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Wiarygodno$¢ aerodynamicznych pomiaréw modelowych
dla rzeczywistosci w locie.

Wplyw liczby Reynolds’a, burzliwosci strugi i chropowatosci powierzchni
na wilasnoéci aerodynamiczne przy optywie ciak

La concordance des résultats des essais de maquettes avec la réalité en vol.

L’influence du nombre de Reynolds, de la turbulence de la veine et de la rugosité superficielle
sur les qualités aérodynamiques lors de I'écoulement autour des corps.

La concordance des résultats des mesures aérodyna-
miques effectuées en soufflerie sur des maquettes des
constructions d’aviations, avec la réalité en vol, est pour
le constructeur un probléme de tout premier ordre. Clest
pour cette raison quou a fait, tout récemment, dans les
principaux laboratoires aérodynamiques, de .nombreuses
mesures dans des condilions rapprochées aux conditions
en vol. Ces mesures ont démontré l'influence du nombre
de Reynolds, du degré de turbulence de la veine et de la
rugosité superficielle sur les qualités aérodynamiques
lors de I’écoulement autour du corps. Il en résulte que les
,petites** souffleries fournissent des valeurs impropres,
ne correspondant pas aux conditions du vol, de plusieurs
coefficients importants, tel p. ex. le coefficient de portance
maximum Cy maz, le coefficient de trainée de prolfil Cz prof;
le coefficient de trainée superficielle Czs. Dans les petites
souffleries disparait, en outre, I'influence de la rugosité
superficielle sur la valeur de Cymaz OU Czmin. La cause
en est la différence existant entre I’écoulement dans la
couche limite sur une maquette dans une petite soufflerie
et sur un grand objet en vol. Particuliérement important
est le cas de la transition de la couche limite laminaire
dans une couche limite turbulente sur l'extrados d'un
profil d’aviation ou sur l'enveloppe d’autres corps, p. ex.
des corps de rotation possédant la forme des lignes du
courant ou d’une plague plane dirigée suivant le courant.
L’allure du phénoméne est dans ce cas particulierement
sensible au degré de turbulence de la veine extérieure ce
qu'ont- déja démontré des mesures précédentes sur une
sphére;

Dans la présente étudd, on a rassemblé les données
expérimentales se rapportant aux problémes susmention-
nés et on les a discuté — autant que possible — d’une
facon critique, suivant I'état actuel de nos connaissances.

1. Wstep.

Doniosto$é pomiaréw aerodynamicznych,
przeprowadzanych na modelach konstrukeyj
lotniczych w laboratorjach aerodynamicznych
w tak zwanych tunelach powietrznych, jest ogol-
nie znana. Celem tych pomiaréw powinno byc
otrzymanie charakterystyki samolotéw odpowia-
dajacej ich warunkom w locie w powietrzu at-
mosferycznem. Juz od dawna czolowi przedsta-
wiciele nauki staraja sie uwzgledni¢ warunki
optywu modeli samolotow w tunelu powietrz-
nym z warunkami optywu objektéw duzych w lo-
cie. Nalezy podkreslié, ze uzgodnienie tych wa-
runkéw pozwoli nam nietylko otrzymac¢ wyniki
o wielkiej doniostosci dla celéw praktycznych,
lecz w rownej mierze odstoni nam przyczyne
wielu zawilych zjawisk aerodynamicznych, wy-
bijajacych swe pietno na zachowanie sie samo-
lotéw w locie. Innemi slowy, Sciste okreslenie pa-
rametréw, okreslajacych przebieg danego proce-
su aerodynamicznego, pozwoli nam nietylko na
ustalenie odpowiednich warunkéw przy pomiarze
sil aerodynamicznych w tunelu, odpowiadaja-
cych ukladowi sit w locie, lecz zarazem umozliwi
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nam ujecie w odpowiednie prawa odnosnych
przebiegéw aerodynamicznych.

2. Podobienstwo Reynolds’a.

Wiadomo juz od dawna, ze przeniesienie wy-
nikow pomiaréw aerodynamicznych w postaci
spoltezynnikow bezwymiarowych sil aerodynami-
cznych z modelu na objekt duzy jest mozliwe tyl-
ko wtedy, jesli nietylko oba ciala, t. j. model i ob-
jekt duzy, sa geometrycznie podobne, lecz takze
i pola aerodynamiczne w osrodku otaczajacym
oba ciata sa tez geometrycznie podobne. Wiado-
mo tez, ze zadane podobienstwo pol aerodyna-
micznych uwarunkowane jest rownoscig t. zw.
liczby Reynolds’a

vl

.
gdzie v oznacza szybkos$é strugi wzgl. lotu, I cha-
rakterystyczny rozmiar linjowy ciala np. glebo-
kos¢ plata modelu wzglednie samolo'tu, za§ »
okresla lepko$é kinematyezna osrodka np. po-
wietrza. R jest przytem liczba bezwymiarowa,
a zatem niezalezng od doboru jednostek pomiaro-
wych i okresla stosunek sit bezwladnosci do sil
tarcia w oSrodku zaburzonym przez dane cialo.

3. Warstwa przyScienna laminarna i burzliwa.

Jakkolwiek R jest w warunkach lotu liczba
bardzo duza wynoszaca kilka lub kilkanascie
miljonéw, to jednak wplywu tarcia nie wolno
zaniedba¢. Przyczyna tego stanu rzeczy jest
fakt, ze ciecz rzeczywista, nawet o bardzo malej
lepkosci, jak np. powietrze, przylega stale w cza-
sie oplywu ciala do jego powierzchni, wskutek
czego szybko$é oplywu wzrasta wraz z odleglo-
Scig od powierzchni ciata od wartosci zero az do
wartosci odpowiadajacej prawie oplywowi t. zw.
potencjalnemu, a wiec bez tarcia. Poniewaz od-
nos$ny przyrost szybkosci zachodzi w obrebie bar-
dzo cienkiej warstwy cieczy (powietrza), przeto
wystepuje bardzo znaczny gradjent szybkosci,
powodujacy z kolei znaczne sily tarcia wewnetrz-
nego w tej t. zw. warstwie przySciennej. Wobec
powolnego ruchu cieczy w obrebie warstwy przy-
Sciennej sily bezwladnosci staja sie w jej obrebie
wielkosciami tego samego rzedu co silty tarcia,
wobec czego te ostatnie nie moga byé zaniedbane.

Dopdki warstwa przyScienna przylega stale
do powierzchni ciala nie mozna sie spodziewac
znaczniejszego jej wplywu na oplyw ciata, a tem
samem na sily aerodynamiczne. Roznica pomie-
dzy wielkosciami liczb Reynolds’a, oczywiscie nie-
zbyt duza, nie powinna powodowaé¢ w tym
wypadku znaczniejszych réznic w wynikach po-
miaréw sil aerodynamicznych na ciatach geo-
metrycznie podobnych. Jesli atoli w strudze ze-
wnetrznej tuz poza warstwa przyScienng wyste-
puja pewne roéznice cisnien, to moga mieé miej-
sce nastepujace wypadki: W razie gdy struga
zewnetrzna ulega przyspieszeniu w kierunku ru-
chu wskutek istniejacego spadku cisnienia, to
czastki cieczy w warstwie przysciennej beda pod
wplywem strugi zewnetrznej przyspieszane,
wskutek czego beda poruszaé sie nadal wzdiuz
powierzchni ciala. Jesli atoli wystapi w strudze
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zewnetrznej wzrost cisnienia w kierunku ruchu,
opézniajacy ruch cieczy w strudze zewnetrznej,
to czastki cieczy w warstwie przySciennej beda
hamowane w swoim ruchu wzdiuz pow1erzcluu
ciata, wskutek czego po zupelnem wyczerpdmu
sie 1ch energji kinetycznej beda zmuszone do od-
wrotu na skutek wzrastajacego w kierunku ru-
chu cisnienia. Napierajace z tylu za niemi nowe
czastki warstwy przySciennej ulegaja takiemu
samemu losowi, tak ze w krétkim czasie nagro-
madza si¢ w jednem miejscu wielka ilosé¢ czastek,
pochodzacych z warstwy przySciennej, pomiedzy
powierzchnia ciala i struga zewnetrzna. Caly ten
zator zostaje nastepnie uniesiony przez obda-
rzong weale duza energja kinetyczna struge ze-
wnetrzng, wskutek czego wystepuje t. zw. zjawi-
sko oderwania t. j. oderwanie sie warstwy przy-
sciennej od powierzchni ciala. Wskutek tego
oderwania struga zewnetrzna odchyla sie znacz-
nie od swego pierwotnego biegu przy powierzch-
ni ciala, gdyz wskutek tarcia wewnetrznego oder-
wana warstwa przysScienna zwija sie w wiry,
Wypelnlajace przestrzen pomiedzy struga zew-
netrzng i powierzchnia ciata. W koricowym re-
zultacie efekt ten odpowiada oderwaniu sie stru-
gi na ostrych krawedziach. Widoczne jest, ze za-
istniala zmiana warunkéw oplywu ciala powo-
duje wybitng zmiane w rozkladzie cisnien do-
kota ciata, a tem samem zmiane wielkosci sit
aerodynamicznych.

Podobnie jak struga zewnetrzna moze prze-
plywaé ruchem laminarnym czyli uwarstwowio-
nym, przy ktérym poszczegélne warstwy cieczy
przesuwaja sie wobec siebie, lub tez ruchem bu-
rzliwym (turbulentnym), przy ktérym czastki
z jednej warstwy przenikaja do drugiej i odwro-
tnie, tak ze zachodzi intenzywna wzajemna wy-
miana impulséw pomiedzy warstwami i tem sa-
mem pewne charakterystyczne ,,mieszanie* sie
czastek cieczy, tak tez przeplyw w warstwie przy-
sciennej moze byé albo laminarny albo tez bu-
rzliwy. Wiadomo, ze oba te rodzaje ruchéw cie-
czy rozgraniczone sa pewng wartoscia t. zw. kry-
tyczna liczby Reynolds’a Ry, ; przy liczbie Rey-
nolds’a mniejszej od Ry, zachodzi ruch laminar-
ny, zas przy liczbie Reynolds’a wiekszej od Ry,
ruch burzliwy. O ile przy strudze zewnetrznej
liczba Reynolds’a okreslona jest przez wymiar
linjowy ciala oplywanego i szybkos$¢ strugi nie-
zaburzonej (daleko od c1ala) to liczba Rey-
nolds’a dla warstwy przysciennej Rs zalezy od
grubosci 0 tej warstwy i szybkosci strugi zewne-
trznej tuz poza warstwa w w miejscu, w ktérem
wystepuje odnosna grubosé d:
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Jezeli w pewnem miejscu powierzchni ciala
R; osiagnie wartos¢ krytlyczna Ry, warstwa
przyscienna laminarna przechodzi w warstwe
burzliwa. Przy warstwie laminarnej jest wplyw
zewnetrznej strugi na ruch cieczy w warstwie
bardzo maly, natomiast przy warstwie burzliwej
bardzo znaczny wskutek intenzywnego miesza-
nia sie czastek i polaczonej z tem wymiany im-
pulséw. Wskutek tego zmniejsza sie przy war-
stwie burzliwej niebezpieczenstwo oderwania sie



od powierzchni ciala, gdyz wystepuje tu pewne-
go rodzaju poped zewnetrzny pochodzacy od
zewnetrznej strugi. Miejsce oderwania si¢ war-
stwy burzliwej przesuwa sie przeto bardziej do
tylu ciata anizeli przy warstwie laminarnej,
wskutek czego zmniejsza sie przekroj t. zw. ogo-
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na wirowego w tyle poza cialem. czyli oplyw
cieczy dokota ciala upodabnia sie bardziej do
oplywu potencjalnego cieczy doskonatej.

Na podstawie powyzszych uwag mozna sie
spodziewad, ze miejsce oderwania si¢ warstwy
przysciennej laminarnej bedzie niezalezne od
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Ryc. 1.
Zaletnosé spélezynnika oporu dla kuli od liczby Reynolds’a. Schematyczne przedstawienie oplywu kuli dla trzech

typowych zakreséw liczb Reynolds’a.
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Rye. 2. g
Zalednosé spblezynnika oporu powlokowego (tarciowego) gladkiej plaskiej plyty, odniesionego do catkowitej oplywa-
nej powierzchni plyty, od liczby Reynolds’a dla réinych przeplywéw w warstwie przyseiennej. 6. oznacza grubosé
warstwy przysciennej 10 miejscu przejscia warstwy laminarnej w burzliwg. Przy wzroscie stopnia burzliwosci strugi
przejseie warstwy laminarnej w burzlivg odbywa sig wezesniej, a zatem przy mniejszych R. : 3
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wartosei liczby Reynolds’a strugi otaczajacej
przy rownych zreszta warunkach. Natomiast
wplyw strugi zewnetrznej na warstwe przyscien-
ng burzliwa pozwala na przypuszczenie, ze ,,sto-
pien burzliwosci“ tej strugi, uwarunkowany
zmiennoscia szybkosci w stosunku do Sredniej
szybkosci strugi w danem miejscu, powinien obok
liczby Reynolds’a mieé¢ pewne znaczenie na wa-
runki powstawania tej warstwy. Ze tak jest isto-
tnie, przekonamy sie w dalszej czeSci artykulu.

Moznaby ogdélnie na podstawie dotychczaso-
wych badan przedstawi¢ sprawe w ten sposob,
ze zmiana stopnia burzliwosci strugi jest tak
diugo bez znaczenia dla warunkéw aerodynami-
cznych przy oplywie ciata dopoki wplyw burzli-
wosci nie dotrze do wnetrza warstwy przyscien-
nej ciata. Z drugiej strony nalezy podniesé, ze
przy badaniach aerodynamicznych powinnis$my
w szerokiej mierze uwzglednié¢ jakos¢ strugi t. j.
stopien jej burzliwosci.

Przytoczone powyzej uwagi sklaniaja nas do
stwierdzenia, ze wspélzjawiska wystepujace
w warstwie przysciennej, towarzyszace oplywowi
cial statych przez ciecze o maltej lepkosci, moga
wywiera¢ dominujacy wplyw na wielkosé sit ae-
rodynamicznych. Przy porownywaniu zatem wy-
nikéw badan aerodynamicznych w wypadku dwu
cial geometrycznie podobnych oplywanych przez
rozne strugi nalezy wiec stwierdzié, czy warun-
ki oplywu sa w obu wypadkach naprawde podo-
bne, to znaczy, czy ma miejsce nietylko rownosé
liczb Reynolds’a, ale tez taki sam stopien burzli-
wosci strugi, wzglednie czy istnieje jakis inny
czynnik, majacy wplyw na przeplyw w warstwie
przysciennej np. chropowatosé¢ powierzchni ciata,
ktora, jak zobaczymy podzniej, wplywa na oder-
wanie warstwy przySciennej burzliwej na gérnej
powierzchni profili lotniczych.

4. Opér cisnienia kuli.

Jako typowy i pouczajacy przyklad na stwier-
dzenie oméwionych wyzej warunkéw optywu cia-
ta stalego przez ciecz o maltej lepkosci przylo-
czymy znany powszechnie optyw kuli przy roz-
nych liczbach Reynolds’a. Wyniki pomiarow
przedstawiamy w wykresie ¢=f(R) na ryc. 1,
gdzie
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okresla sp(')lczynnik2 oporu; P oznacza przytem

C=

. rr v . r . . ’ .
wielko$é oporu, % — ci$nienie predkosci, F' —

powierzchnie przekroju potudnikowego, zas§ R =

v : “ : 5
= gdzie d oznacza Srednice kuli. Na wykre-

sie zastosowano podzialke logarytmiczna dla obu
spotrzednych. Widoczne jest, ze spodtczynnik
oporu maleje ze wzrostem liczby Reynolds’a az
do R = ~ 103, poczem z dalszym wzrostem R
pozostaje prawie niezmienny az do R=~2,56.105,
poczem maleje dosyé nagle az do prawie /s war-
tosci przed spadkiem, za$ nastepnie wzrasta
znowu wraz ze wzrostem R.

Mozna sie spodziewad, ze w pierwszym zakre-
kresie liczb Reynolds’a az do R = ~ 10° jest ruch

strugi optywajacej laminarny, tudziez warstwa
przyScienna tez laminarna. Nastepnie przecho-
dzi ruch strugi oplywajacej w burzliwy, podeczas
gdy warstwa przyscienna pozostaje nadal lami-
narng; w tym wypadku jest spdélczynnik oporu
niezalezny od R czyli sprawdza sie t. zw. kwa-
dratowe prawo oporu. Jesli pominiemy drobny
wplyw tarcia powierzchniowego na opér kuli,
czyli zatozymy wielko$¢ oporu jako zalezna tylko
od oporu ,cisnienia“, uwarunkowanego miej-
scem oderwania si¢ warstwy przysciennej, to wi-
dzimy, ze w istocie miejsce oderwania sie war-
stwy przySciennej laminarnej nie jest zalezne od
wartosci R. Pozatem nalezy stwierdzié, ze po-
niewaz spo6lczynniki oporu kul o réznych Sred-
nicach, otrzymane z pomiaréw przy réznych
liczbach Reynolds’a, daja jednak wecale dobrze
jedna krzywa ciagla, prawo podobienstwa Rey-
polds’a. spelnia si¢ z wystarczajaca dokladno-
Scia.

Nagly spadek spoélczynnika oporu kuli w po-
blizu R = ~ 25.10° nalezy tlumaczyé¢ przejsciem
warstwy przysciennej laminarnej w pewnem
miejscu na powierzchni kuli w warstwe przy-
Scienna burzliwa, wskutek czego miejsce oderwa-
nia warstwy przySciennej przesuwa sie znacznie
do tylu kuli. Pomiary przeprowadzone w roz-
nych laboratorjach wykazaly, ze wartosé¢ kryty-
czna liczby Reynolds’a Ry ,, przy ktérej zachodzi
nagly spadek spoiczynnika oporu kuli, zalezy
w wysokiej mierze od stopnia burzliwosei stru-
gi zewnetrznej, a mianowicie R, maleje ze
wzrostem stopnia burzliwosci strugi (rye. 1).
Niewatpliwie zatem przenikajaca do warstwy
przysciennej burzliwo$é strugi powoduje przej-
Scie warstwy przySciennej laminarnej w burzli-
wa przy tem mniejszem I im wiekszy jest sto-
pieni burzliwosei strugi. Innemi stowy Rs; war-
stwy Dprzysciennej zostaje osiagniete wczesniej,
a zatem przy mniejszem R dla kuli, z powodu
zwiekszonej burzliwosci strugi zewnetrznej. Ten
szczegol sluzy nam, jak wiadomo, do okreslenia
stopnia burzliwosci strugi czy to w tunelu aero-
dynamicznym czy tez przy locie w powietrzu
atmosferycznem. Stopien burzliwosci okresla
mianowicie wielko$é liczby R, przy ktérej albo
¢=—0,3, lub tez ciSnienie w tylnym punkcie na
powierzchni kuli réwna sie ci$nieniu statycznemu
strugi niezaburzonej.

Po przekroczeniu R;, struga zewnetrzna do-
kota kuli przeplywa nadal ruchem burzliwym,
za$ warstwa przyscienna jest w poblizu punktu
spietrzenia na przodzie kuli laminarna, za$ da-
lej burzliwg.

5. Opor powlokowy (tarciowy) cienkiej glad-
kiej plaskiej plyty i opér rurociagéw glad-
kieh i chropowatych.

Drugi wazny i pouczajacy przyklad stanowi
wypadek oplywu cienkiej plaskiej gladkiej ply-
ty ustawionej réwnolegle do kierunku strugi cie-
czy. Opor cisnienia mozna w tym wypadku po-
minac¢ zupelnie, jako malo znaczacy, wskutek
czego prawie catkowity opor jest wynikiem opo-
ru powlokowego czyli tarcia. Mozna sie spodzie-
wad, ze decydujgcym czynnikiem bedzie w tym



wypadku warstwa przyScienna, a wielko$é opo-
ru bedzie zalezna od tego, czy wzdluz calej diu-
gosci plyty wyloni sie warstwa przyScienna la-
minarna lub burzliwa, wzglednie wzdluz pew-
nej czesci dlugosci laminarna, za$ wzdluz dal-
szej czesci burzliwa; pozatem wielko$é oporu
zalezy od grubosci 0 warstwy przySciennej.

Nalezy podniesé, ze wielko$¢é oporu jest, przy
rownych zreszta warunkach, wieksza w wypad-
ku warstwy przySciennej burzliwej anizeli w wy-
padku warstwy laminarnej. Gléwnym powodem
tego stanu rzeczy jest okolicznosé, ze w warstwie
burzliwej zachodzi wymiana impulséw, gdyz cza-
stki cieczy o wiekszej szybkosci przenikaja do
warstw o mniejszej szybkoSci i odwrotnie, co
ma skutek podobny do powiekszenia lepkosci cie-
czy; méwimy tez w tym wypadku o ,,pozornej
lepkosci®. Tylko czastki cieczy, nalezace do war-
stwy bezposrednio przylegajacej do powierzchni
ciala stalego, sa przeszkodzone w ruchach po-
przecznych z powodu bliskosci tej wlasnie po-
wierzchni ciala stalego, wskutek czego nawet
w wypadku warstwy burzliwej bardzo cienka
warstwa tuz przy powierzchni jest zawsze lami-
narna; mozemy ja okresli¢ mianem ,,Jlaminarnej
podwarstwy“ (po angielsku: ,laminar sub-
layer).

Wskutek wymienionego stanu rzeczy gru-
bos$é 0 warstwy przySciennej burzliwej przyrasta
szybciej wraz z odlegloscia @ od przedniej krawe-
dzi plyty anizeli grubo$¢ warstwy laminarnej,
a mianowicie:

6lam Q8] .’Dx/’
dbu,-, ozl

W wypadku wystapienia samej warstwy
przysciennej laminarnej jest wielkos¢ spétezyn-
nika oporu tarciowego ¢;um okreslona wzorem
Blasius’a o postaci:

¢/ am = 1,327 R,

gdzie R, oznacza wielkosé liczby Reynolds’a od-
niesionej do diugoéci plyty x, zas spélezynnik
oporu odpowiada zwiazkowi:

I
ow?
2

gdzie P oznacza wielko$¢ sity oporu, w predkosé
strugi niezaburzonej, ¥ oplywana obustronnie
powierzchnie plyty.

Jesli pojawia sie sama tylko warstwa burzli-
wa, to wedle Prandtl'a i Karman’a jest:

¢ o= 0,074 R %,

Wykresy ¢, = f(R;) dla obu wypadkéw nanie-
sione sa na podzialce logarytmicznej na ryc. 2,
gdzie wystepuja w postaci prostych linij.

Jezeli warstwa przyScienna jest w przedniej
czesci plyty laminarna, za$ nastepnie burzliwa,
to zaleznie od miejsca przejScia warstwy lami-
narnej w burzliwa otrzymujemy rézne krzywe,
przedstawiajace prawo oporu tarciowego w da-
nym wypadku (rye. 2). Liczba Reynolds’a Rs iy
odniesiona do warstwy przy$ciennej w miejscu
przejscia warstwy laminarnej w burzliwa jest,

Cr=

)

7

b

jak znaleziono do$wiadczalnie, niezalezna dla
danej strugi zewnetrznej od wielkosci R dla ca-
fej plyty, lecz zmienia sie ze stopniem burzliwo-
sci strugi zewnetrznej tak, ze maleje ze wzrostem
stopnia burzliwosci. Zaobserwowane warlosci
Rs i» mieszcza sie pomiedzy wartoscia wynosza-
ca okoto 10.000 dla mato burzliwych strug i war-
toscia 1.500 dla bardzo burzliwych przeplywow.
Widzimy przeto, ze takze i w tym wypadku bu-
rzliwos¢ strugi zewnetrznej wplywa wydatnie na
przebieg zjawisk aerodynamicznych, a tem sa-
mem na prawa, ktérym zjawiska te sa poddane.

Obecnie rozpatrzymy wplyw gladkosci wzgl.
chropowatoéci powierzchni ciala na przebieg
optywu, a tem samem na prawo oporu tarcio-
wego. Odnosnie do definicji gltadkosci wzgl. chro-
powatosci powierzchni ciala mozemy przyjac, ze
powierzchnia jest gladka ,hydrodynamicznie®,
o ile wysoko$¢é nieréwnosei na powierzchni jest
mata w poréwnaniu do grubodci laminarnej pod-
warstwy przySciennej; natenczas wszelkie wysko-
ki chropowatosci sa niejako przykryte przez
cienka warstwe laminarna, ich wplyw na me-
chanizm oporu zostaje wyeliminowany, za$ lep-
kos¢ plynu wplywa na wielkosé oporu tarcia,
oczywiscie tylko przez dzialanie w warstwie
przysciennej przy cieczy o malej lepkosci.
W wypadku jednak, gdy wysoko$¢ wzniesien
przy danej chropowatosci jest duza w poréw-
naniu do grubosci laminarnej podwarstwy
przySciennej, ta ostatnia nie moze powstacd,
gdyz kazda nier6wno$é powierzchni dzia-
fa¢ bedzie jak ostra krawedz t. j. Spowo-
duje oderwanie strugi; w tym wypadku zani-
ka juz wplyw lepkosci plynu w warstwie przy-
sciennej jako malo znaczacy wobec ,,pozornej
lepkosci“ przy ruchu burzliwym, za$ opér po-
winien odpowiadaé t. zw. kwadratowemu prawu,
zakladajacemu proporcjonalnosé oporu do kwa-
dratu szybkosei.

Odno$ne rozwazania teoretyczne w polacze-
niu z licznemi pomiarami laboratoryjnemi do-
prowadzily do ustalenia nader waznych nowych
formut dla obliczenia oporu rurociagow przy
przeplywie cieczy ruchem burzliwym i z kolei do
ustalenia spétczynnika oporu ¢, dla ,,gladkich*
plyt. Formuly te, pochodzace od K&rman’a
i grupy getyngienskiej Prandtl'a sa nastepu-
jace:

Dla gladkiej rury, jesli ¢, oznacza spolczyn-
nik tarcia (oporu), okreslajacy spadek cisnienia
w rurze, za§ R liczbe Reynolds’a odniesiona do
promienia hydraulicznego rury:

[2 1 o
\ R log (RVe,) + const.,

gdzie n oznacza spélezynnik bedacy czysta liczba.
b Dla rur chropowatych, okreslonych przez roz-
miar linjowy chropowatosci k:
9 1 r
— = — log — te
ch » 08— -~ cons
Dla spélezynnika oporu tarciowego ¢, dla gla-
dkich plyt przy R odniesionem do dtugosci plyty:

‘ [2 1
—_== l .
GlEaten og (Re¢r) + const



Wiszystkie te formuty wykazuja podobna bu-
dowe i moga byé latwo sprawdzone doswiad-
czalnie, gdyz wyniki pomiaréw naniesione w pro-
stokatnym uktadzie o spéirzednych

Yer
powinny daé¢ linje prosta. Ot6z doswiadczenie
potwierdzito istotnie waznosé tych formut w sze-
rokim zakresie liczb Reynolds’a, a zwlaszcza
coraz doskonalsza ich zgodnos$é z wynikami
pomiaréw ze wzrostem liczby Reynolds’a. Ten
fakt jest wielkiej doniostosci, gdyz zezwala
na bezpieczna -extrapolacje wynikow pomiarow

i log (RYVey), wzgl. log%,

ze przy malej, ale jeszceze dostrzegalnej, chropo-
watosci Scian rury spofezynnik oporu nie rézni
sie praktycznie co do wielkosci od spolczynnika
dla rury gladkiej przy zalozeniu niezbyt duzych
liczb Reynolds’a.

