cirzymano skale pal'w
wzorcowych o l'czbach oktanowych od 0 do 100.
Liczba oktanowa kazdega paliwa wzorcowego byila
réwna procentowej zawarta$ei w nim izooktanu.

Liczba oktanowa zatem paliwa badanego bytla
réwna procentowej zawartosci izooktanu w paliwie
wzorcqwym, ktére pod wzgledem detonacji byto réw-
nowartoSciowe z badanym.

Pomiaréw l'czby oktanowej dokonywano na spe-
cjalnych jednocylindrowych silniczkach, ktére nosily
nazwe silnikow CFR.

Metody: ,Research Method“ i ,Motor Method*.

Jeszeze przed wojng istn’alq kilka odmian tych
siln‘ezkow i w zwiazku z tym kilka metod badania
liczby okbtanowej. Najbardz'ej rozpowszechnionymi
metodami byty ,,Research Method® i ,,Motor Method*.

Dla tych dwu metod s'lniczki CFR mialy jedna-
kowe wym'ary i podobne warunki pracy.

srednica cylindra 82,6 mm
skok ttoka 114,3 mm
robceza objgtosé cylindra 0,613 Ttra
stop'en sprezanila 4 do 10
temp. cieczy chlodzacej 100°C

ttok zeliwny

na max'mum detonacji (przy teo-
retycznym skladz'e mieszanki pa-
liwo-powietrze)

regulacja gaznika

obroty 600 cbr/min przy metodzie RM

900 obr/min przy metodzie MM.

W tabeli I zestawiono wyniki ctrzymane przy pomia-
rach 1'ezby oktanowej polskich benzyn lotn’czych,
wykonane cbu metodami przez IBTL przed wojna
[4]. = -
Przy chbydwu pierwszych metodach pomiar deto-
nacji odbywal sie za pomoca specjalnego urzadzen'a,
zwanego slukomierzem. Dz'alanie stukomierza pclega
na tym, ze ciénien'e powstajace w komorze spalania
w czasie detonacji jest przekazywane za pomocg €la-
styeznej membrany i iglicy detonacyjnej. znajdujacej

Rys. 1,

Silnik CFR ASTM do pomiaru metoda ,Motor
Method” wg. norm ASTM (D 357 - 47).

A — rura doprowadzajaca powietrze, B — polaczenie prze-
wodéw gigtkich. C — korcowka podgrzewacza osadnika,
D -—— osadn'’k, E — polaczenie-wodne kondensatora, F —
termometr powietrza wlotowego, G — Mikrometr do ozna-
czania wysokosci glowicy, H — wskaznik poziomy oleju,
I — skala do nastawiania zaptonu, J — wylacznik grzej-
nika olejowego, K — cewka zaplonowa, L — przerywacz,
M — f{iltr olejowy, N'— éciek wiezv chlodzacej, O — pao-
laczenie przewodéw gietkich, P — wieza lodowa.
Tabela 1.
Paliwoe liczba oktanowa
RM | MM
Benzyna lotnicza E 70 f 58
Benzyna lotnicza S 4 73
Benzyna samochodowa 57 56
Benzyna lotnicza krajawa 62 62
Gazolina stabil. 74 | 75
M 'eszanka benzyny ze spir. ©
80/20 : _ 82 I 78
M 'eszanka benzyny ze spir. ;
i benzolem 80/20/10 86 | 79
Mieszanka samochodowa han- | :
dlowa 115 . | 87




sie w styku z membrang. Iglica unoszac s’e ku gérze
kazdorazowo zamyka cbwéd pradu statego, w ktéry
wlaczeny jest grzejnik z termopara. Napiec'e pradu,
powstajace w termoparze wskazywane jest przez mi-
Iwaltomierz i jest miarg intensywnosci detonacji.

Metoda — ,,US Army Method“.

Woiskowe Jlotnictwo amervkanskie postugiwalo
sie wtasna metoda aceny odpornosci na detonacie va-
liw lotn'czvch. Metoda t2 nosita nazwe ,.US Army
Method®, Jednocvlindrowy siln’'czek uzvwanv orzy tej
metodzie mial niece inne wym'ary i warunki pracy
od ponrzednic omawianvch: $rednica cyl'ndra wyno-
s'ta 67 mm, ttok bvl alum‘nowy, ilo§¢ obr./min. wy-
nosits 1200. temp. cieczy chlodzacej 165° C.

W metodzie ,,US Army* detonacie ustalano za
pomceg temperatury m'erzonej termovarg, umiesz-
czong w otworze, znajdujagcym sie w glowicy cylin-
dra. '

Wedtue badan radz'eckiego badacva Zahrian-
sk’eqo (Nieft'ancie Choziaistwo Nr 10 1939 r) me-
toda 3 w stosunku do metodv MM dawata dla ben-
zvn pierwszej destvlscii z czteroetvlkiem otcwiu wy-
n'ki wvzsze o 2 do 3 jednostek. benzvnv krak'nsowe
we. tei metodv bvly ocen’ane nieco lewiej, natom’ast
paliwa. zawiersiasce weolewodory sromatvezne ocenta-
no zn2czn'e n'7ei. Z pcérédd nrzytoczonveh trzech me-
ted do roku 1939 przvieta sie we we7vstkich kraiach
Euroov 1 Amervk' jedvnie .Motor Method“. Odnor-
no§é val'w na detonscje wyrazano pod pcstacia l'cz-
by oktanowej wg. MM.

Aviation Method.

W okresie wainy metoda ., US Armvy* ulegla dal-
s7ei modvfikaci’ | nrzeksztalcita sie w metode ..Avia-
t'on Method* (1C). Metcda ta iest uzywana jeszeze do
tej pory jako jedna ze znormal'zcwanych.

Dane siln'ka laboratoryjnego:

§redn’ca cylindra 89 mm
skok ttoka 1143 mm
robocza ¢bjetosé cylindra 0.612 1
obroty 1200 obr/min
stopieh sprezania 4 =-,10
temp. mieszanki 104,4° C

rrzedzwrotno$¢ zapicnu

35° przed ZZ
temp. c'eczy chlodzacej

190° C (gl'ko))

temp. oleju 65,6° C
temp. powietrza 51,7° C
wskaznik detonacjj termopara

Nowe metody badania paliw,

Jak wiadomo z badan dokonanych jeszcze przed
wojna, odpcrno$é pal w na detonacje zalezy od skla-
du chemicznego pal'wa i od konstrukcji silnikéw.
W okresie ostatniej wajny $w'atowej zaszly duze
zmdany w konstrukeji siln'kéw lotniczych, w zw'azku
.z tym wzrosly réwn’ez wymagania odporncsci paliw
na detonacje, co z kole! spowadowalo olbrzymi roz-
wo6j przemystu paliw wysokooktanowych, ktory w
roku 1939 by! jeszcze w zaczatku. Rozwéj ten przy-
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Rys. 2. Silnik CFR 1C do oznaczenia liczby oktanowe;
metoda ,Aviat'on Method*.
A — potencjometr, B — rura wlotowa powietrza, C — osad-
n'k, D — konicowka podgrzewacza osadnika, E — termometr
podgrzewacza osadnika, E — termometr powietrza wloto-
wego, F — polaczenia dla wody skroplonej, G — korek do
napelniania chlodziwem, H — koncowka termopary, I —
mikrometr do pom‘aréw wysokosci glowicy, J — karter,
K — korek do napelniania olejem, L — wskaznik poziomu
oleju, M — spust oleju, N — dzwignia mocujaca cylinder,
O — filtr olejowy, P — chlodnica olejowa Q — wylot rury
z chlodnicy, R — wieza chlodzaca.

