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Wyniki badan aerodynamicznych ptatowca ,Pou du Ciel“.

Résultats des essais aérodynamiques de I’avion ,Pou -du - Ciel“.

La grande popularité de I’avion ,Pou-du Ciel“ con-
struit par H. Mignet a décidé le Laboratoire Aérody-
namique de 1’Ecole Polytechnique de Lwéw & effectuer
des essais en soufflerie d’'une maquette de cet avion
a la balance & six composantes. La maquette était exé-
cutée sans moteur, dans I’éclulle 1:10, la partie avant
du fuselage étant quelque peu arrondie, différente de
Poriginal, et la cabine du pilote étant close. Les figu-
res et tableaux ci-joints représentent les résultats des
mesures. On a fait les calculs pour trois positions dif-
férentes du centre de gravité afin de démontrer 1'in-
fluence de la position du centre de gravité sur la sta-
bilité longitudinale de 'avion. On a constaté que 'avion
est trés instable pour la position du centre de gravité
% — 0,489, y—;=o,107 (fig. 1).
Les conditions de la stabilité longitudinale s’amélio-
rent au fur et & mesure qu'on déplace le centre de gra-
vité vers l'avant, la coordonnée y, ne changeant pas.

Pour les valeurs ?=0,536, % = 0,107 Iavion est déja

stable pour tous les angles de braquage de l'aile su-
périeure par rapport & l'aile inférieure 2 essayés. Les
fig. 2/8 représentent ,l’efficacité statique de Yempen-
nage horizontal“. I’avion posséde de stabilité de route
(emer =J(ax) fig. 2/9, 2/10) et le moment de roulis (Mey)
par rapport & un axe horizontal situé dans le plan de
symétrie et passant par le centre de gravité incline
automatiquement l’avion pour virer, & peu prés indé-
pendemment de la grandeur du braquage du gouver-
nail de direction gz.

déterminée par les rapports

Popularnosé platoweca ,Pou du Ciel4, kon-
strukcji H. Mignet’a, sklania nas do podania
szczegélowych wynikéw badari aerodynamicz-
nych, przeprowadzonych w Laboratorjum Aero-
dynamicznem Politechniki Lwowskiej !). Bada-
nia przeprowadzono na modelu w skali 1:10

wykonanym na podstawie danych zamieszczo-
nych w publikacji Henri Mignet’a: ,Le Sport
de 'Air“, Paris, 1934, jednak bez silnika i ze
zmienionym nieco przodem kadluba przez jego
zaokraglenie. Pozatem zakryto kabine pilota
(ryc. 1). W pierwszym rzedzie chodzilo bowiem
o zbadanie samego ukladu jako takiego.

Pomiary wykonano na wadze aerodynamicz-
nej o szesciu skladowych. Kat natarcia e mie-
rzony byl na placie dolnym. Sklinowanie plata
gérnego wzgledem dolnego przyjeto jako kat 8,
odpowiadajacy wychyleniu steru poziomego.
Pozatem jako organ sterujacy posiada model
tylko ster kierunkowy, ktérego wychylenia ozna-
czono przez f. Znaki katéw i momentéw okre-
Slone sy na ryc. 1. Wszystkie spélezynniki od-
niesione sy do powierzchni #=0,1188 m2, beda-
ce] sumg najwiekszych rzutéw obu platéw i do
cisnienia predkodci g—=49 kg|m?, a pozatem spol-
czynniki momentéw do najwiekszej glebokoseci
Jednego plata ¢=0,140 m. :

Wyniki pomiaréw przedstawiaja nastepu-
jace wykresy na rye. 1 i 2, tudzies tabele I,
-1 TT1:

1). Ryc. 1/1 i tabela I: Biegunowa profilu,
biegunowa platoweca dla =0°, biegunowa réwno-
wagi dla polozenia $rodka ciezkoéei o spél-
rzednych z,=75mm, y,=15 mm, odniesionych
do krawedzi natarcia plata dolnego, tudziez
krzywa doskonalodci dla platowca przy B=0°.
Z biegunowej réwnowagi wynika, Ze €,me=
= 0,775, (2—”) = 9,4, ktére to wartosci sa oczy-

x ) opt
wiscie dalekie od doskonaloéci. Na uwage za-

') Wyciag z tych badan opublikowano w Skrzydia-
tej Polsce Nr. 7, 1985, str. 181—182.
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Rye. 1.

Wykresy dla modelu platowca ,Pow dw Ciel*, przedstawiajqce wyniki pomiardw aerodynamicznych, stuizqce
do oceny wyczyndw, statecznosci ¢ sterownosei platowea w locie,
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Rye. 2.
Wykresy dia modelu ptatowca ,Pou du Ciel*, przedstawiajqce wyniki pomiaréw aerodynamicznych, stuzqce
do oceny wyczyndw, statecznoéci i sterownoéci ptatowca w locie.
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sluguje stosunkowo plaski przebieg bieguno-
wych dla stanéw w poblizu ¢, ma-

2). Rye. 1/2, 1/3, 1/4 i tabela IL: Krzywe za-
leznosci spélezynnika momentu ¢.c wzgledem
osi przechodzacej przez trzy rdinie obrane
$rodki ciezkosci prostopadle do plaszczyzny sy-
metrji platowca od kata natarcia a dlaréznych
wychylen plata gérnego 8 w granicach od f=
=—b% do =5 Z krzywych tych wynika, ze
warunki stateczno$eci podluznej platowca po-
prawiaja sie w miare przesuwania srodka cigz-
ko$ci naprzéd. Dla s$rodka cigzkosei o spélrzed-
nych z,=7bmm, y,=16mm, czyli dla stosun-
ftﬁ=0,686, %=0,107 platowiec jest sta-
teczny dla calego zakresu katéw 8 przyjetych
przy pomiarze. Przy przesunieciu $rodka cigz-
kosei w tyl do punktu odpowiadajacemu

kéw

zT°=O,439, %——-0,107 platowiec staje sig wy-

bitnie niestateczny. Z tego widzimy, Ze przy
wykonaniu platowca nalezy z nalezyta doklad-
noscig przestrzegaé postulatu wlasciwego polo-
zenia Srodka ciezkosci.

Na ryc. 1/4 wyznaczono ponadto krzywa

oo
nikéw katowych stycznych do krzywych ¢..=
= f(a) w miejscach, w ktérych ¢,e=0.

3). Ryc. 1/6: Krzywa f=/(@) ¢, =0, Wyzna-
czona na podstawie ryc. 1/4, spelnia warunek
sterownoéci podiuznej w granicach od f=—b°
do f=4°; katy ujemne @8 ograniczone sg obec-
nosciag glowy pilota pod skrzydlem gérnem, zas
katy dodatnie B (pochylenie skrzydla gérnego
naprzéd) warunkiem sterownosci.

4). Ryc. 2/6, 2/7, 2/|8: Celem wykazania zmiany

(0 Cm G)c = f (@), podajaca wartosci spélczyn-
mG=0

$rodka ciezkosci przy stalych katach natarcia
(@ = const) wyznaczono na ryc. 2/6 krzywe

()C,,.(; - Z, : :
(0(! )tma=o_f(7)' Z krzywych tych mozna

a=const

odezytaé najmniejsze wartosci z7°, dla ktérych
przy danych katach a spelnia si¢ warunek sta-

ocm(:’
A 0.

Dla oceny ,statycznej skutecznosci uste-
rzenia“ wyznaczono na ryc. 2/7 zaleznoSci ¢,qs=
=f(B)a—const Otrzymane z przekrojéw piono-
wych ukladu krzywych na ryec. 1/4 dla poloze-
nia $rodka ciezkosci odpowiadajacego _"”t£= 0,636,
%3=O,107. Badajac pochylenia tych krzywych

tecznosci podluznej

w punktach odpowiadajacych e,e=0, wykre-
0 Cnm @

08 =f(cy)y

cm G=0
przyczem wartosci ¢, odezytano z biegunowe]
réownowagi; kat e zmienia sie przytem w za-
leznosci od @ wedle krzywej = (a) na ryc. 1/5.
Tak wyznaczona krzywa okresla ,statyczna sku-
tecznos¢ usterzenia“, czyli zmiane momentu
podluznego przy zamierzonej zmianie kata ,skli-
nowania“ obu platéw o jednostke. Widoczne
jest, Ze skuteczno$é¢ ta wzrasta od punktow
biegunowej réwnowagi odpowiadajacym ¢, =
=—0,25 do ¢,= 0,20, zas nastepnie maleje
1 naprzemian wzrasta, nie osiggajac jednak po-
przedniego maximum.

5). Ryc. 2/9, 2/10, 2/11, 2/12 i tabela III:
Krzywe okreslajace warunki statecznosci kie-
runkowej, tudziez wartosci momentéw 1 sil po-
przecznych, a mianowicie: ryc. 2/9 i 2/10 po-
daja zalezno§é spodlczynnika momentu kierun-

slono na ryc. 2/8 krzywa (

v fdesé ! 2 e kowego ¢,qr wzgledem osi hod j
wart mi odcietej =z Cmcr WZEIQ A PIZeC o029 0o gPIZ02
e ( 0.88)C 3 S e C1e%e) % grodek cigzkosci platowea o spélrzednych, odpo-
mG=0 )
Tabela I
‘ Biegunowa réwnowagi
: S E
Profil o wydluzeniu 4 dla ﬁtg — 0,536, yT 0,107
a® ¢y Cz ¢ylex Co BUER | alesr o cy . e,lex
—143 —0,625 0,194 —2,7 —0,229 5,0 —3,7 —0,261 0,082 —3,1
—118 | —0,509 0,144 —85 —0,203 4,0 —89 —0,288 0,077 —381
— 84 —0,431 0,100 —43 —0,143 3,0 0,0 —0,015 0,085 —0,4
— b6 —0,242 0,050 —49 —0,056 2,0 3,8 0,240 0,035 6,9
— 2,8 —0,062 0,026 —2,6 —0,018 1,0 6,8 0,443 0,047 94
0,1 0,183 0,017 8,0 0,029 0,0 7,6 0,618 0,060 8,6
2.9 0,326 0,018 18,1 0,074 —10 8,3 0,585 0,074 7.9
5,7 0,674 0,034 16,8 0,152 —2,0 9,7 0,670 0,095 7,1
8,6 0,768 0,062 12,5 0,220 —3,0 10,2 0,717 0,107 6,7
114 0,837 0,088 9,6 0,235 —4,0 10,7 0,766 0,130 5,8
14,8 0,917 0,126 78 0,264 —b,0 112 0,776 0,170 46
173 0,988 0,182 b4 0,280
20,3 0,962 0,301 3,2 0,389

Dane modelu profilu: Rozpigto$é plata b=0,700 m, powierzchnia rzutu F=0,098 m?, cigeciwa odniesienia

{=0,140 m, ciénienie predkoéci g=56,25 kg/m?®

Dane modelu platowca: Rozpigto$é b=0,600 m, powierzchnia rzutu F'=0,1188 m? cigciwa odniesienia

t=0,140 m, ci$nienie predkosci g=49 kg/m?

Katy natarcia «® mierzono wzgledem cigeiwy odniesienia plata dolnego.
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Tabela II. Wyniki dla wyznaczenia biegunowej réwnowagi platowca dla

§rodka ciezkodci okreslonego przez ’;_°=0,536,%-°=0,107

p=5 =10 g =3°
a® Cy ¢ |oloil gwe li-0° Gy ez |¢fe | Cme | @ Cy c: |Glcil s
—54 |—0,334| 0,107 | —38,1 | —0,025|—5,5 | —0,814| 0,098 | —8,2 | —0,024| —5,6 | —0,285| 0,088 | —8,2 | —0,020
—2,6 | —0,198| 0,070 | —28 0,012 —2,6 | —0,174| 0,063 | —28 0,010 —2,7 | —0,140 | 0,068 | —2,6 | —0,001
02 | —0,042| 0,043 | —10 0,032\ 0,2 | —0,016 | 0,039 | —0,4 0,020 0,2 0,007 | 0,037 0,2 | —0,002
8,1 0,110| 0,033 3,3 0,084( 38,0 0,182 | 0,034 8,9 0,024 30| 0,158| 0,033 48 | 0,011
5,9 0,268 | 0,037 72 0,048\ 5,9 0,284 | 0,037 51 0,032 58 0,328 | 0,039 83 0,021
8,7 0,425 | 0,048 8,9 0,060 8,7 0,463 | 0,049 9,4 0,059| 8,6 0,491 | 0,052 9,4 0,041
11,56 { . 0,600 | 0,069 8,7 0,087 11,6 0,664 | 0,077 8,6 0,072
14,3 | - 0,760 | 0,098 78 0,134
17,2 0,908 | 0,139 6,6 0,178
g =20 g =1° B =00
a® ¢y Cs:  |B)cxdl oRa | a° cy Cz |¢ez| Cme || @° Cy Cr. 10y Co il Oz
—b,5 | —0,257| 0,079 | —8,3 | —0,025| —b,6 | —0,228| 0,070 |—38,3 | —0,085| —5,6 | —0,196 | 0,063 |—3,1 | —0,044
—27 | —0,115| 0,049 | —23 |—0,018] —2,7 | —0,070| 0044 | —1,6 | —0,022||—2,7 | —0,066 | 0,048 |—1,3 | —0,046
0,1 0,042 | 0,036 1,2 | —0,007| 0,1 0,068 | 0,035 1,9 | —0,082| 0,1 0,096 | 0,034 2,8 | —0,045
3,0 0,197 | 0,034 58 | —0,002| 3,0 0,214 | 0,035 6,1 | —0,025| 29 0,251 | 0,037 6,8 | —0,031
5,8 0,350 | 0,041 8,5 0,009| 58 0,389 | 0,044 88 | —0,006| 5,7 0,415 | 0,047 8,8 | —0,019
86| 0518 0067 | 91! 0025 86| 0549|0062 | 89| 0017| 86| 0576| 0067 | 86| 0010
11,4 0,668 | 0,081 8,2 0,066| 114 0,692 | 0,092 75 0,041 114 0,728 | 0,101 72 0,048
14,3 0,824 | 0,122 6,8 0,100 | 14,2 0,851 | 0,133 6,4 0,091 14,2 0,865 | 0,145 6,0 0,086
17,1 | 0957| 0,188 | 52| 0,188| 17,1 | 0977|0204 | 48| o0152| 16,1 | 0948| 0208 | 4,7 | 0,180
18,1 0,995 | 0,208 48 0,169 | 20,1 0,962 | 0,303 3,2 0,200 17,1 0,954 | 0,231 41 0,143
20,1 0,983 | 0,286 34 0,195 18,2 0,929 | 0,274 3,4 0,157
=10 g=—2° g= —3°
a® Cy Cz |Cfcz| ema | @° ¢y ¢z [¢lez| Cme || @ Ccy c: (¢fe:| Cme
57| 0449| 0052 | 86 |—0027 57| 0472|0058 | 81 |—0048] 56| 0486| 0062 | 7,8 |—0054
85| 059| 007 | 79| 0002 85| 0612|008 | 76|—0016/ 85| 0621| 008 | 7,2 |—0025
11,4 0,730 | 0,104 70 0,036 11,4 0,756 | 0,119 6,4 0,028 11,3 0,768 | 0,127 6,0 0,019
14,2 0,859 | 0,161 5,3 0,071 14,2 0,868 | 0,190 4,6 0,064 14,3 0,845 | 0,212 40 |- 0,065
f= —4° S O )
a® e LR RS A b ) ¢y Czi [CylCz| Cmg || @® | ¢ cz |¢le:| Cme
—57 |—0075| 0055 |—14 |—o111| 56| 0507([0067 | 76 |—0068| 56| 0887| 007 | 7.2 |—0066
—29| 0058 0046 | 18 |—0112| 85| 0644(0094 | 69 |—0087| 84| 0674 0,107 | 63 |—0082
00| 0205 0048 | 48|—0,108| 118 | 0784( 0,144 | B4 | 0011] 11,8| 0777| 0,178 | 45| 0001
28| 0366| 0051 | 7,2 |—0089 143 | 0812/0243 | 83| 0070 143 | 0800 0263 | 80| 007
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Tabela III. Wyniki pomiaréw sluzgce do oceny statecznodci kierunkowej

i poprzecznej dla $§rodka cigzkoseci

okreélonego przez - —0,536, %=0,107

wiadajacych stosunkom xT° =0,636, % = 0,107,

w plaszezyznie symetrji prostopadle do kie-
runku strugi powietrza od kata kierunkowego
a; przy roéznych wychyleniach steru kierunko-
wego f dla kata natarcia @=3,8° przy =29,
tudziez dla poloZenia platowca w poblizu ¢,
przy a@=7,6° i 3=0°; oba te poloZenia platowca
odpowiadajs punktom biegunowej réwnowagi
na ryc. 1/1. Wykresy te wykazuja, Ze plato-
wiec jest stateczny kierunkowo dla calego za-
kresu przyjetych przy pomiarze katow, gdyz

0Cmat > o0.

O

Na tych samych rycinach podano tez za-
leznosé spélezynnika momentu poprzecznego
Cngq Wzgledem osi przechodzace] poziomo
w plaszczyznie symetrji przez srodek ciezkosci
od kata kierunkowego @; przy réznych wychy-
leniach @ steru kierunkowego dla podanych
polozen réwnowagi. Widoczne jest, Ze wartosci
Cmneq dla réznych B réznig si¢ nieznacznie po-
miedzy sobs, czyli wplyw kata 8. jest maly.
Ujemnym katom kierunkowym odpowiadajg do-
datnie momenty poprzeczne, czyli przy skrecie
platowca na prawo pochyla sie platowiec w ten
sposéb, Ze lewa cze$é skrzydla przesuwa sigku

=38 =20
Br= Qo Br= bo Br= 100
ak° Cq CnGk CnmGq ako Cq Cm Gk CnGq ako Cq Cnm Gk CnGq

—156 —0,078 | —0,044 0,104 —16 —0,064 —0,022 0,099 —15 —0,065 | —0,009 0,097
—12 | —0,060 | —0,033 0,086 —12 | —0,047 | —0,013 0,078 —12 | —0,041 | —0,002 0,079
“9 | —0042 | —0022 | 0064 | —9 | —0081 | —0005 | 0059 | —9 |—0021 | 0008 | 0059
— 6 —0,026 | —0,014 0,044 — 6 —0,016 0,003 0,038 — 6 —0,008 0,017 0,036
— 8 —0,012 | —0,006 0,022 — 38 —0,002 0,009 0,019 — 8 0,006 0,021 0,017
o | 0002 | 0000 | 0001 0 | oo14| 0017 | —0002 o | o002t | 0029 | —0,008

38 | 0017 | 0006 | —0,020 8 | oo28| 0024 | —0022 3 | 0087 | 0038 | —0023

6 | 0082 | 0018 | —0,087 6 | 0043 | 0038 | —0041 6 | 0054 | 0049 | —0044

9 0,049 0,026 | —0,058 9 0,061 0,045 | —0,060 9 0,070 0,060 | —0,064

12 0,065 0,032 | —0,076 12 0,079 0,066 | —0,082 12 0,088 0,070 | —0,084
15 0,084 0,043 | —0,098 15 0,095 0,065 | —0,103 15 0,104 0,077 | —0,101

a—7,60 f=0°
ﬂk — 00 ﬂk = 50 ﬂk = 100

ako Cq CmGr CmGq a;’ Cq CnGk CmGq ako Cq CnGrk Cmagq
—16 —0,076 | —0,046 0,107 —15 —0,062 | — 0,028 0,101 —15 —0,054 | —0,012 0,099
—12 —0,068 | —0,034 0,087 —12 —0,046 —0,018 0,078 —12 —0,037 | —0,002 0,079
— 9 —0,041 | —0,024 0,067 — 9 —0,081 | —0,012 0,052 — 9 —0,022 0,004 0,060
— 6 —0,0256 | —0,015 0,046 — 6 —0,016 —0,003 0,036 — 6 —0,009 0,010 0,039
— 8 —0,011 | —0,008 0,024 — 3 —0,002 0,004 0,016 — 38 0,006 0,017 0,014
0 0,004 | —0,001 0,002 0 0,011 0,008 | —0,001 0 0,020 0,026 | —0,008

3 0,018 0,004 | —0,018 3 0,026 0,016 | —0,028 3 0,036 0,036 | —0,029

6 0,032 0,013 | —0,041 6 0,043 0,027 | —0,049 6 0,053 0,047 | —0,053

9 0,048 0,022 | —0,062 9 0,059 0,038 | —0,072 9 0,070 0,059 | —0,071

12 0,066 0,034 | —0,085 12 0,076 0,061 | —0,094 12 0,086 0,068 | —0,093
16 0,084 0,043 | —0,105 15 0,093 0,060 | —0,118 15 0,102 0,097 | —0,116

gorze, za$ prawa dél. Jezeli zwrdécimy uwage
na stany réwnowagi (¢mer=0) przy réznych
poloZeniach steru kierunkowego, widzimy, ze
platowiec uklada sie z powodu momentu po-
przecznego do skretu. Jesli wskutek dzialania
pewnej przyczyny platowiec wykona skret ()
ze stanu réwnowagi, to réwnoczesnie przechyli
sig dokola osi momentu poprzecznego; wskutek
dzialania jednak momentu kierunkowego bedzie
dazyl do powrotu do stanu réwnowagi, przy-
czem réwnoczesnie bedzie malala wielko$é mo-
mentu poprzecznego.

Rye. 2/11 i 2/12 przedstawiaja zalezno&é
sp6lezynnika sily poprzecznej ¢, od kata kie-
runkowego @, przy réznych wartosciach g; dla
katéw natarcia @ i wychylenia gérnego skrzydla
B, odpowiadajacych okre§lonym powyzZej sta-
nom réwnowagi. Wzrastajacym wartosciom a;
odpowiadaja wigksze wartosci spdlezynnika e,.
Poniewaz przy skrecie platowca o kat a; poza
poloZenie réwnowagi pojawia sig moment kie-
runkowy, sprowadzajacy platowiec do poprze-
dniego polozenia, przeto réwnoczeénie zanika
przyrost sily poprzecznej, wywolany dodatkowym
obrotem o kat @;. Wzrastajacym wartosciom
kata @ odpowiadajg wzrastajace wartosci ¢,
przy réwnych zreszta warunkach,
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Pomiary szybowcéw na wadze aerodynamicznej o szesciu skladowych.
CZESC IL
Szybowiec ITS IV b dwuosobowy i szybowiec akrobacyjny CW 7.

Essais des planeurs a la balance aérodynamique a six composantes.

Deuxiéme partie,

Planeur ITS IV b biplace et planeur d’acrobatie CW 7.

Comme suite aux résultats des essais des planeurs
publiés dans le numéro 7 de ce périodique, 1985, nous
donnous & présent les résultats des essais aérodynami-
ques du planeur ITS IV b construit dans I'Institut de
la Technique du Vol sans Moteur & Lwoéw ainsi que
ceux du planeur d’acrobatie CW 7 construit par l'ing.
W. Czerwinski. Les essais ont été exécutés au Labo-
ratoire Aérodynamique de I'Ecole Politechnique de
Lwéw.

Les mesures comprennent principalement des essais
de la stabilité longitudinale et de route ainsi que la
dépendance du moment de roulis de l’angle de bra-
quage des ailerons. L’aileron gauche était, lors des
essais, toujours braqué vers le bas de l'angle g, ,, et
l’aileron droit toujours vers le haut de I'angle g, ,, olt
(Br1) = (Brp)- Les essais de la stabilité de route ont été
faits pour des angles de centrage des planeurs cor-
respondant & la condition de stabilité longitudinale
(¢ mg =0) ainsi que pour des positions des planeurs
voisines & ¢, ., de la polaire d'équilibre.