Rye. 3 przedstawia wyniki wymiarow dla ru-
ry gladkiej i chropowatej dla réznych wzgled-
nych chropowatosci wedle pomiarow Nik u-
radse’go w Gottingen. Rycina ta wykazuje
ponadto, ze dla R < R, czyli dla przeplywu la-
minarnego zanika praktyeznie réznica pomiedzy
spoélezynnikiem oporu rury gladkiej i chropo-
watej.

i 3
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Ryc. 3.
Spétezynnik oporu dla dla rur gtadkich i chropowatych w zaleznosci od liczby Reynolds’a. r oznacza promien
rury, k rozmiar linjowy chropowatosci. Wplyw chropowatosci wystepuje dopiero przy ruchu burzliwym.

przeprowadzonych na modelu na objekt rzeczy-
wisty w naturalnej skali.

Formuly pierwsza i trzecia zawieraja nie-
wiadoma ¢; po lewej i prawej stronie rownania,
co moze stanowié pewna przeszkode w praktycz-
nem ich uzyciu. Wstawiajac jednak w miejsce ¢r
po prawej stronie pewna wartos¢ przyblizona,

mozna nastepnie wyliczyc v—: po stronie lewej,
¢r

a w razie duzej niezgodnos$ci wstawi¢ ‘obliczona
wartosé na ¢, po prawej stronie, wyliczy¢ znowu
1
e o
ch !
Formula druga dla rur chropowatych nie za-
wiera zmiennej R, czyli przy stalej ,,wzglednej

chropowatosci, okreslonej stosunkiem T,jeSt

spotezynnik oporu staly i niezalezny od skali
modelu i szybkoSci. Zarazem potwierdza do-
Swiadczenie przypuszczenie wyrazone pPOwWyzej,

6. Wplyw stopnia burzliwo$eci strugi na opor
plyty ustawionej prostopadle do kierunku
strugi.

Nawiazujac do uwagi, ze struga cieczy nie
oplywa ostrej krawedzi, lecz ulega oderwaniu
wlasnie na tej krawedzi, powodujac wystapienie
t. zw. kwadratowego prawa oporu, przytoczymy
przykiad plyty .prostokatnej, ustawionej prosto-
padle do kierunku strugi. Wiadomo, ze w danym
wypadku krzywa zaleznoSci pomiedzy spéiczyn-
nikiem oporu ¢ i liczba Reynolds’a jest w obrebie
zakresu liczb Reynolds’a rzedu 10* do 10° prosta
rownolegla do osi R. Ot6z pomiary przeprowa-
dzone przez G. B. Schubauera i H. L.
Dryden’a na plytach prostokatnych w stru-
mieniu powietrza o zmiennym stopniu burzliwo-
Sci wykazaly zaleznosé wielkosci spolezynnika
oporu ¢ od stopnia burzliwosci strugi. Wedle tych
pomiaréw spoélezynnik oporu ¢ rosnie wraz ze
wzrostem stopnia burzliwosci strugi zewnetrznej



niezaleznie od wielkosci R. Stwierdzenie to ma
znaczenie przy wyznaczaniu spolczynnika oporu
plyt na modelach w tunelu aerodynamicznym.

7. Opor powlokowy ecial obrotowych o ksztal-
cie linij pradu.

Problem oporu tarciowego plyt ptaskich wia-
ze sie dosy¢ Scisle z problemem oporu ciat o t. zw.

v

spofeczynnik oporu nie do powierzchni przekroju
ciala, lecz do wielkosci V*/*, gdzie V oznacza ob-
jetos¢ danego ciala, oznaczajac przytem spol-
czynnik oporu przez ¢,.

Dla przykladu przytaczamy wyniki pomia-
row, przeprowadzonych w réznych tunelach ae-
rodynamicznych na bryle obrotowej (model ba-
lonu - sterowca), w postaci krzywych e, =1 (R)

ksztalcie linij pradu (,,Stromlinienkorper®), (ryc. 4). Widoczna rozbieznos¢ wynikéw w za-
ktérych gléwna cecha jest, ze — przynajmniej kresie wzglednie malych liczb Reynolds’a, przy
przy burzliwej warstwie przysciennej — nie da- ktérych odbywa sie przejScie z warstwy przy-
ja powodu do wystapienia oderwania sie strugi. Sciennej laminarnej w warstwe przyscienna bu-
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Wyniki pomiaréw spblczynnika oporu powlokowego, odnicsionego do objetosci modelu, dla modelu balonu-
sterowca w réZnych tunelach: 1. N. A. C. A. Tunel o zmiennej gestosci. 2. Waszyngton, tunel ¢ = 8 stép.
3. Royal Aircraft Establishment, Anglja, tunel ¢ =4 stopy. 4. N. A. C. A., tunel ¢ =5 stép. 5. Massachusetts
Institute of Technology, tunel ¢ =75 stép. 6. Massachusetts Institute of Technology, tunel o= 4 stopy.
7. National Physical Laboratory, tunel ¢ =7 stép. 8. United States Bureaw of Standards, tunel ¢ =10 stép.

9. United States Bureau of Standards, tunel ¢ =3 stopy. Wszystkie krzywe z wyjatkiem 1. mieszczg si¢ po-

miedzy prostemi odpowiadajacemi prawu oporu cienkich plaskich plyt przy warstwie przys ej 1

wzglednie burzliwej.

Wskutek tego na wielkosé oporu takich cial wply-
wa gléwnie opor powlokowy czyli tarciowy. Mo-
zna sie zatem spodziewad, ze zaleznos¢ spolezyn-
nika oporu od liczby Reynolds’a, wyznaczona
dla plaskich plyt, bedzie w pewnej mierze od-
powiadaé¢ prawu oporu dla cial o ksztalcie linij
pradu. - Poniewaz  przy cialach tego typu (np.
przy sterowcach). idzie gféwnie o to, aby pewna
okreslona objetoS¢ przeciagac¢ przez ciecz przy
najmniejszym oporze, przeto czesto odnosimy

inarnej

rzliwa, jest wprost uderzajaca. Niewatpliwie je-
dna z gléwnych przyczyn tego stanu rzeczy jest
wplyw stopnia burzliwosci strugi w tunelu. Po-
zatem widzimy z ryec. 4, ze istotnie wszystkie
krzywe mieszcza sie pomiedzy dwiema prostemi
(wykres logarytmiczny) odpowiadajacemi prawu
oporu cienkich plyt plaskich przy warstwie la-
minarnej wzgl. burzliwej.

Przy wzrastajacej wartosci liczby Reynolds’a
wartos¢ spélezynnika oporu ¢, zbliza sie coraz
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bardziej do wartoSci okresSlonych przez goérna
prosta dla plyty. Jesli zatem wyniki po-
miarow na modelach balonow-sterowcow, wzgl.
cial obrotowych o ksztaicie linji pradu, maja byé
przenoszone na warunki rzeczywiste przy duzych
liczbach Reynolds’a, to nalezy przedewszystkiem
zwroci¢ baczna uwage na wielko$¢ rzedu liczby
Reynolds’a stosowanej przy pomiarach, przyv
rownoczesnej kontroli stopnia burzliwosci strugi
w tunelu, tudziez pozatem jakosSci powierzchni
modelu. W innym wypadku stosowanie wynikow
pomiarow modelowych jest wiecej niz problema-
tyczne. ' -

8. Wplyw efektn skalowego, burzliwosei strugi
i chropowatoSei powierzehni na wyniki po-
miaréw profili lotniezych.

Przytoczone dotychczas przyklady dotycza
wypadkow oporu cial niedajacych wyporu aero-
dynamicznego. Jakkolwiek wydaje sie, ze wy-
padki te sa stosunkowo proste, to jednak zjawi-
ska, bedace nastepstwem zalozonych oplywéw sa
nader skomplikowane i wrazliwe na przeja-
wy burzliwosei strugi 1 gladkosci wzglednie
chropowatosci powierzchni i to w réznym sto-
pniu zaleznie od wielkoseci liczby Reynolds’a. Je-
zeli natomiast przy oplywie ciat wystepuje procz
oporu wypor aerodynamiczny, to nietrudno prze-
widzieé, ze ustalenie praw, obejmujacych zmia-
ny spéleczynnikéw sit aerodynamicznych ze zmia-
na liczby Reynolds’a, stopnia burzliwosci stru-
gi, jakoscia powierzchni i t. d. jest rzecza bar-
dzo trudna.

Poruszona powyzej trudno$é nie mialaby
moze tak wielkiej doniostosci praktycznej, gdyby
nie dosy¢ czesta koniecznos¢ przeprowadzania
pomiaréow aerodynamicznych na modelach kon-
strukeyj lotniczych w tunelach przy maltej sto-
sunkowo liczbie Reynolds’a. Nalezy bowiem
uswiadomic sobie, ze w warunkach rzeczywistych
t. j. w locie osiagamy wartosci liczby Reynolds’a
rzedu 10° i 107, podczas gdy pomiary tunelowe
przeprowadza sie bardzo czesto przy liczbie Rey-
nolds’a rzedu 10° i dochodzi sie do liczy Rey-
nolds’a rzedu 10° w najwiekszych istniejacych
dotad tunelach. Nalezy przytem zaznaczyé, ze
wielkosé liczby Reynolds'a odnosi sie do glebo-
kosci plata samolotu, wobec czego wielkosé¢ R
zalezy w duzej mierze przy danej strudze tunelu
od wydluzenia platow.

Zwréémy obecnie uwage na zachowanie sie
samego tylko profilu plata w roéznorakich wa-
runkach aerodynamicznych i rozpatrzmy od-
dzielnie zachowanie sie poszczegdélnych parame-
trow okreslajacych jego wilasnosci.

a) Wplyw na wiellkosé spolezynnika oporu c..

Jednym z zasadniczych parametrow jest wiel-
ko$¢ e, spoleczynnika oporu profilu. Na wielkosé
tego oporu skladaja sie: opdér indukowany skrzy-
dta, opér ci$nienia i opoér tarcia t. zw. powlo-
kowego. Przy skrzydiach o cienkim stosunkowo
profilu opor profilowy, utworzony ze sumy opo-
ru ci$nienia i tarcia, zalezy przy matych katach
natarcia w bardzo duzej mierze od wielkosci opo-
ru tarcia, gdyz opdr cisnienia jest bardzo maly.

Pomiary wykazuja, ze zaleznos¢é spolczynnika
¢; oporu tarciowego profilu od liczby Reynolds’a
jest w takich wypadkach bardzo zblizona do pra-
wa oporu tarciowego cienkich plaskich plyt,
przedstawionego poprzednio.
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Ryce. 5.
Zalezno$é spoleczynnika oporu powlokowego (larciowego)
dla cienkiego profilu przy malych kqlach natarcia od
liczby Reynolds’'a. Krzywe 1, 2, 3 lezq pomiedzy prostemi
(wykresy w skali logarytmicznej) odpowiadajqcemi prawu
oporu powlokowego dla plaskich plyt przy ruchu lami-
narnym (1) wzgl. burzliwym (II).
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Wplyw zmiany liczby Reynolds’a na wielko$é spolczyn-
nika oporu profilowego profilu grubego. Poréwnaé wiel-
kosci ¢z prof przy c,= 0 wzgl. przy malych cy- Krzywe
1 i 3 sq wynikiem z pomiarow w tunelu o zmiennej ge-
stosci (V. D. T.), krzywa 2 pochodzi z tunelu dla badania
$migiel (P. R. T.) N. 4. C. A.



Jako przyklad podajemy niektére wyniki po-
miaréw w laboratorjum  aerodynamicznem
w Gottingen, przedstawione na ryc. 5. Widoczne
jest, ze krzywe zaleznosci pomiedzy liczba Rey-
nolds’a i spélezynnikiem ¢; odniesionym do cat-
kowitej powierzchni plata, dla poréwnania z od-
noénym spélezynnikiem dla plaskiej plyty, leza
dla réznych, ale malych, katow natarcia pomig-
dzy prostemi (w wykresie logarytmicznym) od-
noszacemi sie do ruchu burzliwego i laminarne-
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Zaleinosé spolezynnika oporu czmin 0d liczby Reynolds'a
dla profilu G. 387 wedle pomiaréw w tunelu o $ciSnionem
powietrzu (C. A. T.) w N. P. L. w Anglji. Zwroci¢ uwage
na duze zmiany Czmin PONiZej R = co2.10°.

go w warstwie przySciennej plaskiej plyty.
Wyznaczone krzywe wykazuja tendencje do zbli-
zania sie do prostej dla ruchu burzliwego dla
plyty przy liczbach Reynolds’a wigkszych od
R=10°. Przy wyznaczaniu zatem spéiczynni-
kéw oporu dla cienkich profili nalezy stosowac
R > 10° jezeli otrzymane wartosci spélezynni-
kéw maja zblizaé sie do warunkow rzeczywistych
w locie. W przeciwnym bowiem wypadku po-
miary odbywaja sie w zakresie liczb R, odpowia-
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Zwiqzek pomiedzy spolczynnikiem oporu profilowego przy
¢y =0 i liczbg Reynolds’a dla profilu Clark Y wedle
pomiaréw w tunelu o pelnej skali (F. S. T.) N. A. C. A.
(prazekréj strugi eliptyczny o wymiarach 60X30 stop, moc
8.000 K. M.).

dajacych przejsciu z warstwy przySciennej la-
minarnej do burzliwej, wskutek czego, z powodu
duzej wrazliwosci tego przebiegu na stopien bu-
rzliwosci strugi zewnetrznej, wystepuje duza roz-
bieznosé¢ wynikow.

9

Przy profilach grubych na opér profilowy
wplywa zaréwno opor tarciowy jak i opér cisnie-
nia. Celem okazania, jaki moze by¢ wplyw wiel-
kosci liczby Reynolds’a na wyniki pomiaréw
spolczynnika oporu profilowego ¢: s danego
profilu, przytaczamy wyniki pomiaréw na pro-
filu ,,N. A. C. A. 84“, przeprowadzonych w tunelu
o zmiennej gestosci (Variable Density Tunnel)
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Rye. 9.
Zmiana spolezynnika oporu (Cz)e, o 2 liczbg Reynolds’a

dla profilu G. 289 na podstawie pomiaréw instytutu aero-
dynamicznego w Gotlingen (Aerodynamische Versuchs-
anstalt zu Gdéttingen). Duzy wzrost (cx)cy___o 2z ubytkiem

R przy malych liczbach Reynolds'a.

i w tunelu dla badania $migiet (Propeller Rese-
arch Tunnel) ,,National Advisory Committe for
Aeronautics w Ameryce (ryc. 6). Rycina ta
przedstawia zwiazek pomiedzy spoéfczynnikiem
oporu profilowego €, pror i spolczynnikiem wyporu
¢, dla réznych liczb Reynolds’a. Réznica war-
toSci €, oy dla zerowego wzgl. dla malych ¢, jest
bardzo pokazna. Przenoszenie wprost wynikow
otrzymanych na modelach przy liczbie Reynolds’a
rzedu 10° na warunki rzeczywiste jest w danym
wypadku niedozwolone!
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Ryc. 10.
Wplyw chropowatosci powierzchni na spolczynnil oporu
¢z min dla profilu N. A. C. A. 0012 wedle pomiaréw w tu-
nelu o $cignionem powietrau (C. A. T.) w N. P. L. Wplyw
chropowalosci wystepuje dopiero przy R rzedu 10°.

Jako drugi przyklad przytaczamy wyniki po-
miaréw profilu ,,G. 387“ w tunelu o SciSnionem
powietrzu (Compressed Air Tunnel) ,,National
Physical Laboratory w Anglji. Ryc. 7 przedsta-
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Zale2nosé spblczynnika cymax najwickszego wyporu od liczby Reynolds'a dla podanych “profili wedle
badan w tunelu o zmiennej gestosci N. A. C. A.

RAF 15

US.A 5.

US4 27

US.A 354

US.A 358

Clark V.

Gottt. 387,

Wmm\\

Ryc. 12.

NACA 97

NACA 98,
NACA 99,

Zespol profili, ktorych wyniki podaje ryc. 11,

wia zalezno$¢ pomiedzy €; mi» i R dla wymienio-
nego profilu. Widoczne jest, ze dopiero POCZaWSZY
od R rzedu 2.10° wartoSé ¢, mix zmienia sie nie-
znacznie z R.

Z koleji podajemy zalezno$é pomiedzy spo6l-
czynnikiem oporu profilowego ¢, pr, przy c;=0
dla profilu ,Clark Y* dmuchanego w ,,pel-
nej skali“ w tunelu (Full - Scale Wind - Tunnel)
N. A. C. A. w Ameryce przy duzych R (ryc. 8),
tudziez zwiazek pomiedzy spolczynnikiem e,
Przy €, =0 (€; proy. ¢y—o) 1 R dla profilu ,G. 289¢
na podstawie pomiaréw w laboratorjum w Got-
tingen przy malych stosunkowo liczbach Rey-
nolds’a (ryc. 9). Rycina 9 wykazuje, jak du-
zy blad popelniamy, przenoszac wyniki dla C:
przy ¢ =0, otrzymane przy liczbie Reynolds’a
rownej np. 14.10°, na warunki rzeczywiste.

Celem wykazania wplywu chropowatosci po-
wierzchni skrzydla na wielkosé¢ oporu podajemy
krzywe zaleznosci pomiedzy €:.m i R dla profilu
»NACA 0012 wedle pomiaréw w tunelu o S$ci-
snionem powietrzu w Anglji (rye. 10). Widocz-
ne jest, ze powierzchnie bardziej chropowate wy-
kazuja wieksze €:min Przy rownych zreszta wa-
runkach, a pozatem, ze wplyw chropowatosci nie
objawia sie przy R <<10°. Wobec tego przy po-
miarach przeprowadzanych w t. zw. malych tu-
nelach nie jest mozliwe wykrycie tego wplywu.



Przypominamy, z podobne zjawisko omawiali-
$my juz przy oporze z powodu przeplywu cieczy
przez. rury gladkie i chropowate. Podobnie jak
przy rurach, krzywe dla powierzchni bardziej
chropowatych odrywaja sie wezesniej od krzywej
dla powierzchni gladkiej anizeli krzywe dla po-
wierzchni mniej chropowatych.

11

szeza, wspolistnienie dwu warstw, a mianowicie
laminarnej na przedniej czeSci i burzliwej na
tylnej, powoduja wystapienie zgola odmiennej
wartosci spoélczynnika oporu, anizeli w locie.
Ponadto wartosci spolczynnikow, otrzymanych
w réznych tunelach, nie moga odpowiadac
sobie przy malych liczbach Reynolds’a z po-

16
Cy max.

14 '7 /
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1 Gotl. 387
2:RAF 38
3. RAF. 48
4 Clark Y.H.
5°RAF.- 34
6. RAF. 28

o R s Tk

0 1 2 3 4 5 G 710°
Ryc. 13.

Krzywe zale2nosci pblezynnika cy maz najwickszego wyporu od liczby Reynolds’a dla szesciu profili
olrzymane z badan 1 tunelu o Scisnionem powietrzu w N. P. L.

7 przytoczonych powyzej przykladéw wyni-
ka jasno, ze stosowanie wynikéw pomiaréw spol-
czynnika oporu skrzydel lotniczych, otrzyma-
nych w tunelach aerodynamicznych, do warun-
kéw w locie moze byé tylko wtedy mozliwe, jesli
wartosé¢ liczby Reynolds’a stosowanej przy po-
miarach zbliza sie dostatecznie do wartosci licz-
by Reynolds’a w locie, wzglednie jest dostatecz-
nie duza. W innym bowiem wypadku, t. j. przy
stosunkowo malej -« wartosci- liczby Reynolds’a,
inne warunki w warstwie przySciennej, a zwla-

wodu wplywu stopnia burzliwosci strugi na
punkt przejscia warstwy laminarnej w burzli-
wa, a tem samem na wartos¢ spolczynnika
oporu. Po przekroczeniu pewnej wartosci R,
przy ktérej warstwa przysScienna przechodzi
wzdtuz calej dtugosci profilu w warstwe burzli-
wa, wplyw stopnia burzliwosci strugi zewnetrz-
nej na te warstwe jest bardzo maly. Pozatem
wplyw chropowatosci wystepuje dopiero przy

" stosunkowo duzych liczbach Reynolds’a.
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b) Wplyw na wielkosé spolczynnika wyporu c,.

Przechodzac obecnie do wyznaczania warun-
kéw przenoszenia spoélczynnikéw wyporu ¢,
skrzydta z modelu na rzeczywisto$é, musimy

S p'eblo et i T T g

¥
R.A.F. 28.

R.A.F. 38.

R.A.F.34.

Clark Y.H.

K e =

Géu:inscn 387.

Ryc. 14.
Zespol profili, ktorych wyniki badan podaje ryc. 13.

zazmnaczyc¢, ze dopoki niema oderwania sie stru-
gi od powierzchni danego skrzydia, nie zachodzi
zazwyczaj potrzeba stosowania poprawki ze
wzgledu na efekt skali. Dopiero po ,,przeciagnie-
ciu“ skrzydla, gdy wystepuje oderwanie sie war-

stwy przySciennej, wystepuja rézne wartosci €, mox
zaleznie od liczby Reynolds’a, stopnia burzliwo-
sci strugi i chropowato$ci powierzchni. Rye. 11
podaje niektéore wyniki badan, okreslajace za-
leznos¢ miedzy €, .4.. 1 R dla zespolu profili
(ryc. 12); badania te przeprowadzono w tunelu
0 zmiennej gestosci w Ameryce. Na rye. 13 ze-
stawiono krzywe ¢, m.. = J(R) dla szesciu profili
(rye. 14) wedle pomiaréw w tunelu o $ci$nionem
powietrzu w Anglji.
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Ryc. 15.
Zalezno$é spolczynnika Cy maz  najwiekszego wyporu od
liczby Reynolds’a dla profilu G. 289. wedle badan w Goi-
tingen.

Jak widzimy, trudno jest méwi¢ w danym
wypadku o pewnem ogélnem prawie zaleznosci ;
przy pewnych profilach €, m.z TOSnie wraz z R,
przy innych maleje, lub najpierw rosnie a péz-
niej maleje lub odwrotnie. Aby przedstawié¢ za-
chowanie sie ¢, nez Przy mniejszych wartosciach
R, anizeli przy pomiarach amerykanskich, za-
mieszczamy krzywa ¢ me = f (R) dla profilu
,»G. 289 wedle pomiaréw w laboratorjum w Got-
tingen (rye. 15).

Ciekawy jest wynik pomiaru w postaci dwu
krzywych e, = f(a), gdzie (a) jest katem natarcia,
dla symetrycznego cienkiego profilu o wzglednie
ostrej krawedzi natarcia przy dwu réznych war-
tosciach liczby Reynolds’a, przedstawiony na rye.
16. Widoczne jest, ze mimo djametralnie réznych
R wystepuje minimalna réznica wartosci ¢, ma.

) 10
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Ryc. 16.
»Efekt skali“ przy cienkim symetrycznym profilu o wzglednie krawedzi natarcia osirej nie jest

prawie widoczny.



Moznaby przypusci¢, ze wartosé liczby Rey-
nolds’a R odniesiona do diugosci cieciwy profi-
lu, czyli do glebokosci plata, powinna byé w da-
nym wypadku zastapiona przez inna wartosé
liczby Reynolds’a np. odniesiona do promienia
krzywizny krawedzi natarcia lub t. p., ktoraby
byla bardziej miarodajna dla przebiegu zwiagza-
nego z oderwaniem sie strugi, a wiec z wartoscia

Cy maz -

18 |
7 Cymax. 1 . [¥
,,‘, Glark Y
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- l D! Tt{relopeMg' skali
2l 1/ ===
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Ryc. 17.

Krzywe c¢ymaxr = f (R)dla profilu Clark Y, otrzymane
w dwdch roznych tunelach, nie pokrywajq sie, gdyz sto-
pieni burzliwosci strugi powielrza w tunelu o zmiennej
gestosci jest znacznie wiekszy anizeli w tunelu o pelnej
skali.

Wyniki pomiaréw ¢, me= profilu ,,Clark Y,
przeprowadzonych w tunelu o ,pelnej skali
i w tunelu o zmiennej gestosci w Ameryce (ryc.
17), wykazuja dobitnie, ze warto$¢ ¢, m. nie zale-
zy tvlko od wartosci liczby Reynolds’a, gdyz w tu-
nelu o zmiennej gestosci otrzymuje sie okreslone

wartoSci €, mez Przy znacznie mniejszej liczbie

Reynolds’a, a wiec wczeSniej, anizeli w tunelu
o ,,pelnej skali“. Jak zobaczymy pdzniej, powo-
dem tego stanu rzeczy jest wiekszy stopien bu-
rzliwosci strugi zewnetrznej w tunelu o zmiennej
gestosci anizeli w tunelu o ,,pelnej skali*.

Ryc. 18.
Dwa zasadnicze wypadki oplywu profilu: a) warstwa
przyscienna jest laminarna i odrywa sie w miejscu S;
b) warstwa przysScienna jest laminarna az do miejsca T,
poczem przechodzi w warstwe burzling.,
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Na podstawie przedstawionych wynikow ba-
dan mozna sie spodziewac¢, ze wytlumaczenia
zmienno$ci wartosci €, mee nalezy szukac w za-
chowaniu sie warstwy przySciennej na gornej
powierzchni plata. Zwrocémy za Karmdn'em
i Millikan’em uwage na dwa zasadnicze wy-
padki oplywu profilu (rye. 18): a) warstwa
przyScienna jest laminarng i odrywa sie w punk-
cie S po przekroczeniu pewnego kata natarcia
plata; b) warstwa przyScienna jest na przodzie
profilu laminarna i w punkcie T przechodzi
w warstwe burzliwa. Oznaczmy przez
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Ryc. 19.

Wplyw stopnia burzliwosci strugi w tunelu i liczby Rey-
nolds’a na warlo$é spolczynnika cymar najwickszego wy-
poru. Stopienn burzliwo$ci strugi okreslony jest przez
Rirype  dla kuli. Ze wzrostem stopnia burzliwosci rosnie
¢y maz y przyczem wplyw ten zanika ze zmniejszajgcem
sie R. Pomiary wykonane w ,California Institute of Tech-
nology** (Pasadena) na profilu N. A. C. A. 2412,

liczhe Reynolds’a odniesiona do warstwy przy-
Sciennej laminarnej w punkcie S na ryc. a, przy-
czem %, oznacza SzyvbkoScé strugi tuz za warstwa
laminarna w punkeie S, za$ J, grubo$¢ warstwy
przySciennej w tem samem miejscu (punkt oder-
wania). Analogicznie oznaczmy przez
Rdc == u_"('j_c
v

liczbe Reynolds’a odniesiong do miejsca przejscia
T na rye. b warstwy laminarnej w warstwe bu-
rzliwa, gdzie u. 1 0. wyrazaja analogicznie szyb-
kosé strugi tuz za warstwa i grubosé warstwy
w miejscu 7.