$pieszany przez wyjatkowe warunki tj. zapctrzebo-
wanie wojenne, pociagnal za sobg rownocze$nie ko-
n'eczno$é rewizj’ metad oceny wartoSci przeciwstu-
kowej paliw. W artykule niniejszym postaram sie daé
obraz rozwoju tych metod.

Metoda begatych mieszanek,

Jeszeze przed wybuchem ostatniej wojny $w'ato-
wej w r. 1939, wiadomym bylo, ze ogblnie stosowana
metoda oceny wartcée przeciwstukowej pal' w, znana
pod nazwg ,,CFR Motor Method*, znormalizcawana w
USA i wyrazajgca wtasnoéé te pcd postacig ,liczby
oktanowej“ nie jest wystarczajacym kryterium zacho-
wan'a sie paliwa w normalnym silniku lotn'czym,
przy bcgatej mieszance tj. w warunkach startu samo-
lotu, przy wznoszeniu sie i w locie poz omym na gel-
nej mocy. Za pomcca metody ,,CFR Motor Method®
mozna bylo ocenié jedynie pal wa, majace pracowaé
przy ubogiej mieszance na maocy przelotowej.
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Na poczatku wojny w W. Brytanii komisja skia-
dajaca s'¢ z czlonk6w ,,Institute of Petroleum craz
Brytyjskiego Ministerstwa Lotn'ictwa zadecydowatla,
7e paliwa, wykazujgce zadawalajaca 1 czbe oktanawg
w warunkach préby na znormalizowanym s Iniku CFR
maja by¢ badane dodatkowo w specjalnych labora-
tcriach silnikowych lub laboratoriach fabryk s'lnikéw
lotniczych. Badan a dodatkowe przeprowadzono na
jednocylindréwkach silnikéw lotn czych lub na rzeczy-
wistych silnikach lotn czych w warunkach zblizenych
do warunkow przy starcie tj. przy m eszance bogat-
szej n.z przy prob e na siln ku CFR i z zastcsowaniem
dciadowania. Po pewnym czas e ustalono niezbicie,
ze szereg pal w, wykazujacych jednakows liczbe okta-
nowa przy badaniu metodg ,,CFR Motor Method* za-
chewywato sie niejednakowo trzy zastosowaniu dota_
dowenia 1 bogatsze] mieszank. w silnikach rzeczywi-
stych. Zdecydowano, ze do celow 'wojskcwych koniecz-
nym jest wybleranie paliw, wykazujacych wysoka cd-
porno$¢ na detonacje w warunkach rzeczyw stych, ze
wzgledu na konleczno$¢ startu z mozliw.e najwiek-
szym ladunkiem bcmb i ze wzgledu na taktycznag
przewage wznoszenia sig i poScigu dla mysl weow,
uzywajacych paliw wysokoodrornych na detonacje.
S.wierdzeno tak wielkie rézn ce pomiedzy n ektéry-
m. pal wami, nie réznigcymi sig liczbg oktanowa wg.
MM, ze zainstalowano do stalych badan jednocylin-
drowke silnika lotn czego ,,Pegasus‘, ktérag umieszczc-
no w specjaln e do tego celu przystosowanym budyn-
ku.

Sinik zmontowano na masywnym blcku beto-
nowym, ktéry spoczywal z ko.ei na plycie korkcwej.
Sciany pomieszczenia zbudcwane z ceg el, spoczy-
waly na plytach gumcwych i byly pokryte nieaku-
stycznym materialem, tlumigcym echo. Duze okno,
przez ktére mozna bylto obserwowaé silnik wykonano
z dwu szyb, grubo$c. 22 mm. Drzwi do sasiedniego
pemieszczenia  kontrolnego skonstruowano tak, aby
zapewni¢ izolacje dzwigkows. Pomieszezenie kontrol-
ne znajdujace s ¢ obok pcmieszczenia na silnik réw-
niez wylozono materialamj nieakustycznymi. W po-
mieszczeniu kontrclnym, przeznaczonym dla prowa-
dzgcego rroby, umieszczono dupl katy przyrzadow
pomiarowych, znajdujgcych sie na s.lniku. Sprezarka,
napedzana s In kiem elektrycznym, byla zmontowana
W iym samym pom eszczeniu co siln k, przyrzady za$
do regulacji ci$nienia ladowania znajdowaly s'e na
tabLicy rezdzielezej w pokoju kontrolnym. Na urzadze-
niu tym uzyskano zupeln e dobra powtarzalnosé wy-
n'’kéw. Na silniku ,,Pegasus” wykonang okolo 2000
Pomiaréw, po czym na jego miejsce zainstalowano
bezza-worc.wy siln k ,,Hercules*.

Dokiadno$é wykonania oznaczen zalezala od do-
kladnosci z jaka udawalc sie uchwyc é poczatek de-
tonacji, odglos ktérej trudno bylo wylowié w cgél-
nym halasie, wywolanym ipprzez prace s lnika. Naj-
lepsza metcda wykrywania w tych warunkach deto-
nacj. okazala sie metoda stuchowa. Do$wiadczony ba-
dacz, pracujac w pomieszezeniu, w ktérym znajdo-
wat sie sInik mégt doktadnie rozréznié detonacje w
0gonym halasie. Jednakze praca w tych warunkach
byla tak uc'azliwa, ze nie mozna bylo wytrzymac

_diuiej niz dwie do trzech godzin. D_obudownan-e sa-
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siedniegq pokoju kontrolnego mialo wlasnie na celu
uczyn en e doSwiadczerh mniej nuzgcymi. Stwierdzono,
ze detonacja moze byé uchwycona z pokcju sasied-
nlego przy lekko ctwartych drzw ach, gdyz izolacja
akustyczna pcchlaniala niskoczestotliwe dzw eki sil-
nika, nie zatrzymujac wysokoczestotliwych dzwiekow
detonacji. W ten sposéb proby mogtly byé nrowadzone
Frzez jednego badacza osem do dziewieciu gcdzin
bez przerwy. Aby usprawn:ié prace zastosowano e.ek-
tryczne podgrzewanie pcwietrza z automatyczna re-
gulacjg temgeratury oraz fltrowanie i chiodzenie
oleju. Odeczyt momentu opcrowego odbywal sie za
pomocy urzadzen.a hydraulicznego z przekaznikiem w
kabinie. '

Ustalono nastepujace warunki pracy dla paliw
100 cktanowych:

stopien sprezania 8:1
obroty 2400 obr/m’'n
temp. glowicy cylindra 185° C

temp. pow etrza na wlocie 110° C

przewrotnos$¢ zapicnu 29° przed zwrotem zew-

netrznym

temp. oleju wchodzacego 70° C

Silnik rozpcezynal gprace od warunkéw normal-
nych bez sprezania, po czym stopniowo powiekszano
ci$n enie tadcawan a az do maksymalnego na granicy
detonacji. Co 0,105 kG/cm? (1,5 §) ci$nienia tadowan’a
dokonywano pom aréw zuzycia paliwa ;i $redniege cis-
nienia indykowanego. Specjalnie dokladn'e dokcmy-
‘wiano pomiar6w w punkc e maksymalnej osiggalnej
mcey i nieco poza tym punktem. Dla kazdego paliwa
wykreSlano krzywa zaleznosci $redniego ¢ $n'enia in-
dykowanego cd jednostkowego zuzycia paliwa (rys. 3).
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Rys, 3. Krzywa érednich ci$niett indykowanych.
pi — $rednie cisnienie indykowane; b — jednostk. zuzycie

paliwa,

Wobec tego, ze s'lnik pracowal przy statych cbro-
tach, krzywa ta wyrazala zm ane mocy, oddawanej
przez siln k na gran'cy detonacji w zaleznosci od bo-
gactwa mieszanki. Najwyzsza os'agn eta cyfra §red-
niego ciSnienia indykowanego nosita nazwe szczyto-
wego osiggniecia, a tak zwane ,,rich m'xture perfor-
mance’ czyli csiagi przy bogatej mieszance okre$lone
byly pozycja i ksztaltem gérnej czeSci krzywej, po-
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czawszy od jednostkowego zuzycia paliwa 0,26
kg/KMh, wzwyz n'eco pcza szczytowa wartosc. Op}-
sana metoda pracy na siln. ,Pegasus® byla znormali-
zowana w brytyjskich normach badan pal-w w latach
1939 — 1942.