Les résultats des essais démontrent que les deux
planeurs ont de stabilité longitudinale et de route.

Uwzgledniajac potrzebe publikowania wla- -

sno$ci aerodynamicznych nowych konstrukeyj
szybowcéw, podajemy wyniki pomiaréw tune-
lowych przy pomocy wagl o szesciu skladowych
szybowca dwuosobowego ITS IV & i szybowca
akrobacyjnego CW 7., konstrukcji Inz. Czer-
winskiego Waclawa.

Wiszelkie oznaczenia i okreslenia pozosta-
wiono takie same, jak w poprzednich publika-
cjach?). Zasadnicze wymiary modeli, warunki
pomiaru i okreslenia znakéw katéw, momentéw
1 sil podano na rye. 1 i 3.

‘Wyniki pomiaréw ujeto w nastepujace wy-
kresy :

1). Ryc. 1/1 i 3/1: Biegunowa szybowca,
biegunowa réwnowagi, krzywa momentu, krzy-
wa doskonaloéei ¢ /e, = f (¢,). Moment wyzna-
czono dla ITS IV b wzgledem prostej, przecho-
dzgcej prostopadle do plaszczyzny symetrji plata
przez punkt przeciecia sig cieciwy profilu w pla-
szezyznie symetrji plata ze styczna do profilu
prostopadla do tej cigciwy (punkt O na ryc. 1
przy profilu Bobek 6), zas dla CW 7 wzgledem
prostej przechodzgcej prostopadle do plaszczyzny
symetrj1 plata przez punkt przeciecia sie cigciwy
profilu, laczacej jego ostrze ze S$rodkiem kola
$ciéle stycznego przy krawedzi natarcia, z obry-
sem profilu (punkt O na ryc. 3 przy profilu W
192). Spoélezynnik momentu ¢, odniesiono do
glebokosei ¢ plata w plaszczyZnie symetrji.

1) Poréwnaj: ,Lwowskie Czasopismo Lotnicze“ Nr. 7
z r. 1985, str. 4—9.

2). Rye.1/2 i 3/2: Krzywe zaleZznosci warto-
$ci spblezynnika momentu ¢.¢ wzgledem pro-
stopadlej do plaszezyzny symetrji przez srodek
cigzkosci szybowca od kata natarcia e dla ro-
znych wychylen g steru wysokosci. Z krzywych
tych wynika, Ze oba szybowce posiadajg sta-
tecznosé podiuzng dla calego zakresu przyje-
tych do pomiaru katéw natarcia, gdyz spelnia

sie warunek c)(c)_,;o > 0 dla ¢,¢= 0. Précz tego

dcmG

podano wartoseci dla ¢ue=0.

3). Ryc. 13 i 33: Krzywe =7 (@)ec, ;=0
wedle wykreséw mna ryc. 1/2 i 3/2 moga poslu-
zy¢ do oceny sterownosci podiuznej szybowcow.
Widoczne jest, ze warunek g—g

jest dla calego zakresu przyjetych katéw na-
tarcia i szybowce sg dostatecznie czule na stery
wysoko$ei w zakresie standéw, odpowiadajacych
»zdrowej strudze®.

4). Ryc. 1/4,1/51 34, 3|6 : Krzywe cnai="1(az),
okreslajace zalezno$é spélezynnika momentu
kierunkowego wzgledem osi przechodzace]j przez
srodek ciezko$ci szybowcéw w plaszczyznie sy-
metrji prostopadle do kierunku strugi powietrza
W tunelu

< 0 spelniony

Mgy
F.t. q

od kata kierunkowego .. Krzywe te wyzna-
czono dla katéw wywazenia szybowecow (¢=3,6°
dla ITS IV & ie=b,6° dla CW 7), odpowiada-
Jacych warunkowi statecznosci ¢.¢=0 przy
B =09 tudziez dla polozen szybowcéw w po-
bliZu ¢, nee biegunowej réwnowagi (@ =9°
B=—75° dla ITSIVd i a=114° = —6°
dla CW 7), przy réznych wychyleniach steru
kierunkowego f;. Warunek statecznosci kierun-
0Cm G

CmGr =

kowej > 0 spelnia si¢ dla wszystkich

wyznaczonych krzywych.

Z wykreséw tych mozZna teZz ocenié sterow-
nos¢ kierunkows szybowcéw, a mianowicie ze
zmiany wielkodci €. przy zmianie fx przy
tych samych @;.

b). Ryc. 2/6, 2/7 i 4[6, 4]7: Krzywe cu¢r=
= f (&) dla podanych wyzej stanéw réwnowagi
przy réznych wychyleniach gz lotek przy dwéch
skrajnych polozeniach steru kierunkowego:
Br=001i B, =20°; lotka lewa byla przy pomia-
rze stale wychylana na dél o kat f;,, za$ pra-

wa do gory o kat fr,, przyczem |fz,|=|fz,|.
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Rye. 1.

Wykresy dla modelu szybowea ITS IV b, przedstawiajqce wyniki pomiardw aerodynamicznych, stuzqce
do oceny statecznosci szyboweca w locie,
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Rye. 2.

Wuykresy dla modelu szybowca ITS IV b, przedstawiajgee wyniki pomiaréw aerodynamicznych, stuzqce
do oceny statecznosci szybowca w locie.
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Rye. 3.

Wykresy dla modelu szybowca akrobacyjnego CW 7, przedstawiajqce wyniki pomiaréw aerodynamicznych,
stuzqce do oceny statecznosci szybowea w locie.
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Ryc. 4.

Wykresy dla modelw szybowca akrobacyjnego CW 7, przedstawiajgce wyniki pomiardw aerodynamicenych,
stuzqee do oceny statecznodci szybowea w locie.
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Widoczne jest, zZe odnoéne wychylenia lotek
powodujg wystapienie dodatkowego momentu
kierunkowego o kierunku przeciwnym do do-
datniego momentu kierunkowego wywolanego
wychyleniem @, steru kierunkowego.

6). Ryc. 2/8 i 4/8: Zaleznos$é spdlezynnika
¢mer momentu poprzecznego od lotek od kata
wychylenia lotek (7. Moment poprzeczny od
lotek Mq; wyznaczono wzgledem osi przecho-
dzacej poziomo w plaszczyZnie symetrji przez
srodek ciezkosci szybowcéw, zas spolezynnik
Cnez. Odniesiono do powierzchni najwiekszego
rzutu plata F i glebokosci plata {. Wychylenia

lotek byly takie same jak pod 5). Pomiary prze-
prowadzono dla wymienionych wyzej dwu sta-
néw réwnowagi przy a;=0° i przy zablokowa-
nym sterze kierunkowym (8= 09).

7). Rye. 2/9, 2/10 i 4/9, 4/10: Zaleznosé
spolezynnika ¢, sily poprzecznej P, w kierunku
réwnoleglym do krawedzi natarcia plata od wiel-
kosci wychylenia klerunkowego @) dla wymie-
nionych polozen réwnowagi przy zmiennem
ustawieniu g, steru kierunkowego. Spélczynnik
¢, odniesiono do powierzchni plata #. Sila po-
przeczna rosnie stale z wielkoscia wychylenia
. wzglednie ;.

Poréwnanie wiasnosci aerodynamicznych szybowca akrobacyjnego CW7
z wlasno$ciami szybowca akrobacyjnego ,Sokol bis.

Comparaison des qualités aérodynamiques du planeur d’acrobatie ,,CW7% avec les qualités du
planeur d’acrobatie ,Soké! bis“.

(D’aprés les essais

dans la soufflerie).
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Oglaszajge wyniki badar. aerodynamicznych mo-
deli szybowcéw, bedziemy w wmiare wmozZnosci dla
poréwnania zestawiaé je z wynikami badarn modeli
maszyn o podobnem przeznaczeniu.

Podajac wyniki badan aerodynamicznych
modelu szybowca akrobacyjnego CW7, zesta-
wiamy je z wynikami badan Instytutu Aero-
dynamicznego w Warszawie nad modelem
réwniez akrobacyjnego szybowca ,Sokol“t).

Poréwnanie wykreséw biegunowych dla mo-
deli szybowcéw wykazuje, Ze przy podobnem
wydluzeniu platéw (CW7:4=10,3; Sokél:1 =
= 10,64) szybowiec CW7 osigga doskonalosé
(€y)Cz)maz = 15,4, gdy dla Sokola wielkosé ta do-
chodzi do (¢,/¢z) maz =19.

Najmniejsza szybko§é opadania przy tem

samem obciazeniu na m? pow. skrzydel bedzie
dla CW 7 wieksza zaréwno ze wzgledu na
mniejsza doskonalosé jak i ze wzgledu na to,
ze szybowiec ten osigga wogdle nizsze wartosci
dla ¢, mez, skutkiem czego warto$é (gle.) dla
tego szybowca zachodzi przy mniejszych war-
tosciach spélez. e,.
%: 13,6 kg [m?® szy-
bowiec CW7 powinien mie¢ v, o—1=0,97 m/[sek,
gdy dla szyboweca Sokél predkosé ta powinna
wynosié v, o—1 = 0,82 m/|sek.

Pewne wnioski o zwrotnosci mozna wycia-
gnaé z poréwnania wykreséw § =7 (a). Wzgle-
dne poréwnanie tych wlasnosci miedzy szybow-
cami na podstawie badan tunelowych moze byé

Dla ¢,=1 i obcigZenia
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o tyle blizsze prawdy, Ze naogél dla podobnych
kategorji szybowcéw rozloZenie mas dokola osi
poprzecznej jest podobne. Przy poréwnywaniu
sterownoscl rzeczywistej dokola osi podluznej
jedynie na podstawie wartosci spélezynnikéw
aerodynamicznych nalezy byé znacznie ostroz-
niejszym. Np. w wypadku szybowecéw o tej
same]j rozpietosci, z ktérych jeden ma skrzydlo
prostokatne i ciezkie, drugi silnie zbiezne i lek-
kie przy réwnych spélezynnikach aerodyna-
micznych, rzeczywista sterownos§¢é poprzeczna
dla szybowca drugiego bedzie naogol wigksza.
Pord : 00
orownujac Wartosc157
w okolicy #= 0, znajdujemy
oa oo

dl —1 = i

a CW7 ( - ﬂ)ﬁ.—:o 1,67, dla Sokola ( 2 ﬂ)ﬁ=02,33.

Réwniez dla innych # nizZsze wartoseci 3—;, osig-

dla obu szybowcow

gane przez szybowiec CW 7, wskazujg na jego
mniejsza czulo$§¢ na ster glebokosei.

Natomiast wartodci spélczynnikéw statecz-

nosci podluznej statyt. [00_,,.@] osiggaja wigk-
oo em =0

sze wartodci dla szybowca CW 7; n. p. dla

f =0 dla szybowca CW 7 [0;’;‘;] = (2,016, gdy
Cm G
dla Sokola [a ‘né| — 0,0108.
oa Cm =0

Mozna to uwazaé jako zalete dla maszyny
szkolno-akrobacyjnej. w. 8.

Przyktad liczbowy obliczenia wspotdzialania podluznic w skrzydtach
wolnonosnych metoda analityczng i analityczno-wykresina.

Exemple numérique du calcul de la coopération des longerous dans les ailes en porte a faux par
la méthode analytique et grapho-analytique.

Cet exemple constituait un théme des exercises de
la résistance et de la statique des constructions d’avions
au groupe aéronautique de la Faculté Mécanique de
1'Ecole Polytechnique de Lwéw en 1934/35. L’erreur en
%%, des résultats fin obtenus par la voie grapho-ana-
lytique par rapport aux reésultats obtenus par la voie
analytique ne dépasse pas 4,26%,. Les calculs doivent
étre effectués en se servant d’une machine & calcul et
non pas d’une régle a calcul logarythmique, car bien
souvent ce ne sont que les chiffres ultérieurs qui déci-
dent du résultat.

Podajemy opracowanie jednego z tematéw
éwiczen z wytrzymalosci i statyki ustrojéw lot-
niczych na grupie lotniczej Wydzialu Mecha-
nicznego Politechniki Liwowskiej w r. n. 1934(35,
a mianowicie obliczenie wspéldzialania podluznic
w skrzydlach jednoplatéw w wypadku, gdy dwie
identyczne podluznice o zmiennym przekroju,
utwierdzone doskonale na jednym koncu, pols-
czone sa ze soba sztywnie na drugim koncu

1) Wyniki te oglaszamy za zezwoleniem kon-
struktora.

jednem zebrem, tak, ze osie wszystkich trzech
pretéw tworza plaska rame prostokatng; jedna
z podluzZnic jest przytem obcigzona wzdluZ ca-
lej swej dlugoéci ciezarem jednostajnie rozlo-
zonym w kierunku prostopadlym do plaszczyzny
ramy (ryc. 1). Dla prostoty zaloZono przekroj
podluznic prostokatny o stalej szerokosci.

Okres$lona powyzej rama tworzy uklad trzy-
krotnie statycznie niewyznaczalny, przyczem
jako wielkosci statycznie niewyznaczalne mo-
Zemy obraé¢: wielko§é reakeji pionowej V=X
podiuznicy nieobciazonej bezposrednio, tudziez
jej] momenty utwierdzenia, a mianowicie moment
zginajacy M;= Y i moment skrecajacy M,=Z.
Pozatem zakladamy, Ze dodatni kierunek X
wskazuje ku gérze, dodatni moment ¥ wygina
odnoéng podluznice wypukloscig ku goérze, zas
dodatni moment Z skreca podluznice dla obser-
watora, ustawionego wzdiuz wektora M,,, w kie-
runku zgodnym z ruchem wskazéwki na tarczy
zegara.

Zagadnienie przeliczono wedle rozwigzania
podanego przez prof. Dr, M. T. Hubera w ,Spra-
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wozdaniu Instytutu Badan Technicznych Lot-
nictwa“, Nr. 6 z r. 1931 przy zastosowaniu me-
tody Castigliano’a, z pominigciem wplywu sil
Scinajacych. Zagadnienie rozwigzano na dwa
sposoby, a mianowicie raz czysto analitycznie,
drugi za$ raz przez zastosowanie wykreslnej
metody rozwigzywania calek.

M B O e
o QTTTTTITTTOITTTTITITIITLL
I 7 =5 =
LR s wd /
VX - i
LS

Rye. 1.
I. Schemat ramy, utworzonej przez dwie podtuinice
@ 2ebro, tudzieZ obcigienia.
II. Oznaczenia zasadniczych wymiaréw podiuinicy.

‘Wprowadzamy nastepujace oznaczenia: nie-
chaj B, oznacza zmienng szbtywnosé przy zgi-
naniu obu jednakowych podiuznic w miejscu
o odcietej z, D, zmienng sztywnosé przy skre-
caniu podluZnic w tem samem miejscu, za$ B;
1 D; stala sztywnos$é przy zginaniu wzgl. przy
skrecaniu Zebra, laczacego obie podiuznice. Na-
stepnie wprowadzamy oznaczenia funkey] :

‘22 dx - 'zdz 7 ‘da
e

Gy
0 0 oB‘

7
6=S dz

D.’

gdzie ! oznacza dlugos’c’? podluznicy, tudziez:
8: =Bl—‘S:a:2da:—E% %s
ﬂ’,=%§ S:z adx =%5 %
0; = 1%; So dz =%: :

gdzie a=100 em oznacza odstep pomiedzy po-
dluzZnicami odpowiadajacy dlugo$ci zZebra.

a? a
K=213+§5+l253 +8:— 5.3’5=

L=2ﬂ'+w£=2ﬁ'+%—f

a
N= (£ 3 == 1 —_
28" +0:=2f -I-Dé
l u
3 (u—2a)2
Rl—SoqduS()‘ B, dz

i u
R3=S qdug ¥=Z %
0 0 B
Natenczas nastepujace réwnania, odpowiadajace
réwnaniom 9¢ i 10a cytowanej pracy prof.

Hubera, sluzg do wyznaczenia wymienionych
trzech wielkosci statycznie niewyznaczalnych:

KEX—LY+R =0
LX—NY+R,=0

=2 7
a
z ktorych :

et ool Ryg—N Ry
i KN—L?

= KR,—LR,
2= KN—L?

a

Z=M,y= §X

Zaléémjr obecnie, ze przekféj ,podiuinicy Jjest
prostokatem o bokach &1 A,, przyczem b=2)b em,
zas (hz),_o=h,=9 em, tudziez (h:),_,_omom =
= hy=6 cm; materjal podluznic okreslony jest
przez pierwszy spolezynnik sprezystosci E =
=10% kglem? i drugi spélezynnik sprezystosci
G=10% &rg[em®. Natenczas: :

bh,®

B= 2ty

beh,
12 Dy ==

1
a2 aioy

Poniewaz, jak latwo stwierdzié:

T
R (1— 7?))

przy zalozeniu dlugoici podluznic I=250 em,
przeto: ' :

3
B,= LS 2
15187500 (1 750) g

D,— 468750 (1— i) kb

7560

Dla Zeberka obieramy:
B; =5.10% kg em?

2 2 ad D:=55.10% kg em?.
Sy | i e g
: s L Obecnie wyznaczamy wartosci calek :
i gty 7503 |=260 1 9 3 -
750 750

; szz 7502 =250 1 1 1

: =So B, — 15187500 |, 2(1~L g = 0:004629629 -
750 © 750

') Féppl A. i L.: ,Drang und Zwang®, II T. Minchen-Berlin 1920, str. 90, wzér 60.
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e 760 = 1 1
8 =SOE - 8700 , 2(1_1)’ — 000003086419
750
"da 70 1 z 1
a® em . a? : i _ Sgieh 1
fr=g g = 066667 7=, B =55 =001 7y 6= 3 = 0018182 2=
TRz, 7602 { 750 u ) }
760

L 7604

=250 1 % 2 1 % 3
SOFI () d% =15187500 |, {Z (1‘7?0) +( _7750)_(§

2
— 17-84896 7.
kg

Zakladajac g =04 kg|em, otrzymujemy :
l

R,=¢q S F, (w)du = 7-139584 em
0

u 3
U—o

750

Fa () =S B. %* = 15187500

0

7560 { u—"760
2

7503

i
S F3 () 2= 15157500
0

skad :

14

Ri=q S F, (u) du = 00922668
0

Na podstawie otrzymanych wynikéw wyzna-
czamy wartosci:

a? al? a’ cm
K—2ﬂ+§6+ E -+ 1—2—B—,—= 1141 53227.7‘:?
—ofr &y £l
L=28 +D; 4554759kg
1

a
=98+ — = 00 S
N=28 + 0 1824373’5!]c

Wobec tego reakcja:

_LR,—NR, .
tudziez momenty utwierdzenia :
- KR,—LR, = o.n:
M — g— Vy, = 18130 kg cm
Wspéldzialanie podluznicy nieobcigzonej

z podluznicg obcigZong jednostajnie wzdluz ca-
lej swej dlugosci cigzarem g kg/em b wynosi:

M,
’w°/o == -1.00 ﬁé = 7'280/0 .

Obecnie podajemy wyniki otrzymane przy
pomocy wykreslne] metody rozwiazywania wy-
szczegolnionych powyzej calek. Wszystkie wy-
kresy wraz z wynikami otrzymanemi przez pla-

u \? i
=23 oo BB
750 760

=250
{(1_1 _1
8 750) 4

1

%\ 1 u cm
(1_7_56) —fl”(l_%_o)} —0:230667 22,

nimetrowanie pdl, zawartych pomiedzy krzy-
wemi i osiami spélrzednych, przedstawione sg
na ryc. 2. Wartosci spélrzednych dla funkeyj:

2
5 =I@) 5 =I@, 5 =I@) F=I@

podane sa w tabeli I, zaé dla funkeyj:
ul-g—z (u;z)x — f(a)

w tabeli ITI. Tabela IT zawiera zestawienie war-
tosci calek:
Slda; Sld_af glxdz Sla:’dz
oD” oB” oB’, 0 B
otrzymanych z obliczen i z wykreséw, przyczem
dla oceny dokladnoéci metody wykreélnej wy-
znaczono procent bledu w odniesieniu do wy-
nikéw otrzymanych z obliczen analitycznych.

W tabeli IV podano wyniki calkowania wy-
kredlnego dla calek:

“(u—2)dz Y (u—r)zdz
0 B 0 B, :

zaé tabela V zawiera zestawienie wynikéw dla

calek :
l u l U e A8
S dug (_u—;)dz Sdug (u Z)zdz
0 0 £ 0 0 ¥
otrzymanych z obliczenia analitycznego iz wy-
kresow.

! f(z)7
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Tabela I.
1 1 18 1 1} 12 T 1 i b
z D, kgem* |10°=-——"_| B, kgem* [10° =—= L - n_—
£ Fl/ D, kg em? & 59 B, kg em? 10 B, kg em 10 B, kg
0 468750,0 213333 15187500 658436 0 0
50 4374984 228572 12347700 809867 40493356 20246675
100 406251,6 246152 9886600 1011470 10114700 101147000
150 376004,7 266663 7776300 1285950 19289250 289338760
200 3438753,1 290906 5989600 1669560 83891200 667824000
250 812501,6 319998 4500100 2222170 565554260 1888856250
Tabela II.
250 250 250 250
s\ dx ik u\dz 1 9\ z it s\ z2 _ em
A0\ 10 S——— 1O=\"=0g poe=t 10 \ —dz—
SD,, kg em B, kg em iB; S¥g P kg
0 0 0 0
z obliczenia . . 65040 3086419 4629629 8756
z wykresu. . . . . 65206 8099173 4663343 869
Blad W Uy o o ee e s +0,25 +0,41 +0,72 —18
Tabela III.
101 ¥—% =il b 102 (u—z)z 1
B, kgecm B, kg
e o 100 150 200 250 50 100 150 200 250
ZTem :
0. 8292181 | 6584360 | 9876540 | 13168720 | 16460900 0 0 0 0 0
10 2741942 | 6169369 27419420 | 61693690
20 2142122 | 5712827 | 9282530 | 12852730 | 16422940 | 42842440 | 114246540 | 185650600 | 257054600 | 328458800
30 1488427 | 5209496 44652810 | 156284880
40 776102 | 4656618 | 8537120 | 12417630 | 16298140 | 31044080 | 186264520 | 341484800 | 496705200 | 651925600
50 0 4049387 0 202466850
60 8382263 | 7610090 | 11837920 | 16065750 202935780 | 456605400 | 710275200 | 963945000
70 2650246 185517220
80 1847182 | 6465140 | 11083090 | 15701060 147774560 | 517211200 | 886647200 | 1256084000
90 966202 : 86958180.
100 0 5057350 | 10114700 | 15172000 0 B05735000 | 1011470000 | 1517200000
120 8332740 | 8887300 | 14441800 899928800 | 1066476000 | 1733016000
140 1228810 | 7842860 | 13461900 171833400 | 1028000400 | 1884666000
150 0 0
160 5410010 | 121725620 865601600 | 1947603200
180 2999850 | 1049947C 539973000 | 1889904600
200 0 8348220 0 1669644000
220 b5b97320 1281410400
240 2094060 502674400
260 0 0
Tabela IV.
TR 50 100 150 200 250
u
o\ U—2 1
10 —~= 88650 384300 930000 1809681 81056200
B, kg
0
u
U — cm L
10® S(—Bx) % dx = 151825 1868400 5179000 18946000 81224000
x .
0
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Tabela V.

l

%dug = da:%

] u

Sdug(u — )z dxcm«2

B, kg B3 kg
0o 0 0_1 -0
z obli-
czenia . . 0,230667 17,84896
z wykresu 0,234000 17,38800
blad w %/, +1,44 —2,68

Na podstawie wynikéw otrzymanych metoda
wykreslng obliczamy wartosei:

cm
K — 11415086 7

L= 45548267 -
kg
_ 001824398 1 _
kg cm
£ =~  6,95626m
R,— 0,936
B ST kg

M,= 948,926 kg cm
M, = 187,752 kg cm,

wobec czego wspéldzialanie podiuznicy nieob-
cigzone] bezposrednio z podiuznica obciazong
cigzarem q kglem b:

w= 1769y

Procent bledu dla wynikéw koncowych otrzy-
manych drogg analityczno-wykre§lna w sto-
sunku do wynikéw otrzymanych metods czysto
analityczng wynosi:

dla V,...+3669,
M,...+4249,
M,,...+3569,

w ...+4269,,

co wobec przyblizen stosowanych przy zaloZe-
niach jest niewatpliwie wystarczajace dla celéw
technicznych.