Przy oplywie danego profilu moga zajS¢ na-
stepujace wypadki: Jezeli Rs, < Rs., to oder-
wanie sie laminarnej warstwy przySciennej wy-
stapi weze$niej zanim utworzy sie burzliwa war-
stwa przyScienna. Jesli natomiast Ry, > Rs., to
laminarna warstwa przyScienna  przechodzi
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w burzliwa zanim laminarna warstwa zdola sie
oderwac¢. Poniewaz warstwa burzliwa przesuwa
sie latwiej w strefe wzrastajacego ciSnienia,
przylega ona wzdluz diuzszej drogi na goérnej po-
wierzchni plata anizeli warstwa laminarna,
wskutek czego oderwanie nastapi blizej tylnej
krawedzi, czyli spolczynnik ¢,me bedzie wiek-
szy anizeli w wypadku warstwy laminarnej.
Jak juz wspomniano przy omawianiu oporu
tarciowego plyt, burzliwa warstwa przyscienna
jest bardzo wrazliwa na stopien burzliwosci stru-
gi zewnetrznej, a mianowicie wartos¢ Rs. zmniej-
sza sie wraz ze wzrostem stopnia burzliwosci
strugi. Wskutek tego, zwigkszajac burzliwosc
strugi oplywajacej dany profil, mozemy wymusié¢
przejscie warstwy laminarnej w burzliwa zanim
warstwa laminarna zdota sie¢ oderwac, a tem sa-
mem uzyskaé¢ powiekszenie €yu.z. Zaleznie od

modelem siatki (grid) z drutéow ulozonych row-
nolegle, przyczem zaleznie od odleglosci siatki od
modelu uzyskiwano rézny stopien burzliwosci
strugi. Stopien burzliwosci okreslano przez war-
tos¢ krytycznej liczby Reynolds’a dla kuli, t. J.
liczby Reynolds’a, przy ktorej spotczynnik oporu
kuli e =0,3. Widoczne jest, ze dla danego pro-
filu €yme= ros$nie wraz z liczba Reynolds’a i sto-
pniem burzliwosei strugi. Pozatem widzimy, ze ze
wzrostem R rosnie tez wplyw burzliwosci strugi
N& Cymez- Przy malem stosunkowo R zanika
wprost wplyw burzliwosci strugi, gdyz krzywe
prawie sie schodza. Przemawialoby to za tem, ze
przy malych R jest warstwa przyscienna lami-
narna i jako taka niewrazliwa na burzliwosc
strugi. Dla poréwnania zamieszczono na wykre-
sie wynik pomiaru tego profilu w tunelu o zmien-
nej gestosci w Ameryee; widoczne jest, ze punkt

stopnia burzliwosci strugi wartoSci €,m.. beda pomiarowy V. D., odpowiadajacy temu wyniko-
sie r6zni¢ pomiedzy soba. wi, lezy na przediuzeniu pewnej krzywej, lezacej
g5 :
c . T —
\
i ‘\ N “f Rkr | 10°| Zmiana Rkr.
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Ryec. 20.
Krzywe przejsciowe ¢ = (R) dla kuli, odpowiadajace poszczegblnym stopniom bu-
reliwosci strugi przy pomiarach, kidrych wyniki podaje ryc. 19. Nastepuja one
po sobie w tej samej kolejnosci jak krzywe cymaz =f (R) na rye. 19.

Polozenie punktu S na profilu nie zalezy od
wielkos$ci liczby Reynolds’a odniesionej do pro-
filu, gdyz, jak wiadomo, miejsce oderwania si¢
warstwy laminarnej jest niezalezne od R, nato-
miast punkt 7' przestwa si¢ wraz ze wzrostem
R ku przodowi. Poniewaz bowiem Rs. jest nie-
zalezne od R, przeto przez powigkszenie np. %
osiggamy Rs. przy mniejszem 0., a zatem wcze-
$niej, czyli blizej krawedzi natarcia.

Whplyw stopnia burzliwosci strugi i liezby
Reynolds’a na warto$é ¢,m.. dla profilu ,N. A.
C. A. 2412“ przedstawia ryc. 19. Badania te zosta-
ty przeprowadzone w tunelu ,,California Institu-
te of . Technology“ (Pasadena) pod kierownic-
twem K& rm an’a. Burzliwo$é strugi w tunelu
zmieniano sztucznie przez umieszczanie przed

pomiedzy krzywemi 1 i 2. Pozatem widzimy, ze
warto$¢ ¢,... = 1,6 zostala osiagnieta w dwu
réoznych tunelach, a mianowicie raz przy R =
=~ 1,5.10°% za$ drugi raz przy R = ~ 3.10°,
ale przy réznych stopniach burzliwosci strug.
Jest rzecza charakterystyczna, ze badania
przeprowadzone na kuli przy zastosowaniu sia-
tek umieszezanych w tych samych odstepach od
kuli, jak przy profilu ,,N. A. C. A. 2412 wykaza-
Iy krzywe przejsciowe ¢ = f(R) (ryc. 20) nastepu--
jace po sobie w tej samej kolejnosci, jak krzywe
Cymaz = S (R) na ryc. 19. Pozatem krzywa, od-
powiadajaca badaniu kuli w tunelu o zmiennej
gestosci, przebiega wlasnie pomiedzy krzywemi
1i 2 odpowiednio do polozenia: punktu V. D.
pomiedzy krzywemi 1 i 2 na ryc. 19. Nie nalezy



jednak tego faktu generalizowad, gdyz np. bada-
nia porownawcze przeprowadzone nad wynikami
POMiarow €, ... w tunelu kalifornijskim i w (u-
nelu o sprezonem powietrzu w Anglji wykazaty,
7ze wplyw stopnia burzliwosci strugi na krytyezna
wartos¢ liczby Reynolds’a przy oporze kuli nie
jest na ogol biorac zawsze taki sam, jak wplyw
tego samego stopnia burzliwosci strugi na inne
krytyczne aerodynamiczne fenomena.
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stwy przysciennej, anizeli przy gladkiej powierz-
chni, zwlaszcza przy duzych R, wskutek czego
maleje warto$é €, m.. Jest rzecza charakterysty-
czna, ze przy malej stosunkowo liczbie Reynolds’a
wplyw chropowatosci prawie ze zanika. Pozosta-
je to w zwiazku z faktem, Ze przy malych licz-
bach Reynolds’a odrywa sie laminarna warstwa
przyScienna, niepodlegajaca wplywowi chropo-
watosci powierzchni. Wobec tego w zwyczajnych
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Ryc. 21.
Krzywe przejsciowe c=f (R) dla kuli, okreslajace stopien burzliwosci strugi w po-
danych tunelach © w powielrzu aitmosferycznem 1w czasie lotu. Najmniejszy stopien
burzliwosci odpowiada krzywej 5 (wolna atmosfera), majwickszy krzywej 1 (ame-

rykansks tunel o zmiennej gestosct).

Z przytoczonego na ryc. 19 przykladu widzi-
my, ze nawet przy liczbie Reynolds’a, odpowia-
dajacej warunkom lotu, wystepuje w tunelu ae-
rodynamicznym znaczny wplyw burzliwoseci stru-
gi, zmieniajacy wartoSci ¢, ... Zachodzi zatem
pytanie, jaki jest stopienn burzliwosci powietrza
atmosferycznego w locie? K arm an przeprowa-
dzil pomiary krzywej przej$ciowej dla kuli umiesz-
czonej na samolocie, aby uzyskaé¢ poréwnanie do
badan tunelowych i odpowiedzie¢ na postawione
wyzej pytanie. Okazalo sie (rye. 21), ze burzli-
wos¢ powietrza atmosferycznego, nawet przy zlej
pogodzie lub w poblizu ziemi, mierzona przy po-
mocy kuli, jest niezwykle mata i napewno mniej-
sza anizeli w jakim$ tunelu aerodynamicznym.
Nie wynika z tego bynajmniej, ze w powietrzu
niema zadnych zaburzen, tylko ze prawdopodob-
nie ich skala jest tdk duga, ze nie przenikaja one

do warstwy przysSciennej kuli o malej stosunko-

wo Srednicy. 3 :

Wplyw chropowatosci gornej powierzchni
plata na wartoSé €,m.. przy réznych liczbach
Reynolds’a na podstawie badan amerykanskich
przedstawia ryc. 22. Widoczne jest, ze z powodu
chropowatosci powierzchni ¢, ... ulega przy
wzrastajacem R nieznacznym tylko zmianom,
podczas gdy przy gladkiej powierzchni €, .. rO-
Snie wraz z R przy odnoSnym profilu bardzo
silnie. Powodem tego stanu rzeczy przy chropo-
watej powierzchni jest zapewne pobudzenie i za-
razem wczesniejsze oderwanie sie burzliwej war-

malych tunelach, zwlaszeza przy duzych wydiu-
zeniach platéw, nie jest mozliwe wykrycie tego
efektu.

14
12 —— Powierzchnia gladka /- /\

Cy &
70 ‘ chropowala \ /

; = /. N
ey s 7
& oy A 7/ b /

02

) LAPL 0923 |
/ o1t /| rva4s0/| R=17810° / R=355-10°_ o
L Bl S [P T | <=SpRe JE5 ety |80 Pl Tl
0 4 8 120 4 81220 4 8 120 4 8 22 16

Ryc. 22.

~Wplyw chropowatosci gornej powierzchni plata .na war-

108¢ Cy max - przy roinych liczbach Reynolds’a wedle pomia-

76w N. A. C. A. Wplyw tlen zanika przy malych sto-

sunkowo wartoéciach R.
9. Konkluzja.

ZestawiliSmy krétki przeglad trudnosci i wy-
jasnien problemOw, stanowigcych tresé¢ badan
wspoiczesnych pracowni aerodynamicznych. Po-
daliSmy tresé zycia wspoélczesnego badacza zja-
wisk aerodynamicznych, na ktéra sklada sie bo-
lesé i radosé, rozczarowanie i nadzieja. Nalezy
jednak mimo wszystko stwierdzié, ze zrobiono po-
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wazny krok naprzod na drodze do prawdy; na-
sze dzisiejsze poznanie rozni sie wielce od ,,wczo-
rajszej nieswiadomosci.

Poznanie to zawdzieczamy w duzej mierze ba-
daniom w tunelach, dozwalajacych na osiggnie-
cie duzej liczby Reynolds’a zblizonej do warun-
kéw w locie. Budowa takich tuneli powinna byé
hastem dnia, jezeli charakterystyki konstrukcyj
lotniczych, uzyskane w laboratorjum, maja od-
powiadaé rzeczywistosci w locie.

Wspoélzjawisku burzliwosei strugi w tunelach
aerodynamicznych nalezy posSwieci¢ jak najbacz-
nlerm uwage. Nalezy zdaza¢ do zblizenia sto-
pnia burzliwosci w tunelu do stopnia burzliwosei
w powietrzu w czasie lotu, za§ w kazdym razie
uzgodnié stopienn burzliwosci w réznych tunelach
celem wumozliwienia poréwnywania wynikow.
Konieczne jest przeprowadzanie pomiaréw w lo-
cie celem wykrycia zgodnoSci wzglednie rozbiez-
nosci pomiedzy doSwiadczeniem w laboratorjum
i rzeczywisto$cia w locie.

W koncu krotka uwaga w sprawie uzyteczno-
$ci wynikéow badan w matych tunelach: Jakkol-
wiek dla przemystu lotniczego badania te nie do-
starczaly naogét wynikéw, ktére moglyby byc
wprost zastosowane dla celow praktycznych, to
jednak nie da sie zaprzeczy¢, ze posiadaja one
doniosla warto$é naukowa, gdyz dozwalaja na
glebsze wniknigcie w istote zjawisk aerodyna-
micznych, rozszerzajac zakres krzywych zalezno-
$ci w strone malych liczb Reynolds’a. Dlatego tez
powinny one byé¢ nadal prowadzone dla celéw
naukowych. Trudno bowiem wymagaé, aby tu-
nel aerodynamlczny stal sie jedynie automa-
tem, ktory za pocisSnieciem guzika wyrzuca go-
towe wyniki dla konstluktora,, naukowa cieka-
wosé siega znacznie dalej i glebiej anizeli cieka-
wosé praktyki.

Wykaz niektérych prac
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1. Ergebnisse der Aerodynamischen Versuchs-
anstalt zu Gottingen, T. I—IV, L. Prandtl —
A. Betz.

2. H.L.Dryden — A. M. Kuethe, Effect
of Turbulence in Wind Tunnel Measurements,
Techn. Rep. Nr. 342, N. A. C. A. (1930).

3. R. Fuchs — L Hopf — Fr.
wald, Aerodynamik, 1 T. (1934).

See-

4, Ray W. Hooker, The Aerodynamic
Characteristics of Aerofoils as Affected by Sur-
face Roughness, N. A. CG. A. Techn. Note 457
(1933).

5. BE. Jacobs, Experimental Methods-Wind
Tunnels, Part 2, Aerodynamic Theory, W. F.
Durand, T. IIT (1935).

6. Th. v. Karman, Some Aspect of the Tur-
bulence Problem, Proc. of the Fourth Intern. Con-
gress f. Appl. Mechanics, Cambridge, England
(1935).

7o TPhitv. Karman =6, Myl Eitkian,
A Theoretical Investigation of the Maximum-
Lift Coefficient, Journ. of Appl. Mechanics, T.
2, str. 22—27. (1935).

8. H. Leaderman, The Fundamentals of
Boundary Layer Theory, with Some Applications
to Aircraft, Journ. of the Royal Aeronaut. So-
ciety, T. XL, Nr. 301. (1936).

9. C. B. Millikan — A. L. Klein, The
Effect of Turbulence: An Investigation of Maxi-
mum-Lift Coefficient and Turbulence in Wind
Tunnels and in Flight, Aircraft Engineering, T.
V, str. 169—174. (1933).

10. L. Prandtl, Neuere Ergebnisse der
Turbulenzforschung, V. D. 1., 77. T., str. 105—
114. (1933).

11. E. F. Relf, Results from the Compres-
sed Air Tunnel, Journ. of the Royal Aeronaut.
Society, T. XXXIX, Nr. 289. (1935).

12. E. F. Relf, Aeronautical Progress 1930
—1936, Aircraft Engineering, T. VIII, Nr. 88.
(1936).

13. E. F. Relf —R.Jones— A. H Bell,
Test of Six Aerofoil Sections at Various Rey-
nolds Numbers in the Compressed Air Tunnel,
Rep. and Memor., Nr. 1627. (1934).

14. G. B. Schubauer — H. L. Dryden,
The Effect of Turbulence on the Drag of Flat Pla-
tes, Techn. Rep., Nr. 546, N. A. C. A. (1935).

15. R. Seiferth — A. Betz Untersuchung
von Flugzeugmodellen im Windkanal, Handb. d.
Experimentalphysik, Wien — Harms, T. IV,
cz. 2. (1932).

16. A. Silverstein, Scale Effect on
Clark Y ‘Airfoil Characteristics from N. A. C. A.
Full-Scale Wind-Tunnel Test, Techn. Rep. Nr.
502. ' N. A. C. A, (1934).

Badania aerodynamiczne szybowca szkolnego ,Wrona bis”
oraz poréwnanie z badaniami szybowca szkolnego D € ANE SJIYE.

Essais aérodynamnques du planeur d’école ,Wrona bis“ et leur comparaison avec les essais
du planeur décole A el e

Ces essais, ensemble avec les données fournies par
la pratique d’utilisation de ces planeurs, peuvent con-
stituer une indication relative aux qualités aérodynami-
ques souhaitables des planeurs d’école.

La pratique de plusieurs années a démontré de trés
bonnes qualités du planeur ,,C. W. IIT*** lors de l'instruc-
tion du pilotage. On a donc adopté ses caractéristiques
comme la base de comparaison avec le planeur , Wrona
bis®.

Pour compléter les données, on. donné Iinfluence
du diédre des ailes sur les caractéristiques aérodynami-
ques particuliéres.

La fig. 1 représente les résullats des mesures exécu-
tées dans I'Institut Aérodynamique de Varsovie et les fig. 2,
3, 4, 5 représentent les résultats des mesures exécutées
dans le Laboratoire Aérodynamique de I’Ecole Polytech-
nique de Lwiw.



Naogé6l posiadamy nieznaczny materjal do-
tyczacy badan aerodynamicznych szybowcow
szkolnych. Nalezy to ttumaczyé tem, ze sa one ze
wzgledu na swa nizsza doskonalos¢ mniej
atrakcyjne od maszyn ,rasowych®. Tymeczasem
gruntowne opracowanie wiasnosci aerodynami-
cznych szybowca szkolnego, na podstawie studjow
na modelu szczegdlnie takich, jak statecznosé,
sterownos¢ i inne cechy zwiazane z pilotazem,
sa zagadnieniem conajmniej tej samej wagi, co
dobre opracowanie konstrukeyjne.

W poszukiwaniu kryterjow, jakie wlasnosci
aerodynamiczne powinien posiada¢ szybowiec
szkolny, moga byé pomocne podane tutaj bada-
nia tunelowe (skala modelu 1 :13) najpopular-
niejszego dzi$ naszego szybowca szkolnego ,, Wro-
na bis“, konstrukcji A. Kocjana. Wieloletnie
uzytkowanie tego typu w szkotach szybowcowych
wykazalo dostatecznie jego zalety i wady, ktére
mozna tem lepiej skonfrontowaé z wnioskami
jakie mozna uzyskaé z badan aerodynamicznych.

Dla rozszerzenia materjatu podstawowego
przeprowadzono badania wspomnianego szybow-
ca z platami prostemi oraz ze skrzydifami usta-
wionemi w V. Pozatem dla poréwnania podaje-
my, na podstawie badan Instytutu Aerodyna-
micznego w Warszawie, niektére dane odnosnie
szybowea ,,C. W. III“ konstrukeji inz. Czerwin-
skiego (ryc. 1). Szybowiec ten dzi§ nie jest juz
uzywany. Charakterystyki jego moga stanowic
jednak o tyle cenny materjat dla poréwnan, iz
maszyna ta zaréwno przez instruktoréw jak
1 uczniow pod wzgledem pilotazowym byla uwa-
zana za bardzo dobra dla szkolenia poczatkowego.
Obecnie zarysowuje sie u nas poglad, iz nie na-
lezy budowacé¢ zbyt uniwersalnych maszyn szkol-
nych, a wiec nadajacych sie¢ zaréwno do szkole-
nia w lotach Slizgowych jak i zaglowych. Nato-
miast nalezy raczej uzywac¢ nawet w szkoleniu
poczatkowem 2 typoéw maszyn: I. szkolny jedynie
dla nauki latania slizgowego i II. szkolny dla tre-
ningu przed zaglowaniem i ewentualnie réwniez
do nauki zaglowania. Charakterystyki aerody-
namiczne C. W. III (doskonatosé¢ moze byé lep-
sza) moga stanowié¢ pewne wytyczne wlasnie dla
I-go szkolnego typu.

Wyniki pomiaréw przeprowadzonych w La-
boratorjum Aerodynamicznem Politechniki Lw.,
przy zachowaniu oznaczen i okreslen stosowa-
nych w poprzednich publikacjach, ujeto w naste-
pujace wykresy:

1). Ryec. 2/1. Biegunowa szybowca ,,Wrona
bis“, biegunowa réwnowagi, krzywa momentow
wzgledem krawedzi natarcia.

Na wykresie tym widzimy, iz wplyw ulozenia
skrzydet w V przy 6=2° nie wykazuje wpiywu
na ksztalt biegunowej.

Przebieg biegunowej w okolicy duzych katéw
natarcia jest ptaski, co wskazuje na dobre trzy-
manie sie szybowca w stanie przeciagnietym
i brak naogd! tendencji do samoczynnego przej-
Scia w korkociag (nie wyklueza to bynajmniej
korkociagu przy bledach pilotazu jak np. przy-
padkowe wprowadzenie w korkociag noga).
Poréownujac biegunowa ,,Wrony bis“ z ,,C. W.
ITI* widzimy, iz ten ostatni szybowiec ma prze-
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bieg biegunowej réwniez doskonale odpowiadaja-
cy wspomnianym zaletom.

Ze wzgledu na mozno$é wykorzystywania do
nauki szkolenia mniejszych wzniesien terenowych
doskonalo$¢ bliska szybowca ,,Wrona bis“ na-
lezy uwazaé¢ za bardziej godna polecenia nawet
dla I szkolnego typu.

2). Ryc. 2/2 i 2/3 prrzedstawiaja wykresy sta-
tecznosci statycznej podiuznej, oraz zaleznosé
katéw natarcia, przy ktérych zachodzi réwno-
waga, zaleznie od wychylenia steru glebokosei.
Wrykresy statecznoscei sporzadzono dla normalne-

z
g0 wywazenia szybowca 7°=0,333), oraz dla

polozen S. C. odpowiadajacych przesunieciom
w skali rzeczywistej bliskich 15 c¢m. Przebieg
krzywej dla f= 0 przy tylnem dmuchanem po-
fozeniu $rodka ciezko$ci pozwala spodziewac sie
braku lub niedostatecznie malej statecznosci
przy dodatnich f.

Przy wadze pilota okolo 55 kg nalezy sie li--
czy¢ z cofnigciem S. C. o 8em do tylu, a wiec
i z pogorszeniem statecznosci. Dlatego przy bar-
dzo lekkich pilotazach nalezafoby zalecaé obcia-

Z)enie przodu szybowca. Wartosé spétezynnika
0Cn iz
9 e Przy normalnem polozeniu S. C. jest wystar-

czajaca, jednak poréwnujac z odpowiedniemi
danemi dla szybowea ,,C. W. III“ i pamietajac
0 jego zaletach, te ostatnie warto$ci nalezy uznaé
jako godniejsze polecenia.

Przebieg wykresu f = j(a) wskazuje na mo-
zliwosé pewnej ,,nerwowosci ,,Wrony bis* przy
mniejszych katach natarcia. Dla ,,C. W. III*
przebieg tej funkeji jest bardziej prawidlowy.

3). Ryc. 2/4, 2/#, 3/5 i 3/5’ podaja wykresy sta-
tecznosci kierunkowej dla réznych katéw wychy-
lenia steru kierunkowego i katéw natarcia plata,
odpowiadajacych stanom réwnowagi przy roz-
nych wychyleniach steru glebokosci. Kat wychy-
lenia lotek byl f,=0°.Z przebiegu tych krzywych
widzimy, ze dla szybowca ,,Wrona bis“ zaréwno
przy skrzydtach prostych jak i ustawionych w V,
warunki statecznosci kierunkowej sa spelnione,
jednak przy ukladzie V wartosci spélezynnikow
statecznosci kierunkowej sa nieco mniejsze, co
wyrazniej zaznacza sie przy wiekszych katach
natarcia (rye. 3/6 i 3/5°). O ile chodzi o poréw-
nanie spolezynnikéw statecznosei kierunkowej
szybowca ,,Wrona bis“ z odpowiedniemi spol-
czynnikami dla szybowca ,,C. W. I1I“ to sa one
dla szybowca ,,C. W. ILL“ bliskie odpowiednich
spéiczynnikéw ,,Wrony bis“ ze skrzydiami w V.

4). Ryc. 3/6, 3/6’, 4/7 i 4/7° podaja wykresy
statecznosci kierunkowej dla wychylen steru kie-
runkowego B =0° i .= 20° oraz dla réznych
wychylen lotek (wychylenie lotki lewej i prawej
przyjeto sobie réwne). Lotka lewa byla w czasie
pomiaru stale wychylana w dét o kat g, za$
prawa do goéry o kat f. Widocznem jest, ze takie
wychylenie lotek powoduje wystapienie dodatko-
wego momentu kierunkowego o znaku przeciw-
nym do dodatniego momentu kierunkowego wy-
wolanego dodatniem wychyleniem 3, steru kie-

runkowego.



18

-

Eie\ o] o .
§ Szybowiec szkolny CW.I.
<P pang |
z

A )

i
%@

7—140 :

T s
8
. B // A =646 vl =4 "sx.
s (%fc) 264
: Cmax =1290
Crmin =0060

120

,
102
S
’\I
o
=
:

100

o biegunowa

® biegunowa

szybowca
60

rownowagi

AP |

-40}——20 | 100

| dien,

m,/g‘: =5° />

R s i

© 8, =20° e ‘)/)//?‘7d \\ 4 t B=flx);,. .
//0/1: f 1 \\ ——oX’

y /:2/ L 42 . Eeiou B 2%

A — o = \\

S o7 & H D5, 7199 ? \
2,858 % (
‘ * =65 B=-25"

-24

Rye. 1.
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Wylkresy dla modelu szybowca szkolnego ,, Wrona bis“ wedle wynikéw otrzymanych
w Laboratorjum Aerodynamicznem Politechniki Lwowskiej.
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Wykresy dla modelu szybowca szkolnego ,, Wrona bis* wedle wynikéw otrzymanych
w Laboratorjum Aerodynamicznem Politechniki Liwowskiej.



5.) Ryc. 4/8 podaje zalezno$¢ spélczynnika
¢, ¢r momentu poprzecznego od lotek zaleznie od
kata wychylenia f; lotek. Z wykresu tego widzi-
my, iz zaréwno przy malych jak i przy wiek-
szych katach natarcia plata dziatanie lotki przy
skrzydle ustawionem w V jest intenzywniejsze.
Zmniejszenie intenzywnosci dziatania lotek przy
wiekszych katach natarcia dla obu ustawien pla-
tow jest nieznaczne.

6). Ryc. 4/9, 4/9°, 5/10 i 5/10° podaja zaleznos¢
spolezynnika ¢, sily poprzecznej P, w kierunku
rownoleglym do krawedzi natarcia, zaleznie od
wielkosci wychylenia kierunkowego a; dla roz-
nych polozen réwnowagi, przy zmiennem usta-
wieniu (. steru kierunkowego.

7). Rye. 5/11, 5/11°, 5/12 i 5/12°. W stosunku
do dotychezasowych publikowanych przez LAPL.
pomiaréw aerodynamicznych dla szybowcow,
przeprowadzanych na wadze o 6 skladowych,
nowoscia jest podanie spoéiczynnika e, ¢, ?)-

Jest to spoélezynnik momentu poprzecznego
(odniesiony do powierzchniicieciwy plata) wzgle-
dem osi podtuznej szybowca, przedstawiony w za-
leznosci od niesymetrji kierunku wiatru (kat
a;), podany dla roznych wychylen steru kierun-
kowego Bk i dla réznych wychylen lotek.

