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1. Redakcja „Techniki: Lotniczej" przyjmuje do druku jedynię prace nigdzie przed tym nie dru
kowane. 

2. Pr,2ce zgłaszane do „Techniki· Lotniczej" powinny być wykończone pod względem układu 
treści i styl¼, ponadto zgodne z pisownią Polskiej Akademii Umiejętności. 

3. Do druku mogą być zgłaszane zarówno prace oryginalne, jak kompilacyjne oraz tłumaczenia 
:W:· .streszczenia n:a,jcenniejszych artykułów obcych, przy czym należy szczegółowo podać 
zrodła, z których autor korzystał. 

4. Redakcja zastrz'ega 'Sobie prawo czynienia poprawek i ,skrótów w tekście z tym, ze waż
niejsze ·popr,a,wki lub uzupełnienia zostaną uzgodnione z autor,em. 

5. Nadesłane artykuły kwalifikuje Komitet Redakcyjny T. L., który może zaprosić do współpracy 
wybranego przez siebie koreferenta, specjalistę danego działu. . 

6. Redakcj.a zastrzega sobie prawo do przerysowania lulb przerobienia rysunków i wykresów, 
o ile będą one wy,k,onane w sposób, nie nadający się do wykonania klisz. 

7. Każdy n1ldesłany artykuł powinien być zaopatrzony w krótkie, nie przekraczające 15 wierszy, 
streszczenie - w miarę możności w jęz . angielskim. 

8. Prace należy nadsyłać pod adresem: Redakcja „Techniki Lotniczej", Warszawa, ul. 6 sierpnia 24. 
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ROK Ili ZESZYT 1 WRZESIEŃ 1948 r. 

. ~ . 

ŚP PROF. CZESŁAW WITOSZYŃSKI 

Dnia 13 września -1948 r. zmarł w Łodzi po blisko 3 miesięcznej chorobie 
Profesor Czesł~w Witoszyński. Z wielkim żalem i z uczuciem najgłębszej czci 

żegna Lotnictwo Polskie swego Wielkiego Uczonego i Pioniera. 

CZEŚĆ JEGO PAMIĘCI! 
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PAMIĘCI _ ŚP. PROF. CZESŁAWA WITOSZYŃSKIEGO 
Profesor Czesław Witoszyński- (CzesŁa-w Maciej Piecewkrz-Witoszyński) urodził si•ę w Hcrosz

ka-ch na Plodlaisiu w r. 1875. Po ukończeniu gimnazjum · filologicznego w Częstochowie (1893) 
odbył studia matematyczne ,na Uniwersytecie Petersburskim (1897). W latach 1897 _ 1899 
studiuje na Technkznym Uniwersyiteóe w L eodium, kończąc Sekcję Mech2,niczną. 

Po ukończeniu studiów Te,chnicznych roe:poczyna prof. WitoszyńskJ1 pracę zawodową, j-2ko 
k•onstrukt-oir w różnych dziedzinach mechaniki. Zmana jest między innymi -oryginalna turbina 
parowa pomysłu prof. WitOiszyńskiego. 

W roku '190•6, rpo wprowadzeniu w obecnej Szko1e Inżyn'i'erskiej im. Wawelberga i Rotw2nda 
polskiego języka wykładowego, rozpoczyna pTof. Witoszyński, równolegle z zajęciami. zawodowymi. 
pracę pedagogi1czną, ja'ko jeden z ·prnfesorów tej szkoły. Począ•wszy od r. 1909 prof. Witoszyński 
publikuje w Przeglądz:ie Technicznym szer,eg artykułów z zakresu 'budowy maszyn. Około roku 1910 
wydane zost,ają Jego „Prodst2.wy teori'iJ wentylatorów, turbin wodnych i pomp", oraz szereg skryp
tów z wykładów, z których „Ma.szyny wod1ne i pompy" ukazały się następnie drukiem w języku 
rosyj·skirm. 

W roku 1915 prof. Witoszyński pOirzuca pracę konstru'ktorską i poświęca się wyłącznie wykła
dom ir pracy naukowej, obejmując stanowisko Profesora Politechniki Warszawskiej. Profesor 
zostaje eh.rany p ierwszym Dzi1ekanem Wydziału Budowy Maszyn i pi'astuje ten urząd do roku 1921 . 

Po zwolnienfo si~ od prac organizacyjnych, pirof. WitO'szyński poświęca się cabk'owicie zagad
nieniom aerodynamiki ,i techniki lotniczej, jako że problemy te leżały zawsze w ognisku Jego zainte
resowań. W roku 1923 Profesor tworzy małe laboratorium aerodynamiczne przy Politechnice 
Wairszawskie1j. W r. 192·5 pokonując bezwłc.d czynni!ków rządowych rozpoczyna budowę I,nstytutu 
Aer-odynamicznego, którego uruchomienie i otwarcie przypada na r. 1927. 