Nalezy podkreslié, Ze przy obliczeniach ana-
litycznych powinno si¢ liczy¢ na maszynie do
rachowania, a nie na suwaku logarytmicznym,
gdyz niejednokrotnie dopiero dalsze cyfry zna-
czgce decydujg o wyniku.

BIULETYN INSTYTUTU TECHNIKI SZYBOWNICTWA

t NOWOTNY ADAM — JABLONSKI ZYGMUNT STEFAN.

Pomiar statecznosci statycznej podtuznej szybowcéw w locie.

Mesure en vol de la stabilité statique longitudinale des planeurs.

L’article présente la méthodes d’exécution des
mesures en vol de la stabilité statique longitudinale
des planeurs et donne un exemple pratique d’exé-
cution des mesures basées sur cette méthode.

I’ I T. S. s’est chargé de l’élaboration de la
mesure en vol de la stabilité statique longitudinale
des planeurs en prenant en considération le remplase-
ment par une mesure de l’evaluation subjective des
qualités du vol des planeurs par les pilotes.

Cette méthode se base sur la mesure des coeffi-
cients ¢, pour différentes positions du centre de
gravité et pour. le méme braquage du gouvernail
de profondeur (8= const.

Le raisonnement des auteurs motivant cette mé-
thode est le suivant:

Ayant rappelé la définition de la stabilité sta-
tique les auteurs transforment les formules dans
une forme plus convenable & l’application dans la
pratique de mesures, en exprimant le coefficient de

doy,
la stabilité statique longitudinale par w/ — c;c (5 a)
d m ’ . . o .
an lieu de c“" , car la détermination du coefficient

¢, est plus facile en se basant sur la vitesse du
vol et le poids en vol que la mesure de l’angle
d’attaque.

La mesure consiste dans le détermination 1) de

d n . m,
Zl% (coefficient de maniabilité) et 2) de (%00—“’)5 =const.

La valeur du coefficient de maniabilité peut &tre
du gouvernail de profondeur correspondant & cette
vitesse et linclinaison de la corde de l’aile sur
I’horisontale.

On a fait la mesure du coefficient du maniabi-
lité pour différentes positions du centre de gravité.
Les changes de la position du centre de gravité
ont €té obtenues en plagant des poids convenables
sur le nez, ou la queue du planeur. Le résultat
fut la détermination de ¢, = f(8) pour différentes po-
sitions du centre de gravité (fig. 7 et 8).

; . dc - :
On a évalué la valeur de —=Z par la voie sui-
; dc,

vante: on déterminait différentes positions du centre
de gravité et on trouvait pour ces positions les va-

leurs de ¢, correspondant & l’état d’équilibre.

On calculait les valeurs du cofficient ¢, par
rapport & la position choisie du centre de gravité
en se servant de la formule (14). On a obtenu ainsi
les courbes c,, = S (€n)g—=const; la pente de ces cour-

: 5 9Cuy
bes a déterminé u — S
. 07; ocmg . y .
En conaissant et ——, on calculait & ’aide
ag ac,

de la formule (8) les valeurs du coefficient d’effi-
Cmg

08

cacité



Les mesures ont été faites sur planeur I. T. S.II
a l’aide de linstrument Askania & enrégistrement
quadruple qui notait:

1. la pression dynamique (la vitesse)

2. la position de la corde de l’aile par rapport
4 l'hoirizontale (4 l’aide d’une petite pendule).

La braquage du gouvernail de profondeur § dé-
tarminé & ’aide d’un instrument construé par 'T. T S.
et la position du centre de gravité par le pesage
sur deux bascules.

Dans le suite de D’article 1és auteurs discutent
le degré¢ d’exactitude des mesures et donnent des
conclusions.

Przeglgd tresci.
Oznaczenia.
‘Wstep. Cel pomiaréw.
Rodzaje pomiaréw.
Definicja statecznosci. Problem.
Okreslenie spélezynnikéw.
Sposéb pomiaru w locie spélczynnikéw :
a) spélezynnika zwrotnosci,
b) spbélezynnika statecznosci statycznej,
¢) spélezynnika czulosei (skutecznosci) steru.
Instrumenty.
Stopien dokladnosci.
Zestawienie wynikéw.
‘Whioski.
Przypuszczalne przyczyny réznic pomiaréw
w locie i tunelu.
12. Zakonczenie.
14. Literatura.

O ION i S0l T

by 2. 5005

-

1. Oznaczenia.

i® — kat natarcia wzgl. cieciwy plata.

B° — kat wychylenia steru wysokosci.

@® — kat nachylenia cieciwy plata wzgl.
poziomu.

¢, — spblezynnik wyporu szybowca.

¢, — spolezynnik oporu szyboweca. :

¢, — spélezynnik reakcji aerodynamicznej.

¢, — spélezynnik skladowej normalnej re-
akcji aerodynamicznej. : =

¢, — spolezynnik skladowej stycznej reakcji
aerodynamicznej.

¢n — spOlezynnik mom.
wedzi natarcia.

€.y — spolezynnik mom. szyb. wzgl. $rodka
ciezkosci.

M, kgm — moment aerodynamiczny wzgl.
$rodka ciezkosci szybowea.

0 kglm® — ciezar wlasciwy powietrza.

g m|sek® — przyspieszenie grawitacji.

q kg|m® — cisnienie szybkosci.

v m|seke — szybkosé lotu szyboweca.

Sm? — powierzchnia nosna.

Zm — gleboko$é plata.

Q kg — ciezar szybowca w locie.

Q|S kg|/m* — obcigzenie jednostkowe.

t,, t, m — odleglo$é¢ srodka ciezkosei od prze-
dniej krawedzi (w kierunku stycznej do cigciwy).

n,, n, m — odleglodé srodka ciezkosci odprze-
dniej krawedzi (w kierunku normalnej do cie-
ciwy).

szyb. wzgl. kra-
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= aacc"’g — spolezynnik statecznosci staty-
tycznej po'c'H.
= aacz,, — spolezynnik czulofei steru wy-
sokosci.
0= d—c‘g spblezynnik zwrotnosci.
k — spélezynnik Toussaint’a.

2. Wstep. Cel pomiarow w locie.

Na wzér pomiaréw wykonanych zagranica
(Niemcy, Holandja, U. S. A.) na samolotach mo-
torowych, Instytut Techniki Szybownictwa we
Lwowie wykonal w ubieglym roku pomiary sta-
tecznosci statycznej podiuznej szyboweow w locie.

Pomiary w locie stawiaja sobie najczeSciej za
zadanie wyznaczenie wielkosci spofczynnikow,
charakteryzujacych wlasnosci aerodynamiczne
szybowcow. Pomiary takie stamowia ostateczna
kontrole przewidywan konstruktora, opartych
(przynajmniej dotychczas) na pomiarach labo-
ratoryjnych. Wiec przez pomiary w locie i na-
stepne ich poréwnanie z badaniami tunelowemi,
mozemy wyznaczy¢ poprawki, ktore nalezatoby
uwzglednia¢ przy okreslaniu wlasnosci nowych
szyboweow, dla ktorych mamy wykonane dmu-
chania w tunelu aerodynamicznym.

3. Rodzaje pomiarow w locie.

Wilasnosci szybowcéw, okreslone na podsta-
wie badan tunelowych, moga by¢ sprawdzone
w locie jakosciowo lub ilosciowo.

Badania w locie dla jakosSciowego okreslenia
statecznosci, sterownosei i wogdle sprawnosci szy-
bowca, maja jedynie za cel sprawdzenie przez je-
dnego lub wielu pilotow czy szybowiec jest zda-
tny do uzytku, do ktérego byl zgdéry przeznaczo-
ny; czy nie przedstawia specjalnych trudnosci
w pilotazu i czy spelnia zalozone warunki bez-
pieczenstwa.

Widaé z tego, ze oceny jakoSciowe, przepro-
wadzane przez instytucje kontrolujace sa zalezne
od ,,nastroju pilota, ktéry przeprowadza bada-
nie. Jego wnioski sa wnioskami subjektywnemi,
ktore zasadniczo nie powinny by¢ miarodajnemi
dla; techniki. Zbyt daleko posunieta subjektyw-
nos¢ tych wnioskow zmniejsza si¢ przez wWypo-
Srodkowanie ,,wrazen‘ poszczegolnych pilotéw,
oblatujgcych badana maszyne. Stad koniecznosé
wprowadzenia jednostajnych drukéw z pytania-
mi dla pilotow.

Préby jakoSciowe mimo swych wad nie mo-
ga byé zarzucone. Nalezy je uwaza¢ za badania
wstepne, (ktére pozwalaja na usuniecie bardziej
uchwytnych dla pilota wlasciwosci ujemnych
maszyny: np. drgania, zbyt widoczna niestatecz-
nos$é i t. p.), przed podjeciem badan wiasciwych,
ktéremi moga by¢ jedynie pomiary iloSciowe. —
Wprawdzie i przy pomiarach iloSciowych wplyw
pilota (,équation personelle”) sie objawia, lecz
jest on tak maly, ze mozna go zupelnie pominaé.
Podczas takiego iloSciowego pomiaru pilot nic
nie moéwi i nie pisze, gdyz przyrzady rejestruja

#
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wielkosci, ktére pozwalaja na wyznaczenie spél-
czynnikéw liczbowych, charakteryzujacych (np.
statecznosci wilasciwej, zwrotnosci 1 czulosci
steru wysokosci) dany szybowiec.

‘Whnioski z tyech badan wysnute, poparte cy-
frami, jako niezalezne od osoby, ktéra pomiar
wykonala, moga by¢ wykorzystane do dalszego
doskonalenia konstrukcji.

Instytut Techniki Szybownictwa wykonal na-
razie pomiary jakosSciowe i iloSciowe, odnoszace
sie do stateczno$ci statycznej podiuznej’), kto-
rych celem majpierwszym bylo ustalenie metody
pomiaru spélezynnikéw [13]:

a) statecznosci statycznej podiuznej (statecz-
nosci wlasciwej),

b) zwrotnosci,

¢) czutosci steru wysokosei.

4. Definicja statecznosci.

Lot trwaly, podiuzny w atmosferze okreslony
jest nastepujacemi wielkosciami [18]:

a) szybkoscia lotu v,

b) katem natarcia plata i,

¢) pochyleniem toru wzgledem poziomu @,

d) wychyleniem steru wysokosei (,

W locie tak okreslonym sily i momenty, dzia-
tajace na szybowiec sa w réwnowadze.

‘Wryobrazmy sobie, ze pod wplywem jakiegos
czynnika ruch ustalony ulegl zaburzeniu tak, ze
kat natarcia zmienil sie o warto$é Ai. Zmiana
kata natarcia wywola zmiane momentu reakcji
aerodynamicznej w odniesieniu do Srodka -ciez-
kosci szybowca. Mowimy wtedy: Szybowiec jest
stateczny statycznie o ile posiada zdolnosé (ten-
dencje) powracania do pierwotnego stanu ruchu
ustalonego, po naglem wytraceniu go ze stanu
rownowagi przez jakiekolwiek krotkotrwale za-
burzenie [1], [18].

Studjum statecznosci statycznej sprowadza sie
do wyznaczenia wielkosci sit i momentéw, ktore
powstaja po zaburzeniu i zbadania czy te mo-
menty maja tendencje, czy tez nie, przywrocenia
szybowca do jego polozenia poczatkowego. Zmna-
jomo$é tych sit i momentéw jest niezbedna dla
studjum statecznosci dynamicznej. Wniosek stad,
ze badanie statecznosci statycznej jest wstepem
do badania statecznosci dynamicznej [1].

Na podstawie tego, co wyzej powiedziano,
mozemy podac nastepujace okreslenia: Szybowiec
Jest stateczny statycznie, jeSli przyrost momentu
reakcji aerodynamicznej, wywolany nagla zmia-
na kata natarcia plata, ma kierunek przeciwny
niz wykonany obrét [18]. (Jesli kat natarcia ro-
Snie, to powstaty moment stara sie go zmniejszy¢
i odwrotnie). Ryc. 1 przedstawia nam schematy-
cznie stan, o ktorym mowa.

Jezeli przyrost momentu jest tego samego
kierunku, co wykonany obrét, to szybowiec jest
statycznie niestateczny. Przyrost momentu stara
sie bowiem powiekszyé obrét (por. rye. 2). (Mo-
ment ma znak + jesli kieruje szybowiec na
glowe).

') Z powodu braku szybowcéw ilo§¢ wykonanych po-
miaréw jest naogét skapa.

5. Okreslenie spolezynnikéw, odnoszqeych sie do
statecznosci statycznej podtusnej.

Niech P oznacza wypadkowa oddzialywan
powietrza na poszczegblne elementy szybowcea.
Sita ta (rye. 3) nazywa sie reakcja aerodynami-
czna. Sile te okreslamy zapomoca jej sktadowych

Rye. 1.
Przyktad ukladu statecznego statycznie.

me

Adoms

Af _.\

Rye. 2.
Przyklad ukladu niestatecznego statycznie.

R B

P &

..F_y‘

Ryc. 3.
Uproszczony schemat dzialania sil aerodynamicznych na
szybowiec.

Rye. 3a.
Przesuniecie $rodka ciegkosci.

[13] P, oraz P,. Moment sily P, wzgledem kra-
wedzi natarcia plata jest rowny

My=a.P,.
Zas moment aerodynamiczny wzgledem Srodka
ciezkosci, okreslonego spolrzednemi # i ¢ jest r6-
wny :



1) Myi=—P,(t—a)—P,.n=M,—P,t—Pmn
Me=cpn, ;— 2 S1.

W celu uproszczenia rozwazan przmto 7e
plat oddzialywa tylko na usterzenie poziome [4,
b5, 6, 18]. Inne elementy uwazamy za wolne od
wplywu plata. Stad wniosek, ze moment, a wiec
i spélezynnik ¢, jest funkch tylko dwu zmien-
nych: kata natarcia plata ¢ oraz kata wychy-
lenia steru wysokosci 8. W rzeczywistosci wszyst-
kie elementy szybowca znajduja si¢ w polu od-
dzialywania plata. Zalezno$¢ te mozemy wyrazic
w formie ‘

@) e e =130 kiub
ene=7(Cn, B°.

Przyrost momentu reakcji am:odynamicznej
przy zmianie kata natarcia o + 4% jest réwny
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Zas$ stosunek przyrostu momentu do przyrostu
kata wynosi:

AMG 6 2 dcm(:
€S e e o A 29 Sl
Oznaczamy:
dcmG
(B)=. Tl o b hasd = ai

Jest to spélezynnik zalezny jedynie od wila-
sno$ci aerodynamicznych szybowca. Wielkosé te
nazywamy spolczynnikiem statecznosci statycz-
nej podluznej®) lub statecznodciag wlasciwa [13,
18, 4]

Dla: lotu statecznego trwalego musza by¢ spel-
nione nastepujace warunki:

a) dla réwnowagi

M;=0
b) dla stateczno$ci

daMg;

S

Przechodzac do spélazynnikéw, warunki te
mozemy przedstawi¢ w formie:

a’). " eme=0
dcm(y’
/
) . >0.

Poniewaz mozemy przyjac¢ z dostateczna Sci-
stoscia, ze w zakresie uzytkowych katow natarcia
spolezynnik ¢€»; jest proporcjonalny do <Fi, za-

?) Alayrac przyjmuje za spolczynnik statecznosci sta-
tycznej podluznej wyrazenie:

za$§ Toussaint:

Sa to spoélczynniki niewygodne w uzyciu, gdyz uwzgled-
niaja wlasnosci konstrukcyjne szybowcow (ciezar, po-
wierzchnia no$na, gleboko$¢ plata).
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tem miara stateczno$ci statycznej podiuznej mo--
ze byé wyrazenie:

dcmG

dc,

oznaczajace stosunek przyrostu spolezynnika
momentu do przyrostu spolezynnika skladowej
normalnej reakcji aerodynamicznej.

Ta wartos¢ jest wygodniejsza do wyznacze-
nia, poniewaz zamiast pomiaru kata mnatarcia
plata, wystarczy zmierzy¢ szybkos¢ szybowca
wzgledem powietrza co jest znaczmie latwiejsze
do wykonania.

Z drugiej strony w locie rzeczywistym jedy-
nie istotna wielkoscia, od ktérej zalezy rodzaj
ruchu i jego bezpieczenstwo, jest wartosé sity no-
$nej, a nie wielkosé geometryczna kata natarcia.

Wiemy juz, ze
2a) . Cnc=7(Cn, P)-

Roézniczka zupelna spoélczynnika momentu szy-
bowea wynosi:

(B, wri! syminETni=

0 Cnc

(6) o Sie i dcm6=‘ n+acm0

T )

Jesli dla pewnej pary wartosci ¢, oraz (8 szy-
bowiec jest w réwnowadze (pomiary wykonuje-
my dla lotu Slizgowego), wowczas z warunku
rownowagi mamy:

dc,,.g=0,
czyli:
acm(r acmG
6
(62) oot deyt “S57 Af=0
Dalej
06,,.(; ()c,,.g dﬂ
7 . =T
) ¢, op ‘de,’
wzglednie
oe 0Cne de
8 : mG=_ mG. n :
©) op oe, dp

Z zalezno$ci (7) i (8) mozemy skorzystaé dla
wyznaczenia jednego ze spolczynnikéw, jezeli
dwa z nich potrafimy zmierzy¢é. Spélezynniki te
nazywamy (4, 18, 13]:

0Cng v e oPoe

5 = u —spolezynnikiem statecznosci statycz-
Cn nej podluznej lub statecznoscig wla-

Sciwag,.

0Cn . 2 b

ac ¢ — V— spblezynnikiem skutecznosci statycz-
g nej (lub czulodci) steru wysokosci.

de V S
9) =2 =—— =p—spdblezynnikiem zwrotnosci.
( apg uw vl R

6. Pomiar w locie spolczynnikow, odnoszaqcych
sie do statecznosci statycznej podluznej.

a) Spolczynnik zwrotnosci.
ap
d

n

wzglednie

> - de, ;

Spélezynnik d—.’; » podajacy
zmiane spotczynnika sily normalnej w zaleznosci
od kata wychylenia steru, a bedacy przyjeta
miara zwrotnosci, mozna wyznaczy¢, mierzac



56

w locie szybowym jednostajnym przynalezne so-
bie wartosci szybkosci po torze, kata wychylenia
steru poziomego i kata nachylenia plata wzgle-
dem poziomu. Do tego celu wystarcza trzy przy-
rzady: szybkosciopis, wychyleniopis steru pozio-
mego oraz pochyleniopis wiahadetkowy. Ryc. 4
podaje nam schemat rozmieszezenia przyrzadow
pomiarowych.

Blokowanje argzka

Wychylenioprs slerv Iyp I7.
Szybkosciopis Askanta = saly
<
Dysza Askania :
N 17028 O\ Dy=a ITS
| \ Al
13 1495\
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104 La, a Li:
Ryc. 4.

Schemat rozmieszczenia przyrzqdow pomiarowych.

Postepowanie w czasie pomiaru bylo naste-
pujace: w locie ustalamy przez pewien okres
czasu, wynoszacy <~ 1 min., szybkosci stopniowe
co 10 km/h, rozpoczynajac od szybkosci 100 do
120 km/h, a konczac na szybko$ci najmmniejszej
(chcemy wykorzystaé caly zakres szybkosci). —
W tym celu potrzebne jest urzadzenie do bloko-
wania drazka sterowego. Po ustaleniu sie danej
szybkosci zaznaczamy zapomocd synchronizato-
ra poczatek pomiaru na wszystkich przyrzadach.
Nastepnie trzymajac nieruchomo stery, nalezy
przeczeka¢ okolo 1 min., zaznaczyé znéw koniec
pomiaru na danej szybkosci. Poczem przechodzi-
my do pomiaru przy innej szybkosci — postepu-
jac jak poprzednio.

Wykrasy L 16a116D. LA8 A7IV1034%
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Ryc. 5.
Dane z pomiaréw w locie.

Jako wynik pomiaru otrzymamy wykresy
(rye. 5): szybkosci, wzglednie ciSnienia szybko-
Sci, wychylenia steru wysokosci oraz kata pochy-
lenia cigeciwy plata jako funkcje czasu. Mamy
wiec wyznaczone nastepujace zaleznosci:

g=f (%)
B=£(%)
p=F(t)

Eliminujac {, uzalezni¢ mozemy te wartosci
bezposrednio od siebie. Dla kazdej wartosci f,
otrzymujemy dwojki liczb, charakteryzujace lot
szyboweca w danej chwili.

Zmajac obciazenie jednostki powierzchni no-
$nej dla danego ¢ mozemy wyznaczy¢ wielkoSc
spolezynnika wypadkowej aerodynamicznej szy-
bowca. Mamy bowiem (ryc. 6)

Uproszczony schemat sil dzialajgcych na plat.

¢, q.8S=@Q, skad

(10) .

Wiemy takze, ze
P,=P cos ¢, a wiec takze

(11HEs Ca—C, COS (p=Q—£/7S cos @

Majac dane:
g=7(B) oraz
¢,=f(q,p), wyznaczymy zaleznosé

C,.=f (ﬁ)‘

Na Tab. I i Tab. IIT mamy zestawione wyniki
pomiaréw. Na rye. 7 i ryc. 8 przedstawiono gra-
ficznie zaleznosci e¢,=f(8) dla réznych polo-
zen Srodka ciezkosci. Krzywe te pozwalaja nam
na wyznaczenie wartosci spotczynnika zwrotno-
Sci szybowca

_de,

b) Spétczynnik statecznosci sta-
tycznej.

Pomiar spélezynnika statecznosci statycznej
podiuznej polega na pomiarze zwrotnosci przy
roznych polozeniach Srodka ciezkosci.

Przed kazdym lotem nalezy wyznaczyé polo-
zenie Srodka ciezkosci szybowca (na wadze). —
Przez umieszczenie balastu na nosie, wzglednie
na koncu kadluba zmieniamy przed kazdym lo-
tem polozenie srodka ciezkosci. Jezeli normalnie
srodek cigzkoSci lezy w o~ 0,3 glebokoSci plata,



to dla przecietnego szybowca wystarczy przez do-
danie maksymalnie 10 kg na nosie, wzglednie
5 kg na ogonie, przesuniecie Sodka ciezkosci od
(\30,2 do o~ y

Wieksze przesuniecia sa niepotrzebne i nie-
wskazane. Ze wzgledu na bezpieczenstwo pilota
nalezy balast zmienia¢ stopniowo, co 1 kg na no-
sie, wzglednie co 0,5 kg na ogonie. Zwrotnosé bo-

B

12 51‘ \ X
AN
AN

‘ ﬁ
06 Q
05 \\
03 " &
02 = /‘Tﬁ \\\
—@S.—<——f =
—_ 18 \
=
_Ba : = Bo
UBi—8 10—t (D ket
0= Vima = 02936 apfyg —-0127/p0
- - =029 —1— =—0135/4°
—5— —1— = 03105 Sl ==150/10
—O—  —i— = 0316 —1— =—0175/40
Ryc. 7.