1) Poraz pierwszy podaliSmy wykresy dla tego spo6l-
czynnika dla platowca Pou du Ciel.
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Zastrzegajac sie zgory, ze sprawa stateczno-
Sci poprzecznej i spiralnej jest zagadnieniem
,.bar exelence“ dynamicznem, mozemy jednak na
podstawie zalaczonych wykresow znales¢ przy-
najmniej jakies wskazowki o tendencjach zacho-
wania sie w skrecie szybowca.

Przyjmijmy np., ze przy ustawieniu sterow
scharakteryzowanych wychyleniami g, §. oraz
wychyleniami lotek fr, szybowiec znajduje sie
w skrecie ustalonym, tak ze wektor predkosci
wzglednej szybowca wzgledem powietrza lezy
w plaszczyznie symetrji szybowca (stan ten od-
powiada a.=0). Jezeli teraz zaistniata jakas
przyczyna zewnetrzna powodujaca powstanie
np. dodatniego kata a;, to wediug wykresow
nastapi zmalenie spoélczynnika cneq-

Dmuchania przeprowadzono dla takich wy-
chylen lotek i steru kierunkowego, jakie kladiyby
szybowiec do prawego skretu; otéz zgodnie
Z przyjetemi oznaczeniami wychylenie wektora
predkosci o tendencji zwiekszajacej kat . spo-
woduje zmniejszenie momentu przechylajacego
szybowiee, a co zatem idzie wyprostowywanie sie
szybowca, a wiec dazno$é¢ do przejScia w skret
o mniejszej krzywiznie, czyli tendencja z punktu
widzenia pilotazu wlasciwa. Z zalaczonych wy-
kresow dla 0 =2° widzimy, iz dla skrzydet w V
tendencja ta jest silniej zaakcentowana.

W. Stepniewski.

BIULETYN INSTYTUTU TECHNIKI SZYBOWNICTWA I LABORATORJUM

AERODYNAMICZNEGO

Prof. S. LUKASIEWICZ — Dr. Z. FUCHS — Inz. W. STEPNIEW SKI.

Niektore mozliwosci osiggania zwigkszonych wyporéw plata
z zachowaniem dobrych doskonatosci?.

Quelques dispositifs hypersustentateurs.

On donne ici quelques exemples des dispositifs hyper-
sustentateurs possibles & 'utilisation pour planeurs et mo-
toplaneurs grace a lamelioration de la portance en ré-
servant une bonne finesse.

Analiza charakterystyk szybowca ze wzgledu
na wilasnosci przelotowe, jak rowniez ze wzgledu
na zdolnosé osiagania wysokosci przez krazenie,
prowadzi do formuly szybowca o mozliwie ma-
tych oporach czolowych, zaopatrzonego w urza-
dzenia, pozwalajace na osiagganie zwiekszonych
wyporow. Zagadnienie to osiggania zwiekszo-
nych wyporow bez specjalnego pogarszania do-
skonalosci Yaczy sie przedewszystkiem z kwestja
nalezytego wyzyskania obszarow noszacych za-
réowno w locie prostym jak i w krazeniu. Przy-

1 0d kierownictwa ITS: Badania powyzsze
zostaly podjete w celu dostarczenia materjalu do kon-
strukeji szybowca, na ktorym moznaby wyzyskiwaé¢ naj-
slabsze warunki termiczne i tem samem szybowaé przez
najwiekszg liczbe dni w roku.

czem, jak wykazuje analiza elementow aeronawi-
gacji szybowcowej *), w wielu wypadkach opta-
ca sie nawet ponies¢ pewna strate w postaci nie-
co zwiekszonej predkosci opadania przy radykal-
nem zwiekszeniu wyporu (zmmniejszenie predko-
Sci lotu), gdyz efekt taki ze wzgledu na wyzy-
skanie wznoszenia moze byé jednak dodatni.
Tendencja uzyskiwania mozliwie duzych roz-
pietosei uzytkownych predkosci lotu szybowca
zaczyna rowniez znajdowad¢ swoj wyraz w prak-
tyeznych rozwiazaniach konstrukeyjnych, ze wy-
mienimy tylko ,,Minimoa’e” inz. Hirt’a oraz ,,Me-
we“ inz. Grzeszczyka i Kocjana, gdzie zastoso-
wano jako narzedzie zwiekszania nosnosci opusz-
czanie o pewien nieznaczny kat lotek w dot.
Cheae dad¢ moznosé konstruktorom pordwna-
nia réznych urzadzen do zwigkszania nosnosci
i ocenienia ich przydatnosci dla szybownictwa,

?) Por. Inz. W. Stepniewski: Elementy aeronawigacji
szybowcowej, Skrzydlata Polska Nr. 8, 1935.
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Tabela I.
Spoélrzedne profilu W — 192 (139).
2l 0,0000 | 0,0020 0,0040 0,0080 0,0120 | 0,0160 | 0,0200 | 0,0240 | 0,0280
y, [t 0,0000| 0,0069 0,0111 0,0175 0,0222 0,0261 0,0296 | 0,0326 | 0,0359
ys |l | 0,0000| —0,0066 |—0,0097 |—0,0124 |—0,0141 | —0,0159 | - 0,0167 |-0,0181 |—0,0188
z[l 0,0340 | 0,0400 0,0500 0,0600 0,0700 | 0,0800 | 0,1000 | 0,1200 | 0,1600
y, 2| 0,0397 | 0,0436 0,0494 0,0544 0,0588 0,0632 0,0703 | 0,0764 | 0,0857
s JI | —0,0202 | —0,0214 |—0,02256 | —0,0236 | —0,0246 | —0,0267 | —0,0268 | —0,0276 | —0,0287
z[l 0,2000 | 0,2500 0,3000 0,3500 0,4000 | 0,4500 0,6000 | 0,6600 | 0,6000
y, ]2 0,0924| 0,09756 0,1005 0,1012 0,0996 0,0962 0,0914 | 0,0848 | 0,0786
¥, |1 | —0,0290 | —0,0292 | —0,0290 |—0,0288 | —0,0285  —0,0273 | —0,02569 |—-0,0237 |—-0,0221
z[l 0,6600 | 00,7000 0,75600 0,8000 0,8500 | 0,9000 | 0,9400 | 0,9700 | 1,0000
y, [l 0,0711| 0,0623 0,0531 0,0436 0,0330 | 0,0229 0,0150 { 0,0080 [ 0,0016
¥, |2 || —0,0202 | —0,01756 | —0,0162 | —0,0123 | —0,0099 | —0,0066 | —0,0046 | —0,0084 | —0,0011
Tabela II.
Charakterystyczne wartosci spélezynnikéw wzgl. ich stosunkéw dla poszerzacza ITS. 17 A.
Yoy P I
il 2 3 4 Uwagi

L 1,230 1,900 2,376 54,6 9, y=10%, a, f=40°

(T s - 0,155 0,368 0,447 1315 y=10Y%, a, 3=40°

(% )_,, 7,94 5,31 G3i-Al 2288 1 25 y=109, a, f—40°

% s O 00135 | 00141 | 00176 | 43 y—=10%, a, f=3,5°

-cc-y-"g 91,1 184,94 134,94 48,12 :

©a)son Bl 0,364 0,782 1,143 | 161,1 y—=10, a, f—40°

% Oeymae ) 30,0 — 49,8 - y=10Y, a. §540°

e
(i)m.' 19,9 16,0 160X Sg6 - y— 5%, a, f=00
3
(_iy—,) 1726 140,0 169,0 $i8g1 " y— 5Y, a, f=—1°
z J opt.

Tabela III .
Charakterystyczne warto$ei spolezynnikéw wzgl. ich stosunkéw dla poszerzacza ITS. 17 B.

1) Wyniki dla profilu W 192 187,
2) Wyniki odniesione do powierzchni rzutu rzeczywistego poszerzacza.
3) Wyniki odniesione do powierzchni profilu pierwotnego poszerzacza.
4) Stosunek réznicy pomiedzy wartoscia 2 i 1 do wartosei 1 w .

*) Polozenie $rodka parcia.

1 2 3 4 Uwagi

S 1,230 1,884 2640 | 532 9, y—=109, a, f=36°
feonite/ 0,155 03486 | 0470 | 1249 y—109, a, f—35°
(%) : 7,94 5,40 540 | —31,98, y—10%, a, f—35°
Gt B (i 00135 | 00136 | 00188 | 005, y=109, @, f=20
Sy 91,1 1388 1388 524
Ca min
(cm)cymaz . 07364: 0,792 1,339 172,8 ” y=100/0 a, ‘3=350
(o Doy maz *) 30,0 2L 52,6 a2 y—=10Y, @, f=35°
(Z—y) : 19,9 15,3 1.3 |21 4 e 10%ng. Bt

x ) opt.

e 3
(c_;‘)o,:,. 1726 116,8 1676 | —323 , y=15Y, a, f=26"




podajemy roézne przyklady tych urzadzen (rye.
7—10) oraz obszerniejsze badania poszerzaczy
(ryc. 1—6).

Ze wzgledu na wspomniane tendencje kon-
strukcyjne budowania szybowcow o malych opo-
rach, przeprowadzono badania na profilu repre-
zentujacym profile dwuwypuklte o stosunkowo
nieznacznych oporach profilowych (profil W 192,
2r. 130/0).

Wyniki pomiaréw poszerzaczy, wykonanych
w Laboratorjum Aerodynamicznem Politechniki
Lwowskiej przy liczbach Reynolds’a R = 290000
— 369000, podaja ryciny 1-—6. Spélrzedne pro-
filu W 192 (13°/,) podaje tabela I, charaktery-
styczne wartosei spotezynnikow wzglednie ich
stosunkow zebrane sa w tabelach II i III. Wi-
doczne jest przeszto 50°/-we zwiekszenie €, mar
przy réwnoczesnem pogorszeniu sie wszystkich
innych charakterystycznyeh - wartosei.

W przyktadach poréwnawczych klapy zwy-
ktej (lotki zwyklej opuszczanej, ryc. 7), oraz kla-
py ze szezelina (lotki szczelinowej opuszezanej,
ryc. 9 i 10) podane zostaly jedynie przyklady
najkorzystniej wybranych glebokosci klapy, oraz
najkorzystniejszych ksztaltéw szczeliny. Podano
rowniez badania dla klapy podwodjnie zagiete]
(ryc. 8).

Ze wzgledow na ocene konstrukcyjna poda-
nych urzadzen bezsprzecznie najlatwiejszem jest
zastosowanie zwykiej klapy (lotki) opuszczanej
(rye. 7), nastepnie pod wzgledem trudnosci kon-
strukeyjnej mozna wymienié klape (ewentualnie
lotke) szozelinowa oraz klape podwdéjnie zagina-
na. Najwieoej trudnosci  konstrukeyjnych po-
ciagnie za soba zastosowanie poszerzaczy.

Przy rozwazaniu trudnosci konstrukeyjnych
nie mozna roéwniez pominacé¢ waznej kwestji we-
drowki srodka wyporu przy opuszczaniu klapy
lub poszerzacza. Zjawiska z tem zwiazane nie
zawsze dadza sie opanowaé jedynie wychylenia-

3b

mi steru glebokosci i moga pociagnac za soba ko-
niecznos¢ stosowania urzadzen dodatkowych np.
statecznikow nastawnych w locie.

Na o0g6t biorac przy poszerzaczach przy do-
datnich f mamy wieksze przesuniecia Srodka
wyporu do tylu niz w innych rozwiazaniach, jed-
nakze i tutaj dla poszerzacza podanego np. na
ryc. 4 przy f=>5" oraz ryc. 6 przy f=>5" na-
wet dla znacznych przyrostow wyporéow w. sto-
sunku do profilu wyjSciowego mamy przesunie-
cia Srodka wyporu nawet mniejsze niz np. dla
klapy ze szczeling przy tych samych wyporach.

Przechodzac do oceny poszezegélnych urza-
dzen z punktu widzenia polepszenia pewnych
wlasnosci aerodynamicznych szybowea lub mo-
toszyboweca nalezy uznaé bezsprzecznie, ze ze
wzgledu na mozliwosé osiagniecia maksymalnych
wyporow najlepsze rezultaty otrzymamy przy za-
stosowaniu poszerzaczy. Kwestja ta jednak nie
jest dla celéw szybownictwa tak wazna.

Najwazniejszem jest zagadnienie osiggania
dobrych doskonalosci  przy zwigkszonych e,.
Przy ocenie przydatnosci tych réznych urzadzen
dla celéw szybownictwa i obserwowaniu przebie-
géw krzywych doskonalo$ci w okolicy duzych e,
nalezy pamietaé, iz przez dodanie oporéw szko-
dliwych oraz przez zmiane wydiuzenia na wie-
ksze nastepuje przesuniecie maksymalnej dosko-
nafosci. Pozatem trzeba bra¢ pod uwage, ze przy
wiekszych oporach szkodliwych nawet urzadzenia
dajace bezwzgledne wartosci &,. mniejsze, lecz
majace przebieg krzywej & korzystniejszy w gor-
nych partjach, moga okazaé sie¢ lepsze dla pew-
nych celéw, anizeli przebiegi o duzych &,4., Wy-
Stqu]a,cych jednak tylko wzdluz bardzo krotkie-
go tuku krzywej.

Dlatego ocene przydatnosci poszcezegélnych
urzadzen nalezy traktowadé bardziej indywidual-
nie zaleznie od szacowanych oporow szkodliwych,
wydluzenia oraz przeznaczenia szybowca.

BIULETYN INSTYTUTU TECHNIKI SZYBOWNICTWA

Inz. WIESLAW STEPNIEWSKI

Niektore zagadnienia motoszybowcow .

Quelques problémes des maloplaneurs.

En se servant de I'exemple d’un motoplaneur fictif,
aux -caractéristiques choisies comme les moyennes des
caractéristiques des appareils de ce type étudiés dans
PL T. S, Pauteur examine les problémes de la diminution
de la trainée du groupe motopropulseur en vol a voile
et de 'amélioration du décollage et de I'angle de montée.

L’auteur vient a la conclusion que ladaptation aux
motoplaneurs des hélices a pas variable en vol ainsi que
Pemploi des disposilifs aérodynamiques hypersustenta-
teurs, est trés opportun au point de vue des problémes
susmentionnés,

Le lecteur trouvera le texte francais complet dans le
compte-rendu de la réunion de I'ISTUS a Budapest, mai
1936.

Z licznych zagadnierni motoszybownictwa. pra-
gne zwroci¢ uwage na nastepujace kwestje:
1) zmniejszenia do minimun oporu zespolu
Smiglo - silnikowego w locie szybowym i 2) po-
lepszenia startu i kqta wznoszenia sie motowy-
bowcow przy ziemi.

Pierwsze z tych zagadnien taczy sie najscislej
z istotg i fundamentalnemi zafozeniami rnotoszy-
bownictwa t. j. moznoscia uzytkowania tego ro-
dzaju maszyn jako szybowca i wykonywania na
nich lotow zaglowych. Sprawy tej moznosci za-

1) Tresé zblizona do referatu Wygloszonego na posie-
dzeniu ISTUSu w Budapeszcxe
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glowania nie nalezy pozatem lekcewazyé cho-
ciazby tylko ze wzgledu na rozszerzenie sporio-
wo-przyjemnosciowego zakresu zastosowania no-
toszybowcow 1 wplywu jej na rozwdj wszerz te-
go rodzaju sportu.

Drugie ze wspomnianych zagadnien stanowi
jedna z podstaw bezpieczenstwa uzytkowania
motoszybowcow. Wnosi pozatem rozszerzenie
»Swobody latania‘, zwiekszenia iloSci terenow
przydatnych do lotow, i dzieki temu poza roz-
szerzeniem samej podstawy sportowej i przyjem-
noSciowej, stwarza réwniez pewna baze dla uzyt-
kowego zastosowania tych maszyn.

Cheac lepiej ocenié ilosciowy wplyw roéznych
czynnikow na poruszone zagadnienia postuzymy
sie pewnym motoszybowcem fikeyjnym, jako
wzorcem dla przeprowadzenia naszych rozwa-
zan porownawczych. Dla tego fikcyjnego moto-
szybowca przyjeto nastepujace dane:

Powierzchnia F =16 m?

Ciezar w locie Q = 270 kg

Moc . . N=20KM
Obciazenie powierzchni e 17 kg|m?

S
e Q
Obcigzenie mocy . . . N 13,6 kg| KM

Wydluzenie . . . oA
Predkosé lotu przy e,=1 V.= 16,bm/sek
Opér szkodliwy . . e.,. = 0,008.

Charakterystyki takie dla naszego wzorca do
rozwazan wybrano jako dos$é bliskie studjowa-
nych obecnie w ITS. motoszybowcow. Opor szko-
dliwy przyjeto w granicach otrzymanych dla
dmuchan tych maszyn. Predkosci lotu motoszy-
bowecéw wogdle zawra sie mniej wiecej w grani-
cach 70—120 km/godz. Najczesciej spotvkane
obroty dla dzisiejszych silnikéw o mocy do 20
KM zawieraja sie w granicach n = 2800—-2000
obrotéw/min. Srednice $migiel beda prawdopo-
dobnie zawarte w granicach d=1,2 do 1,6 m.
By jeszcze dokladnie zdaé sobie sprawe z charak-
terystyk geometryeznych 1 aerodynamicznyeh
Smigla rozpatrzmy jakim posuwom odpowiada
praca sSmigla dla przyjetych Srednich predkosci
lotu oraz obrotow.

Przyjmujac oznaczenia dla posuwu  stoso-
wane przez NACA

vV
y—nD.......(l)
gdzie :

V — jest predkoscia lotu w m/sek, n —
obroty na sekunde, D — $rednicg $migla w me-
trach znajdziemy, Ze posuwy odpowiadajace
przyjetym przez nas zaloZzeniom poczatkowym
zawrg sie¢ w granicach: y=~ 0,3756—0,625.

Instytut Aerodynamiczny w Warszawie defi-
njuje posuw nastepujaco:

v v
i T Dl Bl @

»
gdzie:

o — jest predkoseig katows $migla w ra-
djanach na sek., R — promien $migla.

Zwigzek miedzy posuwem wg. definicji N4 CA

oraz IAW okresla sie: p = %, zakres spotyka-
nych w motoszybownictwie posuwéw wg. defi-
nicji JAW bedzie zawarty w granicach » =
=~ 0,12—0,2.
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Charakterystyki pewnej rodziny smigiel o stalym skoku
plg N. 4. C. A.

Przypatrujac sie charakterystykom rodziny
$migiel wzietych z Reportéw NACA (ryc. 1)
lub tez badanych w IAW (ryc. 2) gdzie w funkeji
posuwu dla réznych skokow (H|D NACA i IAW)
mamy podane wielkosci spélezynnikéw mocy
zapotrzebowanej (x — w oznaczeniach NACA
1 @ — w oznaczeniach JAW), ciagu $migla (7 —
w oznaczeniach NACA i ¥ — w oznaczeniach
IAW ), a przedewszystkiem wartosci sprawnodei
$migla . Widzimy, Ze dla przyjetych posu-
woéw najlepsze sprawnosci S$migla unzyskamy
dla skokéw $migiel H|D =~ 0,5.

Dalsze rozwazania przeprowadzamy dla $mi-
gla o $rednicy D=1,4m, skoku% =06, powierz-

chni $migla F, = 0,123 m? (ksztalt na ryc. 3) jako

pewnego Sredniego reprezentanta mozliwych do
zastosowania Smigiel, odpowiadajacych poczat-
kowym naszym zaltozeniom. Charakterystyki te-
go Smigla nalezacego do rodziny opracowanej
przez inz. Bukowskiego w Instytucie Aerodyna-
micznym Warszawskim, przyjmujemy wedlug
badan tego Instytutu (rye. 2).

Przechodzac do rozpatrzenia zagadnienia
zmniejszenia oporéw zespolu $miglo-silnikowego
w locie Slizgowym, bierzemy pod uwage rozwig-



zania wykluczajace chowanie catego zespolu jak
ma to miejsce np. w motoszybowecu I. Carden’a.

Spoélezynnik oporu $migla nieruchomego we-
diug danych inz. Bukowskiego waha sie w grani-
cach ¢,+=0,80—1,0. Przyjmujac dla naszego
Smigta o malym skoku warto$é blizsza jednosci:

¢+ =0,95, otrzymamy w odniesieniu do po-
wierzchni motoszybowea spélezynnik oporu
; T, S s e vl
Clas = Cry 7—095——16—_00017.
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Ryc. 2.

Charakterystyki pewnej rodziny S$migiel o stalym skoku
plg I. 4. W.

Przyjmujac predkosé lotu przy ¢, =1 (V.=
=16,6 m/[sek) jako predkosé poréwnawcza dla
lotu szybowego, znajdziemy, iZ opory spowo-
dowane nieruchomem $miglem pociagna wzrost
predkosci opadania o:
Cra! LY iU,

Q

(¢ — cisnienie predkoseci).

A0 = = 0125 m/sck

By zdac¢ sobie sprawe czy trzeba bedzie $mi-
glo hamowac specjalnem urzadzeniem, czy tez
opory silnika wystarcza na to, by Smiglo sie nie
obracalo, okre$limy dla jakiej warto$ci predkosci
lotu motoszybowca moment oporu stawiany
przez silnik bedzie wiekszy od momentu dawa-
nego przez Smiglo przy danej predkosei lotu.
Moment wywierany przez smiglo da sie okresli¢
jako: :

M/)=m F,'.q.R

gdzie m = spoélezynnik ktérego wartosé wedlug
badan inz. Bukowskiego waha sie w granicach
m = 0,20—0,28 (dla malych skokéw blizsze 0,2)
F,s’ — pole kola zakreslonego $miglem.
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émiglo bedzie wirowa¢ gdy moment aero-
dynamiczny M, > M, gdzie: M;,— jest momen-
tem oporowym silnika w biegu luzem.

Z braku $cislych danych dla okreslenia wiel-
kosci M, przyjmujemy M;,=3kgm, ktérg to
wielkos$¢ otrzymano przez pomiar dla jednego
z dwutaktow o zbliZzonej mocy [JS,]%).” Predkosé
przy ktérej $miglo bedzie wirowaé¢ wyniesie:

3

M, i
m 0,2.1,54.0,7

V>4 =4 =~ 1bm|sek .

TSR

Widzimy, ze potrzebnem byloby specjalne
urzadzenie hamujace, by $miglo w obrebie sto-
sowanych predkosei lotu zaglowego ulrzymac
nieruchomo. GdybySmy pozwolili $miglu wirowac
napedzajac motor to straty energji w tym wy-
padku, a wiec i opory bvlyby znacznie wieksze
niz dla Smigla unieruchomionego.

&
Ryc. 3.

Ksztalt $migla, ktorego charaklerystyki podaje ryc. 2.

([Ts36227)

i 8hgys ik

2m

Bardziej korzystnem od wspomnianego be-
dzie rozwiagzanie, polegajace na rozprzegnieciu
smigla z silnikiem i pozwalajace obraca¢ mu sie
luzno.

W tym wypadku z duzem przyblizeniem mo-
zemy przyjac, ze opory ruchu obrotowego $mi-
gla w lozyskach sa tak male, iz réwnaja sie zeru.
Z charakterystyk $migla na ryc. 2 widzimy, ze
stan taki odpowiada punktowi 4 i wartos¢ po-
suwu p==0,23. Ciag Smigta bedzie wtenczas ujein-
ny (znajdujemy sie na prawo od punktu B),

*) Warto¢ My podana przez p. J. Szablowskiego
konstruktora silnika /S;.
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a wielko$é tego ciggu ujemnego zgodnie z ozna-
czeniami przyjetemi w Instytucie Warszawskim
okresli rownanie na ciag:

S=apy.q" . v R .4
gdzie g’ jest ci$nieniem predkosci odpowiada-
jacem predkoscifobwodowej konica Topatki smigla.
w, — jest spélezynnikiem ciggu w 4.

Spolezynnik oporu C.,, w odniesieniu do po-
wierzchni szybowca znajdziemy, uwzgledniajac,
%e opér okresli si¢ z jednej strony zwigzkiem :

Phla=ssptl o lsvens s Fa k(D)

z drugiej strony:

2 2 2
P Sy g Ry, S R0

" n.R* (6)
29
podstawiajac w (6) warto$é na ,n% ze zwigzku (2)
i poréwnujac prawe strony wyrazen (6) i (6)
otrzymamy :

i mR 002 154

el [_K_]z 7 [0,23]2'_16
o R Ao

— ~0,0036

czyli opor $migla rozprzegnietego z silnikiem
i biegnacego luzem jest znacznie mniejszy niz za-
hamowanego . — unieruchomionego. Zwickszenie
sie predkosci opadania przy przyvjetej przez nas
poréwnawczej predkosci lotu zaglowego wynie-
sie :
AVy=§Z= Yi.¢'n RV
Q Q

Z innych rozwiazan problemu zmniejszenia
oporu $migla najlepsze wyniki daloby sSmiglo
0 lopatkach sterowanych w locie dajacych sie
ustawié¢ przez obrét dokota osi podiuznej w takie
polozenie, przy ktérem nie dawaloby zadnego
momentu obrotowego pod wplywem lotu szybow-
ca. Polozenie to jest bliskie polozenia odpowia-
dajacego zarazem najmniejszemu OpPOrOWi CzZo-
lowemu tak unieruchomionego S$migta. Wediug
danych obliczeniowych spofczynnik $migla o tak
ustawionych — fopatkach wyniesie conajwyzej
¢:+ = 0,1 a wiec w odniesieniu do naszego Szy-
bowca:

=~ 0,06 m/sek.

!y = 9’_1_106’1_23 — 0’00077

czyli conajmniej 10-krotnie mniej, niz dla nor-
malnego Smigla zahamowanego.

Przy wzorcowej predkosci zaglowania, opa-
danie wzrosnie zaledwie o 0,0125 m/sek.

W walce o zmniejszenie oporow w locie za-
glowym jak i silnikowym osobny problem stano-
wi nalezyte osloniecie silnika. Dla zdobycia da-
nych do$wiadczalnych jak wielkie moga byé ko-
rzysci w tym wypadku, zostaly przeprowadzone
w Instytucie Techniki Szybownictwa we Lwowie
badania wstepne dla najpopularniejszych sto-
sunkowo w zastosowaniu do motoszyboweow sil-
nikéw o cylindrach naprzeciwleglych. W wyni-
ku tych badan przeprowadzonych w Laborato-
rjum Aerodynamicznem P. L. na cylindrach
o obrysie wskazanym na ryec. 4 przy skali modelu
ok. 2 : b znaleziono, ze opor czolowy ), gdy ma sie

?) Spoélezynniki oporu odniesiono we wszystkich wy-
padkach do powierzchni obrysu obu cylindréw.

dostatecznie duzo miejsca dla nalezytego ufor-
mowania -ostony cylindra mozna zmniejszyc
Z €y —=0,676 dla nieoslonietego do ¢.m., = 0,168.
Natomiast gdy ze wzgledu na $miglo cisnace nie
mozna dostatecznie daleko poprowadzi¢ owiew-
kéw cylindra, opor da sie zmniejszy¢ do Crme,=
=(,228. Zastrzegajac sie zgory, ze uwazam te
badania za dalekie jeszcze od mozliwych do osia-
gniecia rezultatow, podkreSlam jedynie zysk,
jaki sie da juz osiagna¢ przez zastosowanie
tych urzadzen do motoszybowcow.
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Ryc. 4.