Poniewaz wykonywanie prob na zwyklym sil—
niczku CFR, ktéry réznl sie c¢d normalnego siln ka
lotniczego wielko$cia, systemem chtodzenia, obrota-
m: itp., wydawato sie jednak duzc dogodn’ejsze niz
préby na duzym silniku lotniczym, postanowiono
przystoscwaé siln’'czek CFR do nowego rodzaju préb.
Zwiekszono obroty, podwyzszono temp. chtodziwa,
jednakze nadal pom'ar wykcnywano przy sktadzie
mieszanki, zblizonym do teoretycznego i w dalszym
ciggu otrzymywanc roézn'ce jpomiedzy wynikami na
s'lniku Pegasus, a wynikami na przerob'onym sil-
niczku CFR.

Wreszcie obserwacje doprowadzity do przekona-
nia, ze najwazn ejszym czynnikiem wplywajacym na
wynik pom’aru warto$ci przeciwstukowej, jest sklad
mieszanki. Juz w roku 1939 ustalil s'e pcglad, ze pa-
liwo lotnicze powinno pos.ada¢ pewna min malna od-
porno$¢ przeciwstukowg tak przy ubogej jak przy
bogatej mieszance. Opracowano w.ec nowg metode
pomiaréw wartosci przeciwstukcwej paliwa na silni-
ku CFR. Przebieg préby byt taki sam jak opisano
uprzedn'o dla siln. ,,Pegasus” tj. wyznaczano krzywa
$rednich ci$n'en indykowanych w zalezncéci od bo-
gactwa mieszanki. Miarg odpornosci na stukanie byta
wielko$¢ szezytowego punktu krzywej, ktoéry charak-
teryzuje mcc maksymalna, jaka s'lnik moze uzyskaé
przy pracy na danym paliwie. Nowa metoda oceny
wartosci przeciwstukowej paliw na zmodyf kowanym
silniczku CFR zcstala nazwana ,,metoda bogatych
m’eszanek”. Krzywa $rednich ci$nienn indykowanych,
charakteryzujagcg odpornosé paliw na detonacje wy-
znaczano, poczawszy c¢d SciSle teoretycznego sktadu
mieszanki, .dc: bogatszej 0 50%. W samym s’ Iniku CFR
wprowadzono pewne modyfikacje, jak hp. celem
uzyskania dokladnego dozowan'a paliwa zastoscwano
pompke pal wowg, ktéra wtryskiwata paliwe do rury
ssacej przed podgrzewaczem mieszanki. Zastrzyk do
rury ssgcej zaczynal sie 45° przed ZZ w czas.e suwu
ssania.

Pow.ekszono przelotnos¢ przewodow
cych, zastosowano dcdatkowo podgrzewanie powie-
trza zm'ane przedzwrotnosci zaplonu itp. Ostatecznie
ustalonc nastepujace warunki pracy:

obroty 900 obr/min

przedzwrotnoé¢ zaplonu 19° przed ZZ

temperatura powietrza  65,5° C

temperatura chlcdziwa  100° C

temperatura m'eszanki  149° C

) .D‘O V.VYFryWan.’.a stukan uzyto oscylografu, a na
miejsce iglicy detonacyjnej wmontewano specjalny
Zkktl‘omagne»tyczny przekaznik c'$nienia. Wyniki po-
toa(;v;eno l\ggd postacig ‘1‘1czby cktanowej jak przy me-
oaz.e ,,Mctor Method. Metoda tg otrzymywano dla
n-zej Oktan'owych-;paliw wyn ki wzglednie poréwny-
walne 2 wyn kami na silniku ,,Bristcl Pegasus“; byta
to jednak wciaz jeszcze metoda przej$c.owa.

. ) Metoda ta stosowana jest réwniez w Zwigzku Ra.
dzieckim, SR

zasilajg-

A ——

Metoda cceny wartosci pr?«ec.iwsﬁukowej' paliw
z zastosowaniem cisnienia ladowania.
(Superchiarge Method).

Metode ,Bogatych mieszanek“ stoscwano do
chwili opracowania nowego jeszcze bardziej zmodyfi-
kowanega siln'ka CFR ze sprezarka. Celem tych zmian
bylo dazenie otrzyman'a krzywych S$rednich ci§nien
indykowanych jak najbardz’ej zblizonych do takich
samych krzywych, otrzymywanych przy badaniu pa-
liw na silniku ,,Pegasus‘, oraz obn’'zenie kosztéw ba-
dan, gdyz proba na silnku ,Pegasus” pochlianiata
8 galonow jpal wa, a préba na silniku CFR 1 galen.
W tym ncwym silniku tygu CFR -wprowadzono na-
stepujace zmiany: dano kolo zamachowe zeliwne za-
m ast stalowego aby uzyska¢ zwigkszen'e obrctéw,
przeciwwagi zmniejszono tak aby odpowiadaly ticko-
wi alum niowemu, tiok zasadniczo wykonano wg. wy-
miaréw zeliwnego, jednak grubo$é denka i spcséb po-
laczenia gniazdek swcrznia tloka z denkem skon-
struowano tak jak dla silnikéw lotniczych. Dzielony
koln'erz cyl ndra zamieniono na pelny, mccniejszej
konstrukeji, pozwalajacej na zmiane stopnia spreza-
nia jednak nie w czasie biegu. Dodanc sprezarke, da-
jaca cisn.enie ladowania do 2 ata, przeptywomierz pe-
wietrza, ogrzewacz powietrza i komore wyréwnawczg.
Paliwo bylo dozowane za pcmoca pompy CAV tej
samej, ktéra uzywano przy poprzednim slniku. Sl-
n'k zostal sprzegn'ety z dynamcmetrem wahliwym
dla dokladnego pomiaru mocy. Zawoér wydechowy
byl chilodzcny sodem metalicznym. Ostatecznie usta-
lono nastepujace warunki pracy:

stopien sprezania 7,25 ;1 '
obroty 2400 obr/m.n
temp. chlodziwa 150° C

temp. pcwietrza wlotowego 150° C
przedzwrotno$é zapltonu 35° C przed ZZ

Pomiary na tym urzadzeniu wreszcie cdpowia-
daly prébcm na silniku ,,Pegasus‘.

Meteda ASTM D-909-47 T (3C).