Wykresy ¢, jako fumkeja 3 dla szybowca ,Komar®.

wiem szyvbowca zmienia sie znacznie ze zmianag
polozenia Srodka ciezkosci. Przy stopniowej
zmianie balastu, pilotowi nie trudno ocenié¢ do-
puszezalna, ze wzgledu na bezpieczenstwo, gra-
nice przesuniecia Srodka ciezkosci.

Jako wynik pomiaréw przeprowadzonych dla
kilku pofozen Srodka ciezkosci, otrzymaliSmy
pek krzywych (por. rye. 7 i ryve. 8): ¢, = £ (f).
Kazda z tych krzywych przynalezy do jednego
Srodka ciezkosci.

W locie Slizgowym (stan réwnowagi statycz-

Y

nej)wypadkowa reakcji aerodynamicznej prze-
chodzi przez srodek ciezkosci szybowea i jest ro-
wna co do wartosci ciezarowi. Moment jej wzgle-
dem S$rodka ciezkosSci jest rowny zeru. Jezeli te-
mu stanowi ruchu odpowiada kat natarcia i°,
to spétezynniki charakteryzujace wlasnosci ae-
rodynamiczne szybowca maja odpowiednie po-
jedyncze wartosci: ¢,, ¢, ¢. oraz ¢, Jezeli teraz
pod wplywem krotkotrwaltego zaburzenia kat na-
tarcia zmieni sie, osiagajac wielkosci i:°, to Te-
akcja aerodynamiczna ogoélnie przesunie si¢
i wtedy daje moment wzgledem Srodka ciezkosci.
Moment ten (jezeli szybowiec jest stateczny sta-
tycznie) stara sie przywrdci¢ szybowiec do stanu
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‘Réc. 8.

Wykresy c, jako funkcja [ dla szybowca ITS II.

ruchu przed zaburzeniem. Temu nowemu kato-
wi natarcia <X i,° odpowiadaja spéfczynniki:
Cnyy Ciqy Crq OTAZ Cpy. Spoélezynnik momentu wzgle-
dem $rodka ciezkosci szybowca w pierwszym wy-
padku jest réwny [13]:

'
(12) . cmG=c1n—70n = Zbl‘ct=0
W drugim za$ odpowiednio:
(12 a) cm1G=cm1—'l'cn1'—ﬁlcl=0~



Tabela I. Zestawienie wynikéw z pomiardw

dla szybowca ITS II“

Tiper L. pe ( Cr = e
: 3 : 9| Odeinek || & mm 0 qg mm q @ mm 0 % =
llg:sa kv:g:;u teasli i wykresu || odezyt # odezyt| kg/m? | odezyt i 7 S Crcosg
-2 I | —28|—25 178 | 184 | —185|— 64 | 078 | 09988 | 0754
IS O | — 18— 1,6 | 245 | 245 | —120|— 42 | 055695 | 0,9974 | 0,568
5. | L. 45 | 0881|1895 | LI | — LL|— 10 | 820 | 8025 | — 70| — 2}4 | 01461 | 09991 | 0461
e L 2 g IV || —27/—24 | 182 | 189 | —190|— 6,6 | 0,7385 | 0,9934 | 0784
2k V | —19/—17 | 240 | 240 | —11;5|— 40 | 0,581 | 09976 | 0,580
S VI | —10/—09 | 884 | 816 | — 63| — 212 | 0442 | 09993 | 0441
< I | —18/—1,1 | 470 | 421 | — 08|— 03 | 0840 | 09999 | 0340
=8 I | —07/—06 | 600 | 512 | + 40|+ 1,35 0279 | 09997 | 0279
£ II | —40|— 85 | 202 | 2085 | —185|— 6.4 | 0,685 | 0,9938 | 0,681
SH | L 47 | 03536 1429 IV | —62|— b5 | 160 | 165 | —280(— 80 | 0,866 | 0,9903 | 0,857
i V || —82|— 72| 188 | 1435 | —28%|— 99 | 0996 | 0,9850 | 0,981
SE VI | —102|— 91 | 180 | 187 | —8155|—10/9 | 1,048 | 09820 | 1024
S VII | —43|—88 | 208 | 208 | —16)5|— b.75| 0,686 | 0,9950 | 0,683
3 I | —15/—185| 455 | 41,056 | — 1,0|— 035 0,852 | 09999 | 03852
S IT | —08|—08 | 615 | 521 | + 85|+ 1.2 | 0277 | 09998 | 0277
Sk II | —80(— 265 205 | 268 | —12,0|— 42 | 0589 | 09974 | 0,537
ZiH | L. 48 | 08427/ 14425 | IV | — 58| — b2 | 180 | 1865 | —2200|— 7.65| 0,774 | 09911 | 0,767
o V | —84|— 75 | 143 | 147 | —282|— 9)8 | 0,978 | 0,9854 | 0,964
ST VI | —10{—095| 60. | 51,2 | + 40|+ 1,35| 0,284 | 0,9997 | 0,284
& VII | — 68| — 56 | 17,2 | 179,75 | —22)5|— 78 | 0,813 | 0,9908 | 0,506
~H
2 I 12| 095| 413 | 881 | — 20|— 07 | 0873 | 09999 | 0378
8 I 08| 0860 %gig %Zg —1255| — 43 | 0566 0109;1( ojggg
ik Im | —o03|— 02 —200| — 695| 0815 | 09927 | 0
Gl (T DML, ol Sin| Bia’o | ds (F1ae| —aels{— 918 | 0975 09872 | 0,963
2 P \ 18| 105| 635 | 534 45| 155 0266 | 09997 | 0.266
R o VII | —15|— 1,8 | 188 | 140 | —280|— 975 1,016 | 0,9856 | 1,002
2 I 06| 045 4000 87,156 | — 45|— 155| 0876 | 09997 | 0376
3% I 10| 976 %:88 i)g:g + 45|+ 1,50| 0262 | 0,9997 01322
B el 17l 515 —230|— 80 | 0,855 | 0,9903 | 0,847
= E | L. 50 | 04157 14,88 IV | — 30| — 265 144 | 1485 | —280(— 975| 0948 | 0,9856 | 0948
e V | —84| 80| 1895| 1445 | —285|— 99 | 0975 | 09851 | 0,961
R VI || —01|—01| 229 | 281 | —140|— 485/ 0,610 | 09964 | 0,608
. . . . -’ . P 9 ’ n- _t =
Jezeli potrafimy zmierzyé wartosci spéleczyn (13 a) S L 11 +c‘1n1l n

nik6w: €n;, €., oraz e, to z réwnania (12 a)
obliczymy spélezynnik momentu wzgledem $rod-
ka, odpowiadajacy katowi natarcia i.° wzglednie
wartosci Cny «

W tym celu przesuwamy $rodek ciezkosci tak,
aby przy locie na kacie natarcia #°, wypadkowa
reakcja aerodynamiczna przechodzita przez $ro-
dek ciezkosci Gi. (Musimy pamietaé¢ o zachowa-
niu stalego kata <x8°, gdvz w przeciwnym wy-
padku szybowiec zmienithy swéj ksztalt i kato-
wi "1 odpowiadalyby inne wartosci spélczynni-
kéw) i znanym sposobem wyznaczamy c,=7(f).
Dla tego nowego $rodka ciezko$ei G: réwnanie
na wyznaczenie spélezynnika momentu wzgle-
dem niego ma postaé:
CmiG1=Cmy— t_llcnl— ﬁl!

1235) . Cy=0.

Odejmujac stronami réwnanie (12 b) od row-
nania (12 &) otrzymamy:

1) . t, n,-n

=r
+ Cmye— cm101=can +0¢1T

Ale wiemy, ze €,;4,=0 (lot Slizgowy, stat,
sta,tyczme) Wigc ostatecznie otrzymam_y:

W dalszym ciagu mozemy przyjacé, ze niema
przesunigcia Srodka ciezko$ci w pionie, wiec
wtedy:

At

S

T

CnyG=0Cny 7

ad) -

Réwnanie to pozwala nam obliczyé wartosé
spélczynnika momentu wzgledem $rodka G (do-
wolnie obranego), odpowiadajacego wartosci
spolczynnika sily normalnej Cn;- Przesuniecie
srodka ciezkosci wyznaczamy rachunkiem, wa-
zac szybowiec przed kazdym lotem na dwu wa-
gach. (Por. ryc. 3 a).

Zmieniajac kilkakrotnie polozenie $rodka
i mierzac odpowiednie spélczynniki ¢», odpowia-
dajace lotowi jednostajnemu, przy zachowaniu
statego kata wychylenia steru wysokosci, obli-
czy¢ mozemy wartosci spolezynnikéw momentu
wzgledem dowolnego $rodka ciezkosci. Namnoszac
te wartoSci na wykres (ryc. 9 i 10), otrzymamy
zaleznosé

Cna=F (cn) p—constr



Tabela II. Zestawienie
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wynikéw z pomiaréw dla szybowca ,Komart.

L. p. L. p. k=Q/S | Odcinek | g mm mm k
t/i. 0 q p) A
i data lotu | wykresu oo Feg/m? wykresu | odezyt 8 odezyt q kg/m. On = 2
I o i ] 85 10,5 1,20
t) b ) t) bl
LR I —60 | 86 8,8 10,8 1,16
- Ry, 111 0,0 0,0 15,0 17,0 0,74
17. IV, v 0,316 12,56 v 2,0 1,1 | 240 26,0 0,48
THi i W 12 0,6 17,5 19,6 0,64
VI 18] daiai 11,0 18,0 0,97
VII — 88 | —292 10,0 12,0 1,05
VIII —22 | 18 13,0 15,1 0,83
I | —%0 | —89.d <top 11,0 1,16
L. 18 L 16 I A e 185 15,6 0,81
17. IV. S I 08 045 | 230 25,0 0,51
1984 i IV — 556 | —838 9,0 11,0 1,16
e e v — 10 |: =08 14,0 16,0 0,79
) ) V1 25665 |w L0 8,0 10,0 1,26
VII 0,0 0,0 18,0 20,0 0,63
L. 20 X — 15 | —09 14,0 16,0 0,79
17. IV. L. 18a X — 06 | —04 17,2 19,8 0,66
1584 i 185 X1 —18 | —08 15,0 17,0 0,74
XIT —— 28l =g 18,0 15,1 0,84
I —20 | —11 17,0 19,0 0,67
L. 26 Sy HI% - g,g —3,05 ig,g 16,0 0,80
19. IV. - &2 = —2,6 15,1 0,84
1934V 24 V830 SR IVa | — 85 | —47 87 | 107 119
IVY | — 82 | —45 9,0 11,0 1,16
v —80 | —18 18,5 15,6 0,82
I — 95 | —B7 8,6 10,6 1,20
Pl S [0 pot sadD (3628 |
19. IV. o4 ¥ —4 ) 21 1
1934V i 260 el L4 v = 8013218 145 16,6 0,77
V. 0,0 0,0 23,4 26,4 0,50
VI — 65 | —389 11,8 18,3 0,96
/ ﬂ /
002 /
9% // / 7
001 / 5 006 §1 o~ ‘// /
. W A 7
0 5 ; & o 005} fl / / //
l/-
= e P 004/ A / //L o
-001 - yr= . / /, 4 /
L ~ &> = §; . / B
-002 < 003 7, 7
< - ’/' /, // J // / /
~ 002 - A A :
-003 1 /" V4 Va f //
o / ﬁ / A
ﬁz/e 001 7 y y - 2
-004 = St AL . A S
[} -
~005| § : i : s / /‘- y /
; L T 001 Z : 7 o
-006 T N = 4 // // i A
e g  roiard ;
e o5 5h, 107 0T 09 40 - 2y (00 e iR et SaE s
[m .05 10 11
Yimax = 035 —— B=—yq° Vipax = 030~ —®— f =+1°
——————— —v— =033 —&— g=-2° —_————— = =03 —5— p=0°
—_—— - =03 A T ——— —1— =04 —— B =2
Ryec. 9. Ryc. 10.

Zaleinos¢ cny jako fumkcji ¢, przy B=-const. dia
szybowcea ,,Komar,

Zaleinos¢ cp, jako funkeji c, przy B=const. dla
saybowea ITS 11,
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Z pochylenia tej krzywej mozemy wyznaczyé
wartos¢ spélezynnika statecznosci statycznej po-
_() Cn@

T,
dla danego $rodka cigzkosei i danego kata g.

Przy przeliczeniu postepujemy w nastepujacy
sposob: kazda z krzywych podanych na rye. 7
i ryc. 8 mozemy przedstawi¢ w postaci:

c,.=f(ﬁ; ; ) = const.

Kladgc f=-const, latwo wyznaczy¢ zaleznosé

miff)
2 L lmaz B=const.

Wystar(uy w tym celu przecina¢ pek krzywych
= f(B) prostemi g=-const. v

Tablice III i IV podaja nam zestawienie prze-
liczenia, spofczynnikéw  momentu dla rdéznych
Srodkow ciezkosci. Wartosci te nastepnie nanie-
siono na wykresy (rye. 9 i 10).

dtuznej:

max

¢) Spélczynnik czulosci steru.

Zmajac wartosci odpowiadajace sobie spoi-
czynnika statecznosci statycznej podiuznej
de

mG ) = P
U= e, oraz SpOICZYDDlha, zwrotnoseci SZY]JO‘WC‘a,

ace
0= ﬂ’ obliczy¢ mozemy warto$¢ spolezynnika

czutosci (skutecznosei) steru wysokosei z réwna-
nia (8).

7. Instrumenty.

Podczas pomiaréw statecznosci statycznej po-
dluznej na szybowcach w locie mierzone byly
nastepujace wielkos$ci:

SR : 22

1. Cisnienie dynamiczne ,q=92—-

2. Kat wychylenia steru wysokosci ==0°.

3. Kat nachylenia cigciwy plata wzgledem
poziomu <t .

Tabela III. Tabela przeliczen spélczynnikéw momentu wzgledem $rodka
cigzkos$ci przy f=const dla szybowca ITS IIL

Polozenie Punkt N it o
grodka odpowiada | Jtm= e =t 2= 133
cigzkosei | krzywejdla | —¢ ¢ A Ybnaz Qkg
obliczen. ty/lnaz Cn Ome Cn CmG Cn CmG
0,444 0,180 0,144 |- 2048 1,07 0,164 0,785 0,113 0,332 | 0,048
: 0,414 0,1425 0,114 | 2028 0,895 0,102 0,524 0,0597 | 0,140 | 0,016
¢/lmaz =0,30 0,382 0,1020 0,082 | 2008 0,657 0,0538 | 0,270 0,0221 | 0,077 | 0,0063
0,354 0,0676 0,054 205, '8 0, 475 0,0256 0,195 0,0105 0,056 0,0030
0,343 0,0537 0,043 | 2078 0,487 0,0188 | 0,180 0,0077 | 0,061 | 0,0022
0,444 0,118 | 0094 | 2048 1,07 0,1006 | 0,785 | 00738 | 0882 | 0,0812
0,414 0,080 0064 | 2028 0,895 0,057 | 0,524 0,0336 | 0,140 | 0,0089
t/lmaz=0,35 0,382 0,040 0,032 | 2008 0,657 0,0211 | 0,270 0,0087 | 0,077 | 0,0025
0,354 0,006 0,004 205 8 0, 475 0,0019 0,195 0,0008 0,056 0,0002
0,343 | —0,0088 —0,007 | 2078 0,437 |—0,0031 | 07180 |—00013 | 0051 |—0,00036
0,444 0,055 0,044 | 2048 1,070 0,0470 | 0,785 0,0345 | 0332 | 00146
0,414 0,018 0,014 202 8 0, 895 0,0125 0,524 0,0073 0,140 0,0020
t/tmaz =0,40 0,382 —0,028 | —0,018 2008 0,657 | —00118 | 0270 |—0,0049 | 0077 —0,0014
0,352 —0,068 | —0,046 205 8 0, 475 —0,0218 0,195 | —0,0090 0,056 |—0,0026
0,343 —0,071 | —0,0567 208,8 0, 437 —0,0249 0,180 |—0,0103 0,051 |—0,0029
Tabela IV. Tabela przeliczen spélczynnikéw momentu wzgledem $rodka
cigzkos$ci przy f=const dla szyboweca ,Komar¥.
Pgig‘zi?::e odggzli{:da dtm= i B==2 =t
cigzkosei | krzywejdla | ¢ _¢ A t/lmaz Qlkeg
obliczen. 4/ = Cn CmG Cn CnG Cn CmG
0,2936 —0,0843 | —0,0664 | 2204 1,02 —0,0676| - 0,78 |—0,0440 0,62 —0,0293
#lmaz =035 0,2990 |—0,0762 | —0,0510 | 2194 1,09 | —00556| 081 |—00413| 055 | —0,0280
L 0,8105 | —0,0590 203 0395 | 2174 1,26 —0,0498 0 94 —0,0371 O 62 —0 0245
0,3160 |—0,0508 | —0,0840 | 2164 1,20 | —00408( 103 [—00850 | 071 | —00242
0,2936 | —0,0544 | —0,0864| 2204 1,02 | —00871f 0,8 |—0,0284| 052 | —0,0189
.. 2088 0,2990 | —0,0463 | —0,0810| 2194 1,09 | —0,0388 08l |[—00251( 055 | —0,0170
/tmaz =0, 03105 |—0,0292 | —0,0195| 217,4 1,26 | —0,0246| 094 |—00183( 062 | —00121
0,3160 |—0,0209 | —0,0140| 2164 1,20 | —0,0168 1,08 |—00144 | 071 | —0,00994
02986 | —0,0245 | —0,0164| 2204 102 | —00167| 0,78 [—0,0128 | 052 | —0,0085
/lnas =031 0,2990 |—0,0164 | —0,0110| 2194 1,09 | —00120| 081 |—0,0089 | 055 | —0,0060
i 0,3106 0,00075 O, 0005 | 2 17,4 1,26 0,0006 0,94 0,00047| 0,62 0,0003
0,3160 0,0089 | 00060| 2164 1,20 0,0072| 1,03 0,0062 | 0,71 0,0043




Wielkosé cisnienia dynamicznego mierzyly
dwa tachografy ,,Askania“ z dyszami Venturie-
go, wycechowane wedlug ¢ w tunelu aerodyna-
micznym. Operowanie ciSnieniem predkosci unie-
zaleznia nam pomiar od, zmian temperatury i ge-
stosei powietrza ze zmiana wysokosci. Jeden ta-
chograf typu normalnego z dysza dobrana tak,
aby mozna bylo uzyska¢ cala szerokos¢ skali
przy mozliwych w czasie pomiaréw predkosciach.
Przyrzad umieszczony byl w kabinie pilota. —
Drugi tachograf, podobnej komstrukcji jest cze-
$cia czworopisu ,,Askania‘. Na wspélnym bebnie
znaczg swoje wychylenia: tachograf, dwa baro-
grafy i pochyleniomierz wahadelkowy. Poloze-
nie zerowe wahadelka jest odniesione do pozio-
mego polozenia cieciwy plata. Steropis ITS po-
siada mechaniczne, dZzwigniowe przeniesienie ru-
chu steru bezposrednio na ramie piszace (rye.
14). Szereg otworéw na dzwigni pozwala dobrac
najkorzystniejsza przekladnie dla wyzyskania
skali.

Waszystkie przyrzady posiadaly dodatkowe
piorka synchronizatora, uruchamiane elektrycz-
nie (konstrukcja ITS) przez pilota. Umozliwia to
dokladna synchronizacje punktéw pomiarowych
nawet na bebnach o réznych szybkosciach ob-
wodowych.
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Ryc. 11.
Zestawienie wynikéw pomiaréw i przeliczen dla szybowca
,, Komar*,

Mechanizmy zegarowe wszystkich przyrza-
déw byly wprawiane w ruch z kabiny pilota. —
Wszystkie przyrzady przed pomiarami byly do-
ktadnie cechowane.

8. Stopien dokladnosci.

Jak wiemy dokladno$é przyrzadow zalezna
jest w znacznym stopniu od warunkéw ich pra-
cy. Aby te bledy zmniejszyé do mozliwie naj-
mniejszych granic, loty nalezy przeprowadzac
w spokojnem powietrzu. Jezeli jest wiatr, mozna
wykonywa¢ loty na takiej wysokosci, na ktorej
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pulsacje spowodowane nieréwnosciami terenu
nie beda odczuwalne. Jezeli gradjent temperatu-
ry jest maly, wowezas nawet przy silnym wietrze

wystarczy wysoko$¢ okofo 500 m. Dnie, wzgled-
nie pory dnia o silnej termice nie nadaja sie do
tego rodzaju lotow.

ITS wykonywal pomiary ramkiem w godz.
4—T7 oraz wieczorami miedzy godz. 7—S8.

Starano sie bowiem pracowac¢ przy jaknajlep-
szych warunkach.

Nizej podajemy bledy odczytéw na przyrza-
dach pomiarowych:

o
Wielkogé Blad Wielkogé Blad | §
o
Ciénienie pred- 0,2 .%
Ciezar Q 0,5kg kosei ¢ kgjml|:S
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: : 0,02 2
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Rye. 12.
Zestawienie wynikow pomiaréw i przeliczen dla szybowca
ITS 11.

9. Zestawienie wynikow.

i Wyniki pomiaréw spolczynnikow przedsta-
wiamy wykreSlnie na rye. 11 i ryec. 12.
w postaci zaleznosci:

Y aac;,f = (;’ )
) ()
o Bl
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Poréwnujac wartosci spélczynnikéw wyzna-
czonych na podstawie pomiaréw w locie i tunelu
aerodynamicznym, zauwazymy dostateczna zgod-
nos¢ obu rodzajéow pomiaréw. Male stosunkowo
roznice dadza sie uzasadni¢ (patrz nizej). Na-
0go! spotczynniki otrzymane w tunelu aerodyna-
micznym sg wieksze niz wymierzone w locie rze-
czywistym. W celu poréwnania ze soba wielko-
Sci spéiczynnikéw, przeliczono je dla polozenia
Srodka ciezkosci, okreslonego stosunkiem 7

mazx
= 0,300. Dla szybowca ITS II spélezynnik sta-
tecznosci statyeznej podiuznej, odmiesiony do
spolczynnika sily normalnej wyznaczony w locie
jest réwny #1 = 0,155 (rye. 13), podczas gdy ten
sam spoélezynnik wyznaczony na podstawie
dmuchan tunelowych wynosi:

1 =0,174.

(Przesuniecie krzywych z lotu i badan tunelo-
wych spowodowane moze byé réznemi katami
zaklinowania statecznika w locie i w tunelu).
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Rye. 13.
Wykres statecznosci statyczmej dla szybowea ITS IT
uzyskany z pomiardéw w tunelw i w locie (dia Tt=0,3).

Ten sam spétezynnik dla szybowea ,,Komar®,
dla tego samego polozenia $rodka ciezkosci, wy-
znaczony w locie jest rowny

,=0,084.

Wartosé spétezynnika statyeznej skutecznosci
sberu_ z pomiaréw w locie wynosi dla tego samego
polozenia Srodka ciezkosci dla szyboweca ITS II

virs i = 0,014:2.
Dla ,Komara“ spélczynnik statycznej skutecz-

o t
nosci steru (dla -

l mazx

=0,3) wyznaczony w locie

jest rowny
- v,x=0,0116.

Jest on znacznie mniejszy niz dla szybowea
ITS II. Jest to zgodne z rzeczywistoscia, gdyz
jak wiemy stery niedzielone, a taki jest u ,,Ko-

de,y
mara‘“, mimo wiekszej wartosci a8 sa mniej

skuteczne niz te ostatnie.