Osloniecie silnika o cylindrach przeciwleglych oraz spol-
czynniki oporu silnika oslonictego i mieoslonietego.

Opér w odniesieniu do powierzchni szy-
boweca dla silnika nieoslonigtego przy powierz-
chni obrysu: #,= ~ 0,06 m?

;o ok Py 0676 01067

elamirgs 16 ~ 0,0025.
Opér oslonigtego silnika:
ashed, vdengl 0,168 g;
O am = Clem — = 0,00256 0,676 — ~0,00064.
wy Henon S
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Ryec. 5.
Uproszczony schemat startu.



Zysk na predkoéci opadania w locie z pred-
koscia poré6wnawcza wyniesie:

—AV, = Ve'qé-F"‘

Przy zastosowaniu wskazanych tutaj osto-
nieé¢ silnika nie nalezy sie liczy¢ ze specjalnem
pogorszeniem chlodzenia cylindrow, gdyvz bada-
nia wykazaly pod ostona zupelnie dobre przeply-
wy, a odpowiednie kierowanie strugi nawet po-
lepsza chlodzenie tylnej czesci cylindra.

(Com— Came,) = ~0,03b m|sek.

Rozpatrujac problemy zwigzane ze startem
motoszybowcow, bedziemy rozrozniaé¢ dwie fazy:
1) od ruszenia z miejsca do uzyskania pred-
kosci, przy ktorej pilot powoduje oderwanie sie
szybowca od ziemi i 2) okres wznoszenia si¢ po
oderwaniu sie od ziemi (ryc. 5).

Roéwnanie ruchu dla pierwszej fazy startu
ma postaé:
GV O o S ps
5@ =S Ty V=S (@—e, F g V) )
¢z, 1 ¢, sa sp6lezynnikami sily nosnej i oporu
przy starcie, = sp6lczynnik tarcia.

Wogdle przy starcie ciag Smigla ulega zmia-
nie i zmiane te ujmujg liczne wzory, ze wymienie
tylko bardziej znane Ewerlinga i Aleyrac’a. —
Znajac charakterystyke sSmigta i silnika mozna
jeszcze Scislej okresli¢ zmiany sily ciggu przy
starcie. W naszych rozwazaniach, majacych je-
dynie charakter poréwnawczy bedziemy przyj-
mowac, ze ciag w czasie pierwszej fazy rozbiegu
jest staly.

Sr=-S57="constrr<—ruir—tta US)

Czyniac takie przyjecie popelniamy blad, nie-
znaczny, gdyz wynoszacy dla motoszybowcow
(z powodu ich malej predkosci oderwania sie od
ziemi) wszystkiego 10—15°, zreszta podkre-
slam, ze nasze rozwazania maja jedynie charak-
ter porownawczy jako ilustracja dla pewnych
problemow.

Przedstawiajac réwnanie ruchu w dogodniej-
szej postaci, otrzymamy :
av Ay Fo
e (Tj_ )+ 5q
wartodci £ rézni autorowie podaja bardzo réznie.
Biorac jako §rednia wartos¢ £= 0,07 oraz przy)-
mujac, Ze:

Vi(f.e, —es) (9)

f.c,, = ¢z,
otrzymamy na dlugosé rozbiegu do chwili oder-
wania sig od ziemi bardzo prosty wzor:

Poslugujac sig ta zaleznoscig sporzadziliSmy
dla naszego wzorcowego motoszybowca, wykres
(ryc. 6), ktéry wyraznie ilustruje jak duzy
wplyw na dlugosé rozbiegu ma wielkosé ciagu
w miejscu S;.

K e (10)

Jezeli $miglo zostanie tak dobrane, by przy
szybkosci maksymalnej lotu dawalo najwigkszg
sprawno$é i silnik rozwijal pelng moc, to przy
starcie bedzie mie¢ mniejszg ilosé obrotéw. Tak
np. dla silnika normalnego, gdzie wartos¢ mo-
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mentu M, jest prawie stals w dos¢ duzym
zakresie ilosei obrotéw otrzymamy ich spadek
w stosunku odwrotnym spoleczynnikéw mocy
oddawanej przez S$miglo.

Dla naszego przykladu:
B o i Bnmas 1, 666

Hp—0

Dla $migla z rodziny przedstawionej na
ryc. 2, dobranego na maksymalng predkosé lotu
naszego wzorcowego motoszybowca, obroty sil-
nika spadlyby 2z %= 2700 obr|jmin do n,—=
= o 1800 obr|min; sila ciagu $migla w miejscu
wyniesie S, = ~b2kg; dlugos¢ rozbiegu po
ziemi s = o~ 105 m.
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Ryc. 6.

Dlugo$é rozbiegu po ziemi zaleinie od ciqgu Smigla
w miejscu (lub stosunku ciqgu do ciezaru calkowitego)
dla predkosci wzlotu V = 16 mlsek i V = 14 mlsek obli-
czona dla spolczynnika tarcia [ = 0,07.

Dla innej rodziny $migiel ten spadek obro-
tow, a wiec moc przy starcie i sila ciggu
w miejscu moga byé mnieco korzystniejsze, je-
dnakze pelne wyzyskanie mocy bedzie mozliwe
jedynie przez zastosowanie §migiel o skoku na-
stawnym. Dla przykladu podaje (ryc. 7) wedlug
reportu R. & M. Nr. 829 charakterystyki dla $mi-
giel o skoku nastawnym i wartosci —1;—[———- 9,
a wiec niezupelnie odpowiadajacym dla rozwa-
zanych motoszyboweéw mimo to dosé dobrze
ilustrujace istote zagadnienia. Dla tego $migla
przy nastawieniu lopatek w locie na 0° oraz
przy starcie na — 4°30’ widzimy, Ze $miglo do-

brane dla posuwu: ;:%=O,6 (lot z Vaez) PO

przestawieniu lopatek daloby moZnosé osiag-
niecia przy pracy w miejscu obrotéw wigkszych
anizeli Npq. gdyz:
’ K’ ymaz 0,0062
K',—, 0,0067

Lecz przyjmujac, ze lopatki Smigla zostaly

tylko tak nastawione, by silnik- przy pracy
w miejscu osiagnal swoje maksymalne obroty,

=0
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otrzymamy, postugujac sie wzorami stosowanemi
przez N. A. C. A., wielko$¢ ciagu w miejscu:
0 &
Sy = niDi= 1,06 452, 1,3t = ~ 75 &g (11)

(ze wzgledu na wiekszg wartos¢ skoku do obli-
czen przyjeliSmy d=1,3) °).
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Ryce. 7.

Charakterystyki pewnego $migla o skoku nastawnym plg
N. A. C. A.

W naszym przykiadzie poréwnawczym wi-
dzimy, ze przez zastosowanie sSmigla o zmiennym
skoku rozbieg odpowiadajacy ciagowi w miejscu
Sy = 7b kg skrocitby sie do 60 m. Ten rachunek
porownawczy ilustruje najlepiej korzysci zasto-
sowania Smigla o skoku nastawnym.

Gdyby konstrukcja silnika pozwalala przy
starcie chociazby na krotki czas osiagnacé obroty
przekraczajace nieco ' %, nominalne, to przy
Smigle o skoku nastawnym otrzymalibySmy jesz-
cze bardziej efektywne skrocenie rozbiegu.

Wykres podany na ryc. 6 wskazuje przy-
najmniej jakosciowo, jak wielkie jest znaczenie
dla skrocenia diugosci rozbiegu, zmniejszenie
predkosci oderwania sie od ziemi. Sprawa ta
taczy sie z druga faza startu, mianowicie uzy-
skaniem mozliwie najlepszego kata wznoszenia
przy ziemi. b

Bilans mocy w locie wznoszgcym ma postaé:

DyN=(P.+ Qsin ¢) V, . (12)
(kat ¢ okresla nachylenie toru wznoszaeego do
poziomu ryc. 8) ale P,= P,|e; gdzie & jest

%) Dobierajac $miglo z tej rodziny dla nastawienia
lopatek na 0V (najlepsza sprawno$é przy n—D—=~O,6 co

odpowiada warunkom lotu przy Vmae=110—120%m/godz,)
otrzymaliby$my dla mocy Numaz=20KM: %maz= 2700
obr/min, $rednice $migla D = ~1,3 m.

doskonaloscia motoszybowca przy e, odpowia-
dajacych lotowi z predkoscig V.

Ryece. 8.
Uproszczony schemat lotu wznoszqcego.

148 7
; AT T
e / ‘{ = Ll
44 7V AT
BN
/ 7 ‘* \\
4 \
ekl B\
08 / /'l ‘ J55 |
7 50
b 2
04 I‘ /.//’/ v
’ . _,//‘
o2 H o1
5 \’\30842 16 20 24 HG
QU8 0412 046 020 024 028
LyapaN]rs Bl " iﬁ
Bl A®é§;
04 E

Biegunowa szybaowca tikcyjnego z silnikiem
A\=12; C,=0008
Ptal z klapg szczelinowg

——— profil W192. bez klapy szezelin.
G=40°———- —n— 2z Kapg szczelin.
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Ryc. 9.
Biegunowe motoszybowcea [fikeyjnego.

Uwzgledniajac przytem (ryc. 8) zZe:
P,=Qcos p; V,cosp=V; Vsinp=W
mozemy otrzymaé bardziej dogodng postaé dla
okreslenia nachylenia toru wznoszacego:

W BN 1

. (13)



lub przyjmujac :

_4)/e 1
V=4 Sc_y
otrzymamy.gzliy:_ cy—l s (14)
s 2\ L 7
i ERET

Poslugujac si¢ tem wyraZzeniem obliczono
dla naszego motoszyboweca fikcyjnego, pod za-
lozeniem zastosowania W.192 %) (biegunowa szy-
bowca Ryec. 9) pochylenie toru wznoszenia, za-
kladajgc wartosci: n=0,66 i = 0,75 (ryc. 10).
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Ryec. 10.
Porownawcze wykresy poprawy kqla wanoszenia przez
zastosowanie klapy w szczeliny, przeliczone dla sprawno-
sci $migla 7= 0,65 © 5= 0,75.

Pozatem dla poréwnania podano nachylenia
toréw wznoszacych dla motoszybowca z silni-
kiem o mniejszej mocy: N = 10 KM i mniej-
szem obciaZeniu powierzchni.

%) Profil ten wybrano jako posiadajacy charaktery-
styki aerodynamiczne typowe dla dwuwypuklych profili
(szybkosciowych) o stosunkowo malych oporach profilo-
wych. Abstrahujemy natomiast od kwestji czy profil o tej
grubos$ci (13%) nadaje sie na motoszybowiec o skrzydle
wolnono$nem (opory szkodliwe w zalozeniu bralismy dla
konstrukeji wolnono$nej), gdyz dysponujemy obecnie tak
wielkim materjalem w dziedzinie profili lotniczych, iz
zawsze mozemy uzyska¢ plat odpowiadajacy wymogom
konstrukeyjnym, a osiagajacy przytem (dla =12 lub
bliskiego) conajmniej tak dobre charakterystyki aerody-
namiczne jak przeliczone dla 2=12 profilu W. 192.
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Chcac zbada¢ w jakim stopniu polepszy sie
kat wznoszenia przy ziemi z zastosowaniem urza-
dzen aerodynamicznych dla zwiekszenia nosno-
$ci, podaje jako przyklad dla naszego szybowca
porownawczego odpowiednie przeliczenia, z za-
stosowaniem klapy ze szczeling na calej rozpie-
tosci skrzydla. Przyjeto wychylenie klapy do
startu o kat f=10° i =20°. Klapy te wyraznie
polepszajace kat wznoszenia, mozna wykorzystac
pozatem do zmniejszenia predkosci ladowania
i kata podchodzenia przy ladowaniu. Z posrod
roznych urzadzen zwiekszajacych nosnosé wy-
bratem dla naszego przykladu poréwnawczego
klape ze szczeling ze wzgledu na dobre rezultaty
w - osiaganiu duzych doskonalosci przy duzych
Cy, jak rowniez ze wzgledu na konstrukcyjna
prostote tego urzadzenia. Z podanego wykresu
mozemy sie zorjentowac¢ w iloSciowej poprawie
wznoszenia; nie nalezy przytem zapominac, o po-
lepszeniu startu rowniez dzieki skroceniu roz-
biegu po ziemi przez zmniejszenie predkosci, przy
ktorej pilot moze juz motoszybowiec oderwac od
ziemi (por. ryc. 6).

Przeliczenia poréwnawcze podane w tym ar-
tykule, a pozwalajace ocenié zgrubsza korzysé
stosowania niektérych wurzadzen i rozwiazan,
dobitnie podkreslaja, iz jednem z czotowych za-
gadnien motoszybownictwa jest adaptacja dla
jego celéw Smigla o skoku nastawnym w locie.
Praktyczne przeprowadzenie fundamentalnych
zalozen motoszybownictwa: pierwsze moznosé
wyzyskiwania dla lotu warunkéw atmosferycz-
nych przydatnych dla normalnveh szyvbowcéw
i drugie stworzenie podstaw praktycznej uzyt-
kownosci, znajduje w $migle o skoku nastawnym
doskonate oparcie.

Konstrukcyjna realizacja adaptacji $migla
nastawnego w locie dla motoszybowcow, jak row-
niez stosowanie innych urzadzen tutaj wskaza-
nych, pociagnie za soba pewne komplikacje w bu-
dowie motoszyboweow, jednakze nie zdaje mi sie
stusznem, by popularyzacja motoszybownictwa
i jego przenikanie w masy musialo i$¢ jedynie
droga prymitywizmu konstrukcyjnego.

Rozwdj przemystu samochodowego jest moze
najlepszym przykladem, iz drogi rozwoju wszerz
nie powinny sie obawia¢ nowych zagadnien tech-
nicznych i konstrukeyjnych, lecz opanowywac je-
i udostepniaé dla przecietnego uzytkujacego.

Przy opracowaniu artykulu korzystalem
z nastepujacych materjalow:

1. J. Bukowski, Projekt $migla, Warszawa,
1936.

2. J. Bukowski, Charakterystyka &migla,
z uwzglednieniem warunkéw lotu nurkowego,
Przeglad Lotniczy, Nr. 4, 1936.

3. S. Neumark, Obliczenia dtugosei startu
i ladowania.

4. S. Neumark, Metoda analityczna w mecha-
nice lotu, Sprawozdanie IBTL, 1932 i 1933 r.

5. G. A. Crocco, Elementi di Aviatione, Roma,
1933.

Pozatem korzystalem z materjatow udzielo-
nych mi przez I. A. w Warszawie oraz informacji
osobistych pp. inz. inz. Bukowskiego i Awalowa.
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INZ. WIESLAW STEPNIEWSKi

Wilasnosci przelotowe szybowcéw oraz kwestja wyzyskania
t. zw. minim6w aerologicznych.

Les propriétés des planeurs en vol de distance et probleme d’utilisation des minima aérologiques.

En se servant des méthodes approximatives, en
remplacant polaire du planeur prés de la finesse ma-
ximum et plus bas par une parabole & l'equation (2),
I'auteur dispute l'influence des parameétres constructi-
ves comme l’allongement, trainée, et charge allure sur
des propriétés des planeurs en vol de distance en di-
vers conditions aérologiques.

L'auteur voit la possibilitée d’utilisation des mi-
nima aérologiques, c’est & dire des ascensions infé-
rieurs &4 0,5 m/sec, par construction d'un planeur a faible

charge allure S 9 —11 kg/m? allongement 1= co 15
et trainée czn =0,0156—0,020.

Grace & faible trainé ce planeur malgré faible
charge allure, en vol & la vitesse plus grande que normalle
reserverait vitesse de descente voisine de planeurs nor-
maux.

Oznaczenia.

spolezynnik wyporu sily aerodynamicznej,
spélezynnik oporu & :
— spélezynnik oporu profilowego,

— spélezynnik oporéw szkodliwych (w od-
niesieniu do pow. plata),

spolezynnik oporu indukowanego,

e
=l

8
@

$
|

— obcigzenie powierzchni w kg|[m?,

— wydluzZenie plata,

— ciezar wlasciwy powietrza w kg[m?,

przyspieszenie ziemskie w m/sek?,

— predkosé lotu szybowca m|sek,

— rzut poziomy predkosci lotu m|sek,

— predko$é opadania (rzut pionowy pred-
kosei lotu) m|sek,

— predko&¢ wiatru poziomego m|sek,

predkosé pradu pionowego m/sek,

— réznica wysokosci odpowiadajaca przele-

cianej lotem ustalonym odlegloéci L,

— odleglosé¢ przeleciana w locie ustalonym
przy roznicy wysokosci H,

¢ — doskonalo$é wzgledem powietrza,

L

Q=37 — doskonalo$é wzgledem ziemi.
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|
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Niejednokrotnie zaréowno w literaturze za-
granicznej jak 1 krajowej poruszano problem
najwlasciwszego wyboru wydluzenia plata i cha-
rakterystyk profili zaleznie od przeznaczenia szy-
boweow. Mimo to problem ten pozostaje wciaz
jeszeze przedewszystkiem kwestja intuicji kon-
struktora.

Cheac utatwié konstruktorowi szybkie spraw-
dzenie w drodze obliczeniowej poczynionych za-
Yozenn i mozliwych do zastosowania warjantow,
podaliSmy w poprzednim numerze L, Czasopisma

Totniczego przvstosowanie metody wykresow lo-
garytmicznych dla celéw konstrukeji szybowcow.
Obecnie w zwiazku z artykulami, poruszajacemi
szereg spraw zwiazanych badz to z aerodyna-
mika szybowca, badz tez z wlasnosciami lotnemi
jak np. zdolnosé osiagania wysokosci przez kra-
zenie; dla pelniejszego obrazu podajemy analize
charakterystyk aerodynamicznych oraz innych
czynnikow wplywajacych przedewszystkiem na
wlasnosci przelotowe szybowcow. Analiza ta
ma przedewszystkiem na celu znalezienie przy-
najmniej jakosciowych kryterjéw, jakiemi ma
sie kierowac¢ konstruktor przy projektowaniu
szyboweca o pewnem przeznaczeniu. Przeznacze-
niem tem, pod ktérego katem przeprowadzamy
nasza analize, jest stworzenie szybowca o mozli-
wie najlepszych wlasnosciach przelotowych, kto-
ryby mozliwie w najszerszym zakresie dawal
gwarancje wyzyskania przecietnych warunkow
aerologicznych.

Kazdy wyczyn szybowca, czy to bedzie prze-
lot, czy nawet lot na czas, sklada sie z tych sa-
mych powtarzajacych sie elementow: zdobywa-
nia wysokosci w pradzie wznoszacym i tracenie
jej, w rozmaitych warunkach aerologicznych az
do znalezienia innego obszaru pradu wznosza-
cego.

Naturalnie, ze szybowiec powinien posiadac
takie wlasnosci, by przechodzac przez obszary
pradu wznoszacego mégl osiagnac¢ przy wyjsciu
z nich jaknajwieksza wysokos¢ (analogiczne za-
gadnienie zdobywania wysokosci przez krazenie
w pradzie wstepujacym rozpatruje p. Olenski na
innem miejscu).

Przebywajac obszary o pradach opadajacych
(obszary duszace) lub pozbawione pradoéw pio-
nowych, szybowiec powinien wykazywacé cechy
pozwalajace na przebycie wzgledem ziemi
jaknajwiekszej odleglosci przy jaknajmniejszej
stracie wysokosci. Inaczej mowiac doskonalosé
wzgledem ziemi
L
H
powinna byé jaknajwieksza.

&=

Przy rozpatrywaniu problemu obszaréw nie-
noszacych nasuwaja sie nastepujace proste wy-
padki: ,

1. lot s$lizgowy w powietrzu nieruchowem
(niema pradéw poziomych ani pionowych),

2. lot pod wiatr w powietrzu pozbawionem
ruchéw pionowvych,

3. przechodzenie obszaréow praddéw opadaja-
cych,

4. lot z wiatrem w powietrzu pozbawionem ru-
chow pionowych.

W rzeczywistosci prawie zawsze spotykamy
wzajemne powiazanie wskazanych tu prostych
przvkiadéow. Jednak wnioski wyciagniete przy



rozpatrywaniu przypadkéw prostych daja pewna
wytyezna dla mysli konstrukeyjnej.

‘W kompleksie zagadnien zwiazanych z roz-
szerzeniem mozliwosci przelotow coraz pocze-
$niejsze miejsce zaczyna zajmowac kwestja wy-
korzystania t. zw. miniméw warunkéw aerolo-
gicznych. Konstrukeyjny wyraz tych tendencyj,
tak silnie podkreslanych np. przez prof. Georgi'-
ego na ostatnim kongresie ISTUS-a w Budapesz-
cie, znajdzie sie w uzyskaniu predkosci opadania
szybowcow bliskich predkosciom pradéw wstepu-
jacych, obejmujacych nieraz znaczne obszary,
lecz zbyt stabych dla uzyskania wznoszenia przy
dzisiejszych szybkosciach opadania szybowcow.
Predkosé tych pradow wznoszqcych nie przekra-
cza bowiem nieraz 0,5 m!sel. Wspomniane za-
gadnienie uzyskania minimalnych predkosci
opadania rozwazymy jako jeden z elementéw lo-
tu w powietrzu nieruchomem.

1. Lot w powietrzu nieruchomem.

Zastosowanie metody analitycznej w rozwa-
zanych przez nas problemach ulatwiloby w du-
zym stopniu wyluskanie wielkosci konstrukeyi-
nych wplywajacych na wilasnosci szybowca oraz
pozwolitoby na lepsze przedyskutowanie wplywu
poszezegélnych parametrow. Trudnosé polega
w pierwszej linji na zastapieniu calej biegunowej
jaka$ funkcja matematyczna '), majaca w dodat-
ku uzasadnienie fizykalne i konstrukcyjne —
Szczegolne przebiegi biegunowej zarowno plata
jak i calego szybowca w okolicy duzych ¢, sa tak
1ndyw1dualne, ze przyblizone zastapienie tej cze-
$ci biegunowej przez jakas funkcje matematycz-
na byloby polaczone albo ze zbyt grubem nacia-
ganiem rzeczywistosci do pewnego szablonu, lub
powodowaloby wprowadzenie zbyt skompliko-
wanych funkcyj, dzieki czemu traciloby sie sens
fizykalny i konstrukeyjny poszczegélnych para-
metrow i zmiennych. Bezsprzecznie lepsze rezul-
taty dla jakosciowych rozwazan i wyciagniecia
wnioskéw na drodze analizy daje zastgpienie fu-
ku biegunowej odpowiadajacego uzytkowym ka-
tom natarcia przez luk paraboli. Te parabole,
ktéra bedziemy zastepowac interesujacy nas tuk
biegunowej, otrzymamy powiekszajac s(!)dci(:te pa-

: ey
indukowanego €z =
wielko$¢ €rn (€:n przyjmujemy do naszych roz-
wazan jako niezmienne). W sensie konstrukecyij-
nym opor ten stanowi sume oporu profi'lowego
(przyjetego jako niezmienny), oraz oporow szko-
dliwych (réwniez przyjetych jako niezmienne).

Cint—1Cgl 1 Crsiaant - auns < (1)
Wobec tego réwnanie paraboli za;stepczej przy-
bierze .postac.

raboli oporu o stala

c 2

) c.z:n+ l (236 183, (2)
Jak wspomniano wyzej, zastapienie bieguno-
wej na odcinku uzytkowych katow natarcia mie
pozwala calkowicie dociagnaé rzeczywistej bie-
gunowej do tak przyjetej funkeji matematyeznej,

1) Por. Metoda analityczna w mechanice lotu. S. Neu-
mark, IBTL, Warszawa 1931 i 1932.
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jednak dla celéw analizy orjentacyjnej jest zupel-
nie dobrem, tem bardziej, ze wprowadza wielko-
Sci, majace wyrazny sens dla konstruktora jak
wydluzenie, opér profilowy i opory szkodliwe *).

Przechodzac do analiz wlasnosci lotu w po-
wietrzu nieruchomem (ryc. 1) rozwazamy prze-
dewszystkiem kwestje doskonalosci. W powie-
trzu nieruchomem doskonatosé¢ wzgledem ziemi
i wzgledem powietrza jest jednakowa.

L s i
G =m=e=—=—"\, ... (3
a b H . vy ( )
lub przyjmujac oznaczenie z (2)
e,
e L@
Cen A+ €y
T % <
| V' = Bl ~
' b o e
. ]
Rye. 1

Tor szyboweca w locie ustalonym w powielrzu nieru-
chomem.

Chcac znale$é, jakie czynniki wplywaja na ma-
ksymalna doskonalo$¢ i jej polozenie na biegu-
nowej (t. j. przy jakich ¢, ta doskonatosé zacho-
dzi), bierzemy warnek dla ekstemu funkeji (4)
w zaleznosci od ¢,
de nl(c,nnl+cJ)—2c,, oy
de, (czad +¢)*
skad

—i )

cyermr:c:vgz—nﬂ. BrR e ey (5)
Opér odpowiadajacy maksymalnej doskonaloSci
otrzymamy, wstawiajac (5) do (2).
czsmaz=2czn 2 MR TBR L e (6)
Doskonalo$¢ maksymalna znajdziemy, wstawia-
jac odpowiednie wielkosci w (3)

11/74
Emazx =§\/cxn I ESE RE  EE (7)

Przed przystapieniem do dyskusji, wynikajacej
ze zwiazkow (5), (7), dla zorjentowania sie
w stopniu dokladnosci sprawdzimy pare przy-
kfadéw wybranych dosé przypadkowo z szeregu
poréwnan przeprowadzonych przez autora.

Ryc. 2. Plat prostokqtny A =05, opor profi-
lowy mozemy oceni¢ na €., —
Wielkosgei obliczone: cje,,.az-—O,396, Emaz—19,8.
W  rzeczywistym przebiegu: ¢,sme = ~ 0,35;
&= ~ 20.
~ Ryec. 3. Plat szybowca Sokél dla 4=10,64
1iCzp = 0,014,
Wielko$ci obliczone: €, s mae = 0,67;
W  rzeczywistym przebiegu:
Emaz = 23,3.

Epaz == > 24.
c_y/(; max — 0160;

*) Przed zbytnia pochopno$cia w wyciaganiu zbyt da-
lekich wnioskéw iloSciowych znajdzie czytelnik ostrzeze-
nie w artykule Dr. Fuchsa.
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Caly szybowiec: dla e, = 0,024.
Wielkosei obliczone ¢, ¢ maz = 0,88; €nar = 18,7.
Z przebiegu rzeczywistego: ¢yemar = 0,753

Emaz = > 19.
;Z A G i
- e
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0 gxao-f 008 042 016 020 024
—0. \ ey
_04 17536213 ]

C=>001
Rye. 2.