W tym samym czasie w USA opracowano wiasng
metode oceny pal'w w warunkach bogatej m’eszanki
z zastoscwaniem ci$nienia ladowania dla ktérej skon-
struowano silnik ,,CFR — 3C“, bedacy réwn.ez mo-
dyf kacja dawnego silnika CFR. 4

Metoda pomiaru wartcéci antydetonacyjnej pa-
liw na tym urzadzeniu zostala znormalizowana jako
metoda ASTM D 909 — 47T i Wielka Brytania dla

zun'fikowania pomiaréw przyjela metode amerykan-

ska, ktéra nlewiele sie ro6znita od jej wlasnej.*) Wa-
runki pracy ustalono jak nastepuje:
obroty 1800 cbr/min
stopien sprezania 7:1
przedzwrotnc§é zaplonu 45° przed ZZ

temp. chlodziwa 190,5° C
temp. pow.etrza wlotowego 107,2° C
temp. oleju 74,0° C

Urzadzenie ,,3C* sklada sie z jednccyl ndrowego
zmodyfikowanego silnika CFR ze zmiennym stopn'em
sprezania, zmiennym ciénien’em ladcwania i zmien-
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mal'zowanych (rys. 6) sporzadzonych przez
ASTM na specjalnych wzorcowych kartach,
stuzacych do regulacji warunkéw pracy s.l-
nikéw do$wiadczalnych,

¢) cdstepy pomiedzy krzywymi, uzyskanymi dla
paliw wzorcowych n e pow nny sie ré6znié¢ od
wykresow znormalizowanych wiecej niz

0 30%.
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Rys. 6, Karta wzorcowa podajaca krzywe $érednich cignied

indykowanych p; w funkcji ciezarowego stosunku paliwa do

powietrza ¢ dla szeregu paliw wzorcowych, Dodatki plynu
etylowego liczone sa w cm?® na galon amer. (3,78 1),

Sposéb brytyjski pom’aru wartosci przeciwstu-
kowej pal'w w zasadzie nie ro6zni si¢ od amerykan-
sk ego. W obu wypadkach wykresla sie krzywe Sred-
nich cisniehd indykowanych w zaleznosci od bcgac-
twa mieszanki. Na wykresie wg. metody brytyjskiej
odklada si¢ na odcietej jednostkcwe zuzycie paliwa,
a wg. metody amerykansk ej stosunki paliwa do pc-
wietrza. Ob’'e metcdy noszg nazwe ,,F — 4,

Sposoby podawania wynikow sg réwniez podobne.
Metoda brytyjska podaje je pcd [postacig stosunku
Srednich c¢ $nien :ndykowanych w punktach szczyto-
wych krzywych dla paliwa badanego i wzorcowego,
przy czym galiwem wzorcowym jest techniczny izo-
oktan (paliwg ,,S“) z dodatkiem 0,278 cm’/l plynu
etylowego (1,25 ¢cm® na galon). Wzér wyraza to jak
nastepuje: oLl

Pp

OND == . 100

Piwt

gdzie OND — odpornos’é na detonacje jprzy bogatej
. mieszance,

Py — Srednie ci$n'enie indykowane paliwa ba-
danego przy jego zuzyciu jednostkowym
takim, jakie wykazuje paliwo wzorco-
we w rpunkcie szezytowym krzywej
$rednich cidnien indykcwanych,

P;ps — Srednie c$nienie indykowane paliwa
wzorcowego w punkc.e szczytowym.

Do okre$lenia wynikéw uzywane jest tylke jedno
paliwo wzorccwe niezalezn'e od wieikoSc, Sredniego
¢ién'enia indykowanego uzyskanego -na pal.wie ba-
danym,

W metodzie amerykanskiej przy liczbach okta-
nowych paliw badanych mizszych od 100, stosuje se
paliwa wzcrcowe uzyskane przez mieszan'e izookta-
nu z heptanem, a dla paliw o liczbie oktanowej wyz-
szej od 100 uzywa s.e jako paliw wzorcowych mie-
szanin izcoktanu ze wzrastajacymi dodatkami plynu
etylowego. Wyniki dla paliw ponizej liczby oktano-
wej 100 podaje se w postaci liczby oktanowej dla
bogatych m.eszanek. (LOgp). Dla paliwa powyzej tej
granicy, wlasno$ci przeciwstukowe wyraza sie [pod
postacia wspblczynnika wyczynowege (performance
number).

(Pap),
(Pw),

gdzie WW — wspoélczynn'k wyczynowy
( Pip); $rednie cién enie indykowane paliwa ba-
danego w runkcie szczytowym.
(Piy)s Srednie cisnenie indykowane czystego
izooktanu w punkc.e szczytowym.

ww . 100

Tabela wsgéleczynniké6w wyczynowych.

. Wspbdlcez.
Pal.wo wWyCczynowy
izooktan czysty 100
izooktan z 0,1 cm® pl. etyl. galcm 104
? 2] 0:2 11 13 ” ' ’ 107,5
”” » 0:3 i) 0 " 110,5
3 3] 014 2 n 1] s 112,5
2 > 0)5 2 1¥) X 1 115
» 29 0:6 1 3] [ X} L) 1e 117,7
” ” 0)7 1R L2 ’y ' 119,7
w08 5 122,2
i3] 2 0:9 i3] 13 LX) A 124
woow L0 125,7
H L] 1:2 ’ 2] 1A " 129
” Bl 1:4 [E I P Y ] 132
v L6, " 134
s o L8, " 136
oo S0 . " 138
9 9 2:5 3] 39 9y 1 143
i3 ” 3:0 ;.; yy 19 1y 146;7
AR bad 3.!5 LX) 9y I3 L 150 '
3] LH 4:0 i3] 13 ) i 152:5
[T 415 123 ’ Iz (] 155
oo 90, . 157,2
" s 610 7 [ R ) " 161
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Dla zacszezedzenia obliczen ulozono tabele poda-
jace wartosci wspélezynn'kéw  wyczynowych pal'w
wzorcowych z domieszka rosngcych ilodc. tiynu ety-
lowego. Znalazlszy zatem w tabell paliwo ‘wzorcowe,
ktéremu odpowiada pod wzgledem detonacji paliwo
padane mamy gotowe wyniki. Odpcrnos¢ na detona-
cje bywa czesto wyrazana skladem paliwa wzorco-
wego, posiadajgcega taka sama warto$¢ antydetono-
cyjna, co pal'wo badane. Nip. odporno$¢ na detcnacje
8 -+ 2,5 oznacza, ze paliwo ma wartc§é antydeto-
nacyjna taka jak izooktan z dodatkiem 2,5 cm’ plynu
etylowego na galcn amer. (0,66 cm’ na litr). Inaczej
mozna wyrazi¢ odporno$¢ paliwa liczba ulamkows
np. 100/130, gdz'e 100 wyraza liczbg oktanows pali-
wa przy ubogie] mieszanqe, oznaczona ktéra$§ z odpo-
wiedn’ch metod np. 1C, T czba za$§ 130 wyraza wspol-
czynnik wyczynowy paliwa.

Pcniewaz rrzy stalych obrotach siln‘ka, Srednie
ciénienie indykowane jest proporcjonalne do mocy,
wiec ‘'m wiekszy jest wspélczynn'k wyczynowy pali-
wa, lub im wiecej plynu etylcwego zawiera réwno-
‘wartosciowe paliwo wzorcowe, tym wieksza moc
uzyska s'lnik pracujacy na danym pal wie. Np. wspoél-
czynnik wyczynowy 130 wskazuje, ze na paliwie ba-
danym silnik uzyska mcc 30% wyzsza niz na czystym
izooktan'e.

Inz. R. WITKOWSKI
Gléwny Instytut Lotnictwa

W koricu roku 1945 Departament Lotnictwa Cy-
w'lnego MK oglosit konkurs otwarty na projekt
wstepny motoszybowca. W my$l wiarunkéw konkursu
projektcwany motoszybowiec stuzyé m'al dwu pod-
stawowym celom, a to:

— szkoleniu pilotéw szybowcowych Kkat. ,,C“
(II1 st. wyszkolenia) w pilotazu silnkowym
metodg samodzielna oraz,

— tan'emu treningowi szerokich mas pilotéw
silnikowych w aeroklubach.

Konkurs okre§lal scisle wiarunki techniczne ja-
kim odpowiadaé m'al projekt. Z ciekawszych wyma-
gan przytoczyé tu nalezy: zastosowanie podwoz'a
z przednim kotkiem, samodzielny start z réwnego
terenu, zas'eg 250 km. Zaznaczone bylo wyrazZnie,
iz n‘e jest wymagana zdolno$é zaglowania z zatrzy-
manym silnikiem.

Ogélnie narzucone warunki odpowiadaly racze]
klas'e samolotu stabosilnikowego anizeli motoszy-
bowca wg. okreélenfa b. ISTUS.