10. Wnioski z pomiaréw w locie.

a) Z wykresu funkeyj (ryc. 8 i rye. 7):
ca=1(P) ( 0 )_ et widzimy, Ze przesuwanie $rodka
7 =—COons!

cigzkosei do tylu zwieksza zwrotnosé szybowea,

de, s
gdyZ wartosé Q=Tz rosnie ze wzrostem sto-

sunku &
b) Z przebiegu krzywych e¢,=7(8) odrazu
widaé, czy dany szybowiec jest statycznie sta-

071 ’
teczny, czy tez nie. Jezeli W< 0, to przy omo-
wionych ruchach kata £ szybowiec jest stateczny

de, : - :
statycznie. Jezeli W>O7 to szybowiec jest sta-

tycznie niestateczny [13]. W tym ostatnim przy-
padku lot odbywalby sie w zakresie niestateczno-
Sci i nastapitoby czeSciowe odwrdcenie dziatanmia
steru wysokosci. W zakresie mozliwych przesu-
nie¢ Srodka ciezkosci (z powodu réznych cieza-
r6w pilotéw) obydwa mierzone szybowce sa sta-
tecznie statyczne.

¢) Wszystkie krzywe e, = f(B) przecinaja
sie w jednym punkcie, odpowiadajacym katowi
B, przy ktérym wartosé spélezynnika e,, jest
réowna dla wszystkich polozen $rodka ciezkosei.
W przyblizeniu wystapi to dla e, =2 0. Warto-
Sci tej na szybowecu, ze wzgledu na bezpieczeristwo
lotu, nie wyznaczyliSmy.

d) Z wykreséw e, = f(e,) (rye. 9) wi-
dzimy, ze dla ,,Komara‘ spétczynnik statecznoseci
statycznej podiuznej jest wartoscia stata dla réz-
nych katéw @ (proste e¢., =7 (e¢,) sa do siebie
réwnolegle). :

Dla szybowea ,,ITS 1T (rye. 10) spélezynnik
ten zmienia sie w zaleznosci od kata wychylenia
steru wysokosei, co jest zgodne z rzeczywistoscia,
gdyz te same krzywe, wyznaczone na podstawie
badan tunelowych, maja ten sam charakter.

Wartosé spélczynnika ro$nie przy zmniej-
szaniu sie kata 8 (¢, rosnie). Na wykresach (ryc.
11 i ryc. 12) nanies§limy $rednia wartosé spo6l-
czynnika statecznosci statyceznej podtuznej t. zn.
dla =00,

Wartosé spolezynnika # maleje z przesuwa-
niem sie Srodka ciezkosci ku tytowi szybowca.

acmG’_ z dﬂ = _t>)
P ——f(l) oraz dc,._f(l

przedstawiaja si¢ prostemi, przecinajacemi sie

e) Zaleznosci:

na osi (; ) (por, ryc. 11 1 12) przy pewnej war-
\ ¢ mag,



tosei tego stosunku, réznej dla kazdego z badanych
) spol-

czynnik zwrotnosci szybowea jest nieskonczenie
wielki. Jest to graniczne polozenie Srodka ciez-

szybowcow. Przy tym stosunku (E

U maz

kosci. Dla mniejszych wartosci stosunku (~t~ )
max

od krytycznej, lot odbywa sie w zakresie statecz-
nosci statyeznej; dla wartoSci wiekszych prze-
chodzimy do zakresu niestatecznosci.

Spotezynnik zwrotnosci ze zmianag Srodka
ciezkosei, zmienia sie hiperbolicznie, rosnac przy
przesuwaniu srodka ku tylowi.

Spélczynnik czulosci usterzenia jest niezalez-
ny od pofozenia $rodka ciezkosci, gdyz otrzymu-
jemy go jako iloraz rzednych dwu funkcyj, przed-
stawionych prostemi, przecinajacemi sie na osi
odcietych. Wiemy, ze stosunek taki jest staly.

#) Latwo spostrzec, ze pochodna (ryc. 11 i 12)

d (() cmG.)
i =0 jest wartoscia stals dla obydwu
d ( il” szybowcow.

V\;arto»éé ta wynosi dla badanych szybowcow:
==
(Scidle: dla ,Komara* ¢, = — 1,05, za$ dla
”ITS oyt 0178 11=—1,02).

. Wynik pomiaru jest zgodny z rozwazaniem
teoretycznem. fatwo bowiem wykazaé rachun-
kiem, ze o0=—1.

11. Przypuszczalne przyczyny roznic miedzy
pomiarami w locie i tunelu aerodynamicznym.

Aby pomiary w locie przyniosty przewidywa-
na korzys$é, nalezy wyniki, uzyskane podczas
tych pomiaré6w — poréwnaé¢ z podobnemi —
uzyskanemi w tunelu aerodynamicznym.

Dmuchajac modele w tunelu aerodynamicz-
nym porobiliSmy wiele zalozen upraszczajacych
ktoryech stuszno$é sprawdzamy wilasnie podczas
pomiaréw, wykonywanych w locie mormalnym,
rzeczywistym.

Przez poréwnanie wynikéw uzyskanych
w obu rodzajach pomiarow, wyznaczy¢ mozemy
poprawki, ktore nalezaloby uwzgledniac¢, prze-
liczajac wlasnosci (nowych szybowcéw) na pod-
stawie dmuchan tunelowych, ktére sa mmiej ko-
sztowne, no i latwiejsze w wykonaniu niz po-
miary na szybowcach w locie.

Instytut Techniki Szybownictwa nie podaje
wielkosci poprawek, ktére wyznaczyé mozna: do-
piero po wykonaniu bardzo licznych pomiaréw
w locie. Na tem miejscu podajemy tylko droge,
ktéredy pojs¢ nalezalo, aby te poprawki, dosta-
tecznie dobrane dla obliczen technicznych — uzy-
skac.

Aby takie pomiary przeprowadzi¢, trzeba du-
zego taboru szybowcow, trzeba mie¢ wyszkolony
w tym kierunku personel pomiarowy no i w kon-
cu specjalnie wykonane przyrzady, aby sprowa-
dzi¢ do minimum wplyw bledéw pomiarowych.

Poréwnujac wartosci spélczynnikéw wyzna-
czonych w locie ze spéiczynnikami uzyskanemi
w tunelu dla szybowea ITS II, widzimy, ze wiel-
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koSci ich dosé dobrze sie zgadzaja. Z powodu
roznych warunkow w jakich odbywaja sie oby-
dwa rodzaje pomiarow, roznice te winny wysta-
pi¢, zwlaszcza wobec zgéry zafozonego celu: —
sprawdzenia wplywu zalozen uprawniajacych
przy dmuchaniach tunelowych. Réznice te dadza
sie dostatecznie wytiumacayc.

a) Wptyw prawa podobienstwa.

Model zredukowany, uzywany podczas po-
miaréw tunelowych, jest podobny geometrycznie
do rzeczywistego szybowwca o tyle, o ile to jest
mozliwe. Aby méc przenies¢ wyniki badan tune-
lowyech na szybowiec rzeczywistej wielkosSei
w locie normalnym, trzeba uwzgledni¢ prawa
podobienstwa (Reynolds, Bairstow, Froude). —
Whplyw praw Bairstow’a i Froud’ego jest bardzo
maly, tak, ze normalnie go pomijamy, uwzgled-
niajac tylko wplyw liczby Reynolds’a. Dmucha-
nia tunelowe sa zblizone naogél przy stosunkowo
malej liczbie Reynolds’a. W dzisiejszych tunelach

aerodynamicznych uzyskuje sie zaledwie od /s

do '/»s R, odpowiadajacego lotowi rzeczywistemu
[1]. Inne sa z tego powodu spdlezynniki reakeji
aerodynamicznej w tunelu i w locie. Zmiama
tych spoélczynnikow ze zmianag liczby Reynolds’a
Jest dos¢ znaczna [1] [16], co wplywa na statecz-
nos¢ szybowca, ktéra w pierwszym rzedzie za-
lezy od wielkosei odpowiednich spoétdzynnikow
wyporu i oporu plata i wsteczenia.

b) Wpltyw oporéow szkodliwyeh.

Przy modelu zredukowanym opuszczamy
Sciegna, stupki, zastrzaly, gdyz zbytnie ich
zmniejszenie (mala wartosé liczby Reynolds’a)
datoby wyniki niezgodne z rzeczywistoscia. —
Opory takich zmniejszonych czesci bardzo silnie
zmieniajg sie z wielkoScia liczby Reynolds’a.

¢c) Wpltyw zawieszenia modelu.

W locie normalnym — rzeczywistym szybow-
ca wszystkie parametry, okreslajace jego ruch
zmieniajg sie réwnoczesnie. Podczas pomiaréow
tunelowych zakladamy, ze sa one w czasie trwa-
nia pomiaru state. Szybowiec jest zamocowany
sztywnie i jego Srodek ciezkosci w czasie pomiaru
nie moze oscylowaé¢ swobodnie, gdy tymeczasem
w locie rzeczywistym $rodek ten posiada we
wszystkich kierunkach swobode [20].

d) Wptyw rozktadu szybkos$ci.

Z powodu oddzialywania plata na usterzenie
zmienia sie précz kata natarcia steru takze
szybko$¢ powietrza nan dzialajacego. Zmiana
tej szybkosci wywiera znaczny wplyw na war-
toS¢ spotczynnika statecznosci statycznej podduz-
nej. Toussaint z pomiaréw wyprowadzil spol-
czynnik empiryezny (k), uwzgledniajacy stosu-
nek szybkosci strug na placie i usterzeniu pozio-
mem. Spélczynnik ten przedstawia stosunek
kwadratow szybkosci rzeczywistej na usterzeniu
i szybkosci lotu szybowca [4] [6]. Ta zmiana
szybkosci wystepuje z powodu zwirowania strug
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powietrza za platem. Wartosé tego spdtczynnika
oblicza sie podiug norm (ryec. 15)'

v—v’
k=( = )—0063+9 o

We wzorze tym nie uwzgledniono zmiany tego
spotezynnika z katem pochytosci szybowca. Now-
sze pomiary [12] wykazaly, Ze stosunek tych
szybkosci zmienia sie dosé znacznie razem z ka-
tem natarcia szybowca.

Ryc. 14.
Zmiana szybkosci za platem.

Od stosunku tych szybko$ci nalezy w znacz-
nym stopniu skuteczno$¢ dzialania usterzenia
poziomego, a przez to samo zmienia sie takze
spotezynnik statecznosci statycznej podiuznej.
Okazato sie takze, ze w tunelu stosunek szybkosci
na placie i usterzeniu zmienia sie razem z katem
natarcia plata, lecz zmiana ta ma inny charak-
ter, niz na szybowcu w locie rzeczywistym [12].
Na podstawie tego mozna wnioskowad, ze krzywe
statecznosci uzyskane w tunelu, réznia sie od
tych krzywych wyznaczonych w locie rzeczy-
wistym.

e) Wplyw szpary na usterzeniu.

Pomiary wykonane w Niemezech wykazaly
znaczny uplyw szpary na usterzeniu na wia-
snosci stateczne platowca |8].

Przez usuniecie szpary uzyskano lepsze wy-
niki pod wzgledem statecznosci o kilka procent.
Platowiec byl bardziej stateczny. Spoétezynnik
statecznosei réwny zeru osiagalo sie dla poto-
zenia Srodka ciezkosci, przesunietego bardziej do
tylu. Podeczas pomiarow tunelowych szpara jest
tak mata, ze mozna uwazac¢ ze szpary niema.
W rzeczywistosci szpara istnieje, a wiec wplyw
jej pogarszajacy wlasnosci juz sie objawia.

12. Zakonczenie.

Aby wyznaczy¢ Srednie wartoSci spétezynni-
kéw pomiarowych dla pomiaréw w locie i tu-
nelu aerodynamicznym, nalezaloby przeprowa-
dzi¢ caly szereg pomiaréw w locie na roéznych
typach szybowcow. W tym celu nalezy przygo-
towaé¢ tabor i personel pomiarowy, Swiadomy
swego zadania. Nastepnie nalezatoby udoskona-
lié przyrzady pomiarowe i wprowadzié¢ nowe,
ktoreby pozwalaly na bezposredni pomiar kata
natarcia plata, co pozwoliloby na wyznaczanie
zaleznosci w zaleznosci od tego kata.

Wartosci spétezynnikéw' podanych w niniej-
szej pracy nalezy uwazaé¢ za wielko$ci orjenta-

cyjne. Celem bowiem gldéwnym niniejszego spra-
wozdania bylo podamie metody pomiaréw i dro-
gi, ktéraby i$é nalezalo w celu dokladniejszego
wyznaczenia spoélczynnikéw srednich.
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Zastosowanie wykresOw logarytmicznych w projekcie wstgpnym
szybowca.

L’application des diagrammes logarithmiques dans I’avant-projet d’un planeur.

L’Institut de la Technique du Vol sans Moteur
a adapté aux buts de I’aviation sans moteur et des
motoplaneurs les méthodes des diagrammes loga-
rithmiques introduits dans l’aviation par Eiffel. La
premiére partie de l’étude rappele les principes
géuéraux de ces méthodes et donne leur adaptation
aux buts de l’aviation sans moteur. La deuxieme

partie contient .le mode d’emploi pratique des
diagrammes.
Mode d’emploi des diagrammes. Les

diagrammes sont exécutés en deux parties, le fond
et le transparent. On trace sur le fond la polaire
du profil ou du planeur et on peut déterminer, en
appliquant le transparent, les quantités suivantes
pour un point quelconque de la polaire:

a) Finesse. Elle est déterminée sur 1’échelle
de ¢,[c, par une droite passant par le point consi-
déré et appartenant au réséau de droites inclinées
a4 45% La valeur maximum de la finesse est déter-
minée par une droite tangente a la polaire.

b) ¢,*|c.2. Ce rapport est déterminé sur l’echelle
correspondant par une droite passant par le point
considéré “et appartenant au réseau de droites au
coefficient angulaire 2[;. La droite tangente & la
polaire détermine (c,3/c;%) maz -

¢) Vitesse sur la trajectoire ou vitesse
horizontale. Elle est représentée par la longueur
de la droite ¢,®/c,® = const contenue entre le point
considéré de la polaire et le point d’intersection de

cette droite avec la droite —§—= const. On lit la

valeur de la vitesse, exprimée en %m/h, en portant
cette longueur sur 1’échelle de vitesse & gauche
du point O (50 Zm|k), si le point en question de

la polaire est situé au-dessous de la droite 2 = const,

A

et & droite dans le contraire.

d) Vitesse de descente du planeur.
Elle est déterminée sur ’échelle v, relativement w.
du transparent par une droite paralléle au réseaun
de droites ¢,/c, = const et menée du point d’inter-
§= const avec la droite
c,3/c.2 = const passant par le point en question de
la polaire. La vitesse minimum de descente est
déterminée par la droite menée du point d’inter-

section de la droite

section de la droite %= const et de la droite

¢,%|c,? = const tangente & la polaire.

e¢) Vitesse ascensionelle d’un moto-
planeur. Elle est la différence de deux quantités
w, — w, . La quantité w, est déterminée sur I’échelle

v, relat. w, par une droite paralléle au réseau de

N
droites ¢,|c, = const et menée du point (%, —§) 5

la quantité w. par une droite analogue menée du

point d’intersection de la droite % = const avec la

droite ¢,[/c,® = const et passant par le point en
question de la polaire. La vitesse ascensionelle
maximum sera égale & w, — w, . On détermine w,,
de la méme facon que la vitesse de descente mini-
mum d’un planeur.

Oznaczenia: [W nawiasach podane jednostki
uzywane w praktycznem zastosowaniu wykreséw]
Q = cigzar w locie [kg];

S = powierzchnia nosna [m?];
N = moc [KM zuwzglednieniem sprawnosci $migla};

szybko$é opadania [m[sek];
w, = szybko$é wznoszenia [m/[sek].

- , kg sek?
0 = gestosé powietrza o 4
¢, = spélcz. sily nosnej;
¢, = spblcz. oporu;
v = szybko$é po torze wzgl. pozioma [km|godz];

1. Zalozenia ogoblne oraz uzasadnienie metody.

W projekcie wstepnym szybowca, po usta-
leniu celu, do jakiego ten szybowiec ma stuzydc,
konstruktor decyduje si¢ na pewng koncepcje
ogélng i w zwiazku z tem przyjmuje pewne
zalozenia dla takich wielko$ci jak: ciezar calko-
wity w locie, wymiary calosci i niektérych ele-
mentéw (np. przekrd) kadluba). Majac ustalong
koncepcje ogélng i wymiary niektérych ele-
mentéw, moze oceni¢ w pewnych granicach
Scislosci wielkosé oporéw szkodliwych.

Chcac osiagnaé¢ mozliwie najlepsze charakte-
rystyki aerodynamiczne i wyczyny szybowca
(doskonalo$é, szybkosé opadania, szybkosé po
torze, zmiany tych wielko$ci) z uwzglednieniem
przeznaczenia, do ktérego szybowiec ma sluzy¢,
konstruktor moze dysponowaé doborem takich
czynnikéw jak profil, wydluzenie plata oraz
obcigzenie powierzchniowe. Dlatego waZnem
jest médz latwo 1 szybko, nawet kosztem
pewnej dokladnosci, wyznaczaé wartosei funkeji
f(e,) =e¢,lc. wzglednie f, (¢,) =¢,’lc,> i majac
ustalong biegunows calego szybowca odczytywac
malym nakladem pracy jego wyczyny dla réz-
nych punktéw biegunowej, jak szybkos¢ po
torze » i szybkoé¢ opadania v,, w zaleZnosci
od obcigzenia powierzchni QS kg|m® Obecnie
wobec wzrastajacej aktualnosci szyboweoéw z sil-
nikami, celowem jest danie mozZnosci latwego
wyznaczania mocy potrzebnej do lotu pozio-
mego N i szybkosSci wznoszenia przy ziemi w,.
Do wspomnianych celéw bardzo dobrze nadaje
sie metoda biegunowych logarytmicznych, wpro-
wadzona do projektowania platowcéw przez
Eiffla [1] i chetnie stosowana na Zachodzie
w projekcie wstepnym.
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W ukladzie prostokatnym zamiast wartodci
wspblezynnikéw ¢, i ¢;, nanosimy logarytmy
tych wartoci. Przy takiem ujeciu, dla stalych
wartosel funkeji £ (¢,)=e,/e,=const oraz 7,(¢,)=
=¢,*/c;*=const, otrzymamy odpowiednio:

lg const = Ige,—Ig e,
oraz lg const,= 3lge¢, — 2lge,;
sg to réwnania prostych o wspélezynnikach kie-
runkowych 1 i 2/,

Cheae wyprowadzié interesnjace nas zwiazki
dla calego szyboweca, wychodzimy z zasadni-
czych réwnan lotu poziomego: [2]

Q=%.cy.8’.v2. S e ot (1
N=—§—.c,.S.v3. ek

Réwnania powyzsze zlogarytmowane przy-
biorg postaé:
Q

lgcy=lg%+lg§—2lgv

2 N
1g c,=lg?+lg§—3lg'v.

Mozemy przyjaé zatem, ze odcieta biegu-
nowej logarytmicznej sklada sie z odcinka

2 N =1 :
lg?+lg§ pomniejszonego o odcinek 3 lg v

(ryc. 1), rzedna za$ z odcinka lg%—{— lg% po-

tog % tog ¢y [TS 35148
L
log % + lagf
\
3\°q 2logV
logCx
2
Iogg +Hog g 3logV Iog?
Ryc-t:
Objasnienie zasady sporzqdzania wykreséw loga- .
rytmicznych.

mniejszonego o odcinek 2 lg». Dlugo$é wypad-
kowej odcinkéw 2 lg» i 8 lg » moze nam stuzyé
do odczytywania predkoseci lotu poziomego, gdyz
Jest ona proporcjonalna do tej predkosei:
IgvV32 422 =YV13 Ig v

za$ kierunek jej jest staly i odpowiada wspél-
czynnikowi 2/; . Nalezy podaé jedynie skale z na-
niesionemi warto$ciami szybkosci. Umieszczenie
na osi odcigtych odpowiedniej skali wartodci

lg 5 °raz lg e., na osi za$ rzednych wartosei

lg % oraz lg ¢,, pozwala nam na znajdowanie

zwigzkéw pomiedzy punktami biegunowej, ob-
cigZeniem powierzchniowem, szybkoscia lotu po-
ziomego i mocg potrzebna do tego lotu. (Szcze-
goélowe objasnienia tyczace si¢ doboru i nano-
szenia skal oraz konkretny opis uzycia metody
logarytmicznej znajduje sie w czesei drugiej
niniejszego artykulu).

W locie $lizgowym dla szybowcéw, wobec
malych katéw planowania, waznem jest réwna-
nie zasadnicze (1) przyczem » = o v, jest szyb-
koscig po torze, za$ v, skladows poziomsg szyb-
kosei.

Moc potrzebng na pokonywanie oporéw otrzy-
muje sig¢ z energji spadku, czyli:

N=%Sc,'us=Q.vy

Dzielye przez S i logarytmujac, otrzymu-
jemy:
Q

N
lgvy=lg§—lg§ sgagecst 50(3)

_Zwiazek ten wskazuje, Ze odcinek reprezen-
tujacy wartoéé lg v,, mozemy przedstawié jako

réznicg algebraiczng odcinkéw lg < oraz lg %

Dla dowolnego punktu biegunowe; logarytmi-
cznej, majac obciaZenie powierzchni, moc po-
trzebng do pokonywania oporéw a wyrazajaca
sig réwnaniem (2) znajdujemy, prowadzac prosta
o wspélezynniku kierunkowym 2/, (réwnolegla
do skali szybkosci) az do przeciecia sie z prosta
% = const. Odcigta punktu przeciecia sie tych
prostych daje szukang moc. Odejmowanie wy-
raZone réwnaniem (3) wykonujemy, prowadzac
Z WyZnaczonego w powyzszy sposob punktu
prostg nachylong pod katem 45° do osi odcie-
tych. Operacja ta posluzy nam do naniesienia
skali szybkosci opadania (patrz czesé druga).

Predkos¢ wznoszenia przy ziemi dla szy-
bowca z silnikiem, mozemy wyznaczyé¢ dla do-
wolnego punktu biegunowej wychodzac z bilansu
mocy w locie wznoszgcym:

N=N,+N,,.
N, jest mocg potrzebns na pokonanie oporéw
lotu (2), za$ N, mocy ZUZywang na wznoszenie :

Nw = sz
czyli analogicznie do réwnania (3)

N,
lng=lg—§—lg§Q.

N, wyznaczamy z wykresu logarytmicznego
jako réZnice miedzy moca dostarczona przez
silnik z uwzglednieniem sprawnosci $migla oraz
mocg potrzebng do lotu poziomego w danym
punkeie biegunowej, ktérej sposéb wyznaczania
omé6wilismy wyzej. Do bezpoéredniego wyzna-
czania w, wzg. v, sluzy osobna skala (patrz

cz. II).
II. Sposéb uzytkowania.

1). Ogélne uwagi o sporzadzaniu skal.

Do uzytku praktycznego wykonujemy wy-
kresy logarytmiczne w dwdch czesciach jako tlo
i jako przezrocze (ryc. 2 i 3).



Jak wyze] wspomniano, na tle o wspol-
rzednych logarytmicznych nanosimy na osi od-

cigtych skale T a3 OT8Z O za$ na osi rzed-

QLg
S m?
proste i skale wspélezynnika oporu indukowa-
nego ¢,; dla réznych wydluzen 4 (patrz punkt 3).