W ciągu następnego dziesięciolecia Instytut rozwija s·ię szybko i rozbudowuje, będąc ośrodk'em 
teorety021Dych -~ doświadczalnych prac badawczych podstcwowej dziedziny techniki lotniczej -
aer-odynam1i1kir. · 

W ir. 1924 ukazuje się, wydana w PaTyżu , praca prof. W'ito,szyń:skiego pt. ,,La mecanique des 
profils d'avi1a,tion". Na prawach rękopisu został wydany w r. 1927 ,,Kurs Aerodynamiki" wg 
wykładów Profos.o,ra. Od r. 1927 do 1939 ukazuje się 7 kolejnych z-eszytów Prac Instytutu Aerody
namicznego, wydanych pod Jegio kirerownidwem, w oprac·owaniu najbliższych współpracowników 
Profes.air-a. 

W r. 1934 prof. W;i.toszyński wspóhi.'ie ze swym dawnym doktorantem prof. Thompsonem opr2-
cowuje dział zb'ior.owego wydawn'ictwa „Aerodynamic Theory" pod red. W. F. Durand'a. Praca ta 
zyskała Profesorowi UZ!Ilanie w świ:ecie nau'kowym i postawiła Go w rzędzie czołowych teoretyków 
lotnictwa. 

Od r. 1927 do 1939 pr:zez pracownie Instytutu Aerodynamicz,nego w Warszawie przewin,ęło się 
szereg studentów i inżynierów Oddziału Lotniczego, którzy zwracali- s'ię do Profesora o pomoc i po
radę w trudnych zagc:dnieniiach konstrukcyjnych i teoretycznych. Ni•e szczędził im Profesor swego 
tTudu i czasu, ,służąc zawsze .życzliwą radą i opieką. Podzielał ich zapał, ·podsycał entuzjazm do 
pracy, dopomagał zawsize konkretnymi- is celowymi w.E,kaz-ani.;;mi. Umiał połączyć młodzieńczy zapał 
z doś,wiadczeniem, nabytym w ciągu w'ieloletniej pracy naukowej. 

Na Kongresach Mechaniki- St0isowanej w Delft i Sztokholmie prof. W'itoszyńs'ki1 referował oso
b!ście własne pnzyczynki , wydane w roczin;kach tegoż Towarzystwa. 

Po wojnie prof. Wit1oszyński udcł się z gronem profesorów Wydzi,ału Mechanicznego Polirtech
n'iki- Warszawskiej do Łodzi, gdz1.e przyczynił się do zorganiztowania na tamtejszej P oMechnice 
Oddziału Lotniczego. Tam też prof. W.itoszyńsk~ pcświędł o.statn:e lata swego pracowitego żywota 
prccom teoretycZlllym _z dziedz'iny śmigieł, siprężarek i ściśl!;wości, or,az kształceniu nowych ,kadr 
i,nżynierów ldtn iczych, a także współpracy z :pierwszym powojennym .ośrodkiem konstrukcji lotni 
czych, jaik1im są Lotnicze Warsztaty Doświadczalne w Łodzi. 

śm· '. ·erć przerwała skompletowanie ostatni-ego zbforu przyczynków naukowych Profesora; ukażą 
się 0111e w,krótce w uszczuplonej objętości, j,ako piierwszy powojenny zeszyt P r,ac Instytutu Aero-
dynamicznego w Wars:zawie. 

Profesor był członkiem honorowym ZP!L od początku istnienia związku. 
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DZIEWIĘĆ LAT 
Dziewięć lat dzieli nas od chwili ukazania się 

ostatniego zeszytu „Techniki Lotniczej". Dziewięć lat, 
które zmieniając całą naszą sbrukturę polityczną, spo
łeczną i gospodar;czą, zmieniły również i warunki, 
w jakich rozwija się nasze lotnictwo. 

W szóstym roku wojny Niemcy ustępując przed 
napierajq;cą armią radziecką i polską, niszczyli jak 

· najdokładniej wszystko co pozostało po wrześniu 

1939-roku i pięcioletniej grabieży. _ W chw,ili wyzwo
lenia nasz stan posiadania w lotnictwie był rozpaczli
wy: instytucje na11kowe, bibl:ioteki, biura konstruk
cyjne i sprzęt lotniczy zniszczone całkowicie. Straty 
wśród persomelu latającego i technicznego, który brał 
czynny udział w walkach z Niemcami na wszystkich 
frontach, były olbrzymie i zostały one powiększonz 
jeszcze zastępem ofiar obozów i więzień niemieckich. 
Było ich bardzo wiele. Będziemy o nich pamiętali 
i zrobimy w,szystko co możemy, aby już nigdy więcej 
Niemcy, z kimkolwiek by się sprzymierzyli, nie mogli 
nam takich strat, wyrządzić. 