W wyn'ku konkursu za najlepszy ogtoszony
projekt uznano prace oznaczona godiem ,Pegaz®
(konstruktor inz. Tadeusz Chylinski). Zostala ona za-
kwalifikowana do real'zacji. Budoweg przeprowadzo-
no w Okregowych Warsztatach Lotniczych w War-
szawie, C

Jak widaé z rys. 1, podajacego zestawienie ,Pe-
gaza“, jest tc; wolnonoény $rednioplat o usterzeniu osa-
dzonym na dwu belkach ogonowych. Konstrukeja
ta jest wynik'em zastosowania $migla pchajace_gO-
W motoszybowcach byta juz stosowana przed wojna

ZAKONCZENIE.

W chwili obecnej znormalizowane sa i powszech-
n‘e przyjete nastepujace metody badania odporncéci
paliw na detonacje: '
Dla paliw samochodowych:
1. Metcda ,,CFR Research Method“ morma ASTM
D-908 — 47 T).
2. Metoda ,,CFR Motor Method“ (ncrma ASTM
D-357 — 47).
Dla paliw lotn’czych:
1. Metcda ,,CFR Aviat'on Method“ (1C) — (norma
ASTM — D-614 — 47).
2. Metoda ,,CFR Surercharge Method*
(norma ASTM D-909 — 47 T).

B8C) —

LITERATURA:

1. B. M. Rybak — Analiz mniefty i nieftieproduktow, AZN
nieftie’zdat, 1948.

2. DA Howes and R. Stanfield — Aviations Fuels: The
Development of Tests for Determining Rich M'xture
Performance. Journal of the Inst. of Petroleum — vol. 39
Nr, 299 Nov, 148,

3. ASTM Manual of Engine Test for Rating Fuels. ASTM
March 1948,

4. B. Mielnikowa i T Tuszynski — Z badan nad polsks
benzyna lotnicza. Sprawozdanie IBTL Nr. 16 1935.

PEGAZ

1700

Sa{EDI—-
Powigrzchria nosna  14,60m"
Wydtuzenie skrzydta 92
Cigzar samolotu pustego 270 k6
(" |Ciezar samolotu wlocte 380kG
Cigzar uzyteczny 9046
! Maksymalna moe silntka 31 KM
Rys, 1. Sylwetka ,Pegaza”,

w konstrukcjach Instytutu Techniki Szybownictwa
i Motoszybownictwa we Lwowie.
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Rys. 2. Potacrenie belek ogonowych ze skrzydiem.

Zgodn’e z wymaganiami kostrukeja ,,Pegaza“
rozwigzana zostata przez konstruktora prosto i tanio.
Podstawowym zastosowanym mater’alem jest drewno.
Jedynymi cze$ciam? metalowymi sg elementy pod-
wozia, sterownice, okuc’a, toze i inne drobne cze§ci.

Skrzydlo ma obrys prostokatno-tracezowy o lek-
kim skosie do tytu (Y == 6%, i jest dzielone w miej-
scu zamocowania belek ogonowych.

Prostokatna cze§¢ srodkowa posiada na catej roz-
pietasci rrofil NACA 23015, odznaczajgcy s'e matla
wedrdwksa $rodka parcia. Konstrukeyjinie cze§é ta
rozwigzana jest jako skrzydlo dwudzwigarowe z ke-
sonem © kcnturze dwuspdjnym, utworzonym przez

pokryc'e sklejka bukows noska i obszaru m'edzy

dzwigarami. Z kadiubem cze$é Srodkowa zwigzana
jest na stale. Poltaczenie uzyskano przez sklejenie
rrzedn’ego diwigana z jedna z wreg kadluba przy
jednoczesnym skrecen'u §rubami.

Trarezowe czeSci zewnetrzne skrzydla maja pro-
fil zmienny od NACA 23015 u nasady do NACA
23011 przy konicu. S3 cne zwichrzone geometrycznie
wzdtuz rozp'etoSci o kat A a == —2,4°. Navrzec'w
lotek na krawedzi nstarcia skrzydta znajduie sie
stata szczel na Lockheeds (slot) zavewniaigca skutecz-
no5¢ lotek takze i ma duzych katach matarcia. Kon-

. strukcja czesci zewnetrznei jest k'asyczna. Zginanie
przeimuie poiedynczy diw'gar gléwny, wzmocniony
u nasady sko$nym dzw'garkiem pomocniczym.

N skrecanie pracuje narmalny keson noskowy u na-
sady poszerzonv na dzwigar romocniczy. Keson po-

krvty jest skleika bukows, reszta skrzydia pl6tnem.:

Lekkie zebra kratcwe rozm’eszczone sa na diwigarze
co 250 mm. :

Cze$¢ zewnetrzna skrzydla polaczona jest ze
srodkcwa przy pomocy trzech stozkowych sworzni
stalowych (dwa na okuciach diwigara gléwnego i je-
den — dzwigara pomocn’czego). :

Rys. 3. Amortyzacja i mechanizm sterowania przednim

kotkiem.

Lo*ki szczelinowe umieszczone sg na skrzydiach
zewnetrznych kazda w dwu punktach. Pokrycie ich
stanow: sklejka w. cze$ci przeddzwigarowej i piéino
w pozostatej. Wychylen'a lotek wynosza 30° do géry
i 18° do dolu (réznicowgsé r — 1,66). Naped lotek
linkowy. o .

Kadtub wtasciwy stanowi kr6tka gondola zaw'e-
rajaca kabine p’lota i zesp6! napedowy. Konstrukcja
jej jest pélskorupowa. Na 4 podluznicach osadzonych
jest 12 wreg, a calo$¢ pokryta jest sklejka bukcwa.
Niz jednej z wreg wsrarte jest kolo przedn'e za§ na
dwu ‘nnych golenie két gléwnych. W dolnej czesci
zaopatrzcno kadilub w ploze drewniang amortyzo-
wang krazkami gumowymi. Styka sie ona z ziemia
przy wiekszych ug'eciach amortyzacjj két gtéwnych,
co zaj$¢ moze np. rrzy twardym ladowaniu z prze-
padnieciem. W przekrcju kadtub ma ksztalt sze§co-
kata. ) ,

. Belki ogonowe spelniaja wylaczn'e role wysieg-
n'kéw dla usterzenia. Wykonane sa one jako lekko
zblezne rury sklejkowe o przekroju wprostokatnym.
Wraz ze statecznikiem poz omym tworza sztywng
rame bez zewnetrznych usztywnien. Pctaczenie belek
ze skrzydlem przedstaw’'a rysunek 2.

Usterzenie posiada podwoéjny ster kerunku i po-
jedynczy ster wysokosci. Stateczniki, tak poz.omy.
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statecznuk poziomy

\

\\_‘

wychylenie steru podczas pierwszych prob w locie

klapka

—
\ b

wychylenie steru po dodanwu
klapki napgdzane przez yaream"

punkt obrotu ,varicamy® '
vaream®

statecznik

ster

popychacze steru
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Z lewej: wplyw dodania klapki wywazajacej dokomanego po badaniach w tumelu aerodynamicznym.

Z prawej: schemat uktadu z Varicamem zastosowanego na PV_—2.

»VARICAM®.