Zorjentowanie skali QS wzgledem ¢, oraz

Pozatem wkre§lamy

nych skale oraz c,.

N, wzgledm ¢, uskuteczniamy, wychodzac z réw-
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Druga czeé¢ wykresu czyli przezrocze za-~
wiera skale szybkosci poziomych wzglednie po
torze v, szybkosci opadania wzglednie wzno-
szenia (v, 1 w,) oraz peki prostych ¢,/c:= const
i e,%le.? = const. Skale » nanosimy na osobnej
prostej, pamietajac, ze w mysl wywodéw cz. I
jednostki jej sa V13 razy wieksze od jednostek
skali tla. Punkt v,=Db0 km[godZ oznaczamy
znakiem O, gdyz stanowi on punkt wyjsciowy
dla odczytywania szybkosci (patrz nizej).

Skale v, (w.) sporzadzamy korzystajac z za-

S : =
nan zasadniczych dla lotu poziomego (1) i (2) leznosci
- 5 i 1 kg sek* i
przy zaloZeniu gestosci ¢ = B i 0Tz szyb- =0
Biegunawa logarylmiczna (tto)
Wydtuzeme .?0 20 409| A g
%00! Aillis g il WM R S B AJluhly
hooc & i Za
of //V/i ////
$200 e et e
] L1
20y /// L =
/ A // //
] L1
100 S =
90 S o
101 80
9-5,70/ o /
®te0 LT L1
,/ ,/'/
o
3 1 1
steol |4
]
¢:’/ //
30 L]
/
0 10 . AL N
0608 10 2 9% & e 6,7 6T 20 30 40 00C,
7z N BT R R
Rye. 2.

T?o dla wkreslenia biegunowej w Spdtrzednych logarytmicznych.

kosci v, = B0 km/godz. = 139 m|sek. Pewnej za-
tem obranej wartosci ¢, wzgl. ¢, odpowiada

Scisle oznaczona wielkosé % wzgl. % Tak np.

Q

P e N
zad dla warbosei c: =02, J—SV = 045. Ponie-

v;Vé,i'to"s'ci ¢,=1'0 odpowiada wartos¢ < = 12:06

waZ wszystkie skale sg identyczne, a tylko prze-
sunigte wzgledem siebie, te dwie pary liczb
wystarczg do naniesienia dalszych wartosci

Q

S

oraz

S

bez przeliczania.

poslugujac sie przytem naniesionym pekiem
prostych ¢,/e. =const. W my$l tej zaleznosci

bowiem obrawszy % =33 czyli Z—’ = 0030303

z y
otrzymujemy przy v,=.13'9 m/|sek v,=042 m|sek.
Majac dany w ten sposéb jeden punkt tej skali
sporzgdzamy dalszy podzial bez trudnosci gdyz
skala v, (w,) jest rowniez analogiczna do skal tla.

2). Odezytywanie wielkosci charakterystycz-
nych profili: ¢,/e. oraz ¢,®[e.2.

Na tlo z nakreslong biegunows danego pro-
filu przykladamy przeZrocze, orjentujac oba
wykresy wzgledem siebie wedlug punktu O
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przyczem skala v, (w.) przezrocza ma sie¢ na-
F) tla. Dla

punktu wyznaczamy interesujgce nas wielkosci
obserwujac, ktéra z prostych ¢,[e. wzgl. ¢,®/e,?
przechodzi przez ten punkt, przyczem na ska-
lach odczytujemy wartosci liczbowe tych sto-
sunkow. Maksymalne ich wartosci okreslaja
odpowiednie proste styczne do biegunowej.

krywac¢ ze skalg c,( zgdanego

Biegunowa logaryimiczna (przezrocze)

parabole oporu indukowanego w ukladzie loga-
rytmicznym przedstawia si¢ jako proste o wsp6l-
czynniku kierunkowym 1,. Rdznice opordw
miedzy biegunows a prosta oporu wzbudzonego
dla tego samego wydluZenia czyli opér profilowy,
odcinamy od prostej oporu wzbudzonego dla wy-
dluZenia na ktére chcemy przeliczyé. Ze wzgledu
na niejednostajnag wielko$é jednostek w skali
logarytmiczej poslugujemy sie osobng podzialks.

- Y
0

20

SN SENNR
S

SRR
DS

J3=0 ¥ RS Trrryrrrr e T T T T T T | PR f= = s =3 5 R R R g pa g Tadiath ¥
03 04 05 g5 08 40 15 2 = 4 ek
W, wz
Rye. 3.

Przeirocze dla odczyltywania wyczynéw metodq logarytmiczng.

3). Przeliczanie na wydluzZenie oraz uwzgle-
dnianie oporéw szkodliwych.

Majac dany profil z pomiaréw tunelowych
dla wydluZenia n. p. 4 =05 korzystajac z zalo-
Zenia z%e opér profilowy nie zaleZy od wydlu-
Zenia, mozemy przeliczyé go na Inne wydlu-
zenie. Jak wynika ze wzoru na opdr induko-
wany po zlogarytmowaniu:

Igc.i=21ge, —1lgn—1ga

Przykladajac ruchoms podzialke z nanie-
siong skalg e,, odczytujemy wielko§é oporu
profilowego 0’0’/ =m dzialek dla 4, (ryc. 4).
Nie zmieniajgc polozenia poczatku podzialki,
ktéory musi oczywiécie stale posuwaé sig po
osi QS wzgl. ¢,, odmieniamy od punktu O taks
samg 1ilo$¢ dzialek m. otrzymujac punkt 07/’
biegunowej odpowiadajacy wydluZeniu 4,.

Przy uwzglednianiu oporu szkodliwego ¢..
postepujemy analogicznie jak przy uwzglednia-



niu oporu profilowego, odmicniajac ilosé dzialek
odpowiadajaca przyjetemu e, od biegunowej.

Przez jedna dzialke nalezy rozumieé w obu
wypadkach odstep dwu kresek odpowiadajacy
te] samej wielkosci liczbowej a wiec n. p. 01
jednostki.

4). Odczytywanie wyczynow.

Majac narysowana na tle biegunowsa calego
szybowca wzglednie szybowca z silnikiem,
odczytujemy jego wyczyny poslugujac sie
rowniez przezroczem.

Poniewaz odczytywanie wyczynéw w oby-
dwu wypadkach jest nieco odmienne, potraktu-
jemy je osobno.

a) Szybowiec.

Interesujacemi nas wyczynami sg: szybkosé
opadania i szybko$é po torze. Aby wyznaczyé
szybkosé opadania dla dowolnego punktu
biegunowej, prowadzimy od punktu przeciecia

sig prostych = const z prostg ¢,’/e,* przecho-

dzacej przez dany punkt biegunowej, prosta

Az
%|cv
As
1lll'?‘l'l'l1"'_'"
o =0 Cx
Cx /TS 35446
Ryc. 4.

Objasnienie przeliczania profilu na wydtuzZenie przy
pomocy wykresdw logarylmicznych.

nachylong pod katem 459 ktéra na skali v,(w.)
wyznacza szybko$¢ opadania », odpowiadajaca
danemu punktowi biegunowej i1 danemu obcia-
zeniu pow. Minimalng szybkos¢ opadania wy-
znacza prosta nachylona pod katem 45° po-
prowadzona z punktu P, w ktérym prosta ¢,?/¢.*
styczna do biegunowej przecina sie z prosta

2 const (ryc. 5).

S

Szybkosé¢ szybowca po torze dla
dowolnego punktu biegunowej i danego obcia-
zenia pow. np. dla punktu odpowiadajacego
maksymalnej doskonalo$ci, wyznaczamy prowa-
dzac z punktu N [max. doskonalosci] na bie-
gunowej prosta ¢,%/c. = const az do punktu M
przeciecia sig z prosta Q/S = const. (ryc. b).
Odcinek M.N odmierzamy na skali szybkosci
od punktu O (50) w kierunku rosnacych » gdy

wielkos¢ jego liczymy w dol od prostej §Q’

w kierunku malejacych » gdy lezy nad prosts g

b) Szybowiec z silnikiem.
Szybko$é wznoszenia przy ziemi
dla dowolnego punktu biegunowej odczytujemy
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postugujac sie skala w. (v,). Prowadzac z punktu
tego prosta ¢,%/c.?= const aZ do przeciecia sie

z prosta S = const otrzymujemy punkt, z kto-

rego poprowadzona prosta pod katem 45° wy-
znacza na skali w, (v,) pewna wartos¢ w.,. Jest
to wartosé fikcyjna na predkos¢ wznoszenia,
jaks posiadalby nasz szybowiec, gdyby moc jaka
zuzywa na lot poziomy, poszla na wznoszenie.

Te fikcyjna szybkoéé nalezy odjaé od szyb-
kosci w,, jaks posiadalby zuZywajac na wzno-
szenie moc calkowita, ktérs dysponuje. War-
tosé w., wyznaczamy prowadzac prosta nachy-

long pod katem 45° z punktu (%, -fg!) Praw-

dziwa warto$é wznoszenia sig:
W; = Wzg — W:y.
(N oznacza moc silnika pomnoZong przez
sprawnosé¢ $migla).

P M

9

7S 35147

¥y, e

Ryc. .

Objasnienie dla wyznaczania predkosci na wykresach
logarytmicznych.

Maksymalna szybko&é wznoszenia bedzie
roznicg wartosci w,, 1 w., przyczem w,, wy-
znaczamy tak samo jak minimum szybkosci
opadania dla szyboweca :

W: maz = Wzg — Wsp-

Szybkosé lotu poziomego dla dowolnego
punktu biegunowej wyznaczamy odmieniajgc
na skali » od punktu O (50) poczgwszy, odcinek
réwnolegly do prostych e/c.? = const zawarty
miedzy danym punktem biegunowej a punktem
S = const.
[odcieta tego punktu przeciecia sie, daje moc
potrzebng do lotu poziomego].

Maksymalng szybko$é reprezentuje analo-
giczny odcinek zawarty miedzy punktem

przeciecia si¢ tej prostej z prosta

(g, %) a biegunows. Przy odmierzaniu odcin-

kéw na skali obowigzuje regula podana po-
wyzej przy odczytywaniu szybkosci szybowea
po torze.

Dokladno$é¢ wynikéw odezytywanych przy
pomocy wykreséw logarytmicznych jest réwna
dokladnosci zwyklego suwaka rachunkowego
o dlugosei 27 em. .
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Wywazanie samolotow.

Le Centrage des avions.

L’auteur donne la solution de probléme suivant:
Etant donné un avion fixé par l’avantprojet, indiquer
la position du centre de gravité, affin que’avion puisse
voler & ’ange choisie 7, en possédant le coéffinént de sta-
dey

di’
confornément fixée par le constructeur.

bilité statique p= dont la valeur est aussi

Zagadnienie wywaZenia samolotu w projek-
cie wstepnym, wiec na drodze rachunkowej, da
si¢ sformulowad nastgpujaco:

Konstruktor ustalil ksztalt samolotu zapo-
mocg szkicu, obliczy! wyczyny samolotu, co
oznacza, ze wybral profil skrzydla, zdecydowal

ksztalt geometryczny jest réwniez ustalony. Dla
szeregu wychylen steru wysokosci znamy réw-
niez w funkcji kata natarcia usterzenia jego
spélezynniki sily normalnej do cieciwy pro-
filu ¢,u, oraz réwnoleglej do niej ¢z (Blizsze
dane co do ustalenia C,n znajdzie czytelnik
w Fuchs - Hopf - Seewald : Aerodynamik I Tom,
str. 175).

Logiczniej jest przeprowadzié obliczenia dla
wypadku, w ktérym drag sterowy trzyma pilot
w reku. (Gdyby konstruktor chcial przeprowa-
dzi¢ obliczenie w wypadku luzZno puszczonego
steru wysokosci, wyrazi si¢ to odpowiednig
wartoscig ¢,z ktéra najlepiej ustali¢ pomiarem).

Rye. 1.

ksztalt usterzenia poziomego, zna wielko$é ciggu
1 polozenie Srodka cigzkosci, oraz okreslil uzyt-
kowy kat natarcia, na ktérym samolot najcze-
$cie] bedzie latal.

Zazwycza] wywazenie przeprowadzamy wy-
chodzac z zalozenia, aby przy locie na uzytko-
wym ksacie natarcia z,, opér usterzenia byl jak
najmniejszy. PoniewaZ na usterzeniu uZywa
sig dzi$§ przedewszystkiem profile bisymetryczne,
jest to réwnoznaczne z warunkiem, aby kat
natarcia statecznika, kat zalamania steru wy-
sokosci i udZzwig usterzenia wynosil zero.

Pozatem konstruktor stawia wymaganie, aby
(zaleznie od typu budowanego samolotu) spél-

CM , s
—+ = ¢y’ mial

czynnik réwnowagi statycznej i
pewns obrang wartosé.
Statecznik wybieramy z katalogéw publiko-

wanych przez instytuty badawcze, tak Ze jego

Ponizej] wskazemy droge rachunkows, pro-
wadzacg wprost do celu. Czesto bowiem kon-
struktor realizowal wywazenie droga kolejnych
préb, albo tez zadowalal sie taks wartoscia
spolczynnika réwnowagi statycznej ey’ jaka
przypadkiem wypadla.

1. Obliczamy kat odgiecia wdél strugi poza
skrzydlem jednym z wzordw powszechnie zna-
nych, uwzgledniajac réwniez ewentualnie od-
giecie spowodowane dzialaniem strumienia
$miglowego.

Dla jednoplata mozna np. stosowad wzor
Munka:

16+ -8

=0 57,3
(8 — powierzchnia skrzydla, L — rozpietosé
skrzydla).



(Dokladniejsze metody obliczenia kata od-
giecia daje nowe wydanie Fuchs-Hopf-Seewald
Aerodynamik Tom I, str. 185).

2. Klinujemy statecznik przy niezalamanym
sterze wysokosci, tak aby jego cigciwa two-
rzyla z kierunkiem wiatru gléwnego strumienia
kat g lub z cieciwg profilu plata kat 2, —e.

Woéwezas gdy spolczynnik oporu statecznika
przy kacie natarcia ¢xz= O nazwiemy (€:x) min
spélczynnik oporu w kierunku lotu bedzie
(€z5) min. cos &. Wowezas dla profilu bisymetrycz-
nego wypér P,y réwna sie zeru.

3. Obieramy jako poczatek ukladu s$rodek
parcia C, dla kata uZzytkowego i, uwazajac za
osie normalng do cieciwy profilu # i cieciwg
profilu # Niech spélrzedne $rodka ciezkosci G
w tym ukladzie wynosza ng i fs.

Polozenie $rodka parcia C, wobec brzegu
natarcia O oznacza zwiagzek

Cnm
¢, cos ¢, + ¢, sin 2,

(caysCpics spolczynmkl aerodynamiczne Pprzy
kacie natarcia i,, I szerokosé plata). Wielkosé ¢
jest juz zwykle znana.

4. Obliczmy moment wszystkich sil wobec
§rodka ciezkosei. Znak momentu dodatni, gdy
pochyla samolot glows w dél, zwisZemy z ra-
mieniem sily?).
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-odleglodé osi silnika od s$rodka ciezkosci wy-

nosi 7:
Ml"=

5. Gdy zachodzi réwnowaga na kacie uzytko-
wym %,, moment wszystkich sil wobec srodka
ciezkodci wynosi zero. Dodajac momenty obli-
czone w punkcie 4 a, b, ¢, d mamy:

Me=cySql=c,Sqte+cSqns+c.uSuqLu+
e S, =08 X% .

(earspélezynnik momentu wobec $rodka cigzkosei),

6. ZnajdZzmy pochodng réwnania (1) wobec ¢:

‘(fzc:'f“’”' th“"" T Ifs*l;H""‘” @)
- ()Cn act 007.[1
2 [ s . I f fpnd?
gdzie?) e, = G = 5 S Com.— 33

7. Kladac w (1) dla kata uzytkowego ¢,,
My;=0, oraz podstawmmc w (2) za ey wartosé
ustalona,, rozwigzuje konstruktor zagadnienie,
jakie sobie postawil na WStQPle Samolot jest
w réwnowadze i spdlezynnik réwnowagi sta-
tycznej ma Zgdana wartosé.

Réwnania (1) i (2) rozwiagzuja, jak widzimy,
przy ustalonej wartosci iloczynu (SyLg) ten
problem jednoznacznie, figuruja w nich bowiem
Jedynle dwie niewiadome g 0Taz tg, ktore z tych
réwnan dajs si¢ wyznaczyé. Mianowicie:

e/ Ff4+cene,Sql+ (enuCn’ —Culrnu’)SuqLy -+ qe,' 2e,S,7, 3)

Ng =

¢/FP+eye.Sql+ (o —CCun)SuqLy+ qge’ Ze, S 7,

(ene’ — i) Sq

tg =

@) Moment skrzydel wymosi:
Mows. = Prtc + Ping = e Sqtc + c:Sqne
Cny Cy q Sa to wartosci dla kata uzytkowego 7.

b) Moment usterzenia; uwzgledniamy jedy-
nie moment od sily normalnej P,s, zaczepiaja-
cej w odleglosci Ly od Srodka ciezkosci. Mo-
ment od sily P.m dohczymy — jak zwykle —
do momentu oporéw szkodliwych, nie uwzgle-
dniajac dla malych réZnic jego zmiennosci
z katem natarcia.

Mp = Pup Ly = €anSuq Ly
Sy powierzchnia statecznika.

¢) Moment oporéw szkodliwych. Jezeli opér
Jakiej§ czeSci wynosi: ¢, 8,¢ (S, powierzchnia
odniesienia) i ramie tej sily wobec srodka ciez-
kosei wymnosi 7, moment wymnosi oczywiscie:
¢:S,qr,. Sumujagc momenty poszczegdlnych
czesdel, mamy :
M,=qZec,S,7,.

Nalezy tu doliczy¢ moment od P,p jak to
wspomniano w b).

d) Wreszcie moment od ciggu $migla 7, gdy

p. gdy tak jak na ryc. 1 sily P, oraz P: daja
moment podnoszqcy teb w gére, nalezy t¢ oraz ng
wstawié ze znakiem ujemnym.

(ceen’ €'Y —ene!)S q

4

Odlegloéé sérodka ciezkoséei od brzegu natar-
cia okredla zalezno$é:

tp -=e+t('

8. W wypadku szezegdlnym, przy zaklinowaniu
obranem w (2), €,z =0, przez co liczniki wzoréw
3)i 4 upraszczajg sie. Po obliczeniu ng i ¢¢
wywazenie uskuteczniamy przesuwajsgc
skrzydlo tak, aby odleglo$é érodka parcia od
$rodka cu;ikoécl okreflona byla wartosciami
3) i (4). Natomiast naogél nie jest wskazanem
zmieniaé poloZenie Srodka ciezko$ci przez prze-
suwanie mas w kadlubie.

9. Poniewas wysoko$¢ plata nad érodkiem
cigzkodci okredlona przez =g, nie da_]e 519 ze
wzgledéw konstrukcyjnych wiele zmieniaé i jej
wplyw jest nieduZy, najlepiej przyjaé ne ta,kle,
jakie ustaliliSmy szkicem i uwazaé w réwna-
niach (1) i (2) za niewiadome #, oraz iloczyn
(8zLg), charakteryzujacy wielkos¢ usterzenia
i jego odleglo$é od érodka cigzkosci. W iloczy-
nie tym mozemy, k1eru3qc sie wzgledami kon-
strukeyjnemi zmienié jeszcze powierzchnie uste-
rzenia Sy, lub dlugos$é kadluba.

W ten sposéb rozwigzane réownania (1) i (2)
dajg:

7) Wartodé ¢n’, ¢+,
Cn=[f(); ce=S(1); 0»H=f(1)

’ bierzemy z wykreséw:
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. cn H’ F
7 (€1 Can’ —C/ Cam) +1Cnmcn’ + = ( % f+3e. S, r,)
Lot CnE Cn’' — Cnr’ Cy (5)
F
Ng S(ct c'nl e ct’cn) + Cn Sch’ + cn’(_ f + 20,,-8, 7':)
Sn L= : (6)

Cn2Cn’ — CnH' Cy

W wypadku gdy statecznik jest zaklinowany tak, jak to ustaliliSmy w (2), €,a=0, co uwzgled-

nione w (b) i (6) daje:

ngC; + %—(gf+ Z'czS.,r,)
tG = — cn (5(1)
F
' neS (€en' — e ¢,) + exSley’ + cn(—f+2'c,S,r,)
o X (6a)

Cn Cul 4

Odleglosé srodka ciezkoéci od brzegu natarcia skrzydla daje znowu zaleZnosé:
t('.l = € + tG-

ZBIGNIEW LELIWA KRZYWOBLOCKI

- Mozliwosci zastosowania napgdu rakietowego w lotnictwie.

Possibilités de I’application de la propulsion a fusée dans l'aviation.

I’aunteur présente briévement les principes de
la propulsion & fusée et établit les formules sui-
vantes:

1. Formule de l’accélération de la fusée dans
la n-tiéme seconde (13).

2. Formule du nombre de secondes écoulées
jusqu’au moment ou l’accélération de la fusée atte-
int une valeur infinie (14).

3. Formule de la masse des gaz d’échappement
dans la #n-tiéme seconde, dans I’hypothése que
P’accélération de la fusée est constante (15)

4. Formule du rendement moyen de la fusée
dans une période définie, pour une vitesse variable
et une accélération constante (16 et 18).

5. Formule de l’altitude optimum du vol pour
un combustible donné, c’est-a -dire ’altitude ou le
rendement est maximum (28).

L’auteur examine ensuite la possibilité de 1’appli-
cation de la propulsion & fusée dans les différentes
genres d’aviation. Il arrive & la conclusion que cette
propulsion peut étre employée, dans 1’état actuel
de la technique, dans l’aviation de chasse, dans
I’aviation sans moteur et dans l’aviation sans équi-
page, mais qu’elle ne sera pas appliquée — au mo-
ins & l’avenir prochain — dans l’aviation de trans-
port, de bombardement et de reconnaissance.

Wobec przejawiajacego sig w ostatnich cza-
sach zainteresowania napedem rakietowym w lot-
nictwie, oméwie w ponizszym artykule pokrétce
w elementarny sposéb zasady napedu rakieto-
wego a nastepnie przedstawie mozliwosci zasto-
sowania tego napedu w niektérych rodzajach
lotnictwa. W tekscie podaje nastepujace wzory :

@) wzér na sile pociggows rakiety (1),
b) , , predkosé wylotows gazow (3),

¢) wzor na energje jednostkows rakiety (6),

d) , , chwilowy spélczynnik sprawnosci
zewnetrznej rakiety (7),

¢) wzér na przyspieszenie rakiety w ,n-tej“
sekundzie (13),

f) wzbr na czas, po ktérym przyspieszenie ra-
kiety staje sie nieskonczenie wielkie (14),

g) wzér na mase wylotowych gazéw w ,n-tej“
sekundzie przy stalem przyspieszeniu ra-
kiety (156),

k) wzér na $redni spdlezynnik sprawnosci ra-

: kiety (16),

7) wz6ér na najlepsza wysokosé lotu dla danego
materjalu pednego (28),

k) wzbér na calkowits sprawnos§ rakiety (30).

W koricu przedstawiam kierunki, w jakich
badania rakietowe mogsa sig rozwijaé, z uwzgle-
dnieniem podzialu na rakiety prochowe, rakiety
na paliwo ciekle i rakiety male, przystosowane
do potrzeb szybownictwa.

Sila pociagowa rakiety.

W napedzie rakietowym sils, nadajaca przy-
spieszenie, jest reakcja wylotowych gazdéw.
Sile te obliczymy z wzoru: .