Z żyjących znaczna część rozproszona była po 

całym świecie . Ścisły kontakt z lotnictwem zachowy
wali tylko przebywający za granicą. Ci, którzy prze
żywali okupację w kraju, odsunięci byli od czynnego 
lotnictwa. N·iektórzy, w miarę bardzo ograniczonych 
możliwości, pra,cQwali nad sobą starając się pogłębić 
swą wiedzę; niektórzy pracowali w wywiadzie tech
nicznym zbierając wiadomości o lotnictwie niemiec
kim. Niejeden z nich życiem zapłacił za swe starania. 
Wszyscy, cho{: zgnębieni długą i ciężką okup•G;cją, za
chowali jednak silną wolę odbudowania naszego lot~ 
nictwa i czekali tylko na najsłabsze choćby możliwo
ści real.izacji jej. 

Uzyskano je już w 1944 roku: przy pierwszym 
Rządzie Polskim, mającym jeszcze siedzibę w Lubli
nie tworzy się Wydział (później Departament) Lot
nictwa Cywlilnego, a jego kierownik Aleksander Suł
kowski, inż. Tadeusz Sołtyk i pilot-mechanik, Włady
sław Zielniewicz rozpoczynają pracę . nad budową 
pierwszego naszego powojennego pierwowzoru pła
towca. Ten moment musimy sobie dobrze zapamiętać: 
na pierwszym skrawku wyzw1olonej Polski, gdy reszta 
kraju zajęta jest jeszcze plf'zez Niemców, gdy o kilka
dziesiąt. kilometrów dalej na zachód toczą się zacięte 
walki o rozstrzygnięcie tej najkrwawszej w dziejach 
świata wojny, już nasi technicy rozpoczynają pracę 
na nowo, nie mając wlaścin.vlie żadnych środków; tech
nicznych, uważa.nych zwykle za niezbędne. 

Jest to chyba najlepszym przykładem nastawie- ' 
nia i wóli wsżystkich nas, techników polskiego lot
nictwa. To też dziś, po upływie trzech lat od wyzw:o
lenia możemy z zadowoleniem i pewną dozą uzasad
nionej dumy spojrzeć ~ na nasz dorobek lotniczy. · 
Przytoczymy tu tylko '· zas~dnicze fakty z trzech 

dziedzin: nauczania, badań i wyt'lfarzania. 
Mamy zorga11,izowane wyższe studia lotnicze przy 

trzech politechrr,iK,ach i jednej szkole inżynierskiej, 

a na poziomie nauczania średniego - jedno Liceum 
techniczne lotnicze. Ilość zgłaszających się studentów 
i ich zapa{ świadczą o tym,; że dopływ nowych sił 
technicznych do lotnictwa mamy zapewniony. 

Instytut Techniczny Lotnictwa, obe.:::nie przemia.
:iowany na Gl6wny Instytut Lotnictwa (jeden z 8 
Głównych Instytutów Badawczych przy Ministerstwie 
Przem.ysłu) odbudowany został w znacznie lepszych 
warunkach i pomieszczeniach niż przed wojną. Po
siada już bogatą bibliotekę techniczną lotniczą, prace 
jego obejmują wszystkie zagadnienia nowoczesnego 
lotnictwa, a dzięki wspólnej opiece Ministerstw, Prze
mysłu, Obrony Narodowej i Kom,unikacji ma zapew
nioną dalszą nowoczesną rozbudowę i rozwój znacznie 
przekraczający możliwości przedwojenne. 

W Bielsku czynny jst Instytut Szybownictwa., 
utrzymywany p1"zez Ministerstwo Komunikacji. Po
siada on biuro konstrukcyjne, warsztat, oraz lotniska 
i szybowiska doświadczalne. 

Odbudowuje się również Instytut Aerodynamicz
ny przy Politechnice Warszawskiej . 

Biuro konstrukcyjne zapoczątkowane w 1944 roku 
w Lublinie przy Wydziale Lotnictwa Cywilnego prze
kształciło się na Lotnicze Warsztaty Doświadczalne 
w Łodzi„ które mogą się pószczycić sześcioma już 

latającymi prototypami samolotów szkolnych i . tury
stycznych, z tych trzy typy już są w, produkcji se
ryjnej. 

Instytut Szybownictwa wypuścił trzy prototypy 
szybowców i jedną rekonstrukcję szybowca przedwo
jennego. Jeden z tych prototypów już jest w produk
cji seryjnej, a serie dwóch pozostałych w przygoto
waniu. 

Prywatna fabryka wykonała na zamówienie Mi
nisterstwa Komunikacji prototyp silnika lotniczego 
małej mocy, który obecnie przechodzi próby fa
bryczne. 

Przy Ministerstwie Przemysłu zorganizowane są 
Biura Studiów, przygotowujące prototypy samolotów 
i silnikf5w, oraz wytwórnie, produkujące sprzęt seryj-
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ny. W ciągu najbliższych ·dwóch miesięcy latać będą 

dalsze cztery prototypy samolotów. 

Warsztaty naprawcze wryremontowały znaczną 

ilość · szybowców poniem.ieckich, dzięki czemu szybo

wiska zostały zaopatrzone w sprzęt i mogły zacząć 

latanie już w roku 1945. 