Podajemy iponizej op's urzadzenia znajdujacego
sie na samolcc'e dalekiego zasiegu Liockheed PV—2
przeznaczonego do walki i bombardowan a tak dzien-
nego jak i nocnego. (PV—2 posiada dane: zaloga 7
ludz’, szybko$é maksymalna 485 km/godz, zasieg ca
8000 km, zapas paliwa na 36 godzin lotu, clezar w
loc'e 26300 kG). Urzadzenie to zwane Varicamem
(Var'able camber -— zmienny profil), posiadajace
naped elektryczny, zostalo zastosowane na samolocie
PV—2 tak ze wzgledow konstrukeyjnych jak i aero-
dynamicznych. Rczwigzanie aerodynam.czne j kon-
strukcyjne samolotu PV—2 wymagalo duzego, na-
stawnego w locie statecznika poziomegc, co znbéw ze
wzg.edu na konstrukecje j arch’tekture konca kadiuba
bylo niemozliwe. Trzeba bylc skonstruowaé mozliwie
najmniejsze usterzenie poz ome, zapewn ajgce jednak
mozliwosé uzyskiwania wysokich wartosci s1 aerc~
dynamicznych, przy mozliwie malym oporze usterze-
n a. Doprcwadzilo to do zastosowania ,,Varicamu®.
Varicam jest to ruchoma cze$¢ proflu usterzenia
znajdujgca sie miedzy statecznikiem 3 sterem. Zada-
nem jego jest zmiana prof lu usterzenia. Zalety tego
rozwigzania kcnstrukcyjnego stanowig: mata po-
wierzchnia usterzen'a, wysokie maks mum wspo6l-
czynnika wypgoru, latwos¢ wywazenia samolotu w
kazdej fazie lotu td. Varicam umozliwia pcza tym
uzycie steru o malej cieciw.e, co ulatwia otrzymanie
odpow ednich si! na drgzku. Skutecznoéé Varicamu
jak wyn'ka z badan w lccie, odpowiada skutecznosci
nastawnego statecznika, a jednocze$nie . Varicam
przewyzsza rozw gzanie z ruchomym statecznikiem
pod wzgledem konstrukcyjnym (mn'ejsze wyciecia
w kadlubie, latwiejsze zawieszenie j naped).

Aviation Week, July 25, 1949.

DOSWIADCZENIA ZE SZTYWNYM POLACZENIEM
W CZASIE LOTOW CIAGOWYCH.

Lotnictwo amerykansk'e (bazujgc prawdopodob-
nie na do$w.adczeniach. niemieckich z konca wojny)
przeprcwadza obecn e proby sztywnego polgczenia
samolotu ciagnacego z szybowcem. Szybowiec przy
tym systemie jest polgczony z samolctem ciggngcym
za pomocg preta diugosci okolg 1,2 m. Takie roz-
wigzan e polgczenia ma umozliwia¢ starty i loty cia-
gcwe rowniez w clezkich warunkach meteorologicz-
nych. B .

Pret tgczacy posiada na swym poczagtku (od strony
samolotu) przegub kardanowy. Na koncu preta, znaj-
duje sig¢ przegub kulowy; zamocowany jest<n w dzio-
bie szybowca. Ciezar preta lgczacego wraz z prze-
gubam’! wynosi okoto 70 kG. Przegubcwe zamoco-
wanie preta na obu jego kcncach jest konieczne tylko
rodczas startu, dlatego dazy s'e do blokowania prze-
gubu kulowego, na skutek czego szybowiec i [pret
laczacy, stanow ¢ majg sztywng catosé. Doswiadcze-
nia wykazaly, iz takie rozw'gzanie polgczenia szy-
bowca z samclotem wymaga uzycia samolotu 0 znacz-
n'e wiekszym c'ezarze, miz ciezar szybowea, jesli
sie chce zapewni¢ bezpieczny start zespotu.

Flugwehr und Technik Nr. 8/1949.

Witamy Nowy Rok —
Pierwszy Rok
Poteznego Planu
Szescioletniego
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NOWE KSIAZK]I

Dr, Ing. JOSEF HOSEK, Aecrodynamika vysokych
rych.ostis Wyd. Nase vojsko, Praha 1949. Stron 616, rys, 400,

W bardzo przejrzystej, bezpretensjonalnej formie po-
daje autor zdobycze ostatnich lat w zakresie aerodynamiki
w.elk.ch predkosci, Stosunkowo niewiel.a ilo$é malematyki
przy jednoczesnym podamu gotowych rozw:gzan zagadnien
w postaci wykreséw, powoduje latwe zrozumienie zacho-
dzacych zjawisk, mawet przez malo zaawansowanych w tym
kierunku czyteln.kow,
ciwosc 3 swoja 1 umiejetnoscia wlasciwego ujecia temalu
moga byé wzorem jak nalezy napisaé praktyczng ksiazke
do uwsytku zarowno sludentéw wydz.aiow lotniczych jak
i nonsiruktorow samolotow. - Poczatek ksigzki obejmuje
bardzo skondensowana teoretyczna dynamike gazow oraz
f.zyczne ujgcie wplywow Scisl.wosci, W nastepnych roz-
dz.asach podaje autor zjawiska w nadkrytycznym zakresie
lczb Macna, zastosowanie prof.low przy roznych predkos
c.ach, zastosowanie odsysania warstwy pow._erzchniowej oraz
omaw:a naddZwickowy obszar opiywu 1 jego wplyw na wspol.
czynniki s.t aerodynamicznych,

Zamieszczone opisy 1 uwagi tres-

Omoéw.ono przy tym row-
niez wplyw ksztaltu prof.lu na rozkiad cisnien i osiagi aero-
dynam.czne,

Dalsze rozdzialy obejmujg czysty oplyw naddiwie
kowy, wpiyw skosu skrzydia, wydiuzenia l.czby Reynoldsa
i liczby Macha oraz ksztaltu profilu na wspélezynnixi aero-
dynamiczne. Omodw.ono rdéwmiez zagadnienia statecznosci
sterowno$é i inne, jak np. trzepotanie oraz kwestie mapedu
sirumieniowego,

Wspomniana juz wyzej znaczna liczba wykresow ze-
branych bardzo starannie stanowi dalsza cenna zalete tej
kiiazki, kiéra powinna si¢ znaleZé w rekach kazdego in-
tyniera i technika loiniczego w Polsce.

J. S.

M. SZULZENKO. Konstrukcji samoletow. Oborongiz
1949, str. 496.

Jest to ks'azka, traktujaca o konstrukcji platowea,
jako calosci. Oryginalnosé jej polega przede wszystkim na
ukladzie, w kiérym wszystkie zasadnicze elementy kon-
strukcji sa odpowiednio posegregowane, skrytykowane i po-
rownane m ¢dzy soba. Daje to ogélny poglad ma celowosé
stosowania tej lub innej konstrukcji, zaleznie od przezna-
czenia samolotu, na rozwéj hisloryczny mysli konstrustor-
sk.ej i wskazuje drogi jej dalszego rozwoju.

Tego rodzaju podejéc e daje mozliwos¢ jasnej oceny
i krytyki istniejacych rozwiazan i poszerza horyzonty mysli
tworczej. Ksiazka przeznaczona jest przede wszystkim dla
studentéw wyzszych lotniczych zaktadéw maukowych i po-
" winna jak najlep.ej spelnia¢c swe zadania, uczac mysle¢
porébwnywaé i szukaé¢ nowych drég, a mie korzystaé z pew-
nych utartych i zmanych szablonéw-. .

Dzieto to jest oparte na licznych szczegolowych przy-
kladach, zaczerpnietych z najnowszej techmiki radziecaiej
i obcokrajowej. Proponowane w niej éwiczenia do przero-
bien’a, umieszczone na koncu kazdego rozdzialu omawia-
jacego jedng z grup konstrukcyjnych beda napewno bardzo
pozyteczne i stuza temu samemu celowi — wyrobieniu ogol-
nego pogladu ma mozliwosé zastosowania i celowosé wy-
branego rodzaju rozwiazania.