G

Pe=——aC S (1)
g

1) Wzér (1) wynika z wzoru:
PXt=mXc
SP=s % o
Zakladajac ¢=1 sek, otrzymujemy wzér (1).

lub:



gdzie oznaczaja:
P =sila,

G,=ciezar wylotowych gazéw w czasie | se-
kundy,

¢ = predkos¢ wylotowych gazdw.
PoniZsze rozwazania przeprowadzam przy
nastepujacych zaloZeniach :

1. Ruch rakiety w rozpatrywanych przedzia-
lach czasu traktuje jako ruch ustalony.

2. Nie uwzgledniam wplywu przyciggania
ziemi.

3. We wzorach na przyspieszenie biore za-
miast istotnych przyspieszenn — ich érednie war-
toSei w przedziale 1sek; uzyskany w ten spo-

séb obraz ruchu zbliza sig do$é prawdopodobnie
do rzeczywistego obrazu ruchu rakiety.

Predko$é wylotowa gazéw.

Oznaczmy :
v = predkosé rakiety,
E= warto$¢ opalowa 1 kilograma materjalu

pednego.
Przy zaloZeniu, Ze sprawnos$é spalania wy-

nosi 100°/,, warto$¢ opalowa bedzie réwng
energji kinetycznej gazdw, otrzymanych ze
spalenia 1 kilograma materjalu pednego;
zatem :
1462
B )
lub: e=const VE . ... .. (@3

Poniewaz ¢ jest proporcjonalne do VE, za-
tem, chcac uzyskaé male wartosci ¢, nalezy braé
materjaly o bardzo malej wartoéci E.

Ponizej podajemy niektére szybkosci wylo-
towe wedlug Goddard’a i prof. Oberth’a,
zaczerpniete z ,Raketenflugtechnik“ Dr. Sin-
gera [1]:

Wedlug Goddard’a:

Wartosé Szybkosé | Szybkosé
- opalowa wylotowa | wylolowa
Materjat teoretycz. mierzona
pedny w 108 m m
kegm/kg W sek W sek
Proch zrakiety
okretowej Co- 0,232 2350 © 1600
ston’a
Proch pistole-
towy Nr. 8
Tow. Dupont 0,415 2860 2290
Powder Co.
Bezdymn
proch ,,Infz.l—
lible* Tow. 0,528 3220 2434
Hercules Pow-
der Co
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Wedlug prof. Obertha:

Wartosé Szybkosé Szybkosé
Materjat opalowa | wylotowa | wylotowa
teoretycz. | mierzona
pedny w 108 m m
legm|kg W Sek W el
Mieszanka
benzynowa 354 Y 1700
Wodér+tlen
(gramodrobiny) 1,03 4470 4000

Energja jednostkowa rakiety.

Niech rakieta porusza sie ruchem jednostaj-
nym t. z., Ze opdr srodowiska jest staly i zawsze
zréwnowazony reakcjs gazéw wylotowych 2).

Bierzemy pod uwage jednostke masy mate-
rjalu pednego, znajdujacs sie w komorze spali-
nowej rakiety, poruszajacej sie z predkoscia v.
Ta jednostka posiada w danej chwili energje
(przy zalozeniu, Ze 7 spalania wynosi 100°/y):
Chacels
29

Gdyby rakieta byla w spoczynku, to gazy
po spaleniu uszlyby z predkoécig ,—c“ — uwa-
zajac kierunek ruchu gazéw za ujemny a rakiety
za dodatni — a poniewaz rakieta porusza sie
z predkoscig ,v“, zatem bezwzgledna predkosé
wylotowych gazéw wynosi (—e+v) a energja
uchodzacych gazdéw:

L= . 4a)

A =(”‘2“)2 . (4b)

Przyrost energji rakiety wyniesie:
; L=1TI,—L,=ve. . . .7 (4
2% L=YRgvYE . . . 0% e

Zakladamy g=const i v=const; chcac uzy-
ska¢ duzg warto$é energji kinetycznej rakiety
w danej chwili, nalezy powiekszyé E w drugie]
potedze czyli uzyé materjalu pednego o bardzo
wielkiej wartosci opalowej.

Z powyzszych:
7 B i K \
E = E T 7 = e o R = he( =ty (b)

Wzér (6) przedstawia energje rakiety, uzy-
skang z jednostki wartoéci opalowej materjalu
pednego; aby ta energja byla duzs, naleiy
mieé duzg v lub mala ¢; aby ta ,jednostkowa
energja“ byla stals dla réznych materjaléw
pednych, nalezy odpowiednio zmieniaé .

?) Nalezy zaznaczyd, e niektérzy autorzy (np. Singer)
wyprowadzajg wzér (7) pod zalozeniem, Ze niema oporu
srodowisku. Zalozenie to jest o tyle nieécisle, ze przy
braku oporu $rodowisku ruch rakiety nie bedzie ruchem
Jjednostajnym.

Drugiem zastrzezeniem, ktére nalezy tu zrobid, jest to,
%6 w tem rozwazaniu nie biore pod uwage zmiany
masy poruszajacej sie bryly.
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Chwilowy spélezynnik sprawnosei zewnetrznej
rakiety.
Dzielimy (4) przez (4a) i ten stosunek

nazwijmy spolezynnikiem sprawnosci zewnetrz- .

nej rakiety w danej chwili [1]; otrzymamy:

L 2ve
"7:—1-‘1—02_1“1)2 . . . . . (7)

Zakladamy ¢ = constans, t. z. przyjmujemy,
ze materjal pedny jest stale ten sam i zZe gazy
spalinowe wyplywaja z dyszy nieprzerwanym
strumieniem ze stalas predkoscia. Szukamy
7. .max., uwazajac ¥ za zmienns niezaleZna.
Z warunku:

' (v) =0
otrzymamy :
el R R e (8),
zas: 292
q,.max.=2—cg=l. (D)

Ten sam wynik otrzymamy, gdy 7. przed-
stawimy w postaci:
2(3)
c

o

i bedziemy uwazali %, za funkcje (%)

N = . (10)

Aby nasz spélczynnik wynosil stale 1, pred-
kos$é rakiety musi byé stals i réwna predkosci
wzglednej gazéw wylotowych 3).

%) Nie nalezy falszywie rozumieé tego wyniku;
wzor (9) wzglednie (10) odnosi sie do jednostajnego ru-
chu rakiety. Atoli ruch rakiety nie jest stale jednostaj-
nym, lecz na poczatku musi byé ruchem zmiennym.
Zatem wzory (9) i (10) mogsa si¢ odnosi¢ do pewnej
czesei ruchu rakiety, a mianowicie do tej, w ktérej jest
on jednostajnym, a nie do calego ruchu. Nie nalezy

oré6wnywacé tego zdania ze zdaniem Scherschevsky’ego
FB], ze: ,popularny sad, Ze najwigkszy stopieni spraw-
nosei osiaga sig, gdy predkosé rakiety jest réwna pred-
kosci gazéw wylotowych, jest bledny“, gdyz rozwazania
Scherschevsky’ego odnosza si¢ do ruchu zmiennego.

Odnognie do zagadnienia sprawnosci zewnetrznej,
Noordung [6] podaje nastepujacy wzér:

v) v

n=(2—2) 2

Ten wzér jest falszywy, co ponizej udowodnie. Autor
rozumuje tak:

energja zyskana
Nz = < =
energja zuzytkowana
__ energja zuZytkowana — energja stracona
" energja zuZzytkowana.

2
Energja zuZzytkowana = mTc
m(c—v)?

Energja stracona =

m=masa wylotowych gazéw.
¢, v majg znaczenie jak w tekscie.

e

Blad pochodzi stad, Ze energja zuZytkowana wy-
m(c? 3 2
T*-U) a nie L;, bo przeciez masa ,m“ tuz

_ mc*—m(c—v)?
= mc?

Nz

nosi

Przyspieszenie rakiety w ,n-tej“ sekundzie.

Przeprowadzimy teraz nastepujace rozwaza-
nie, wykluczajac opér srodowiska :

Rakieta ma w pewnej chwili predkosé v,;
predkosé wylotowa gazéw e¢= constans; pod
wplywem stalej reakcji gazéw ruch rakiety jest
ruchem przyspieszonym; masa wylatujacych
gazéw dm zmniejsza o swoja wielkoS¢ mase
rakiety. Oznaczamy:

dm=masa wylatujacych gazéw w czasie d{,

m — masa pozostala rakiety,

dv=przyrost predkosci pozostalej masy ra-
kiety w czasie d¢.

Z zasady pedéw mamy :

<.(11)
Réwnanie to zostalo podane przez prof.

Oberth’a [2]. Bierzemy taki czas pod uwage,

by masa rakiety zmienila sie z m, do m, a pred-

kos¢ z v, do .

c dm=—m dv

c dm=—m dv

¢(Inmy —Inm)=v, — v,

m, M\°
v, — =cln—°==ln(——°) el (42
i~ w=cln 2=in (¢ (12)

To jest wzér na przyrost predkosci w cza-
sie, w ktérym masa rakiety zmniejszy sie
o (my—m,). Gdy za ten czas przyjmiemy 1 se-
kundg, to wzér (12) przedstawi nam $rednie
przyspieszenie rakiety (t. z. przyjmujac ruch
ustalony w czasie 1 sek) a (m,—m,) ubytek masy
rakiety w tej sekundzie.

Oznaczmy mase poczatkows rakiety, jak
wyZej, przez m,, staly ubytek masy rakiety
w jednej sekundzie przez ,Am“, za$ przyspie-
szenie rakiety przez ,a“ to przyspieszenia po
poszczegdlnych sekundach przedstawig sie:

@ = log 0 —
my—Am
a;=c log e
—24m
a—e log 0= 0
my—(n+1)Am’
a,=c log —orz,(—nn.—A)m . (13)%

przed spaleniem porusza sig z 6prgdkoécia, (s J)o uwzgle-
dnieniu tego otrzymamy wzér (7). Dale] wedlug Noor-
dung’a 7: moZze mieé czasami warto$é ujemna — gdy

)
E> 2; otéz znowu nie mozna sig z tem zgodzié, bo

z_pojecia spélezynnika sprawnoéci wynika, Zze musi
7=0, nie moze 7<0. Skutkiem (7 a) wszyskie rozumo-
wania Noordunga od str. 28—384 powinne ulec zmianie.
(Na.).ten fakt juz zwrdcil mimochodem uwage Dr. Sin-
ger

%) Scherschevsky dochodzi do nastepujacego wzoru
na przyspieszenie w ,»-tej* sekundzie:



Poniewaz c=const. a wyrazenia logarytmo-
wane sg coraz wieksze, zatem przyspieszenia
beds rosly; wzér (13) pozwala nam obliczy¢
przyspieszenie w ,n* - tej sekundzie, gdy znamy
my 1 n. :

Czas, po ktérym przyspieszenie rakiety staje
sie nieskonczenie wielkie.

Wyrazenie na a, osiagnie warto$é nieskon-
czenie wielks, gdy ndm=m,. Z tego:

SR
e

Wzér (14) okresla nam ilo$é sekund, po kté-
rych przyspieszenie rakiety staje sig nieskon-
czenie wielkie pod wyze] ustalonemi zaloZe-
niami.

n

.. (19

Masa wylotowych gazéw w ,n-tej* sekundzie
przy stalem przyspieszenin rakiety.

Stawiamy sobie nastepujacy cel: przyspie-
szenie rakiety ma by¢ stale. Z wzoru (13) wi-
daé, Ze wyrazenie logarytmowane musi byé
zawsze stale, czyli masa wylotowych gazéw
w poszezegdlnych sekundach bedzie zmienns,
gdyZz masa rakiety ciagle si¢ zmniejsza o masg
wylotowych gazéw; oznaczajac zmienne masy
wylotowych gazéw w poszczegdlnych sekundach
przez Am,, Am,, bedziemy mieli réwnosci:

my _ my—Am, my—Am,—A4my
mog—Am, my—Am,—Amy my—Am,—Amy,—Am,
r=n
My— EAm,
a5 =0
R z=n-+1
My — EAm,
z—1

7 wartoéci pierwszej i drugiej mamy:
Am 2

0

Amy=Am,—

Z pierwszej i trzeciej:

Am® Am?
= L _I_ 5
my m,

Amg=Am;—2

Z tego mozna osiggnaé¢ taki wzdér rekur-
sywny :

23 go dma
My +Ma E dt
gdzie c=predkosé¢ gazéw wylotowych,

m»=masa pustej rakiety,

br =

ma= , materjalu pednego, bgdacego w rakiecie
w danej chwili,
dg;a:masa materjalu pednego, spalona w danej jed-

nostce czasu.

W ,Die Rakete ttir Fahrt und Flug“. A. B. Scher-
schevsky. Verlag C. J. E. Volckman. Berlin- Cherlotten-
bourg. 2, 1929. przy wartosci na br (13a) opuszczono
w druku znak ,—¢,

7

a=—n—1

Am,,=Am1—Aml[ 2 Amz]_l (15)%)
=1 mo

Ten wzér pozwala nam obliczyé mase wy-
lotowych gazéw w ,n-tej“ sekundzie, gdy zna-
my mase poczatkows rakiety i masy wyrzucone
we wszystkich poprzednich sekundach, przy
zaloZeniu, Ze przyspieszenie jest stale ®).

P dma
5 j i
) Scherschevsky [5] podaje taki wzér na ( dt );’

pod warunkiem, Ze przyspieszenie jest stale:
dma

dt ), = Const (mr+ma) . . . . « . . (15 @)
gdzie:
(d (;n;) = masa materjalu pednego, spalonego
t

w jednostce czasu w ,t-tej* sekundzie.
mr = masa pustej rakiety.
ma= , materjalu pednego,
w rakiecie w danej chwili.

®) W czasie dyskusji z prof. Dr. Burzyfskim oka-
zalo sig, ze wzér na 4 ms moze mieé réwniez postaé:

Jrage -1
An = A'm, (””T"m‘)" ()
0

bedacego

Scherschevsky podaje taki wzdr na czas, po ktérym
nastapi calkowite spalenie materjalu pednego przy sta-
lem przyspieszeniu i predkoéé osiagnie swoja maksy-
malna wartogé:

t=§; loga (1 +m7“0a)

o e (k3]
gdzie:

¢ =predkosé wylotowa gazéw,

b, =stale przyspieszenie rakiety,

M aa=masa materjalu pednego na poczgtku ruchu,

m; = ,  pustej rakiety.

(W wydaniu niemieckiem: Die Rakete fiir Fahrt und
Flug von A. B. Scherschevsky. Verlag C. J. E. Volck-
mann. Berlin-Charlottenburg 2. 1929 nalezaloby dobitnie
przy wzorze (15c¢) zaznaczyc, Ze wazny on jest przy
stalem przyspiedzeniu rakiety).

Hohmann [8] przy zalozeniu stalego przyspieszenia
dochodzi do nastgpujgcych wzordw:

Z réwnania: ¢.dm=—m .dwv,

.dm m.adv
lub: o LT B ) o
=@ at a
am dv 1
ey abirw i dbs o
T 3 . dv !
wazajac C i a8 stale, mamy:
£1an71=—-cons .m lub

In m=—cons . t+Z.

Stala calkowania znachodzi si¢ z warunku poczat-
wego:

dla ¢=0, m=m,, Z=lnm,.

Zatem: in m=—cons {+Iinm,
lub: .ﬂ= e—cons ¢

my,

4 m,

wzglednie: —’= g cons

m

: my,
wreszcie: -m =
e cons ¢

Wzory te pozwalaja obliczyé mase korncowa ,m‘
wzglednie czas palenia ,¢“ przy stalem przyspieszeniu.
Wzér Hohmann’a przytacza réwniez Valier [ST.
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Sredni spélezynnik sprawnofei rakiety.

Zakladamy :
poczatkowa masa rakiety my;
masa rakiety po czasie ,t“ m,;
poczatkowa predkosé rakiety v,;
predkosé rakiety po czasie ¢ v,.
My > My Vo <Y,y
RoézZnica mas zostaje wyrzucona w postaci
gazow; przyrost energji masy ,m,“:
my (v —v,°)
2
W czasie ,t“ wydaliSmy energje pod posta-
cig gazéw wylotowych:
(my—m,) c*
2

Nadto mamy jeszcze strate energji z po-
wodu zmniejszenia si¢ masy rakiety :

(7’50_”"'1)7)_0_2 7)
2
Stosunek energji zyskanej przez rakiete do
energji wydanej nazwiemy $rednim spélczynni-
kiem sprawnosci zewnetrzne] w czasie ,t“. Za-
tem [1]:
: my (v,° — %)

Nz sr.==(mo_ m,) 02+(mo—ml) vog=

2 2

m, (vl = ) 2)

SR TR BTy (v®—2,%)
(my—m,) ¢* 4 (m®—m,) v,® (my—my) (¢*+12,?)

Celem uproszezenia rachunkowego wstawimy
w miejsce (v,2—w,?) wyrazenie (v,—7,)®; popel-
niamy przez to blad na niekorzysé spélczynnika
%z $r., bo najwidoczniej jest (v,—wv,).2<v,?—v,%

Zatem :
e o O e O L)
My el = 2 N -
(my—m,) (¢®+v,?) (sz’—l) (€2 + v,2)

1

Zakladamy, Ze masa wylotowych gazéw jest
w kazdej sekundzie jednakows; przyspieszenie
bedzie zatem zmienne ; mieliSmy przedtem wzor:

(v, —vy)=c (In my—Inm,)=clin ;_z: lub:

U1 —Y
2R ladlb
my
Powyzsza wartos¢ wstawiamy we wzor na
Nz sr. -
(v, —1)*
2 2
- v —, c
fen cltimn)’ o

Y1~ %

(e © —1) (419 (e_T—l)(%";—i—l)

(16)

V1 —=Y%

") NaleZy zaznaczyd, ze w tem rozwazaniu wziglem
pod uwage tylko poczatkowy i koncowy stan, w odste-
pie czasu ,¢“, nie zajmujac si¢ stanami posredniemi.

Uwazajmy wielkosé (1)'—:—”“) za zmienng
niezalezng i obliczmy maximum funkeji #. 5 =

=f (”1_;&) . Z warunku:

i (—M) =0 mamy:

C
”l—zﬂ —1593. . (17) ®)
1-6932 1
N=. ér. maz. = 61.593 STy 1 2 2 wiie (18)
T

Jezeli w powyzszym wzorze przyjmiemy
v,=0, t. z. bedziemy rozwazali ruch rakiety od
spoczynku, to otrzymamy wzory podane np.
w ,Raketenflugtechnik* Dr. Sdngera [1] lub

przez Oberth’a [2]
( 1)2
c

Nz, ér. = v oeY % (19)
e’ —1
% _1598. . (20)
1-6932
MNz. $r. maz. = W——l = 0647 . . (21) 9)

Najlepsza wysoko$¢ lotu dla danego
materjalu pednego.

Dotychczas rozwazaliSmy ruch rakiety bez
oporu i bez wplywu przyciagania ziemi. Gdy-
bysmy wzigli pod uwage opér powietrza, to
musielibySmy wzigé pod uwage zmiane gestoseci
powietrza z wysokosScig. Opér powietrza mozZna
przedstawié wzorem:

R=aX oo XS X2
a = spélezynnik doswiadczalny,
0 = gestos¢ powietrza,
§ = powierzchnia poruszajacego sie ciala, odnie-
siona wedlug umowy do jakiego§ kierunku,
v = predko$é poruszajacego sie ciala.

. (22)

Ten opér mozna przedstawié:
R=1FkX o X . (23)

Spoélezynnik &= a X S uwazamy za staly.
Niech ruch naszej rakiety odbywa sie na stalej
wysokosci, ze stala predkoscia; zatem w kazde]
chwili sila pociggowa rakiety réwnowazy sie
z oporem powietrza; sile t¢ da nam teraz po-
prawiony wzér (1):

%) Scisle rozwazania matematyczne doprowadzaja do

= : . U —,
wniosku, ze wyrazenie ‘c 2

nie jest stale, lecz zalezy

od %; celem uproszezenia rachunku przyjeto powyzej
(vy—,)* zamiast v2’—v% z czego wynikl wzér (17)
przyblizony.

?) Scherschewsky dochodzi do 7. = 0647 przy

dr. maz.

%:1-61, 7a$ Noordung [6] podaje 065 przy —'=1'59.



G,
R=kXoXv=P'= —E Xe+p,XF . (24)

gdzie: p,=cisnienie u wylotu dyszy.
F=powierzchnia przekroju wylotu dyszy.

Wyrazenie p,XF jest male, mozemy je po-
mingé; poniewaz nasz ruch jest ruchem jedno-
stajnym, wiec mozemy zastosowac¢ wzor (7).
Z wzoru (24) obliczamy » i podstawiamy we
wzor (7):

vi— WZ>><<;' — g gdzie m= ?’
D
V= — . (25)
Ve
2¢Do-#%
ﬂZ =m oF T fer Veilly SN ie o (26)

Uwazajmy 7, za funkcje ¢, to widaé, Ze
dla danego materjalu pednego 7, zalezy tylko
od ¢ czyli od wysokosci lotu. Znajdziemy ge-
sto§é, dla ktérej %, jest maximum:

a1y :
7= =0 z tego:
D2
= srs s {200)
Po podstawieniu réwnania (3):
const ;
=% disonhici (281a)

Wiazac ¢ wzglednie ciezar wlasciwy po-
wietrza y (kg|m®) z wysokoScia z (klm) wzorem
Hohmanna [3]:

z 49
e=as (1= 565.000)
otrzymamy wzo6r na najlepsza wysoko$¢ lotu:
(1_ z )49 cons’ - cons’’

T R e e ey e )

- S li(280)

Poréwnanie sprawnosei samolotu rakietowego
i samolotu z napedem S$miglo-silnikowym.

Zastanowimy sie nad niektéremi wynikami.
Niech ruch samolotu rakietowego bedzie ruchem
jednostajnym na stale] wysokoséci. Do tego ro-
dzaju ruchu odnosi si¢ wzér (7). Oprécz 7.
jednak musimy jeszcze uwzglednié sprawnosé
wewnetrzna, indykowang %;; te wewnetrzne straty
pochodzg np. od niezupelnego spalania. Dr. Sin-
ger [1] okresla wartos¢ #7;.na podstawie do-
Swiadczen na:

7. =07 . . (29)
Zatem calkowita sprawnosé:
N=9s.0i=01 .7, S el 0)

Przy danym materjale pednym # bedzie za-
lezne tylko od predkosci ». Jako materjal pedny
obieramy mieszanke benzynows, ktérej ekwi-
walent wartosci opalowe] ,cu.r.“=2190 m|sek
(mieszanka benzynowa posiada stosunkowo mala
wartosn ,Cu,.“, nizszg w kazdym razie od tych
wartosci dla prochu).