Ten dorobek zdobyty w tak krótkim i początko

wo bardzo ciężkim dla nas czasie, gdy brakowało do

słownie w szystkiego: dachu, odzieży, środków komu

nikacji, gdy w _ biurach nie było mebli, w salach kon

strukcyjny,ch podręczników, a w warsztatach narzędzi 

i materiałów, pozwala nam spokojnie patrzeć w przy

szłość naszego lotnictwa. Swiadczy on też o tym, że 

wysiłek _nasz znajduje zrozumienie i poparcie u na

szych władz Państwowych. Zrozumiałym jest, że nam, 

entuzjastom lotnictw:a wydaje się iż poparcie to po- . 

winno być jeszcze większe. Musimy jednak pogodzić 

si ę z tym, że w obecnyc'f: warunkach, w kolejności 

prac przy odbudowie Polski, lotnictwo - zwłaszcza 

cywilne - nie może wysuwać się przed inne dziedzi

ny decydujące o zaspokojeniu podstawowych potrzeb 

nas wszystkich i wprost o życiu całego Państwa. Ma

my nadzieję, że wykorzystując dla dobra lotnictwa 

wszystkie istniejące możliwości dopniemy wkrótce 

t ego, iż także pod tym względem staniemy się pełno

wartościowym. członkiem wielkiej rodziny narodów 

słowiańskich i uczestniczyć będziemy w wymianie 

dorobku lotni.czego nie tylko jako strona biorąca, ale 
i jako dająca. 

Zda.1emy sobie sprawę, jak dużo jest jeszcze do 

zrobienia i że konieczny jest do tego wysiłek wszyst

k ich nas, techników polskiego lotnictwa. Wielka ilość 

zgłosiła się do pracy już w 1945 roku. Byli to przede 

w sz11stkirri ci, którzy trwali do końca w Kraju i ci, 

. którzy wrócili . z naszą armią ze Związku Radzieckie-

go. Pow·oli zaczęli wracać również inżynierowie i tech
.nicy lotnictwa z zachodu. 

N ie wszyscy jednak Polacy, posiadający wiedzę 

i doświadczenie zdobyte w lotnictwie, wrócili do Kra

ju i do lotnictwa. Do najbardziej pożądanych mogli 

by być zaliczeni ci, którzy przebywaj(łc podczas oku

pacji za granicą, brali udział w działaniach lotnictwa 

lub w Produkcji, studiowali i rozwijali umiejętności 

wyniesione z Kraju. Okazało się przy tym, że umie

jętności nabyte w ' Kraju były tak wartościowe, iż sta

wali się wszędzie pożytecznymi i cenionymi pracow

nikami. Nie było w tym nic dziwnego, gdyż studia 

t echniczne stały u nas na wysokim. poziomie, drogo 

opłacane i subsydiowane przez Państwo, a więc przez 
I 

cale społeczeństwo (koszt wykształcenia jednego inży-

niera wynosił dziesiątki tysięcy złotych ówcz esnych). 

Niestety, nie wszyscy z tych, którzy wywieźli ze 

sobą ten .cenny dar otrzymany od Państwa i społe

czeństwa polskiego, poczuwają się do obowiązku zwró

cenia go. Jakkobwiek staraliby się to uzasadnić, mo

tywy nie przyniosą im zaszczytu, gdyż uchylają się 

od spełnienia obowiązku każdego uczciwego człowie 

ka i pozostają po stronie obozu wrogiego Polsce 
Ludowej i pokojowi. 

Czasow'O tylko - mam,y nadzieję - straceni sq 

dla lotnictwa ,ci, którzy podczas okupacji przeszli do 

innych zawodów i pozostają w nich nadal, zatrzymy

wani lepszymi warunkami niż te jakie mogliby znaleźć 

w lotnictwie. Jesteśmy pewni, że lotnictwo nasze 

w dalszym. swym rozwoju przyciągnie ich z powrotem, 

ku obustronnej korzy ści i zadowoleniu. 

Nielicznych pracowników lotnictwa, którzy spla

mili się dobrowolną pracą dla Niemców, wykluczamy 

z naszego grona. N a leży tu również zaznaczyć, że w 

śród 300 przedwojennych członków ZPIL znalazł s ię 

jeden (tylko jeden, jeśli nam dobrze wiadomo), który 

uznał się za Niemca. 

To, że po 9 latach przerwy „Technika Lotnicza" 

może znowu wychodzić zawdzięczamy głębokiemu 

zrozumieniu naszych potrzeb z e strony Władz Woj

skowych, które moralnym i finansowym poparciem 

umożliwiły w znowienie w ydawnictwa. 

Stanowisko to wielce cenimy i pomoc przy jmu

jemy z wdzięcznością . Będziemy dążyli do tego, aby 

„Technika Lotnicza" była pismem pożytecznym dla 

wszystkich inżynierów i techników lotnictwa, a także 

dla studentów Oddziałów Lotniczych naszych szkól 

wyższych. 

W tym celu obok działu naukowo -techniczn ego 

b ędziemy podawali prace zawierające systematyczn e 

ujęcie zagadnień nawet znany.eh, ale jeszcze nie opra

cowanych w . języku polskim. 