Dla mzymera lotniczego ksigzka ta nie stanowi caloéc1

pomocy techni cznej, lecz jest tylko jednym z jej elementéw,

nie zawiera bowiem sposobu obliczen wytrzymatogciowych
czy aerodynamicznych (z wyjatkiem ogélnej charakterystyai
obciazen) i mimo bogatego materiatu i dugej objetosci
(496 stron) niektére konstrukcje sa potraktowane w s:posob
schematyczny, ideowy, bez podania szczegblowych rozw'azan."
wzglednie w wyczerpujacy sposéb wszystkich ich odmian —
zgodn'e zreszta z duchem ksiazki. )

Nie zawiera ona réwniez charakterystyki i opiséw
urzadzen pomocniczych jak instalacji hydraulicznych, pneu-
matycznych, elekirycznych itp, ktére sa juz, wzglednie maja
by¢ opisane w osobnych ksigzkach.

Calos¢ jest podzielona na nastepujace glowne elemen-
ty: 1) Wiadomosci ogélne, 2) Skrzydlia. 3) Kadtub. 4) Organy
statecznosci i sterowania. 5) Sterowanie samolotem, 6) Urza-

dzenia do startu i ladowania. 7) Elementy urzadzen napg-
dzajacych samolot,

Ksigzka spelnia catkowicie zalozenie, postaw’one przy
jej opracowaniu i zyczyé jedynie nalezy, by tego rodzaju
ujecie tematu znalazlo zastosowanie w innych dziedz.nach,
dotyczacych zagadnien budowy samolotu.

Eral.

N. E_ KOCZIN, 1. A. KIBEL i N, W. ROSE. Teore-
ticzeskaja gidromecharika, Wydawnictwo Ogiz. Gosteckizdat,
Moskwa, Leningrad 1948,

Bardzo powazna pozycje w teorli przeplywow stanowi
duza praca trzech czolowych teoretykéw hydromechaniki
w Zwiazku Radzieckim — Koczina, Kibla i Rosego, Bardzo
staranne i wszechstronne opracowanie dziela czyni je mie-
zastap onym w bibliotece kazdego inzyniera majacego stycz-
no$¢ z mechanika cleczy 1 gazéw, Z prawdziwa przyjem-
noscia maleiy stwierdzi¢, ze praca ta obejmuje calosé aktual-
nych obecnie zagadnien i w zakresie teorii n'e ma chyba
istotnych probleméw nie poruszonych w tej ksigzce.

Tom pierwszy obejmuje mechanike idealnej cieczy nle-
sci$liwej i sposobem ujecia przewyzsza wszystkie dotychcza.
sowe publiiacje, Przejrzystosé wykladu pomimo obszernego,
wyczerpujacego ujecia jest godna podkreslenia, Kinematyka
cieczy, zasadnicze réwnania idealnej cleczy, hydrostatyka
i prostsze przypadku ruchu cieczy idealnej sg doskonatym
wprowadzeniem w zagadnienie dalsze, za$ rozdz'aly o ruchu
wirowym, plaskim i przestrzennym oplywie cial oraz o ruchu
falowym cleklego osrodka niescisliwego stanowia mocno
zw'azang calosé. Na szczegolna uwage zastuguje jasne
i wyczerpujace oméwienie ruchu falowego, ktéry w polskiej
literaturze technicznej jest do chwili obeonej traktowany
po macoszemu.

W tomie drugim ujeto dynamike gazéw, mechanike

~cieczy lepklej oraz teori¢ ruchu burzliwego. Wszystaie te

zagadnienia, bynajmniej nie. najlatwiejsze, nie wydaja sie
specjalne trudne w ujeciu autoréw ,Teoretycznej hydro-
mechaniki”, W dynamice gazéw zwraca uwage, poza zw'ez-
tym wpr6w1a»dzeni-em, obszerne podanie zastosowan metody
charakterystyk oraz wyczerpujace omoéwienie zakresu przy-
diwiekowego, Ruch cieczy lepkiej jest réwniez ujety bardzo
obszernie, szczegdlnie odnoén'e liczby Reymoldsa, obejmujac
caty dolychczasowy dorobek naukowy dotyczacy osrodkéw
rzeczywistych, Nieco krécej jest omdwiona teoria burzliwogei
i statecznoéci ruchu,
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Obszerny wykaz literatury odnoszacej sie do omawia-
nych zagadn'ei umozliwia zainteresowanym poglebienie
“studiéw, za$ podane liczne przyklady i éwiczenia rozjaéniaja
ostatecznie wapliwosci, '

Reasumujac, jak juz powiedziano wyzej, ksiazka ta

powinna s'¢ znalezé u kazdego, kto ma do czynienia z ru.
chem o$rodka gazowego czy cieklego, no i nie boi sie ra-
-chunku rézniczkowego i catkowego.

IS

KRONIKA ZPIL

TRZECI ROK PRACY.

W maju 1947 roku zawigzalg sie Kolo Lotnicze
SIMP ktérego cztonkowie rekrutowali sie w wiek-
szoéci z dawnego ZPIL. Kolo to ze wzgleddw trady-
cyjnych postanowilo zachowaé dawny skrot ZPIL roz-
szerzajac jednak zakres swej pracy przez wlaczenie
dg swego grona technikéw lotniczych; tak powstal
obecny nasz Zwiazek, ktory przyjal nazwe Zwigzek

Polskich Inzyn'eréw i Technikéw Lotniczych — Kolo .

Lotnicze SIMP.

Zadaniem naszego Zwigzku jest — w myS$l re-
gulaminu — wypelnianie zadah Stowarzyszen‘a Inzy-
n'eréw i Technik6w Mechanikéw Polskich w ramach
specjalncéei lotniczej] w szczegblnosci przez:

a) rozwijanie i szerzen'e wiedzy lotniczej,
b) wspéiprace z organizacjami przemystowymi
- i przemystem lotniczym.

Zadania te speiln's ZPIL przez udzial we wszyst-
kich ‘mprezach SIMP, przez organizowanie odczytéw,
wycieczek i wydawanie wlasnego crganu — kwiar-
talnika , Technika Lotnicza“.

W ramach wymiany ,Techniki Lotniczej“ na
czasop'sma krajowe i zagraniczne zostala zorganizo-
wiana biblioteczka czascpism, ktéra dysponuje 11
per'odykami technicznymi i krajowymi i 11 zagra-
nicznymi. Biblioteka ta m'eéci si¢ w Katedrze Me-
chaniki Lotu Politechniki Warszawskiej, ul. Nowo-
wiejska 24 i jest do dyspozycji Kolegéw w godzinach
urzedowania redakeji ,Technik: Lotniczej* tj. we
wtorki i czwartki od godz. 17.30 do 18.30. W razie
potrzeby uruchomimy b blicteke w dodatkowe dni.

Zapraszamy tez Kolegbw do wspolpracy redak-
cyjnej z ,,Technikg Lotnicza"“. Przy opracowywaniu
artykuléw nalezy sie opieraé na wskazéwkach dla
autoréow, zam'eszczcnych na koncu kazdego zeszytu.
Przed rozpoczeciem p'sania ;artykulu dobrze jest po-
rozumieé sie z redakcjg celem unikniecia opracowy-
wan:a jednakcwych tematéw przez rézne osoby.

Kolegom pragnacym sie jeszcze zap'sa¢ do Zwiaz-
ku a nie nalezgcym do SIMP przypominamy, ze trzeba
najpierw zosta¢ przyjetym do tego Stcwarzyszenia
a nastepnie dopiero przesta¢ o$wiadczen'e pracy w
Kole Lotniczym. Dla perzadku niazwiska wszystkich
czlonkéw Kola Lotniczego (réwniez i oddziatéw tere-
nowych) cglaszane sg w ,,Techn'ce Lotniczej“.

Kolegéw, ktoérzy sa czlonkami SIMP i pragng
pracowaé¢ w ZPIL, a nie zostali wciagnieci dotad do
naszego rejestru prcsimy o dopeln'enie obowigzku
nadsylania wspomnianego o$w.adczenia; nalezy je
przesylaé ma adres Zwigzku: Warszawa, ul. Nowo-
wiejska 24. Formularz oswiadczenia mcgna otrzy-
maé¢ w SIMP.