Przyltad biegunowej profilu o stosunkowo matych
oporach profilowych.
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Ryc. 3.

Biegunowa plata oraz catego szybowca akrobacyjnego
(pg. danych 1. A. w Warszawie).

Rye. 4. Szybowiec z silnikiem. W okolicy
bardzo malych ¢, znaczne odchylenia od przy-
jete] paraboli. W obrebie uzytkownych katéw
zgodnosé zadowalajaca.

Dla 4= 11: ¢,, = 0,027,
Wielkosci obliczone: €,sma = 0,94 ; €0 = 17,8.
Z przebiegu rzeczywistego: €ygmw = 0,85;
Enani= 1G:B%

Na powyzszych przykladach widzimy, Ze dla
S$rednich wydluZen i przy prawidlowych prze-
biegach biegunowej dla wyciagniecia ogdlnych
wnioskéw mozZzna dodé dobrze dla celéw analizy
poslugiwaé sig zastgpieniem luku biegunowej
Iukiem paraboli o réwnaniu (2). O ile chodzi
o wnioski konstrukecyjne, to dadza sie one ujaé
na podstawie (b) i (7) nastepujaco: z (7) wnio-
sek banalny i dobrze znany z innych rozwazan,
ze doskonalo$é jest tem wieksza, im wieksze
jest wydluZenie; na wieksze natomiast za-
sluguje podkreslenie wplyw czynnika e,,, kto-
rego sens konstrukcyjny ze wzgledu na wplyw
na wlasno$ci aeronawigacyjne nie jest dosta-
tecznie doceniany przez konstruktoréw.

14
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Rye. 4.
Biegunowa ptata oraz catego szkolnego szybowca z sil-
nilkiem.

Wyrazenie (5) pozwala na wyciagniecie
wniosku wazZnych dla dalszych rozwazan z pun-
ktu widzenia przydatnosci szybowea do przelotu ;
im mniejsze jest ¢, tem przy nizszych ¢, za-
chodzi &,.:, co ma szczegdlne znaczenie w roz-
wazaniach lotu na duzych predkosciach (prze-
chodzenia obszaréw niekorzystnych warunkéw
aerologicznych).

Przy zastosowaniu metody analitycznej (uzy-
wanej poprzednio) dla zbadania zagadnien naj-
mniejszej predkosci opadania Vy min, W wycia-
ganiu wnioskow iloSciowych nalezy zacho-
wac jeszcze wigksza ostrozno$¢ niz poprze-
dnio. W gornej czesci biegunowej nawet w do-
brze dobranych pod wzgledem aerodynamicznym



elementach szyboweca, gdzie opory szkodliwe
zmieniaja sie stosunkowo nieznacznie ze zmia-
na kata natarcia i to rzeczywista biegunowa po-
czyna sie odchyla¢ od przyjetej paraboli zastep-
czej. Roznica odcietych biegunowej i paraboli
oporu indukowanego zaczyna sie powigkszac.
e, —c,; staje sie wieksza od ¢.. wzietego dla
okolic &mee . Mimo to i tutaj dla ogélnego zorjen-
towania sie we wplywie réznych parametrow
konstrukcyjnych zastosujemy metode analitycz-
na.
Predko$é opadania:

V_\/Qﬂ lgo o Ve
4q YBawd lielet @

wstawiajac wartosei z (2) oraz przyjmujac dla

lotu przy ziemi _6g = 16 otrzymamy

Teznd+ ¢ /Q o)
-——W = S
Cheac znale$é dla jakich e, predkosé opa-
dania osiagnie swe minimum szukamy warun-
TCrnd + C°

”lcyv—;—y—— :
(obciazenie % przyjmujemy jako stale)

V,—4

kéw ekstremum funkeji f(¢,) =

6_f_2cynlcyvz,—%nlv—c_y(ﬂcznl+ cy2)=0

L& (m2e,Ye,)’
skad ey
Cy Vymin=y3nl Czn . (9)
odpowiada temu zgodnie z (2)
Cz vy min = Czn == 3—7':2_02 = 46:71 - (10)

A
Minimum predkoéci opadania otrzymamy
wstawiajac (9) i (10) w (8)
et L 508 QAR == \/?2 e
Vymin = 16\/; \/W— S i
Dla sprawdzenia stopnia zgodnodci z pred-
ko$ciami opadania i polozeniem maksimum
funkeji ¢%,/c% otrzymanem na podstawie badarn
tunelowych podajemy nastepujace przyklady:
Szybowiec ,Sokél“. Wielkosci obliczone:
Cy vy min = 1,5; Vy min = 0,75 m/sek,
(dla —g— = 13,6 kg|m?).
Z przebiegu otrzymanego w tunelu:
ey vy min =~ 1,08 V, pin = ~ 0,85 m/sek.
Szybowiec z silnikiem.
‘Wielkosei obliczone :
Cy vy min = 1,6, Vy min = 0,74: MISBIC,

@la 2136 kg/m?).

S
Z przebiegu otrzymanego w tunelu:
Cy vy min = 1y151 Vy min =— 0,84 MISBIC.

Widzimy, co zreszta przewidywaliSmy, ze
rozbieznosci miedzy rzeczywistem polozeniem
maksimum funkeji ¢,/e., a obliczonem na pod-
stawie paraboli zastepezej sa wieksze, niz mialo
to miejsce przy badaniu poloZenia &mg:. Roéw-

.(11)
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niez predkos$ci opadania obliczone na podstawie
paraboli zastepczej i biegunowej z dmuchan
wykazuja réznice aczkolwiek nie tak znaczne,
jednak mniezgodnosé jest wigksza niz dla &,z .-
Dlatego jako poréwnawcza predkosé opadania
przy stosowaniu metody analitycznej zamiast
Vymin lepie]j jest brac¢ Ve me= predkosé opadania
przy locie z maksymalng doskonalodcig. Prakty-
cznie rzecz biorac miedzy predkoscia opadania
V,min & predkoécia opadania na .. réznice sg
male.
. Wyrazenie na V,;ma znajdziemy wstawia-
Jac () i (6) w (8)
T Cond + M Coul \/Q
ul\'c,,.lnvm S

v

yemax —
skad :

Q. A cae Q 4ern
V“m=8,\/§ oot s Nz
Stosunek predkosci opadania pPrzy €. do mi-
3.4

predkosci opadania wynosi ’3’— =
= 1,135. Widzimy, ze wzory (11) i (12)
roznia si¢ jedynie stalym wspolezynnikiem da-
jacym nieznaczng roznice pomiedzy
1 V,min, dlatego biorac za podstawowy wzor
na ¥V, ... mozemy zanalizowaé¢ dla jakich pa-
ran_letr(')w konstrukeyjnych i obciazen  bedzie
mozna uzyska¢ predkosci opadania potrzebne
dla wyzyskania t. zw. minimow aerologicznych.
Do tego celu prowadza trzy drogi: 1) zmniejsze-

. (12)
nimalnej

nyemnr

nie obciazenia powierzchniowego S 2) zmniej-

szenie ¢,, czyli inaczej mowiac oprécz najdalej
mozliwie posunietej redukeji oporow szkodli-
wych stosowanie profili o bardzo malym oporze
profilowym i wreszcie 3) zwigkszanie wydiu-
zenia 4.

Z tych 3 czynnikow dla e., mozemy wyzna-
czy¢ jako granice mozliwego dzi§ minimum
¢zn= 0,015 dla klasycznej formuly szybowca
(przy zastosowaniu formuly bardzo rasowego
bezogonowca mozliwe jest prawdopodobnie jesz-
cze mizsze zejScie z oporami) i to mnaturalnie
przy zalozeniu bardzo starannego wykonania
rzeczywistego z doskonalem wygladzeniem po-
wierzchni zewnetrznych. Wszelkie niedociagnie-
cia zewnetrznego wykonania, gdy sie idzie do
osiagniecia dobrych ¢ i ¥V, droga walki z opora-
mi moga da¢ bardzo duze rozbieznosci miedzy
charakterystykami, obliczonemi i dmuchanemi
a rzeczywistoscia.

Jezeliby$Smy przyjeli jako poréwnawcze wy-
dtuzenie 4 = 15 (gdy idziemy droga malych ¢.»
musimy sie liczy¢ z konieczno$cia stosowania
wzglednje cienkich profili i formuly wolnonosnej,
dlatego nie przyjmujemy zbyt wysokich wydiu-
zen) ze wzoru (12), jako obciazenie powierzchni
dla predkosci opadania Vyeme==0,5 pod poczy-
nionemi zalozeniami otrzymalibysSmy:

—Q§ = ~ 11 kg[m?*.

Przy e¢., = 0,02 osigganych juz przez nasze
dzisiejsze szybowce (méwimy tu o badaniach
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tunelowych) i poprzednio przyjetem 4 =156
otrzymamy obcigzenie powierzchni, wynoszace

g V94 kg/m®. Widzimy wiec, ze zagadnienie

osiagania predkosci V, <0, mlsek czyli wyzy-
skania minimow aerologicznych lezy w grani-
cach mozliwosci nawet klasycznych rozwiazan
szybowcow. Nasuwa sie jednak pytanie jak taki
szybowiec miatby zdolnosé pokonywania warun-
kéw niesprzyjajacych lotowi (wiatry przeciwne,
obszary duszace), jakie byvlyby jego zdolnosci
przelotowe. Zagadnienie to rozwazymy nizej
przy naszych rozwazaniach wlasnosci przeloto-
wych szybowcow wogdle.

Jak zobaczymy nizej przy rozpatrywaniu
zdolnosci przelotowe] szybowcow zagadnieniem
podstawowej wagi jest kwestja zmiany predkosci
opadania z predkosciag lotu. Pozostawiajac oce-
ne, jaki ma mieé¢ przebieg ta zmiana do rozpa-
trzenia poszezegélnyeh przypadkow  prostych
aeronawigacji szybowcowej, tutaj rozpatrzymy
jedynie jak wplywa wydluzenie oraz wielkosé
oporow na charakter zmian predkosci opadania
przy przejsciu od predkosci odpowiadajacych lo-
towi na &... ku predkosciom wiekszym (przej-
Scie od Cy & maz do malYCh C.’/‘) 1)-

Predkosé opadania przy ziemi okresla za-

s

leznosé¢ (9) I/',,———élw\/g (natomiast
wie, Ve, S -

predkosé lotu, scislej wielkosé rzutu poziomego)

predkosei lotu daje nam zaleznosé

RO o1 N 2
Ve NV,—_-\/Q 29 l=i_\/2 ),
S o Cy vdy S5
Charakter przebiegu zmiany V, ze zmiang
predkosci lotu dla réznej wartosci parametréw
Czn 1 A otrzymamy przyjmujac jako zmienng ¢,

2
i kredlac 4 Zlandhi o w funkeji—. Zmiany te

mhe,Ye, Ve,
mamy przedstawione na ryc. 5 dla 4=15,
€zn=0,016; 4=15, ¢,,=0,025; =10, ¢;,=0,015;
A=10"6. 5 —0,02b!

Zaleznie od wielko$ci obciazenia powierzch-

niowegoTST mnozac przez =3 otrzymamy war-

tosci predkosci lotu oraz odpowiednie wartosci
predkosci opadania.

Stosunek wartosci odcietej od wartosei rzed-
nej daje nam doskonatosé¢ dla danego punktu.

7Z charakteru przebiegu krzywych na rye. 5
widzimy wyraznie, iz przy zwiekszonych pred-
kosciach decydujacy wplyw na predkosci opada-
nia z dwu parametréw 4 i e,, ma ten ostatni.
Widzimy, ze jedynie szybowiec o malych e,y
przy wiekszych predkosciach stosunkowo mniej
zwigksza swa predkosé opadania, niz szybowiec
o wiekszem wydiuzeniu i nawet mniejszym V, :maz
lecz wigkszem ¢z .

. 1) Rozpatrujemy ten odcinek z wielokrotnie wspom-
nianych wzgledéw doéé dobrej zgodnosei rzeczywistego
przebiegu z zaloZeniami analitycznemi.

%) Dla lotu przy ziemi.

Wracajac do zagadnienia szybowca dla wy-
zyskania minimow aerologicznych o zalozeniach
ezn=0,015 i =15 sprawdzmy jak bedzie sie
zachowywad taki hipotetyczny szybowiec ,,podu-
szonv" do predkosci 90 km/godz (25 m/sek) ®)
przy roznych przyjetych obcigzeniach powierz-
chniowych (rye. 5).

% 7 7y e S e e W T
Y

Q. i

Dla S 9 kg|m?; Yo

Szybowiec o oporach ¢., — 0,025 i temsa-

mem A4 =15 dla tej samej predkosci lotu

90 km!godz., opadalby juz z predkoscia okolo
3 m/sek.

=8,3b; V,y—00=1,8m/sek.

» TCusAt+Cy

T e
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spetde istmxin A=10  Cu=0015
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————— A=15  Cam0025 \
32
Rye. 5.

Charalkter zmian predkosci opadania szybowcéw w za-
leZnosct od wydtuzZenia i. i 0poréw Crn.

Przedstawiciele naszych dzisiejszych szybow-
cow przelotowych SG3 i CW 5 w locie na pred-
kosci 90 km/godz. maja opadanie rzedu 1°6 m/selk
czyli, ze szybowiem dla wyzyskania minimow
aerologicznych pod warunkiem rzeczywistego
osiagniecia  ¢,, = 0,015, powinien wykazadé
zblizone wlasnosci przelotowe do dzisiejszych na-
szyc hszybowcéw, natomiast w wypadku rezy-
gnacji z wykorzystania miniméw aerologicznych
i przy zastosowaniu wigkszych obciazenn np.
14 kg/m lub nawet duzych obciazen 17 kg/m
otrzymamy odpowiednio przy :

cia= 0,016

w  pierwszym  wypadku. V90 = ~ 1,3 m|sek
i w drugim wypadku ¥V, y—go=~1,07 m/sek. Tych
kilka zestawien ilustruje najlepiej jak poszcze-
golne czynniki wplywaja na przebieg predkosci
opadania z predkoscia lotu.

3) W praktycinej aeroﬁawigacji b. ézesto trzeba- lecieé
z predkoSciami zblizonemi do przyjetych 90 kmlgodz.. = -



Lot pod wialr w powietrzu pozbawionem pradow
pionowych.

W locie pod wiatr doskonalos¢ wzgledem zie-
mi g latwo okresli¢ poslugujac sie oznaczeniami
przyjetemi na ryc. 6. Wychodzimy z podobien-
stwa trojkatow, skad

22 If o8 Rt
i L o
lub uwzgledniajac, Ze %-—:e otrzymamy dogo-
Yy
dniejsza do dyskusji postac
w
&§=¢ (1——V—). o . (13)

Zaleznie od predkosci wiatru przeciwnego W,
by otrzymaé wartos¢ w nawiasie jak najwieksza,
a wiec cheac uzyskac¢ jaknajlepsza doskonalosc
wzgledem ziemi trzeba bedzie zmieniaé predkosé
lotu, przechodzac od Vemw do wickszych pred-
ko$ci. Réwnoczesnie ze zmiana predkosci od
Vemee nastapi zmniejszenie doskonatosci wzgle-
dem powietrza ¢ i dla danej predkosci wiatru
poziomego bedzie istnie¢ tylko jedna predkoscé
lotu V=~ ¥V, przy ktorej doskonatos¢ szybow-
szonv® do predkosci 90 kmigodz (25 mlsek)”)

v w

S

V ~

| X

S
-—
T8
.

L
Rye. 6.

Tor szybowca w locie ustalonym pod wiatr w powielrzu
pozbawionem prqdoéw pionowych.

~
.

7 réznych szybowceow, wplyw tej samej wielkosei
wiatru przeciwnego w sensie pogarszania do-
skonatosci wzgledem ziemi, beda mniej odczuwac

te szybowce, dla ktorych B bedzie mozliwie male

przy rownoczesnie dobrem zachowaniu doskona-
Yosci. Inaczej mowiac, te szybowce, dla ktérych
doskonato$é maksymalna ma miejsce przy duzych
predkosciach, a wiec szybowce w zasadzie o du-
zem obciazeniu i nisko polozonem maksimum
doskonalosci (€yemaz—=YEACzn ). Nie nalezy wy-
ciagaé¢ stad wnioskow, iz szybowce o wiekszem
wydluzeniu, ktére daja wieksze wartoSci €, emaz
maja wykazaé gorsza doskonalosé wzgledem zie-
mi w locie pod wiatr przy tej samej predkosci
wiatru przeciwnego. Natomiast nalezy to rozu-
mieé, iz z 2-ch szybowcoéw, majacych te sama
doskonalo$¢ maksymalna, w rozpatrywanym
wypadku lotu pod wiatr, ten wykaze lepsza do-
skonalo§é wzgledem ziemi, ktéry bedzie mial
mniejsze €., a wiec w mysl (5) mniejsze ¢, e maz-

4) Por. elementy aeronawigacji autora ,Skrzydlata
Polska¢ Nr. 8/35. 5

na przebieg doskonaltosci przy
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Jak wplywaja takie czynniki jak ¢, 1 4
w okolicy predkosoi wiekszych od Vg 0. lub ina-
cze] ¢, < Cjemez Widzimy na rycinie 5, gdzie

z

£=—

|4

Y
rzednej daje doskonalosé

4
A

w mysl zalozen stosunek odcietej do

(maksymalna dosko-

—_—

%

Rye. 7.
Tor ustalonego lotu szybowca w prqdzie opadajgeym
przy braku prqdéw poziomych.

nato$é¢ znajdujemy dla punktu, w ktérem stycz-
na przeprowadzona z poczatku uktadu dotyka
krzywej). Wspomniany wykres wskazuje najle-
piej, ze wartosé¢ e,, wykazuje decydujacy wplyw
I ! €y < Cyemaz lub
macze] V> Vi maz-

Przechodzenie obszaréw duszaqcych.

Wyyrazenie, okreslajace doskonalos¢ wzgledem
ziemi znajdziemy latwo, rozpatrujac zaleznosci
wynikajace z rye. 7. Z podobienstwa trojkatow
otrzymamy

1 H_TU+Y,
e, iddrmonoile
skad
3 |
g D P et . (14
¢ e e (14)

zalezno$é ta prowadzi do tych samych wnioskow
co poprzednio rozpatrywany przypadek, gdyz do
uzyvskania mozliwie najwiekszej doskonalosci
wzgledem ziemi przy przechodzeniu obszarow
duszacych prowadzi poza uzyskaniem duzych
£.02 ta sama droga otrzymywania duzych & przy
duzych predkosciach lotu.

Najlepsze wykorzystanie pradu wznoszqcego.

Zagadnienie sprowadza si¢ do okreSlenia wa-
runkéw uzyskania najwiekszych katow wznosze-
nia sie szybowca przy przechodzeniu (bez kra-
zenia) obszaru wznoszacego. Szukamy warun-
kéw dla uzyskania maksimum wartosci stosunku

H
T (ryc. 8). Postugujac sie oznaczeniami przy-

jetemi na tej rycinie, znajdziemy wyrazenie na
wspomniang wielko$¢ w nastgpujacej postaci:
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o il Srdlbndat

. (1)

T P e 1 gl 3
Wyrazenie to wskazuje, iz katy wznoszenia beda
uzyskiwane tem wieksze, im mniejsza bedzie
predkosé lotu w obszarze pradu wznoszacego
oraz im wieksza doskonatosé wzgledem powietrza
¢ zachowa szybowiec przy tych zmniejszonych
predkosciach lotu.

P

L

Ryce. 8.
Tor ustalonego lotu szybowea w prqdzie wznoszqcym
przy braku pradéw poziomych.

Jak wspomniano niejednokrotnie trudno jest
zastosowac¢ dla badania odcinka biegunowej od-
powiadajgcego duzym ¢, metode analityczna:
jedynie w formie ogdlnego wniosku bez wchodze-
nia we wplywy poszczegolnych parametréw, mo-
zemy stwierdzi¢, iz wydaje sie celowem stosowa-
nie urzadzen pozwalajacych zmniejszyé pred-
kos$é lotu bez wyraznego pogarszania doskonalo-
sci. Z mozliwych tutaj rozwigzan przez zmiane
obciazenia (powiekszenie powierzchni nosnej)

lub zastosowanie urzadzen zwiekszajacych nos-

nosé blizszem praktycznego zastosowania wyda-
je sie ta druga droga. Naturalnie urzadzenia
zwiekszajace nosnosé, o ile maja byé celowe
z punktu widzenia nalezytego wyzyskania pra-
déw wznoszacych, powinny odznaczac¢ sie za-
chowaniem dobrych doskonatosci przy tych zwie-
kszonyeh nosnosciach ).

Lot z wialrem w powietrzu pozbawionem pradow

pionowych.
Jako jeszoze jeden z mozliwych prostych
przyktadéow podstawowych aeronawigacji szy-

bowcowej rozpatrzymy lot z wiatrem w powie-
trzu pozbawionem pradéw pionowych. Zgodnie
z rye. 9 zaleznosé okreslajaca doskonalosé wzgle-
dem ziemi da sie wyrazi¢ nastepujaco:

o s Dbl 4 o 5 o
g2 ? e
lub
g =¢€+—. . (16)
1 + Vy ( )
wreszcie
el=s(1+$) R ets)

obie ostatnie zaleznos$ci wskazuja, iz ten szybo-
wiec uzyska z wiatrem wieksza doskonalosé
wzgledem ziemi, kiéry bedzie miat: @) mniejsza
predkosé opadania, V, nawet przy tej samej do-
skonalosei i

1) Por, ,Niektére urzadzenia dla zwiekszania wy-
poru,,

b) ktéry bedzie zachowywal lepsza doskona-
fos¢é przy malych predkosciach lotu, inaczej mo-
wiac bedzie mial e,... zachodzace dla duzych e,
oraz male obciazenie. Wniosek ten pozostaje
W pewnej sprzecznosci z wnioskami odnoszacemi
sie do przechodzenia obszarow niekorzystnych
warunkow aerologicznych, - ale dotychezasowa
praktyka wykazata, ze ze wzgledu na uzytkow-
nos¢ przelotowa szybowca i wieksza swobode wy-
boru kierunkéw przelotu lepiej jest klasé wie-
kszy nacisk na podniesienie w szybowecu zdolno-
sci pokonywania niekorzystnych warunkow aero-
logicznych. Natomiast szybowiec dla wyzyskania
minimow aerologicznych w swej koncepcji po-
przednio rozpatrzonej, szybowca o malem obcia-
zeniu na m. i bardzo malych predkosciach opa-
dania, powinien uzyskiwaé¢ bardzo dobrze do-
skonalosci wzgledem ziemi w locie z wiatra w po-
wietrzu pozbawionem pradow pionowych.

Przyktady poréwnawcze.

Dla praktycznego zilustrowania poruszanych
w o0golnej formie probleméw wtasnosei przeloto-
wych szybowcow podamy tutaj rozwazania dwu
hipotetycznych szybowcéw o tem samem wydiu-
zeniu, zaopatrzonych w profile o zdecydowanie
roznych charakterystykach. Jako profile porow-
nawcze dla skrzydet wybraliSmy profil W 192

T
S
e

Rye. 9.
Tor ustalonego lotu szybowca z wiatrem przy braku
prqddéw pionowych.

i Gottingen 535. Rye. 10 przedstawia wyniki
dmuchan obu tych profili dla 4=05. W 192 re-
prezentuje typ profilu dwuwypukiego o stosun-
kowo maltych oporach profilowych, lecz o stosun-
kowo niskiem €.z, gdy G535 jest typowym
przedstawicielem profilu o wysokich wspolczyn-
nikach maksymalnej nosnosci okupionych wie-
kszym oporem profilowym. Dla przeprowadzenia
dalszej analizy przyjeto, z2 mamy 2 szybowce
o identycznych oporach szkodliwych ¢.,. = 0,004
i platach o tem samem wydtuzeniu 4= 15, lecz
zaopatrzone w skrzydia o roéznych profilach.
Dla otrzymania charakterystyki calego skrzydia
naszych obu wzorcowych szybowedw przeliczono
przy pomocy znanych wzoréw Prandtla charak-
terystyki wydluzenia dmuchanego na wydluzenie
przyjete w przykladzie. Przez dodanie stalej
wielkosci oporu szkodliwego otrzymalismy cha-
rakterystyke aerodynamiczna caltych szybow-
cow. Tutaj trzeba zaznaczyé z calvm naciskiem,
ze tak otrzymane charakterystyki sa tylko pew-
nym idealnym wzorcem dla rozwazan, gdyz wo-
géle formuly prof. Prandtla przy przeliczeniu
na tak wielkie wydluzenia nie zgadzaja sie z rze-



49

- Zmiana predkoSei opadania szyboweéw hipotetyeznych o profilach & 535, W 192 i W 192 .

z klapa zaleznie od szybkosei lotu i obeiazenia.
e ko Obciazenie T 11 keg/m? Obcigzenie % = 14 kg/m? Obciazenie % = 1T kg/m* g
Totu ‘ i :
R ot oS elrol, gorBrafleoliogages | W.192. v 189 k| S8% | W1 | W19k
fangode v, e v, vy v, v, v, v, v,
m/sel m/sek m/sek m/sek m/sek m/selc m/sek m/selk m/sel
45 0,64 0,90 0,68 0,90 — - 0,90 — — —
50 0,69 0,58 0,60 0,65 — 0,656 0,8 — 0,80
60 0,72 0,62 0,74 0,68 0,64 0,69 0,74 0,71 072 2
70 0,97 0,80 == 0,82 0,74 0,90 0,82 0,74 0,85
80 1,40 1,10 — 1,12 0,90 — 1,00 0,84 —
90 1,90 1,40 — 1,656 1,22 — 1,35 1,08 —
100 2,70 2,10 — 2,00 1,60 — 1,75 1,40 -
VA min f :
I ‘39 45 39 44 51 44 @,5 bb . 4:8,5

Profil 192k jest profilem W 192 zaopatrzonym w klapy wychylone w dét o0/100;

czywistoscig, po drugie zastosowanie dos$é cien-
kiego (12°/,) profilu W 192 dla szybowca wolno-
nosnego o takiem wydluzeniu jest prawie niemo-
zliwoscia, a przy koncepcji niewolnonosnej wat-
pliwem jest osiagniecie oporow szkodliwych rze-
du ¢,,. = 0,004. Majac jednak przed oczami pew-
ne idealne wzory w postaci tak otrzymanych
charakterystyk bedziemy mogli dla rzeczywistych
wykonan, zaleznie od tego, do ktérego z wspom-
nianych 2 wzorcow bedzie sie zbliza¢ szybowiec
swemi charakterystykami, wyprowadzi¢ pewne
wnioski ogélne o jego zdolnosciach przelotowych.
Charakterystyki obu naszych szybowecéw wzor-
cowych zostaly naniesione we wspoélirzednych
logarytmicznych na rye. 11 *). Naniesiono. tu
rowniez charakterystyki szyvbowca zaopatrzone-
go w skrzydio o profilu W 192 'z klapa szczelino-
wa na calej rozpietosci wychylona wdét o 10°.
Na wspomnianym wykresie widzimy np., ze ma-
ksymalne wartosci funkeji ¢,®|e.? dla obu pomy-
Slanych szybowcow sa mniej wiecej te same 1 wy-
nosza, okolo 600, znaczy to, ze oba szybowce be-
da posiada¢ przy tem samem obciazeniu po-
wierzchniowem jednakowe predkosci opadania,
natomiast co do doskonalosci to widzimy, ze
szybowiec z profilem W 192 ma doskonaloscé
Enaz = ~ 27, gdy z profilem G 535 wielko$é ta
WYNOSi &ner = ~ 20. Przyjmujac obciazenia na

metr kwadratowy % =11 kg[m?; %2— = 14%g|m?