Mamy nadzieję, że „Technika Lotnicza" znajdzie 

gorliwych czytelników i chętnych autorów; dzięki 

czemu stanie się żywym ł(fcznikiem i środkiem wy
miany myśli między wszystkimi inżynierami i techni-

kami lotnictwa, zarówno należącymi do Związku 

Polskich Inżynierów i Techników Lotniczych, jak 

i jesz~ze niezrzeszonymi, oraz że, w miarę rozwoju 

naszego pisma, liczba tych drugich zmniejszać się b ę 

dzie na korzyść tych pierwszy.eh. Wiemy, że wszyscy 

razem będziemy pracować z największym wysiłkiem. 

na jaki nas będzie stać dla osiągnięcia tego pięknego 

i drogiego nam wszystkim celu, którym, jest rozwój 

techniczny Polskiego Lotnictwa. 
R. R. 
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Prof. dr inż. M. T. Huber 
członek honorowy ZPIL 

MAKSYMILIAN TYTUS HUBER 

_ W roku. bieżącym cały p 10ilski świat techniczny 
obchodzi bardzo rzadką w warunkach nas·zych rocz
ni-cę: 40-lecia pracy p:rio,f.es,onski,ej jednego z,e swych 
najbardziej zasłużonych d'z,i,aiłaczy, p:riOlf. M. T. Hubera. 
Żadnemu z pra0owników lotniatwa n1e jest obce za
róWll1!o nazwilisko, jak i postać Pirofesora, którego dzia~ 
łalność wyw;arła bardzo duży wpływ na kształtowaniie 
się techniki polskiej w wielu jej dziedz:inoch. 

Zw~ązek P:oJ.skich Inżyni,erów i Techników Lot
niczych, mający zaszczyt zaliezać Profesora do sw:_ych 
czł,onków honorowych, pośw'ięca n:iniejsz.y artykuł 

J ,ego działalności nauk10wiej w dziedzinie lo-tnictwa, 
pragnąc uwydatnić wielki wpływ, jaki wywarła ona 
na rozwój nauki 1otnicz•ej w Polsce. 

Problemy naukowe związane z lotrridwem od
da:wna stanowJłyr przedmitof zainteresowań P r-ofesora. 
W -okresd.e, gdy nie tylko polskie, ale światowe , lot
nictwo stawiał,o swe pierwsze kro.kii, gdy ·obecinie tak 
rozwinięta wiedza lotnicza była w stadium zaledwie 
początkowym,, Profesor podjął się ciężkiego pionier
skiego trul;l.u zarówno w dziedzinie nauczania, jak 

~i zespalania w :zwartą logiczną cał1ość podstaw wiedzy 
lotni'czej. Już w roku akademickim 1910-11 wygłosił 
pi,erwsze wykłady z dziedziny ],otnictwa na P.olitech
ni.ce Lwo,w,ski,ej, następnie zaś, starając się o dalszy 
110,zwój myśli iLotrii<czej wśród przyszły,ch tego lotmctwa 
praoo.wników, stał się ,oipiekunem powstał-ego tam · 
Związku Awiatycznego Studentów. 

Dbając ,o naukową ścisłość wiedzy llOJtniczej Pro
fesor często zabi,erał głos .n.a łamach prasy, prostując 
powszechnie wtedy ipanujące błędy, jak np. pogląd, 
że „siłai unos,żąca" i ,,,oipór" są wi,elkościami całkowicie 

od siebie niezależnymi. . 

w, następnych latach zainteresowani.a ProfeS"O!'a 
zwróciły się bardziej w kierunku wyitrzymałości 'i, gdy 
po pierW'S'Zej wojnie światowej powOilany . rzostał na 

~atedrę Mech aniki Technicznej P.olitechniki War
szawskiej, poświęcił On swój czas przede wszystkim 
tym zagadnieniom. 

W okresie tym, skutkiem znacznego wzrostu 
szybk,ości l<otu, a co za tym idzie i obciążeń, konstruk
torzy s,acrno1otów zmuszeni byli -do znacznie bardziej 
wn!ikliwej analizy pracy konstrukcji niż w obli-cze
niach uiprnedniio stoso,wanych. Wy~o1nił się szereg 
trudnych prob1emów wytrzymał-oś-ciowy,ch , w ir,oz,wią

zywaniu· których Pro.fesor brał czynny udział, bądź 
jako doradca Państwowych Zakładów Lotnicz.ych, 
bądź jako au tor szeregu prac naukowych, które do · 
dziś dnia nie straciły swej aktualnośC'i, stanowiac 
pierwszorzędną pozycję w }otniczej li-tera.tur.ze fach~
wej. Wartość tych p:r.ac jest tym większa, iż, za1w:iera
jąc w S"obie pr-oblemy ni•ejednokr-otnie bardzo ztoż,one, 
przedstawi a-ją je w spo,sób dla inżynierów pr•osty 
i zrozumiały, spełniając także pod rw:zględem dy<lak.:.. 
tycznym bardzo w.ażną ;r,oLę. 