Konczac tegoroczng kadencje przesylamy Kole-
gom serdeczne zyczenia na rck 1950. ‘

NOWI CZLONKOWIE.

W. czwartym kwartale br. zostali przyjeci na
czionkéw ZPIL nastepujgcy Koledzy:
110 — Kucharski Jerzy
111 — 'Rézanski Zbigniew
112 — Szumny Bohdan
113 — Tymkiewicz Bolestaw.

DOKOOPTOWANIE NOWYCH CZLONKOW
DO ZARZADU ZPIL.

W mysl postanowien’a Walnego Zebrania z dnia
10 lutego br. zostali dckooptowani na czlonkow Za-
rzgdu ZPIL Kcledzy:
Rézanski Zbigniew
oraz Kurzynski Marian.

ODCZYTY.

W okres'e sprawozdawczym zostaly wygloszone
dwa odczyty:
Kol. Jerzego Skoniecznego —
Swiece zaptonowe siln’kéw niskopreznych.
i Kol. Jerzego Haraznego —
Tensometry cporowe.

Wydaje INSTYTUT WYDAWNICZY SIMP.
Sklad Kolegium: Przewodniczacy — Inz. Wi
inz. Fr. Janik, dr inz.
Cena pojedyriczego zeszytu;
1948 r. — 120 zl, 1949 r. — 200 zi, 1950 r. — 250 zl

Fiszdon. Czlonkowie:
Fr. Misztal, inz. W. Roth,
Konto PKO-I-8100.

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

Prenumerata roczna: 1948 — 300 zi,
1949 — 600, 1950 — 800 zl.

Orgamzaclom mlodzwzy uczacej sie przwslugu]e znizka 50%przy prenumeracie od 10 egz.
Prenumerata za granica: rocznie $ 4 wzgl £ 1

-Adres Redakcji: Warszawa, ul. Nowowiejska 24,

Adres Administracji: Warszawa, ul. Mickiewicza 18.

Redakcja czynna jest we wtorki j cuz\\;arhki od godz: 17.30 do 18.30

Druk.: AUTOMAT“ Warszawa, Wileriska 7.

B-97102




Wskazéwki dla avtoréw wspélpracujgcych z .Technikq Lotniczq.

1. Przed przystapieniem do opracowan'a arty-
xutéw kompilacyjnych lub ttumaczen do ,,Techniki
Lotniczej nalezy porozumie¢ sig z redakcja, celem
upewnienia sig, ze dany temat nie jest w opracowaniu
przez kogo innego.

2. Przy opracowywaniu artykutow nalezy polo-
zy¢ jak najwigkszy nacisk na przejrzysto$é¢ ukladu,
zrozumiatodé i jasno$é treSci. Brak tej cechy sprawia,
7e najwartoSciowsze nawet prace nie moga by¢ nale-
zycie ocenione.

Nalezy postugiwa¢ sie zdaniami, krétkimi, mysl*
gléwne nalezy wyraznie uwypuklaé, chotby nawet
przez powtarzanie sie.

Specjalnie 'wazne jest staranne i logiczne wyproe-
wadzanie wzordw, przy czym nalezy rob ¢ jak naj-
mniej przeskokow.

' Naleiy rozbi¢ artykut na logiczne rozdzialy
i ustepy, zaopatrujac je w tytuty, numerowaé waz-
niejsze wzory, przestrzegajac jednakowego stownictwa
w tekécie i na rysunkach, przestrzegaé nowej p’sown’
polsk’ej zatwierdzone] przez Ministerstwo Wyznan
Religijnych i Oswiecenia Publicznego z dn. 24 czerweca
1936 r., oraz ogdlnie przyjetych symboli, skrétéw :tp.

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

a) pisa¢ 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 1 uwag redakcji szerckosci 30 mm.
Na pierwszej stronie u géry pozostawié wolne
okoto % strony dla uwag redakcji i oznaczenia
artykutu.

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

¢) W rekopisie lub maszynop'sie nie dawaé zadnych

podkreslen, nie pisaé rozstrzelonym dru-
kiem, ani nie pisaé wyrazow WERSALIKAMI

(duzymi literami alfabetu). Chcac wprowadzi¢ te

forme do tekstu drukowanego nalezy stosowat
»Wskazowki dla autoréw wspétpracujacych z In-
stytutem Wydawniezym SIMP*, ktora tc broszure
przeSlemy bezptatnie na zadanie, lub pozostawic
te sprawe redakeji, zaznaczajac jedynie w odpo-
wiednim miejscu czarnym otéwkiem na margine-
sie: wydrukowaé kursywa, wersalikami, tlustym
drukiem, rozstrzelonymi literami lub tp.

d) Nie pozostawiaé wolnych miejsc na rysunki.

W miejscu gdzie ma by¢ umieszczony rysunek

nalezy w $rodku szpalty podaé oznaczenie w po-
staci: Rys. 1., Rys. 2, itp. W szczegélnosci nie
nalezy weina¢ tekstu (ij. zmniejszaé szerokosci
szpalty dla oznaczenia rysunku).

e) . Wzory matematyczne podawaé w oddzielnych
wierszach. Wzory pisaé odrecznie mozliwie naj-
wyrazniej, zachowujac odpowiedn’'a wieiko$é liter
i eyfr oraz prawidlowe polozenie wskaznikéw
i symboli.

f) Odnoséniki pisaé¢ bezposrednio po wierszu, w kté-
rym cyfra odnos$n ka zostala podana'):

g) W odno$nikach blograficznych podawaé nazwi-
sko autora, tytul ksigzki lub artykulu, tytul i nu-
mer czasopisma, w ktéorym dany artykul ukazal
s‘e, oraz rok wydania. ,

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

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

4. Rysunki 1 wykresy w'nny byé wykonane
w sksl' 3:1 (wieksze, ca'o-stron‘cowe) 2:1
pam‘etaiac. ze szerckcéé szpalty wynosi 85 mm, a sze-
rokosé kolumny 17,5 mm.

Rysunki pow nny byé wykonane tuszem na nie-
zbvt szorstk’m par’erze rysunkowym lub na biatej
kalce rysunkowej (kalka niebieskawa lub zo6ltawa
jest niewskazana).

Przy wykenywaniu wykresow nalezy tak dobraé
skale, aby po zmn eiszen’u oczka siatk! wykresu m'a'y
wymiar 5 )X 5 lub 10 X 10 mm.

5. TFotografie oryginalne powinny by¢ wykonane
na gladkim. blyszezacym vapierze fotcgraficznym i —
0 ile mozno$ci — retuszowane.

6. O ile maja by¢ reprodukowane jak'e$ rysunk:i
lub fotografie z innych dziel, to dzieta te nalezy za-
laczyé do rekopisu i zaznaczyé na wykazie rysunkéw
tytut i miejsce dziela, z ktérego ma byé zaczerpnigly
dany rysunek.

Wydawnictwa te zostang zwrécone.

7. Wszystkie rysunki, fotograf'e i wykresy w'n-
ny byé ponumerowane zgodnie z tekstem. Rysunki
wykresy i fotografie nalezy skladat w oddzielnej

- kopercie, usztywnionej tekturowa wkladka. Nie mogs

byé one skladane ani naklejane. .

8. Autor obowiazany jest do wykonania co naj-
mniej 2 korekt drukarskich w terminach wskazanych
przez redakcje. Korekte nalezy przeprowadzi¢ zgodn e
z instrukcja podana we ,Wskazéwkach dla autoréw
wspolpracujacych z IW SIMP*,

1) w wyjatkowvch wypadkach moZna je umieszczaé
" na konicu ustepu, w ktérym zostala podana cyira
odnoénika.
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