1 %:17 kg/m® obliczamy dla réznych predkosci
lotu poziomego predkosci opadania. Wyniki tych
obliczent sa w podanej tutaj tabeli oraz na rye. 12.
7 tabeli tej, jak réwniez z zataczonych wykresow,
widzimy wyraznie, ze szybowiec o profilu szyb-
koSciowym i duzem obeciazeniu na metr kwadra-

"Patrz: Zastosowanie wykreséw logarytmicznych
w projekcie wstepnym szybowca. W. Stepniewski i M.
Piatek, Czasopismo Lotnicze Nr. 2/1935.

towy, uzyskuje zdecydowana przewage w dzie-
dzinie szybkosci wiekszych nad tym samym SZy-
bowcem o mniejszem obciazeniu. Przewaga ta
zaznacza, sig jeszcze wyrazniej nad szybowcem
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Wykresy biegunowych dia. . prqﬁléw 14 192 & G 535
dl(l ).=5. : FEE TR 114 ¢

o profilu z duzemi oporami profilowemi i malem
obcigzeniu na metr powierzchni. Najbardziej
drastycznym przykladem tej przewagi moze byé
fakt, ze szybowiec o profilu W 192 i obciazeniu

4
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bedzie mial predkos¢ opadania V, = 1,4 m|sek,
gdy szybowiec o profilu G535 i obciazeniu

= 17 kglm® przy predkosci lotu 100 km/godz.

%= 11 kg/m* bedzie opadac¢ z szybkoScia prawie
dwukrotnie wieksza (V,=~ 2,7 m[.éek).

7 zalaczonej tabeli widzimy, ze zmiana obcia-
7enia bardzo radykalna (z %=11 kg/m® na

%= 17 kg/m*) daje nam stosunkowo nieznaczny

wzrost bezwzgledny predkosci opadania z V, =
— 0,58 mlsek na V, = 0,70 m/sek czyli przyrost
nie odgrywajacy wiekszej wagi przy wyzyskiwa-
niu normalnych pradéw wstepujacych, natomiast
ze wzgledu na moznos¢ pokonywania niesprzyja-
jacych warunkéw aerologicznych dzieki dobrym
doskonalosciom przy duzych predkosciach lotu
szybowiec tak pomyslany wykazuje duze zalety.
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Rye. 11.
Biegunowe logarytmiczne porswnawczych szybowcdw.

(Dlatego dla zwiekszenia obciazenia stosuje sie
np. balasty wodne). Pomimo tych zalet duzych
obciazenn ze wzgledu na nieraz bardzo wazna
chociazby z pilotazowego punktu widzenia kwe-
stje mozliwosci lotow z matg predkoscia, waznem
jest da¢ mozno$é uzyskiwania tych malych pred-
kosci przez zastosowanie odpowiednich urzadzen.
Np. nieraz o powodzeniu lotu decyduje utrzyma-
nie sie na do$¢ ciasnem zboczu przy stosunkowo
stabych warunkach wietrznych. I tutaj z szy-
bowcow o tej samej predkosci opadania szybo-

wiec wolniejszy bedzie mial zdecydowana prze-
wage chociazby z tego wzgledu, ze pilot nie be-
dzie potrzebowal przechodzi¢ z jednego wirazu
natychmiast w drugi.

Jako wniosek koncowy z catkosztaltu naszych
dotychczasowych rozwazan zdaje sie, ze szybo-
wiec przelotowy normalny powinien mieé¢ male

1

Cen 1 duze obcia‘ienia,g oraz nalezy go zaopa-

trzy¢ w urzadzenia dla zwigkszania nosnosci ce-
lem lepszego wyzyskania warunkéw zaréwno
przy przechodzeniu obszaréw mnosnych, jak
jak i w krazeniu w nich.

Szybowiec dla praktycznego wyzyskania mi-
niméw aerologicznych zdaje si¢ powinien miec
male lub b. male obciazenia powierzchniowe
i opory doprowadzone do mozliwego dzis do
osiagniecia praktycznego minimum, gdyz jedy-
nie na tej drodze taki szybowiec o malem obcia-

Qs=1 14 17 / \
| w2 S 3
20| 1192 zkiapa B=10° —o— —o— - / /,
o G535 - o o
1815
3 /
16{ & Y st
S V4
W/
12 /
10
ve
06 > i 0) -
: ® Vekemfh
%% %0 6 70 8 9%

ety
Rye. 12.

Zmiany predkosci opadawia lotu szybowcow porownaw-
orych w zaleZnodei od obcigzen. powierzchniowych.

7eniu powierzchniowem bedzie moéglt wykazaé
jakakolwiek zdolno$¢ przebywania obszaréw nie-
korzystnych aerologicznie (wiatr przeciwny,
duszenie). Zdolno$é pokonywania tych nieko-
rzystnych warunkéw jest jednym z podstawo-
wych warunkéw mozliwosci praktycznego uzyt-
kowania szyboweca.

5 Dittmar podkresla niejednokrotnie pewne niebez-
pieczenstwo szybowcéw o malych oporach ze wzgledu na
lot w chmyrach, gdzie szybowce takie moga sie b. szybko
rozpedzaé do znacznej szybkosci. Jednakze zdaje nam sie,
7e zastosowanie urzadzen zwiekszajacych noénosé, ktore
z reguly powiekszaja rowniez opory, zblizajac w ten spo-
s6b szybowiec o malych czn do szybowcow o duzych Cza
sprowadzaja niebezpieczenstwo rozpedzenia sie w chmu-
rze do tego samego stopnia co dla szybowcéw o duzych
oporach.
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ZBIGNIEW OLENSKI

Zdolno$¢ szybowcow osiagania wysokosci przez krazenie.

L’aptitude des planeurs pour gagner de

L’auteur considére les facleurs permettant d’obtenir,
dans un virage, la vitesse de descente la plus petite possi-
ble pour un virage le plus serré possible (pour un rayon
minimum du virage).

Finalement, I'auteur vient & la conclusion que le pla-
neur moderne commence & prendre la forme décidée dun
appareil a trés faible trainée, a charge alaire assez con-
sidérable, avec des ailes possédant un profil adapté a la
vitesse et munies des dispositifs hypersustentateurs trés
efficaces. Au point de vue aplitude pour gagner de l'alti-
tude dans des virages serrés, 'emploi de ces dispositifs
semble d’étre tout a fait opportun.

Jak wiemy, szybowiec w celu uzyskania
wysoko$ei wykorzystuje t. zw. ,kominy“ pra-
déw wznoszacych — przez krazenie, gdyz naogol
w locie prostym zbyt szybko by je opuscil
ze wzgledu na ich male wymiary poprzeczne.
Kominy te bywajs rozmaite; czesto sg tak
waskie, Ze zmuszaja pilota do bardzo ciasnego
krazenia i wtedy szczegélnie wazZnemi sg odpo-
wiednie wlasnosci szybowca i umiejetnosé pilota.

W praktyce mozna sig spotkac¢ z przypusz-
czeniem, iz krazyé nalezy na kacie minimalnej
mocy. Jest to niedcisle, a szczegdlnie przy skre-
tach ciasnych. Wprawdzie przy danem pochy-
leniu poprzecznem szybowca o kat @ najmniej-
sza szybko$é opadania, biorac rzecz praktycznie,
zachodzi przy kacie minimalnej mocy (jak to
latwo udowodnié z wystarczajacem przyblize-
niem wstawiajac do wzoru na moc lotu pozio-

G :

), jednak

os @
to pochylenie nie jest dla nas zadnym czynni-
kiem bezposrednim, wchodzacym w gre przy
krazeniu. Tu chodzi bowiem o to, aby otrzymaé
jak najmniejszg szybkos¢ opadania nie przy
danej glebokosci wirazu, a przy danem pro-
mieniu krgzenia. Te zas warunki nie pokry-
waja sie.

W dalszym ciggu artykulu zostang rozpa-
trzone warunki konstrukcyjne i pilotazu, przy
ktérych dla danego promienia krgZenia szybkosc
opadania jest najmniejszg, a wigc najszybszem
jest wuzyskiwanie wysokodci przez krazenie
w pradach wstepujacych. Prosty rachunek opiera
sie na nastepujacych zaloZeniach:

1). wiraz jest ustalony i prawidlowy.

mego zamiast cieZaru G wartosc

2). P, i P, w wirazu réwnajg sig % Cy S Upr

i%c,S v,?, gdzie v, jest szybkoscig srodka

ciezkodci wzdluz toru (w wirazu), zas ¢, 1 ¢, 58
takie same jak w locie prostym dla tego samego
kata natarcia. (Pominieto wiec wszelkie zmiany
¢ ie¢, powstale wskutek wychylenia sterow,
przeplywu nieprostolinjowego i t. p.).

I'altitude en toumant en cercle.

Oznaczenia przyjeto nastepujace:

a — kat pochylenia poprzecznego w wirazu
(obrét dokola kierunku ruchu),

v, — szybkos¢ érodka ciezkosci na torze w locie
prostym,

v, — szybko$é érodka ciezkofci na torze w wi-
razu,

w, i w, — odpowiednie szybkosci opadania,

Wy mn. — najmniejsza szybkos¢ opadania w wi-

razu o danym promieniu,

p kglm? — obcigzenie powierzchniowe,

l, — droga przebyta w wirazu, i

h., — wysoko$é¢ stracona w wirazu odpowiada-
jaca drodze I,

a, — kat miedzy pionem a wypadkows silg
aerodynamiczng P.

R — promien kraZenia czyli promien walca, na
ktérym opisana jest linja §rubowa, bedaca
torem lotu. Walec ten nazwano walcem
krazenia. :

R, — promien skretu (najwigkszy promien krzy-

wizny elipsy, powstalej z przecigcia sie
powierzchni walca kraZenia z plaszezyzng
poprowadzong przez styczng do toru
1 przez promien walca krazenia przecho-
dzacy w punkcie stycznosei).

Oznaczenia pozostale sg ogélnie przyjete.

Rye. 1.
Rozldtad sit w wirazu.
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Rye. 1 przedstawia rozklad sil, dzialajacych
na platowiec, wykonywujacy w locie slizgowym
ustalony wiraz. Na platowiec taki dzialaja sily
masowe i sila aerodynamiczna P. Pozostale sily
na rycinie sg tylko skladowemi tych sil. Sila P
lezy w plaszczyZnie pionowej, przechodzacej
przez promien i Srodek cigzkosci (a wiec i przez
wektor cigzaru). Plaszczyzna ta jest niewidoczna
na rycinie. Jednoczesnie sila P lezy w plasz-
czyznie symetrji platowca. Jej rzut na pion
réwna sig ciezarowi i réwnowazy go, a rzut na
promien skretu daje potrzebng sile dosrodkowa.
Dla ulatwienia rachunku bedziemy rzutowad
zamiast samej sily P jej skladowe P, i P,
(lezace w plaszczyZznie symetrji szybowca). Z rzu-
téw P, i°P, na plaszczyzne pionows, przecho-
dzgcg przez kierunek ruchu v, widzimy, iz
cigzar G jest zréwnowazony przez prostopadle
do siebie wektory sil P, cos @ oraz P,. Stad,
analogicznie jak dla prostego lotu $lizgowego,
mozemy okresli¢ kat ¢ jaki tworzy z poziomem
styczna do toru lotu. Przedstawimy to w formie
nastepujacej : :
- A c, COS &
Ctg(p_hw—c, . DEONOETW &-(1)

A wiec nachylenie to jest zmniejszone. przez
czynnik cos @ w stosunku do nachylenia w locie
prostym dla tego samego kata natarcia. Aby
okresli¢ potrzebne zwigkszenie szybkosei w wi-
razu przy zachowaniu tego samego kata natar-
cia poréwnywujemy sily aerodynamiczne, réwno-
wazgce ten sam cigzar w locie prostym i w wirazu.

2% Yol +e:2. Svt = —2%ch’ cos®a + ¢, 2. Sv,?

Stad mamy: '
1 : 4
(27
I et e =
° " Ycosea (ﬁ)z_l_ 1
& 2
Cx cos®a
4
/1+—1—2
G Sl | (eylez) o)
Veos e £ 1

(ey/Cs . cos@)?

Dla normalnych warunkéw szybowcowych
mozna przyjaé z dostatecznem przyblizeniem, iz

i 1 . @b
Veos & =X

Wzér ten (2b) jest Scisly dla lotu poziomego
(samoloty motorowe).

Dla szybowcéw wielko§é bledu mozna zawsze
okresli¢ poslugujac sie wzorem 2a. Blad ten
naogodl jest tak maly, iz warto sig nim zajmo-
waé tylko w razach wyjatkowych, mianowicie
przy glebokich wirazach i malych wartosciach
¢ylcz. (Przy e¢,/c,=15 1 @ =60° blad wynosi
0,8%%0)- _

Widaé stad, Ze szybko$é¢ w wirazu w sto-
sunku do szybkosci w locie prostym przy tym
samym kacie natarcia musi byé zwiekszona

v, =

rzez czynnik c ——— . Majac szybko$é w wi-

razu 1 odpowiednie pochylenie toru (wzér 1)

mozna okresli¢ szybkosé opadania w wirazu w,.
Ze wzoru (1) wiemy, zZe:

wlu L e | Vci o,
Y%  VYel2cos®a+ c,?
Cx
w ?_2 .
Vc,; Ccos* @ + Cx
Podstawiajac do tego wzoru za v, jej war-
tos¢ ze wzoru (2a), a za v, w nim wystepujaca

wielkosé:

Ca
oraz wykonywujac rachunek po uporzadkowaniu
otrzymamy :

i V'(z—;)%l

~ cos’ka’

a wiec

Wy =1V

Wy

w

4 _1 1 8 3
. Wy + (cy/cfﬂ)2 ‘-l 3
~ coste” It sreen ()
14—
(ey/ez . cos @)

Analogicznie jak dla szybkosci po  torze,
mozemy przyjac¢ z wystarczajacem przyblize-
niem dla wypadkéw kraZenia majacych miejsce
w praktyce, ze:

=i W
b P e i (3b?

-2 / ey evs
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Ryce. 2.

Procentowe zwigkszenie w wzg. w w skrecie w za-
leZnosci od w wzg. w lotu prostego przy zachowaniu
tego samego kqia natarcia.

Ze zwigzku tego wynika, iz szybkoié opa-
dania w wirazu zwicksza sig do$é gwaltownie
z pochyleniem poprzecznem. Procentowe zwiek:
szenie v, i w, w stosunku do v, i w, zaleZnie
od kata e dla tego samego kata natarcia przed-
stawia ryc. 2. . Rye. 2 okreSla te wielkosci nie



w sposob Scisly a z pewnem przybliZeniem ;
opiera si¢ on bowiem na wzorach (2b) i (3 b).
Dla lotu poziomego (samoloty motorowe) wy-
kres v, jest $cisly. Aby otrzymac wielko$é pro-
mienia skretu, okreslamy ,sile dosrodkows po-
wodujgca ruch po krzywiznie.

Rzutujemy P, Wzglqdnié P, i P, na promien
skretu. Poniewaz P, jest prostopadla do R (R,),
wiec sila dosrodkowa réwna sie

! b 0 <
P, sin @ = R P,,—Q—gcySv,,,..
Stad: R, 26 ABacsi iy

~ Sde;sina desina

W istocie przy krazeniu interesuje nas ra-
czej R a nie R, jednak te wielkosci dla nor-
malnych warunkéw krazenia r6znia sie nie-
znacznie; wymagania za$ tu zupelnych $cislosei
sg niecelowe. Do obliczen $cislych sluzy naste-
pujacy wzér pozwalajacy z latwoscia przejsé
z R, do R:

(=)
Cx R
R =R, ot = = ()
(c_z) _cos®a 1+(cy cos a)2
Cx

R, okreslono tu jako najwiekszy promien
krzywizny odpowiedniej elipsy (patrz oznacze-
nia). (Najwiekszy promien krzywizny w elipsie

a2
R—5 —
mniejsza). Majac te zwiazki mozna z latwoscig

gdzie @ — wigksza pélos elipsy, a b

przejsé do okreslenia szybkosci opadania w za- -

leznosci od promienia skretu R;.

Wychodzac ze wzoru (3a) podstawiamy do
niego zamiast w, jej wartos¢ ze znanego wzoru
dokladnego :

2g9pect

Y= N5 (ef + etk

otrzymamy

ves 1 2 gpe? ‘\4/|7(—Zf)2+1 —Is

cos’ra” Vo (c®+ )’ Lc” 2 e |2
s
s cos?a

wartosé okreslona

Podstawiajac zamiast 2—;’

=
s

waniu otrzymamy :
= 3
4 ( e, 2
B Cu \/gRlsina c:
ta oy ] ErG08 i thay G 1

4 1 =8

: 5 1
L5 (cy cos 0)2

ze wzoru (4), ( =R, ¢, 8in a), po uporzadko-

¢ \/gR;sine

3
Ccy cos® a

53

Tu znowu dla warunkéw z jakiemi spoty-
kamy sig w praktyce moZna przyjaé:

TR
5 Cx g R,sma .
Wy = -— == . (6Db)
¢y cos® &

Jest to zalezno$¢ najwazniejsza, pozwala bo-
wiem mna okrelenie szybkoSci opadania przy
danem promieniu, o co nam przedewszystkiem
chodzi. R, ¢, i kat @ wystepujace w tym wzo-
rze sy zwiazane ze sobg przez zaleznosé (4). To
znaczy, ze kazdemu promieniowi R; odpowiada
okreslone pochylenie @, zalezne od ¢,-ka, przy
ktérym jest wykonywany wiraz, od obciazZenia
powierzchniowego 1 od gestosci powietrza. Przy
okreslaniu w, znacznie wygodniej bedzie wiel-
kosci ¢,, p 1 6 polaczyé w jedng i postawic
sprawe w sposob nastepujacy: Kazdemu pro-
mieniowi R, odpowiada okre$lone pochylenie e

zalezne od wielkosci 6pc . Majac w ten sposéb
Y
@ okreslone ze wzoru (4) (sin g— 2% £ mo-
dey B}

zemy wyznaczyé ze wzoru (6 b) wzglednie (6a) —
szybkosci opadania w wirazu dla poszczegél-
nych R,. Obliczanie rachunkowe w, byloby zbyt
ucigzliwe, natomiast bardzo latwo okreslié je
metoda wykreélna, oparta na tym samym wzo-
rze (6 b). Metoda ta pozwala réwniez na bez-
posrednie odczytanie najmniejszej szybkosci
opadania — w, .., dla danego R, (patrz ryc. 3).
Konstrukeje tego wykresu i poslugiwania sie
nim objasniono ponizej. Po zlogarytmowaniu
wzoru (6 b) otrzymamy :
sin @ PR

lg Wy = lg\/g Rl m = e .
Kreslimy szereg krzywych

] [ ., sina
s pe
funkcji % dla kilku stalych i okreslonych wiel-

kosci R,. yPunkty takiej krzywej znajdujemy
przez okreslanie katéw @ ze wzoru (4) dla réz-

nych zaloZonych wielkosci %
'y
Rzedne tego wykresu (ryc. 3) posiadaja skale
logarytmiczng tak, Ze kre$lac na nim dla réz-

D

R0 S5
~nych 3o wartosci c—" danego platowca, réwniez

w skali ylogarytmiczﬁej, lub przykladajac kalke
; e, > .
z takim wykresem c—J, otrzymujemy w, jako

réznice odcinkéw
sin @ e
\/gR1 cost g Oras c—i, ’

mierzong w tej samej skali logarytmicznej,
W braku gotowego wykresu (ryc. 3) najlatwiej go
sporzadzi¢ przez odmierzanie rzednych wykresu
bezposrednio ze skali zwyklego suwaka loga-
rytmicznego. Uniknie sig przez to znajdywania
logarytméw. Punkty przeciecia tych krzywych
oznaczajy w, = 1. Szybkos¢ opadania mniej-
szg od jedno$ci otrzymujemy dla obszaréw,

w ktérych krzywa £

5 przebiega ponad krzywa



54

' sin @ 3 h
Vg R, oo dla danego R,. Za$ w, wigksze od

jednodci otrzymujemy przy ustosunkowaniu od-
wrotnem. Najwigksze wzniesienie punktu krzy-
wej 2—” nad krzywa dla odpowiedniego R, (mie-
rzac w kierunku pionowym) okresla najmniejsza
szybkoéé opadania przy danem promieniu skretu
(np. odecinek w, . dla R, =50 na ryc. 3).” Od-
cinki szybkoéci opadania odmierzamy na skali
logarytmicznej zawsze od jedynki. Dla wiel-
kodci w, mniejszej od jednosci odmierzamy
wspomniane odeinki od jedynki wddl (skala na
ryc. 3). Mozemy je réwniez odmierza¢ na su-

»Skrzydlatej Polski“ 1935 r. w dziale Wiado-
mosei Technieznych I. T. S-u.

Autor wprowadza do rozwazan 2 szybowce
zastrzegajac sie, Ze nie sa one przykladami
konstrukcyjnemi, lecz tylko pewnemi idealnemi
wzorcami. Sg to szybowce o wydluzeniu 4 = 15,
o oporach szkodliwych e.,.. =0,004 i posiada-
jace r6zne profile. Jeden szybowiec zaopatrzony
jest w profil Gottingen 53D (duze. €,me. 1 duze
Cemin.), & drugi w typowy profil szybkosciowy
W 192. Rozpatrzono rézne obcigZenia, a dla
W 192 zastosowanie klap wychylonych o 10-15°,
prawie mniepogarszajgcych minimum opadania
a przesuwajacych je tylko w kierunku mniej-
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Rye. 3.
Waylkres do okreslania szybkoéci opadania w skretach (dla réZnych szybowcow).

waku o takiej samej skali, a mianowicie w lewo
od prawej jedynki. Gdy w, wigksze od jednosci,
to odmierzamy je wgoére na ryc. 3 lub na prawo
od lewej jedynki suwaka. Charakter zaleznosci
miedzy najmniejsza szybkoscig opadania przy
krazeniu w,, .. & wielko$ciag promienia skretu,
najjaskrawiej wystapi na przykladach konkre-
tnych. Nie chcac problemu kraZenia traktowaé
jako zjawiska oderwanego, nie zwigzanego z tak
waznem zagadnieniem, jak wlasnoéci przelotowe
szybowcdéw, nawigzuje do artykulu inz. W. Step-
niewskiego p. t. ,Charakterystyki aerodyna-
miczne i obciaZenie plata, a wlasnosci przelo-
towe szybowcow* zamieszczonego w 12 numerze

szych szybkosci. Profil ten z wychylonemi na
cale] dlugosci klapami nazwano W 192 k. Szy-
bowiec o profilu G535 ma wielkie walory przy
krazeniu ze wzgledu na dosé wielkie wartosci

g‘: przy duzych e,-kach. Zaleinoé’é ta wynika

z interpretacji rye. 3 zamieszczonej ponizej.
Poniewaz szybowiec z profilem W 192 ma wy-
bitng przewage wlasnosci przelotowych nad
@ 53b odsuwajac go przez to w szeregu szy-
bowcéw nowoczesnych na plan dalszy, wiec
w artykule niniejszym zostanie rozpatrzona
zdolnosé krazenia tylko szybowca z profilem
W 192, przy obciazeniach plata 14 i 17 kg|m?.



Dla obcigzen tych rozpatrzone zostanie zaréwno
yneutralne* polozenie klapy (W 192) jak i wy-
chylone (W 192 k). Szybkosci opadania dla tych
wypadkéw w zaleznosci od szybkosci po torze
w locie prostym, podaje tabelka zamieszczona
we wspomnianym artykule inz. Stepniewskiego
na str. 348. W dalszym ciagu artykulu bedzie
sie rozumialo pod nazws W 192 wzglednie
W 192 k& nie sam profil, a caly szybowiec o od-
no$nym profilu. Wracajac do rozwazan nad kra-
zeniem, widzimy, Ze na zalgczonej ryec. 3 na-
kreslono linja przerywana krzywg ‘ci”— w funkeji
% dla szybowca W 192 o obcigZzeniu pow.

y 3
p =14, Na krzywe] tej wielko$é (2”2)

wyznaczona przez najmniejszg szybkos¢é opada-
nia dla R, — oo czyli dla lotu prostego. (Odci-
nek wy min.)- MoZzna przewidywaé, iz dla wszyst-
kich pozostalych promieni (o wielko$ciach skon-

czonych) minimum opadania w wirazu zachodzi
3

pomiedzy (—”—g) maz. 8 Cymez. 1 to przy warto-

mazx. jest

e
Cz
$ciach ¢,-ka tem wiekszych, im mniejszym jest
promien skretu. Albowiem pochylenie krzywych
\/ R, gsina
cos®a
mieni, przez co odcinek w, .. przesuwa sig na
lewo ze zmniejszeniem R,. Dla bardzo malych

wzrasta dla coraz mniejszych pro-

promieni dochodzi on a% do €, maz. ( B L minimum) :

de,
Pojeciowo jest to zupelnie erzumitJa,Ie, jesli ze-
stawimy wzory (3 b) i (4). Dla danego promie-
nia bowiem @ jest tem mniejsze, im wigkszem
jest e,. A wiec zwigkszenie w, w stosunku do
odpowiadajacych w, jest mniejsze przy ¢, wigk-
szych, tak Ze nawet oplaca si¢ pewne oddale-
nie od kata minimalnej mocy w kierunku wigk-
szych ¢,- kéw. Gdy dla danego szybowca zmniej-
szymy obciazenie powierzchniowe, to krzywa

c - SRS
c—"’ na ryc. 3 nieco zmieniajac ksztalt przesuwa

s;q w lewo, a wiec szybkosci opadania malejg
dla wszystkich promieni. To samo zjawisko zaj-
dzie przy zwigkszeniu ¢, dla dla tych samych
wartoscl Z—” Z ryc. 3 widzimy, Ze w celu otrzy-
mania szyi)owca. o malych szybkos$ciach opada-
nia w wirazach przy okreslonych wielkosciach

promieni musimy stosowaé male wartosci —gp%y,
przy jednoczesnie jaknajwigkszych wartosciach
%i dla czesci biegunowej polozonych pomigdzy
minimum mocy & € mar- Wtedy bowiem krzywa

% szybowca bedzie poloZzona jaknajbardziej na
lewo i jaknajwyzej.