Z prac tych ,opublikowanych drukiem wymienimy 
tylko najważniejsze: ' 
l. Stuclia . nad belkam{ c/ przekroj~' d~uteo~ym: 

Spr,awozdania i p.ll'a.:oe Warsz. Tiow. PolitechnicZr
nego, W-wa 1923. 

2. Obliczenie wytrzymałościowe prętów podłużnie 
ściskany,ch. Prz:egl. Techn. W-wa · 1928. 

3. O 1wytr.zymałości p•odłużnic · w skrzydłarch wspoir
nikowych jed:rmpła;tów. Przegl. Techn. W-wa 
1930. I 

4. Zginanie hetlek -prostych ,o .przekir-ojach wi!O!tkich. 
Sprawozdania 'IBTL W,-wa ~930. 

5. Obciążenie krytyczne -· prętów ;.o-si·owo ·-ściskanych · 

o przekroju nieciągle zmienJniym. Sprawozdania 
IBTL W- wa 1930. 

6. Nowoczesne w'Z!ory wytrzymał:ości zł-oż-onej. Spra
,wozdania IBTL W:-wa 1930. 
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7. Wymiarowainie prętów os~o,wo ściskanych o prze

kroju stałym w konstrukcjach lekkich. Sprawoz
dania I. T. L. 1933. 

8. Ro~a sztywności skręitnej w dźwigarach krato
wych lekkich. Przegl. Techn. W-wa 1933. 
Omawiając chiała:lność naukową Profesora nie · 

można po:rriinąć mHczeniem tych p,ra:c, które ja1clml
wiek dotyczą ogólnych pods:ta,w .nauki o :wytrzyma
łości, wywarły jednak znaczny w.pływ na kształtJo;wa
ni,e się wytrzym,ał,ości lotniczej. Do p rac ty,ch należy 
wymieni.ona w p. 6 praca omaiw!iająca tak z.asadniczą 
dla każdego :inżyniera kwestię, jaką jest wytężenie 
materiału i związane z tym hezpieczeństiwo konstruk
cji. Należy dio;da,ć, iż zasługa sfoTmuło,wa:nia podanej 
w tej pracy h::ipo,tezy wytężenia mi.arą którego j,est 
energia tzw. ,odkształcenia postaciowego, przypada 
Profesorowi, którego pierwszy artykuł na ten temat 
pojawił srię w r. 1904. Hipo1teza ta, sprawdz,onai 
doświadczalnie przez wielu naulmwców, jes:t dziś 
powszechni•e uzna1I11a i stanowi podstawę dla obliczania 
wytężenia. Stała się ona pu111ktem wyjścia dla funda
mentalnych ,prac z dziedziny wytrzymałości i plas
tycznoś·ci, jak np. praca Hencky'eg,o. Drugą z tego 
rodzaju prac j,est, wydana w 1921 r. :w/e Lwowie, ,,Te
oria płyt pr.ostokątn :,e różnokieru1I1Jk,owych" wydana w 
1938 r. w języku niemieckim, którn jakkolwiek doty
czy zagadnień związanych z budownictwem, posiada 
ogr,om.ne znaczenie dla spo,tykanych w l,o,tnictwie za;
gadnień płyt wykonanych z tzw. b:1.achy falistej 
i sklejki i zwłaszcza przy obecnych tendecjach ro~wo
jowych lotnictwa zyskuje coma1z bardziej na aktual
ności 1w zastosowaniu do tzw. pow1'oik sztywnych na 
zginanie. 

WRZESIE~ 1948 

Poz.a bardzo cem.nym wkładem do polskiej litera
tury tech,n:cznej Profes'Olr ma wielkie zasługi peda
gogiczne. J:otrafił On zgromadzić wokół siebie i za
chęcić do p.racy naukowej wielu inżynierów, którzy 
pracując pod jego kierunkiem i ,przy Jego poiparciu, 
wykonali sz,ereg prac naiukowych, oraz instalacji 
po raz pierwszy w Polsce zastosowanych, umożliwia
jąc tym pr,ow:adz.enie badań nauko1wych na poziomie, 
nie ustępującym przodującym technicznie państwom . 

Kie1rując L aboratcrium Wytrzymałości Materiałów 
P,olit€·chniki Warszawskiej dążył zarówno do podniesie
nia wyposażenia laboratorium, np. przez zorganizowa
ne pierwszej w Kraju pracowni analizy naprężeń 
przy porrnocy ,nowoczesnych metod, jak i d-o zwiększe
nia użytecz.ności cal-ego laboratorium dla celów prze
mysłowych . Prowadząc poza :wiykładami Mechaniki 
Technicznej równ:eż i Sta;tykę Lotniczą Profesor za
wsze dążył doi tego., aby z jednej strony ir ozbudzić 
wśród swy,ch słuchaczy zrozum:en:e i zamiłowanie 
do wykładanego, przezeń .przedmiotu, z drugiej strony 
aby nauczyć przyszłych p racowników nauki i techniki 
pr.awiidlo.wego sprnsobu ujmowa,nia zagadnień. 