(4

Ponizsza tabela przedstawia nam wartosci
7 dla réZznych »:

100 | 200 | 800 | 400 600 | 700 |m/sek

7= 0:0638 | 0-1270 | 01885 | 0-2479| 03010 | 0-3500 | 0-3940

Sprawno§¢ dzisiejszego silnika lotniczego
wybuchowego = ~ 0-24; sprawno$é smigla wy-
nosi przecietnie ~0°7; zatem calkowita spraw-
nos$é napedu $miglo - silnikowego wynosi ~0-168.
Aby naped rakietowy mial te samsg sprawnosc,
co naped $miglo - silnikowy, musialaby predkosé
rakiety wymnosi¢ od 200—300m[sek czyli od
720 — 1080 %m| godz. Poniewaz szybkosé
~ 200 m|sek zostala juz dzisiaj osiagniets przez
rekordowe samoloty w troposferze, wiec nie-
ktérzy konstruktorzy usiluja zastapié dotych-
czasowy naped samolotéw napedem rakietowym.
Jednakze nalezy pamietaé o tem, Ze uzyskanie
predkosci 200 m/sek jest polaczone z duzg mocs
silnika, i1 dlatego jest rzecza watpliwa, czy
klasyczny naped rakietowy benzynowy wyprze
dotychezasowy silnik lotniczy, jezeli chodzi o loty
w troposferze ze $rednia predkoscia. Mozliwe,
ze zastosowanie wielokrotnej dyszy wylotowe]
Melot’a da jakie§ znosne wyniki, choé pod-
noszg sie powazne glosy przeciwko takiej dyszy
z powodu strat mieszania sie¢ strug o réznych
predkosciach. Jezeli chodzi o wydatek benzyny
w motorze wybuchowym i rakietowym przy
predkosci 200 m/sek, to prosty rachunek po-
kaze, ze wydatek ten bedzie prawie jedna-
kowy w obu przypadkach. Wezmy motor wlo-
skiej fabryki ,Fiat* A S6 o mocy 3100 K M,
ktéry niedawno ustanowil §wiatowy rekord szyb-
kosci ~709 km|godz t. zn. okolo 200 m/sek. Zuzy-
cie benzyny przyjmujemy wysokie 285 gr/KM
godz1®). Zatem na jedns sekunde silnik ten
ZUZyWa,

B= 31—(;)05)503% = o246 gr|sek
Sile pociagows s$migla obliczymy z wzoru:
TXv=NXnS$m s G D
gdzie:
T = sila pociagowa $migla w kg
v = predkos§é samolotu w m/sek
N = moc silnika

ném = sprawnos§é $migla; przyjmiemy 0-711)

T=N—Xv’7i’";=840kg. .. (89

10) Silnik Mercury - Bristol IV — 8. 2 wedle danych
fabrycznych zuzywa 0:278—0290 kg/K M godz; moc
505/590 K M.

Silnik Renault, 9567 objetosci skokowej, 370 K M,
whudowany na jednym z Caudron’sw, typ 460, ktéry
ustanowil “rekord $éwiatowy (B0 km/godz), zuZywal
810 gr/K M godz [15].

11) Sprawno$é 2 $migiel w ukladzie ,tandem® jest
wigkszg niz sprawno$é pojedyficzego $migla [14]. Przyj-
muje jednakze dla wszystkich przypadkéw sprawnosé
réwna 07. Silnik ,Fiat¥, o ktérym mowa, byl zaopa-
trzony w 2 $migla ,tandem®,
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Zakladamy, ze lot jest jednostajny, zatem ta
sita. pociagowa rownowazy sie z oporem aerody-
namicznym samolotu. Gdy nasz samolot bedzie
posiadat silnik rakietowy, to mozemy przyjaé
zgrubsza, ze opér aerodynamiczny bedzie taki
sam; przyjecie to moze nie jest zupeinie stuszne,
bo np. kadtub bedzie mial inny ksztalt, ale do
naszego rachunku ono zupelnie wystarczy. Aby
samolot rakietowy poruszal sie z ta sama pred-
koscia, co samolot z silnikiem dzisiejszym, to sil-
nik rakietowy, musi nam stale dostarczaé sity
réownej oporowi aerodynamicznemu. Sile pocia-
gowa rakiety obliczymy z wzoru (1), ktéry nie
jest zupelnie Scisly, jezeli chodzi o ruch w po-
wietrzu, lecz ktory do obliczen praktycznych zu-
pelnie wystarcza [4]. Po uzgodnieniu wymia-
TOW :

P=mc=§c=840kg. S, e B

Z tego wzoru mamy @ t. zn. ciezar wylatujacych
gazow w 1 sekundzie:

G = 3,760 kg = 3760 gr.

Biorac stosunek benzyny do powietrza = /s,

widzimy, ze na sekunde zuzyjemy <~ 209,0gr

benzyny; lecz musimy jeszcze uwzglednié spraw-

no$¢ wewnetrzna rakiety (straty spalania) réow-

na 0,7; rzeczywiste zatem zuzycie benzyny:
Bpl= —2—8—979 = v 298 gr/sek.

Wrydatki sa prawie réwne. To samo oblicze-
nie przeprowadzone dla silnika Gnome et Rhone
14 Ksd . 760 K. M., wbudowanego na wojskowym
sambolocie ,,Super P. 24%“ konstrukeji P. Z. L.,
rozwijajacym 412 km/godz. = ~ 114 m/sek, da-
je zuzycie benzyny przez motor wybuchowy
~61 grisek przy 290 gr/K. M. godz., site pocia-
gowsa rowna 3bb kg przy #sm=0,7, wreszcie
gowa réwna 355 kg przy m sm = 0,7, wreszcie
zuzycie benzyny przez silnik rakietowy w iloSci
~ 120 gr/sek przy mi= 0,7. Jest réznica z po-
wodu mniejszej predkosci samolotu; silnik rakie-
towy zuzywa 100°/, wiecej. Zatem stusznem jest
dazenie do zastosowania silnika rakietowego do-
piero od 200 m/sek t. z. 720 km/godz [4], lecz
bedzie to silnik o bardzo duzej mocy. GdybySmy
chcieli zastosowadé silnik rakietowy mniejszej
mocy i rozwija¢ duze predkosci na duzych wy-
sokosciach, gdzie powietrze rzadsze i opdr mniej-
szy, to moze stusznym bylby projekt Valier’a [2]
uzycia na jednym samolocie napedu S$miglo-sil-
nikowego do lotu w troposferze i napedu rakie-
towego do lotu w wyzszych warstwach, naped
$miglo-silnikowy postuzyltby réwniez do startu,
gdyz z silnikiem rakietowym start jest dosyé
ciezki. Jednakze taki podwéjny naped zmniej-
szytby bardzo udzwig uzyteczny samolotu.

Jezeli chodzi o ruch samolotu rakietowego do
gory celem osiagniecia takich wysokosei jak 30
do 40 km, to ruch samolotu w ciaggu takiego lotu
bedzie ruchem zmiennym z powodu zmian gesto-
Sci powietrza i z powodu zmniejszania sie cieza-
ru wlasnego samolotu o wyrzucony materjat pe-
dny: tu w niektérych okresach lotu moznaby za-
stosowaé wyzej podane wzory (11) — (28). Tego
rodzaju lot omawia dokladnie np. Dr. Singer [1],

o samolot rakietowy, lub Prof.
Oberth [2], jezeli chodzi wogdle o rakiete. Dr.
Sianger [1] przyznaje, ze w dolnych warstwach
atmosfery sprawnos$é samolotu rakietowego przy
locie do géry bedzie wynosita 4%, (1), lecz za to
w gornych warstwach bedzie znacznie lepsza.
Odno$nie do niektorych obliczen Dr. Séngera,
nalezy zaznaczyé, ze Dr. Singer w niektérych
swoich obliczeniach przyjmuje stosunek paliwa
do catkowitego ciezaru samolotu na poczatku lo-
tu réwny 0,6 a nawet 0,8. Jest to liczba bardzo
duza, dzisiaj trudna do osiagniecia; pozatem ta-
ki samolot réwniez nie mégtby udzwignaé zadne-
go ciezaru uzytecznego poza materjatem pednym.

Jak widzimy, klasyczny naped rakietowy
w zastosowaniu do lotnictwa, nie daje narazie
pomys$lnych wynikéw (nawet teoretycznie): na
matych predkosciach mata sprawnos$é, na duzych
predkosciach w troposferze konieczno$é uzycia
bardzo wielkich mocy, na duzych wysokosciach
t. z. w stratosferze koniecznosé duzego zapasu
paliwa, przez co wartos¢ handlowa czy bojowa
takiego samolotu maleje do zera. Mozliwem jest,
7ze zadawalniajace wyniki da wielokrotna dysza
lub inne urzadzenie, zwiekszajace mase i zmniej-
szajace predkosé wylotowych gazéw, lecz dotych-
czas urzadzenia te nie daly pomyslnych wyni-
kéw [1] i wogéle co do uzytecznoici ich panuja
bardzo rozbiezne sady **). Projekty budowania
malych samolotéw rakietowych, o duzem obcia-
zeniu jednostkowym i malym oporze, i nadawa-
nia im juz na ziemi duzych predkos$ci przy po-
mocy specjalnych urzadzen (katapult) celem za-
oszezedzenia na materjale pednym, o tyle sa tru-
dne do zrealizowania dzisiaj, ze, spowodu tego,
iz organizm ludzki nie znosi duzych przyspie-
szen **), te urzadzenia startowe musialyby byé
bardzo diugie; pozatem duza szybkos$é¢ ladowa-
nia sprawiataby nie male trudnosci.

jezeli chodzi

MozliwoSei zastosowania mapedu rakietowego
W poszezegélnyceh rodzajach lotnictwa.

Zbierajac to wszystko, dochodzimy tatwo do
nastepujacych wnioskéw, tyczacych sie zastoso-
wania napedu rakietowego w lotnictwie:

1. Lotnictwo komunikacyjne, handlowe, po-
cztowe i t. p.: Naped rakietowy wymaga duzych
predkosci lotu i wysokoSei okoto 30—40 kme. —
Kwestja wplywu wysokosci lotu na ekonomje
transportu lotniczego zajmowal sie np. Bréguet
(réwniez Sikorsky); wnioski, dajace sie stad wy-
ciagnad, ujmuje krétko inz. T. C. Karpinski w ten
sposob: ,,Przewidywanie mozliwosei lotnictwa
stratosferycznego, rozwijajacego maksymalnie o-

) Dla przykladu podam, ze Dr. Singer wypowiada
raz [1] ujemny sad o wartoéci zastosowania dyszy wielo-
krotnej, drugi raz moéwi, ze ,najprostszym sposobem
polepszenia spélczynnika sprawnosci zewnetrznej silnika
rakietowego jest zastosowanie injektora, przez ktéry
wsysaloby sie powietrze z otoczenia, by nastepnie od-
rzucié¢ je w tyr“.

%) Amerykanskie pomiary lotnicze przy wyrwaniu
z lotu nurkowego wykazaly, Ze przy przy$pieszeniu réw-
nem~ 10g wystepywaly u pilotéw objawy wstrzasu
mozgu; dosyé spokojnie znosi organizm ludzki przyépie-
szenie 0,1 g, niewygodnie 0,1—1,0 g, za§ za granice fizjo-
logiczna uwaza sie 1¢[10]; piloci wojskowi wytrzymuja
przyspieszenie do 6 g.



siagalne szybkosci przelotowe, i ekonomicznego
jest — nawet w dalekiej przysztosci — mrzonka.
Dlatego, biorac pod uwage nieekonomicznosé
ewentualnego transportu stratosferycznego (spe-
cjalnie pasazerskiego), nie mozna nawet w dosc
odleglej przysziosei przewidywac rozwigzania
problemu b. szybkiego lotnictwa komunikacyjne-
oo w stratosferze [11]. Stad wniosek: przy dzi-
siejszym stanie techniki lotniczej naped rakieto-
wy nie znajdzie zastosowania w lotnictwie komu-
nikacyjnem.

9. Lotnictwo bombardujace:

Projekt samolotu bombardujacego z napedem
rakietowym wysuwa np. Dr. Sénger; lot takiego
samolotu mialby sie odbywaé na wysokosci po-
wyzej 40 km; po wyrzuceniu torpedo-bomb (chy-
ba z tej wysokosci, o czem nalezy wnioskowac
7 ukladu zdan w artykule Dr. Singera (9]) sa-
molot wroécilby na swoje lotnisko; celowanie mia-
toby sie odbywac przy pomocy specjalnych urza-
dzenn (fale elektromagnetyczne ?); orjentacja
astronomiczna. Biorac pod uwage: a) nieduze od-
leglosci (z punktu widzenia konstruktora rakiet),
zachodzace przy nalotach samolotéw bombardu-
jacych — okoto 1000 km; b) trudnosci, jakie sie
dzisiaj napotyka juz przy bombardowaniu z wy-
sokosci 7.000—8.000 m (niedoskonalosé dzisiej-
szych celownikow); ¢) trudnosé orjentacji z tak
duzej wysokosci i d) fakt, ze wogodle dzisiaj zna-
my bardzo malo atmosfere na tych wysokosciach,
musimy doj$¢ do wniosku, ze projekty Dr. San-
gera zastosowania napedu rakietowego do sa-
molotéw bombardujacych sa grubo przedwczes-
ne i nierealne przy dzisiejszym stanie techniki.
‘Whiosek: naped rakietowy w najblizszej przy-
sztosci nie znajdzie zastosowania w konstrukeji
samolotéw bombardujacych.

3. Lotnictwo wywiadowcze,

T2 i 005

towarzyszace

Spowodu koniecznej duzej wysokosci lotu dzi-
siejszy naped rakietowy nie moze by¢ brany
w rachube. — Wniosek: przy dzisiejszym stanie
techniki naped rakietowy nie znajdzie zastoso-
wania w lotnictwie wywiadowczem.

4. Lotnictwo mysliwskie:

Projekty zastosowania napedu rakietowego
w lotnictwie mysliwskiem spotykamy np. u San-
gera [9], w artykulach czysto wojskowych (12]
i t. p. Powody tego sa nastepujace:

Wielka wojna Swiatowa i powojenne mane-
wry pokazaly, ze samolotom mysliwskim rzadko
udawalo sie przeszkodzi¢ nalatujacym samolo-
tom bombardujacym w wykonaniu ich zadania.
Samoloty mysliwskie bardzo czesto zjawialy sie
za po6zno, gdy nieprzyjacielskie samoloty juz
zrzucily bomby.

Przewaga samolotu nalatujacego lezy w tem,
7e on a nie przeciwnik posiada inicjatywe, ze on
wybiera trase przelotu, prosta, bez zboczen, z ja-
sno wytknietym celem i t. p. Samolot mysliwski,
broniacy danego objektu, musi najpierw wzniesc¢
sie na odpowiednia wysoko$¢, nastepnie znale$¢
przeciwnika, wybra¢ odpowiedni rodzaj ataku
w zaleznos$ci od tego, w jakim szyku lecg nieprzy-
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jacielskie samoloty i t. p. Nie wspominam juz tu-
taj o zlej pogodzie, ktéra jest wybitnym sprzy-
mierzencem nalatujacych a wrogiem lotnictwa
mysliwskiego. Albowiem lot w chmurach przy po-
mocy dzisiaj $wietnie udoskonalonych przyrza-
déw do Slepego pilotazu nie sprawia duzych tru-
dnosci, ale znalezienie samolotu w chmurach jest
bardzo trudne. Fakt ten zreszta jaskrawo ukazal
sie w czasie ostatnich manewréw angielskich
[13] **). Dalej nalezy pamieta¢ o tem, Ze rozpie-
tos¢ szybkosci miedzy samolotem bombardujacym
a mysliwskim od czasu wielkiej wojny Swiatowej
bardzo zmalala zamiast wzrosnac. Wreszcie wy-
soko$é nalotéw wzrosta do 7.000 m (ostatnie ma-
newry angielskie) i fachowcy-lotnicy licza sie
w przyszlej wojnie z mozliwoscia nalotow stra-
tosferycznych.

Jednym z warunkéw nalezytego spelnienia
zadania przez pilota mysliwskiego jest zdolnos¢
osiagania duzych szybkosci pionowych, t. z. du-
zych szybkosci wznoszenia sig. Jednakze dzisiej-
szy naped $miglo-silnikowy nie pozwala na uzy-
skanie bardzo duzych szybko$ci wznoszenia sig
z rozmaitych powodéw: spadek mocy silnika wy-
buchowego czy spalinowego z wysokoscia, maly
spolczynnik sprawnosci $migla przy tych du-
zych obrotach, ktére sa konieczne do utrzymania
sie i wznoszenia samolotu w powietrzu o malej
gestosci, jakie znajduje si¢ na duzych wysoko-
$ciach i t. p. Np. czas wznoszenia sie na 5.000 m
uzyskiwany dzisiaj przez samoloty mysliwskie —
okoto 4'/. do 6 minut, pozwala samolotom bom-
bardujacym na przebycie w locie poziomym od-
leglosci 35—45 km, co jest bardzo duzo. Zasto-
sowanie napedu rakietowego do takiego samolotu
pozwolitoby na pionowy lot i znacznie szybsze
osiagniecie duzych wysokosci, choé z bardzo ma-
ta sprawnoscia (kilka procent). W tym jednym
wypadku oplaci sie zastosowanie napedu rakie-
towego w troposferze; Dr. Sdnger podaje nawet
projekt takiego samolotu [9], ktéryby wysokosé
20 km osiagal w 4 minutach. Czas lotu — /2 g0-
dziny, a zatem bardzo krétki. Start z betonu, do-
SY(E krotki; ciezar materjalu pednego ma wyniesé
80°/y calkowitego ciezaru przy startowaniu.

Do popedu takich samolotéw lepiej jest uzyc
materjaléw cieklych a mie prochu tak spowodu
bezpieczenstwa (wypadek v. Opel’a) jak i spowo-
du moznodei latwiejszej regulacji. Konstrukcja
t’a'kig)go silnika napotyka jednak na duze trudno-
SCI* =)}

Whniosek: przy dzisiejszym stanie techniki
naped rakietowy moze znaleS¢ zastosowanie
w lotnictwie mysliwskiem i zastosowanie go
w tem lotnictwie pchneloby zagadnienie czynnej
obrony przeciwlotniczej na inne tory.

5. Szybownictwo:
Projekty napedu rakietowego do startu szy-
bowcéw (zamiast dotychczasowych lin gumo-

18) Przytocze jedno z konicowych zdan tego artykulu:
Zdaje sie, ze manewry dobitnie pokazaly, ze myS$liwiec,
gotowy do startu, ktéry jednakze startuje dopiero po
otrzymaniu meldunku od posterunkéw obserwacyjnych,
ma male widoki na wykonanie swojego zadania, t.zn.
przeszkodzenia przeciwnikowi w bombardowaniu®.

15) Pod uwage bierze sie tu produkty z ropy nafto-
wej i tlen w stanie gazowym lub cieklym [9]

s
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wych) sa dosyé stare i znane; réwniez przy po-
mocy tego napedu moznaby przelatywaé z komi-
na do komina bez zbytniego zwiekszania ciezaru
szybowca. Pewne badania w tym kierunku byly
juz robione, choé¢ nie z celem przystosowania te-
go napedu tylko do celéw szybownictwa, lecz wo-
gole celem zbadania, o ile naped rakietowy na-

daje sie do zastosowania go w lotnictwie . [A. Lip- -

pisch] [16]. Sadzac jednak podlug wynikéw o-
trzymanych i z opisow pilota Fr. Stamer’a, na-
ped ten mégtby w szybownictwie daé zupelnie do-
bre wyniki (z bardzo mala sprawnoscia).

Whiosek: naped rakietowy moze znales$é za-
stosowanie w szybownictwie.

6. Lotnictwo bez zalogi:

Oczywiscie, powyzsze wnioski nasze sa waz-
ne tylko dla samolotéw z zaloga; rakiety bez za-
fogi mozemy tak konstruowad, by posiadaly ma-
1y opér, i na poczatku juz nadaé¢ im bardzo duze
przyspieszenie *°). Rakiety bez zalogi bedzie mo-
zna budowac ze skrzydiami (samoloty rakietowe)
lub bez skrzydel (pociski rakietowe). Samoloty
rakietowe spowodu duzych predkosci lotu beda
posiadaly skrzydelka o bardzo malych rozmia-
rach. Tego rodzaju samoloty i pociski (sterowane
moze falami elektromagnetycznemi) **) z ladun-
kiem bomb (samoloty), ekrazytu, lub materjatu
palnego (pociski) beda mogly zachowaé swoja du-
z3 poczatkowa predkosé na wielkiej wysokosci®)
dzieki nawet stabej reakcji gazéw wylotowych
i lecie¢ z duzym spélezynnikiem sprawnosci zew-
netrznej *°).

‘Whniosek: naped rakietowy znale$é moze za-
stosowanie w lotnictwie bez zalogi.

Kierunki badan rakietowyeh.

‘Wobec aktualnosci badan rakietowych i u nas
w Polsce, widaé juz jasno, w jakich kierunkach
one powinny isé:

1. Konstrukcja rakiet prochowych bez zalogi
ze skrzydiami lub bez (na wzér Goddard’a), ce-
lem budowy samolotéw bez zalogi i pociskéw ra-
kietowych; badania laboratoryjne i na poligonie.
Jest to droga tansza i latwiejsza.

Badania w tym kierunku idace, powinny by¢
prowadzone wilasciwie przez artylerzystéw. Naj-
prawdopodobniej samoloty bez zalogi nie beda
stuzyly do przewozu bomb, lecz same beda po-
ciskami duzego kalibru. Badania nalezaloby pro-
wadzi¢ na podstawie gruntownej znajomosci che-
mji materjatéw palnych i balistyki. Konstruktor
lotniczy ma tu bardzo male pole dzialania.

%) Pociski armatnie doznaja w lufie przy$pieszen
~ 18.500 m/sek® do 19.000 m/sek>.

1) Valier [8] wspomina o rakietach prochowych
Goddard’a, ktére osiagaja wysoko$é ponad 100 km i odle-
glos¢ okolo 250 km. Rakiety te moga — wedlug Valier’a —
by¢ sterowane elektrycznie i lecieé po krzywiznach, by
np. trafi¢ lecgcy samolot.

Niedawno prasa doniosta o lotach angielskiego sa-
molotu bez zalogi, sterowanego przy pomocy fal elek-
tromagnetycznych [17

%) Armatnie pociski duzego kalibru wznosza sie na
wysoko§é ~ 40.000 m; Gail [7] twierdzi, ze do 100.000 1.

29y Pociski rakietowe naleza wlasciwie do zagadnien
artylerji.

2. Konstrukeja silnika rakietowego na paliwo
ciekte, celem przystosowania go w przyszlosci do
samolotu mysliwskiego (na wzér np. Singera);
badania przedewszystkiem laboratoryjne a na-
stgpnie na lotnisku. Jest to droga bardzo zmud-
na, kosztowna i dtuga *°).

Badania nalezaloby rozpocza¢ od gruntow-
nego studjum termodynamiki, proceséw spala-
nia, energji atoméw (jak np. badania Pirquet’a)
i t. d. Badania powinien prowadzi¢ wlasciwie
specjalista-termodynamik. Konstruktor lotniczy
mialby pole do dzialania wlasciwie dopiero po
skonstruowaniu silnika rakietowego (odpowied-
ni dobor ksztaltu kadluba, skrzydia, zmniejsze-
nie predkosci ladowania i t. p.) *).

3. Konstrukcja matych rakiet prochowych
a ewentualnie pozniej na paliwa ciekle celem
przystosowania ich do potrzeb szybownictwa (cos
w rodzaju badan Lippisch’a); badania laborato-
ryjne i na szybowisku. Jest to droga najlatwiej-
sza 1 najpredzej (przy pomocy malych rakiet
prochowych) bedzie tu mozna osiagnaé¢ wyniki.

Konstrukeja matych rakiet prochowych, oczy-
wiscie przy pewnej znajomosci chemji materja-
16w palnych i posiadaniu odpowiednich urzadzen
(prasy), nie bedzie zbyt trudna. Konstruktor szy-
bowcowy ma tu duze pole dzialania (umieszcze-
nie rakiety, ktora, palac sie,daje pewien moment
wzgledem Srodka ciezkosci szybowca); podobnie
pilot szybowcowy, majac do dyspozycji kilka ra-
kiet, réznej diugosci, moze zapali¢ jedna z nich,
kierujac sie przytem potrzebna dlugoscia ewen-
tualnego przelotu z komiha do komina oraz zna-
jomoscia meteorologji lotnicze;j.
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