Rozbijajac to na poszczegdlne czynniki, mo-
zemy ustalié nastepujace postulaty dla otrzy-
mania dobrych wlasnosci krazZenia:

1. Stosowad profile o jak najwiekszych ¢,-kach

przy mozliwie wielkich wartosciach gl ;
x

5b

2. Stosowaé mozliwie duZe wydluzenia.

3. Uzyskaé jaknajmniejszy spolczynnik opo-
réow szkodliwych.

4. Stosowaé¢ mozliwie male obcigzenia po-
wierzchniowe.

(6) Pozatem bioragc pod uwage wielkosé %
Y
stwierdzamy, iZz wlasnodci te sa najlepsze
przy najwiekszej gestodci powietrza, a wiec

w poblizu ziemi.

Nalezy pamietaé, iz postulaty te dotycza
tylko krazenia, a wiec nie uwzgledniaja innych
waznych wlasnoscei szybowca. Mogg nawet byé
z niemi sprzeczne (np. p. 4). MoZzna jednak zna-
lezé rozwiazania dajace dobre ogélne wyniki,
o czem bedzie mowa w dalszym ciagu artykulu.

Narazie, nie zajmujac sie innemi wlasno-
$ciami szybowcdw, oméwimy wyzej wymienione
postulaty. -

Ad 1). Rozpatrujac wartosci ¢, iz—” przy kra-

zeniu bedziemy mieli na mys$li tylko zakres po-
lozony pomiedzy katem minimalnej mocy a €, maz-

Aby oceni¢ wplyw duzych e¢,-kéw profilu,
nalezy rozpatrzyé¢ spowodowane przez ich zwigk-
szenie zmiany w, xm». Zwiekszaé ¢, mozemy przez
dobér odpowiednich (stalych) profili lub stoso-
wanie urzadzen specjalnych zwigkszajacych
¢,~ki tylko chwilowo. Na ryc. 3 wida¢, iz przez
zwiekszanie wartoéci ¢, zmniejszamy wielkoSci

Ep?y’ a wiec punkty krzywej :::—i przesunsg = sie

w lewo i jednoczes$nie w dol, poziomo, lub nawet

Y

w gore, zaleznie od zmiany wielko$ci :::— Uzy-

skamy wiec w konsekwencji mniejsze szybko-
éci opadania w wirazu, przynajmniej dla bar-
dzo malych R,. Kazde zwiekszanie ¢, pozwala
na osiggniecie mniejszych promieni skretu
i mniejszych w,mn przy bardzo malych R,.
Zmniejszenie W, ... (naskutek zwiegkszenia c,-
kéw) przy pozostalych promieniach (Srednich
i duzych), jest uwarunkowane stosunkowo nie-

Y

A 3 o 4 3
wielkim pogorszeniem wartosci o Im wiek-

szem jest zwiekszenie ¢,, tem wigksze moZna
dopuscié pogorszenie % O ile zwigkszamy no-
éno$¢ w celu polepszenia wlasnosci przy kra-
zeniu, to nalezy te zmiang tak przeprowadzié,
aby otrzymaé¢ zmniejszenie W, min. Przy wszyst-
kich promieniach krazenia.

Interpretujac?) ryc. 8 mozZna przewidywac,
iz przy wszystkich promieniach skretu oplaci
si¢ ze wzgledu na krazenie taka zmiana pro-
filu zwiekszajaca e¢,-ki, ktéra nie spowoduje
zwiekszenia szybkosci opadania w locie prostym.
O ile ta ostatnia wielko$é ulegnie nieznacznemu
zwiekszeniu, to najmniejsze szybkofci opadania
zmniejszg sie tylko dla malych promieni kra-

1) Wzigé pod uwage odlegloéci punktéw krzywyeh

gy— od krzywej dla R, =oco i od coraz stromszych krzy-
xr

wych dla coraz mniejszych R, (mierzac w kierunku
pionowym). i
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Zenia, natomiast zwigksza sie przy promieniach
wielkich. :

Z tej wskazowki korzysta¢ nalezy tylko
przy wstepnej i przybliZzonej ocenie profilu. Dla
oceny Scisle] nalezy wykreslié parg punktow

krzywej % (na ryc. 3 lub odpowiedniej kalce).

Ad 2). Przechodzac do wplywu wydluzZenia
stwierdzamy, Ze z jego wzrostem zawsze W, uin.

maleje ze wzgledu na wieksze wartoseci % przy

tych samych a nawet wigkszych c,,-ka,chiE
Ad 3). Maly spélezynnik oporéw szkodliwych

I a podwyzszenie krz We' % & tem sa-
Wpiywa na poawy ywej =

mem na zmniejszenie Wy i,

Ad 4). Zmiana obciaZenia nie wplywa na z—y,
Cy 2

a wiec nalezy tylko dla tych samych a zmie-

ni¢ w odpowiednim stosunku % Wskutek tego
Y

¢

poszezegdlne punkty krzywej przesuna sie

poziomo: przy zmniejszeniu p w lewo, a wiec
w kierunku zmniejszenia w,mm. Przy zwiek-
szeniu p zjawisko zachodzi w kierunku od-
wrotnym.

Ad b). Ze zmiang gestosci rzecz ma sie po-
dobnie, tylko kierunek przesuniecia jest prze-

ciwny, gdyz J jest w liczniku wielkodei %
Y
Z tych wzgledéw zwiegkszanie wysokodci wplywa
tak jak zwiekszanie obcigzZenia, zmieniajace wiel-
kosé % W tym samym stosunku co odpowied-
¢4
nie zmniejszenie d. Np. wzrost wysokosci od
0—2000 m szybowea o p= 14 jest réwno-
znaczny ze zwiekszeniem obciagZenia mna wyso-
kosci O m do 17 kg na metr kwadratowy. Jak
bylo wspomniane w wypadku konstruowania
szybowca przelotowego, co obecnie jest najbar-
dziej aktualne, nie mozna przyjaé calkowicie
wszystkich warunkéw uzyskania dobrych wla-
snosci krazenia. Niektore z nich bowiem sa w ko-
lizji z warunkami uzyskania dobrych wlasnosci
przelotowych.

PoniewaZ zmniejszenie do minimum spdl-
czynnika oporéw szkodliwych i stosowanie du-
zych wydluzen ma miejsce i jest potrzebne
takZze ze wzgledu na otrzymanie dobrych wy-
nikéw ogdlnych, wiee warunki te na tem miej-
scu rozpatrywane nie beds. :

Omoéwienia za$§ wymagaja warunki wymie-
nione w p. 4 i p. 1.

% przez zmniejsza-
nie obecigzenia p}owierzchniowngo7 nalezy naog6l
uzna¢ za bledne ze wzgledu na wlasnosci prze-
lotowe. Stosowanie za$ profili stalych o b. du-
zych e,-kach réwniez koliduje z wlasnosciami
przelotowemi ze wzgledu na duze wartodci e,
przy malych ¢,-kach.

Pozostaje wiec inna droga kompensujaca
w znacznym stopniu straty wynikle z niezasto-

Zmniejszanie wielkosei

sowania sie do obu powyzszych ' postulatéw
(1 i4). Jest to stosowanie profili ,szybkoscio-
wych“ z urzadzeniami specjalnemi powieksza-
jacemi znacznie w miare potrzeby zbyt male
¢,-ki. Winne by¢ przytem zachowane mozliwie
Jaknajwieksze wartosel c—" w cze$el biegunowej
polozone] miedzy minimalng moca a €, .

Nie kazde urzadzenie zwiekszajace no$noscé
calkowicie oplaca sie ze wzgledu na polepsze-
nie wlasnosci krazenia. Nalezy dazyc¢ do osia-
gnigcia takiego urzadzenia, przy ktérem szyb-

. . . 4 ¢’
kos¢ opadania w locie prostym [ (ﬁ) mazr. ca-
x

Tosci nie profilu] nie ulegnie zmniejszeniu, lub
zmniejszy si¢ w stopniu nieznacznym. (Patrz
wyZej — omowienie postulatu 1). Dla zorjen-
towania sie jak wplywa iloSciowo na wlasnosci
krazenia obcigZenie powierzchniowe i zastoso-
wanie urzgdzen specjalnych, podano wykres
najmniejszych szybkodci opadania w skrecie
w zaleznosci od wielkodci promienia R, dla
czterech szyboweéw oméwionych we wspomnia-
nym artykule inz. Stepniewskiego (ryc. 4).
Wykres taki jest wynikiem ostatecznym i naj-
bardziej przejrzystym dla oceny i pordwnania
wlasnosci szybowcéw przy krazeniu. Jest on
zestawieniem - wynikéw otrzymanych z wy-
kresu 3. Ryec. 4 przedstawia wspomniang zalez-
nosé¢ dla.wyzej oméwionych szybowcédw ,wzor-
cowych® z profilem W 192 i W192% dla p = 14
1 17 kg|m®. Wykresy te nie sa zbyt dokladne,
gdyz do obliczen uzyto tylko materjaléw orjen-
tacyjnych podanych w 12 numerze ,Skrzydla-
tej Polski“; jednak dla ilustracji. ogdélnej do-
kladno$é ta zupelnie wystarcza. Bl

Z ryc. 4 widaé, zZe zwiekszenie obciazZenia
powierzchniowego zwieksza w, win. przy wszyst-
kich promieniach skretu. Widac takze, ze za-
stosowanie odpowiednich klap szczelinowych,
wychylonych o niewielkie katy, ZMN16JSZ8 W, min.
réwnieZz przy wszystkich promieniach skretu.
Oba te wplywy, wystepuja znacznie intensyw-
niej przy krazeniu ciasnem. To znaczy, ze zwiek-
szenie p znacznie wiece] wplywa na pogorsze-
nie W, min., przy malych promieniach skretu niz
przy duzych. : i

Roéwniez . urzadzenia zwiekszajace nodnosé
ZINNIJSZAJY W,y iy, W ZNACZNIE wiekszym stopniu
przy malych niz przy duzych promieniach 2).

*) Rozpatrzmy na ryc. 4 dla przyloczonych przykla-
déw wplyw obcigzenia powierzchniowego. Przyjrzyjmy sie
krzywym dla jednakowych szybowcéw o profilu W. 192,
lecz posiadajacym rézne obcigzenia 14 i 17 kg/m®. Porow-
najmy ich w, ,,;,przy kilku jednakowych wielkosciach
promieni. W locie prostym wielkosci te wynosza 64 i 71 em.
Przy R1—60m mamy juz odpowiednio 75 i 90 em, czyli
réznica jest juz dwa razy wieksza niz w locie prostym.
Natomiast przy R:1=35m najmniejsze szybko&ci upadania
wynosza, 1m dla obcigzenia, 14 i 1,45m dla obciazenia
17 kglm®*. Jest to juz powazna roznica wynoszaca 45 cm,
at wiec jest ona przeszlo 6 razy wieksza niz w locie pro-
stym. . :

Analogicznie mozemy zdaé sobie sprawe z charakteru
wplywu urzadzen zwiekszajacych noénosé. Rozpatrzmy
np. krzywe dla szybowcéw o jednakowem obciazeniu po-
wierzchniowem wynoszacym 14 kg/m®, lecz zaopatrzonych
w rézne profile: W 192 i ten sam profil z wychylonemi
klapami, czyli W 192 k. ¢



" Fakty te nasuwajs mysl, aby wogéle stoso-
wacé urzgdzenia zwickszajace nosnosé,  a szcze-
-g0lnie przy wigkszych.: waznych:dla: szybow-
nictwa obcigZeniach [powierzchniowych.: Naj-
wazniejszg bowiem straty; powstals naskutek
zwigkszenia obeigZenia - powierzchniowego, ' jest
znaczne zwiékszenid:sig szybkosci opadania przy
ciasnem: krazeniu ?).' Odpowiednie za§ zwigksze-
nie. ¢;- kdw (urzadzenia;spécjalne) . te - wlasnie
strate, prawie oalkowicie; slub nawet calkowicie
kompepsuje)v: 5. i bwliy o lleng
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Najmniejsze szybkoser opada'niar w skretach dla
réZnych promieni,

Widzimy wiec, Ze szczegélnie przy krazeniu
ciasnem odpowiednie urzadzenia zwiekszajace
nosnos¢ oddaja wielkie uslugi, Pozatem nalezy
przypuszczaé, iz dla promieni malych oplaca

W locie prostym najmniejsze szybkoSci opadania
praktycznie sa sobie réwne. Przy krazeniu zad  ,min 5%
mniejsze przy szybowcu W 192%. Dla Ri= 40 m zysk na
klapach wynosi 7 ¢m, przy promieniu 30m mamy 25 cm,
a przy promieniu 25m zysk ten wynosi 55cm, gdyz
W, min =110 cm zamiast’ 165 cm. : ) &

®). Straty na szybkosci opadania w locie prostym,
powstale na skutek zwiekszenia obciazenia, sa stosunkowo
niewielkie. Przy duzych za§ promieniach krazenia straty
te sa niewiele wieksze.. !

*) Na ryc. 4 widaé, iz pray Ri=25m w,,,,;, 5& iden-
tyczne ‘dla szybowcow W 192 p=14 i dla W 192F p=-17.
A wiec- przy tym bardzo malym promieniu, wychylenie
klap catkowicie skompensowalo straty szybkosci opada-
nia powstale naskutek zwiekszenia obciazenia o 3 kg/m®."

b7

si¢” wigksze wychylenia klap, a dla promieni
-wigkszych — wychylenia mniejsze, iwrogbo
"~ “ Naogdl ryc. 4 w stopniu zdecydowanym
propaguje stosowanie'urzadzen powiekszajaeych
nosno§é. Przy opracowaniu urzgdzenia W 192 7%
prawdopodobnie nie brano pod uwage w sposéb
Scisly przydatnosci do krazenia, Nalezy wiee
liczyé sie z mozliwoscia zastosowania urzadzen
jeszeze lepiej do tego celu przydatnych. Urza{;-
dzenia te przy odpowiedniem rozwigzaniu na-
ogdl-beds mogly stuzyé takze-do innych celéwtgz
jak umozliwienie ladowania na malym skrawku
terenu, | szybkie schodzenie z wysokosSci (mozg
nawet na ‘holu) i lepsze wykorzystanie pradu
‘wznoszgcego w locie prostym. (Patrz ;Elementy
peronawigacji szybowcowej“ w 8 N-rze ,Skrzy:
dlatej Polski“ 1936 r,). 84 ; |

'Oczywistem jest, Zze ,ostatnie slowo“ nalezy
do .préb i praktyki. Narazie moZemy to oceni¢
gléwnie na drodze rachunkowej. ‘

Z przytoczonych rozwazan 1 przykladow
wyiiika, iZ z pomocs ryc. 3 moZemy dla wszyst-
kich konkretnych wypadkéw okreslaé szybkosei
opadania--w skretach i w locie prostym przy
zmianie-wszelkich czynnikéw wplywajacych ua
to. Przytem naogél wystarczy znajdywaé tylke

pﬁrg odpquiednich punktéw krzywej % Odpo-

wiadajade “poszezegdlnym wypadkom' szybkosci
lotu i:pochylenia poprzeczne, moZemy okresli¢
wyznaczajac odpowiednie v, (szybkosci lotu pro:
stego) dla danego % Majac za$ ze wzoru (4)
wychylenie & mozemy znalesé odpowiednie vy
z¢ wzoru (2b), lub wprost z ryc. 2. - o
< Ryc. 3 obejmuje przedewszystkiem zakres
katéw majacych znaczenie przy krazeniu. A wiec
dla okreslenia szybkodci opadania przy malych
¢y-kach nalezaloby go przedluzy¢. Poniewaz
szybkosci opadania przy malych katach natarcia
Interesujg nas tylko w locie prostym, wiec tu
w braku miejsca zrezygnowano z przedluzenia
tego wykresu, odsylajac zainteresowanych do
odpowiednich wykreséw I T.S,-u, pozwalaja-
cych na okredlenie szybkosci opadania w loci
prostym, :
O ileby czytelnik uznal, iz jest wygodniej
operowaé na jednym wykresie wszelkiemi szyb-
kosdciami opadania (w locie prostym i w wira-
zach) i jednocze$nie uniknaé znajdywania war-
c,B
o
ograniczy¢ tylko do przedluZenia krzywej dla
R;= co (lot prosty). Jednoczeénie trzebaby bylo

tosei .. to przedluzenie ryc. 3 mnalezaloby

%, aby uniknaé zbyt
£ o :

niewygodnego ,rozciggniecia“ wykresu.

. Wracajac do rye. 4, nalezy stwierdzié, ze
Jest ona niekompletna, gdyZ nie. umieszczono
na niej z powodu braku miejsca katéw pochy-
lenia w wirazu @ i szybkosci v, dla poszcze-
gélnych punktéw. Wielkosé tych szybkosci wa-~
runkuje osiggniecie ,najmniejszego opadania®
W wirazu. Jednoczes$nie jest ciekawem, jak usto-
sunkowane sa te najwlaSciwsze szybkodci v,

zmieni¢ skale wartosci

b
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wzgledem najmniejszych mozliwych szybkoséi,
odpowiadajacych danemu pochyleniu a. Wiel-
kosci te zawiera ponizsza tabela dla szybowcéw
W 192 i W 192k o tem samem obciazeniu
14 kg |m?, -

W92k p=14~

W 192 p=14 .
- Vw Vw min. Vw Vw min.
R || o | przy | (przy | @° | przy .| (pray
Ww min. | Cy maz. Ww min. | Cy maz.)._

25 | bb 68 68 42 b3 b1
356 | 39 61 58 31 52 48
50 | 30 60 bb 23 bl | - 46
7| 19 58 63. | 156 50 45
100 || 14 b7 b2zl Al 7|, B0 45

o o8 | 51| 0] B1| 24

Wielkoci te sy juz raczej ciekawe dla pilota
niz dla konstruktora. Rzeczg bowiem pilota jest,
wyzyskaé wszystko to, co uzyskal konstruktor.
Widzimy, i% ,najwlasciwsze“ szybkosci w wirazu
dla promieni mniejszych od 100, nie réznig
sig wiece] jak bAm|g od szybkosci najmniej-
szych 'mo:’zliwych przy danych pochyleniach.
Dla promieni za$ bardzo malych szybkosci te
prawie sie pokrywaja. Wplyw nadmiernego roz-
pedzenia, zilustrujg nastepujace, bynajmniej
jaskrawo dobrane cyfry: przy R,=3bm, szy-
bowiec W 192 p =14 ‘posiada W, min. = 1m;
wtedy @ =39° i v, = 61 km|g. Przy tym samym
promieniu, a szybkosci szybowca v, = 71 km|g,
w,=1,2 m, a potrzebne pochylenie do uzyskania
tego samego promlenla, wynosi 48° Przy roz-
pedzeniu za$ szyboweca do 82 km|g liczby te

dla ' tego samego R, WynoszaJ vw—lbmjsek
a @ =b6" g

Dla ogolneJ 1]ustra.cp warto Jeszcze nad—
mienié, Ze wiraze o pochyleniu mniejszem niz 15°
nie dajs juz widocznego zysku na: szybkosm
opadania. Z wykresu bowiem 2 w1da.c, 1z przy
pochyleniu 15° v, jest wigksze ‘od v, zaledwie
0'5%,, a wigc np. wynosi 63 e zamiast 60-cm.
Wirazowi o pochyleniu 15°  odpowiada w: szy-
bowcu'S. G. opuszezenie konea skrzydlao &' 2m.

W praktyce piloci naogél! majs .tendencje
rozpedzania szybowca w wirazach, szczegolnle
glebszych., Rozpedzenie takie mozna nazwadé
meekonomlcznem, lecz trzeba byé oglednym
w_okreslaniu go jako zupelnie niewlasciwe.
Wechodzi tu bowiem jeszcze w gre czynnik
bezpieczenstwa.

Te wnioski dotyczace sposobu naJlepszego
wyzyskania wlasnosci szybowea przy krazeniu,
mogg byé dla pilotéw pewns Wskazowkq, lecz
oczywidcie nie powinny byé nrecepta ‘. Pilot
winien znaé tylko kierunek w jakim nalezy
dazyé, ale w locie sam musi zadecydowad, czy
przy danych warunkach i wysokoéci lotu oraz
wlasnosciach odnosnego typu mozZe sobie po-
zwolié na kraZenie z tg mals, a wiec nxeza.wsze
bezpieczng szybkoscisa.

Zestawiajac tresé nlnlerzego artykulu z przy-
toczonym artykulem inz. Stepniewskiego, oraz
z artykulem tegoz autora p.t. ,Elementy aero-
nawigacji szybowcoweJ (Skrzydlata. Nr.8.36r.)
widzimy, iz szybowlec nowoczesny zaczyna
przybieraé coraz bardziej zdecydowansg sylwetke.
Bedzie to prawdopodobnie szybowiec ,ultra-
aerodynamiczny“ o dos$¢ wielkiem obcigzeniu
pow1erzchmowem zaopatrzony w profil ,szybko-
sciowy“ 1 Wyda,tme dzialajace urzadzenia do
powiekszenia nosnosci.

]

KOMUNIKATY.

Przyklad liczbowy obliczenia Wspéldziar
lania podtuznic w skrzydlach wolnonosnych
metodg analityczng i analityczno-wykresing.

W zwiazku z ogloszonym w Nrze 8 , L. Cz. L.“
(1935) opracowaniem tematu éwiczen dla stu-
dentow pod powyzszym tytulem otrzymalem od
prof. Dra W. Burzynskiego pismo, w ktd-
rem zwraca uwage na mozliwosé¢ wykreslnego
rozwiazania wyrazen na R, i R. przy pomocy
wieloboku ,,sit*“ i wieloboku ,,sznurowego‘‘. Mia-
nowicie wyrazenia: : :

uw u_z

(el !
Ry= So qdugo B, dz

t “(u—z)x
R,=S qdug az
0 0 B’

mozna przedstawi¢ w postaci bez zmlenne,] po-
sredmczqoeJ wu:

(" Mdx
.R2=g B
‘..'0 x

¢ Mzds
d St g el
% s ; dogesiing
o M=S S D ke -

oznacza moment obcxazbma polozonego pomle—’
dzy przekTOJaml x i1 wzgledem przekroju x.

Jesli zatem wykres§limy rozklad obciazenia q
wzdluz podtuznicy, to calkujac ten Wykres znaJ-
dziemy wykres

!
T=§ q dz,
zas calkujac wykres T zhajdujemy wykreé M.
W szczegélnym przypadku g = const. otrzymu-
jemy:

q
= — l— 2.
. 2 (1—2)
Przy rozwigzaniu wykreSlnem otrzymuje sie

wykres T z wieloboku sil, zas wykres M z wielo-
boku sznurowego. Dla wyznaczenia R wzgl. R
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: : M  boko przekonani, ze praca ta przyczyni sie do
redukujemy nastepnie rzedne wykresu M dOBT,’ dalszego rozwoju lotnictwa polskiego.

poczem znowu otrzymujemy R. z wieloboku ,,sil", Odczyty wygloszone staraniem Sekcji auto-
za$ R, z wieloboku ,,sznurowego. mobilowo- lotniczej Polskiego Towarzystwa Poli-
Z. Fuchs. technicznego :

5. VI. 1936. Jan Dobrzanski: ,Silnik

Komunikat Zwiazku Polskich Inzynieréw Diosells w Iotniobnos:

Lotniczych. Doceniajac doniosta role, jaka dla

postepu techniki i rozwoju przemystu spelnia Sprostowanie dostrzezonych omylek w Nr. 8
prasa fachowa oraz rozumiejac, ze jedynie cza- 2 I- 1935:

sopismo techniczne, oparte o ogé! inzynieréw Na stronicy 48 ma byé:

specjalistow w danej dziedzinie techniki, moze b3 h.

sie wlasciwie rozwija¢ i sta¢ na wysokim pozio- D, = 3 G

mie — Zwiazek Polskich Inzynieréw Lotniczych,

skupiajacy ogé! inzynieréw pracujacych w lot- Na stronicy 49 ma byé:

nictwie polskiem, ropoczal prace wydawnicza. F, () =S“ (u—2z) 2z s
Zarzad Zwiazku, w mysl odpowiedniej 0 B.

uchwaly, ostatniego Walnego Zgromadzenia, za- = 75602 { 2u4—3.750

war! w dniu 20 marca b.r. umowe z wydawca = 9.15187600 \¥— % £y

i redaktorem miesigcznika technicznego ,,Tech- l—m

niczne Nowosci Lotnicze“, na podstawie ktérej

miesiecznik ten poczawszy od kwietnia b. r. staje +2.7501n (1_i)_3_750}

sie wylacznie organem Zwiazku Polskich Inzy- 750

nieréw T.otniczych.
Stawiajac sobie w tej pracy wydawniczej, ADRES REDAKC]JI: Laboratorjum Aero-

jako gléwne zadanie, szerzenie wiadomosci o po- dvnaini 2 :
Stepie k- techn s yibmi A vch atl o ke amiczne, Lwoéw, Politechnika, ul. Leona

ctwem oraz wytworczosci lotniczej, jestesmy gle- Sapiehy 1. 12. — Telefon Nr. 29-666.

TRESC: BIULETYN LABORATORJUM AERODYNAMICZNEGO. Dr. Inz Zygmunt Fuchs: Wiarygodnosé
aerodynamicznych pomiaréw modelowych dla rzeczywistodei w locie. La concordance des résultats
des essais de magquettes avec la réalité en vol. — Inz W, Stepniewski: Badania aerodynamiczne
szybowca szkolnego ,Wrona bis“ oraz poréwnanie z badaniami szyboweca szkolnego ,C. W. ITI¥,
Essais aérodynamiques du planewr d’école ,,Wrona bis® et leur comparaison avec les essais du
planewr d’école ,C. W. ITI“. — BIULETYN INSTYTUTU TECHNIKI SZYBOWNICTWA I LABO-
RATORJUM AERODYNAMICZNEGO. Prof. S. fiukasiewicz — Dr. Z. Fuchs — Inz W. Step-
niewski: Niektére mozliwoSci osiggania zwigkszonych wyporéw plata z zachowaniem dobrych do-
skonalosci. Quelques dispositifs hypersustentateurs. — BIULETYN INSTYTUTU TECHNIKI SZY-
BOWNICTWA. Inz W. Stepniewski: Niektére zagadnienia motoszyboweéw. Quelques problémes
des motoplaneurs. — Inz. W. Stgpniewski: Wlasnodci przelotowe szybowcéw oraz kwestja wy-
zyskania t. zw. miniméw aerologicznych. Les propriélés des planeurs en vol de distance et pro-
pleme d’utilisation des minima aérologiques. — PRACE NADESEANE. Z. Oleniski: Zdolnoé szy-
bowcéw osiagania wysokoéci przez krazenie. L'aptitude des planeurs pour gagner de Paltitude en
tournant en cercle. — KOMUNIKATY.

Nakladem LAPL i ITS. Pierwsza Zwigzkowa Drukarnia, Lwéw, Lindego 4.
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