L ista prac i zasług Prof. M. T. Hubera dla lot
nictwa nie jest pełna, bo trudno jest wymienić je 
wszystkie w tym krótkim airtykule - i nie jest skoń
cz-ona, gdyż Profesor pra•cuje nadal. Wi emy, że p od
czas okupacji rozipocząl On •Opracowywanie podręcz
nika wytrzymał•ości dla potrzeb lotnictwa. Jesteśmy 

pewni, że ta i wiele innych jeszcze prac wyjdzie z pod 
Jego pióra na pożytek lotnictwa, z którego rozwojem 
imię Profesora jest nierozerwalnie połączone. 

Thi.s article is -ded icated to the 40-years jubilee 
of rese:arch and peda.gog ica l work of the Pol ish scientist 

prof. M. T. Huber. 

Już po zamknięciu niniejszego -zeszytu redakcja „Tech n i ki Lotniczej" uzyskała do recenzji 

świeżo wydane dzieło prof. M. T. Hubera poświęcone teorii sprężystości (t. I. Kraków 1948. 

Nakładem Polskiej Akademii Umiejętności). Obszerne omówienie tego znakomitego pod

retcżnika, który niewątpliwie wejdzie w skład klasycznej literatury technicznej nie tylko polskiej 

lecz również i światowej zamieścimy w jednym z najbliższych zeszytów naszego pisma. 
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Inż. WŁADYSŁAW NOWAKOWSKI 

Instytut Szybownictw.a Bielsko 

Kilka uwag o momencie podłużnym, poprzecznym i kierunkowym 

skrzydła. 

O ile metody obliczania ip,6dłużnej sta,teczności .sfaty,cz
, nej płat.owca są podawane w każdym po,dręczniku mechan.ik:i 
lotu , •o tyle kwestie związane z -0ibliiczaniem .s.tatecznoś,ci po
przecznej i kierunkowej ogrankzają s,ię tavi najczęściej do 
krótkich wzmi,an-ek, ewentualnie odsyłaczy d-0 ,róiJly,ch pu
bJ,ikacyj:, .nie zaws,ze ,do.stę,pnych dla polskiego czytelnika. 

Autor artykułu wyhrał z do,s,tępnych mu - nielicznych 
zres,ztą - źródeł, a ,c.zęściowo ,z własnych rozważań najważ
niej·s•ze .zale.żmośó, po,zwalając,e wyja-śnić wpływ kszt,ałt.u oraz 
własno,śc.i a,re,o,dynam:icz,ny.ch ,skrzydła na wieLkość jego 
momentu podłużnego, p-oprzeczneg.o ~ kierunkowego. 

Artykuł ten nie wyczerpuje -oczywiś,cie tematu ~ j edyn.ie 
duże zainteresowanie, jakim w .d,ob-ie obecnej cies,zą .s.ię bez
ogonowce, u których na pierws·zy plan wysuwa się JPToblem 
state-cznośc.i .s,amego skrzydła, usP'rawi.edl,iwia pojawienie ,sńę 
j e,go w obe.cnej -o:b-j ętości. 

UWAGI OGóLNE. 

1. Definicja momentów i ustalenie układu współ
rzędnych. 

Mom.entem podłużnym M będziemy nazywali mo
ment siły aer,odynamicznej, usiłujący zmienić kąt na
tarcia · skrzydła. Momentem poprzecznym L będziemy 
nazywali moTT11ent, usiłujący przechylić jedno skrzy
dło ku górze, drugi:e zaś do dio.łu. Moment kierunkowy 
K będzie usiłował zmi€nić kierunek lotu. 

Pod wpływem tych momentów płatowiec obraca 
s:ię dookioła swych głównych ,osi beZ!władnośei, k(órych 
kierunek pokrywa się w przybliżeniu z kierunkiem 
os± Y, T, N (rys. 1), to jest p,ros,topadłą do płasz·cz,yzny 

symetrii skrzydła, ,oraz równo1egłą i pro,stopa,dłą do 
cięciwy pr.ofilu w pŁaszczyźn:e symetrii skrzydła. 

b-,~-7'-~"==--.--'---ł 

8-Rr 

Rys. 1. 

V 

Ponieważ jedin.ak większość .przytaczanych w dal
szych naszych rozważaniach zależności została otrzy
ma.na, a GO najmniej sprawdzona na d!todze doświad
czalnej :wi tunela,ch aer,odynamicznych, wygodniej j,est 
związać m1oment z kierunk,ami osi Y, X, Z, to jest 
z układem współrzędnych, któreg,o •osie są równoległe 
i pr.ostopadłe do kie.runku lotu (rys. 1). Dokoła tych 

właśnie. osi, wykonuje się zazwyczaj be,zpośre;dni po- . 
miar momentów na wag.a,ch -aerodynami,cznych. 
· P oza tym ·wyg•ódniej jest umiejscowić początek 
układu współrzędnych, ,om,awiają,c moment poprzecz
ny . i kierunlwwy · skrzydła, ni,e w 1 śr-0dku ciężkośd 

płatowca, ,ale w tak zwanym „.punkcie neutralnym" 
s,krzydła . 

P rzy końcu naszych rozważań będą podane z.a- , 
leżności, pozwalające na przeli:czenie miomentów-z do
wolnych osi na główne osi,e bezwładności . Przedtem 
jednak chdellibyśmy zwrócić uwagę na to, że przy 
prwchodzen:iu z j,ednegio układu współrzędnych na 
inny, momenty aemdynam:iczne nie tylk,o zmieniają 
sw:ą wielkość, ale mogą również zmd:e.nić i kierunek, 
stając się z usfateczniających uni.estateczniającymi 

( destabrilizuj ącymi). 
Ze wz.ględu na symetrię skrzydła, ll]!omenty po

przeczny i kie1runkowy występują tylk<o wtedy, kiedy 
kierunek lotu wychyn 1się z płasz.czyzny 1symetl'i.i. 
skrzydła, to znaczy kiedy skrzydło zacznie wykonywać 
ślizg, którego miarą jest kąt ślizgu B (rys. 1). 

Przyjąwszy dodatnie kierunki momentów i kątów 
jak na rys. 1, widzimy, że płatowi,ec stateczny podłuż
nie i kierunkowo, .powinien w punkcie równowagi 
spełniać - między dnnymi wa·runki:· 

dMa . 
-- > o 

da 

dKa 
-->o, 

dB 
jeżeli przez· Ma oraz Ka ozna,czymy momenty M 

oraz K, przeliczone na główne ,osie bezwładności. Wte
dy b_owiem moment pio,dłużny będzi,e sprowadzał pła

towiec - w razie jaki,egoś zaburzeniia - na kąt rówt
nowagi momentów, a moment kierunkowy będzie się -
starał usunąć ślizg. 

Oprócz ,obu wyż-ej podanych warunków, jest jesz
cze po.żądanie spełnienie warunku trzeciego, ,a miano
w:ide: 

\ 

dLc 
- > o, , 

d~ 

ho wtedy moment poprzeczny będzie ~yprzedzającą 
w ś1izgupołoiwrę skrzydła ;podnosił do góry, ułtawiając 
tym samym wp,rowadz.enie płatowca . w poprawny 
*r~. : 

Wielkość momentów będzięmy ,obliczali: wg ża-

leżności: 

M c · m . S. q. t
8 

L 
b 

C[ .S;q.-
2 

K 
b 

ck .S.q.-
2 
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przy czym: S j,est powierzchnią skrzydła (m2
) 

q jest ciśniieniem prędkości (kGim 2
) 

t
5 

jest ,cięciwą skrzydła w płaszczyźnie 
symetrii (m) 

b jcest rozpiętością skrzydła (m) 

cm jest współczy;nnikiiem ·momentu po
dłużnego 

c 1 jest współczynnikiem m omentu po
przecznego 

c mN = c mo =:: constans 

i tą niową oś nazywamy właśnie osią neutralną skrzy
dła. 

Najczęśc:.,e j przyjmujce się w laboratorjach, dla 
skrzydta o obrysie ,pr,ostokątnym, -oś pomiarową w 
kra'W'ędzi n ata,rc-ia skrzydła i otrzymuj e się zgodnie 
z teorią:; 

a cm -a- - = 0,25 , 
Cz 

a więc oś neutralna oddalona jest wtedy od krawędzi 
ck j_est współczynnikiem momentu kie- natarcia o 

runkowego. 6, t ~ 0,25 . t 

2. Punkt neutralny skrzydła. 

Punktem neutralnym. nazywamy punkt, w któ
rym oś neutralna przebija płaszczyznę symetrii skrzy
dła. Osią neutralną :nazyw.amy oś, równo'ległą do osi 
Y (rys. 2), względem której współczynnik momentu 
podłużnego skrzydła, w dużym zakresie zmienności 
w,.spółczynnika wyporu Cz, jest wielkością stałą. 

Pomiar współczynnika momentu Cm można prze
prow:ad21i·ć w laboratorium względem d01wp1nej osi, 
np. p1r:z.echodzącej przez punkt A · 
(rys. 2). Otrzymana wtedy zależ- Cz 

ność współczynnika: wyporu od 
współczynnika momentu jest po
dobną do pokazanej na rys. 3. 

~miarowa 

r. C3 }f _.. ,,_.;;,;.,5 -
~R2 

Ry.s .. 2 . 

Cm 

304/4 8-H3 

R ys. 3. 

W liniowym zakresie zmi-enności można ją przed
stawić wrorem: 

Jeżeli chcemy prz.ehczyć m -om enty na inną oś, 
równoległą -do poprzedni,ej , ale oddal'oną od n i-ej 
o wi.elk,ość A t (rys. 2) , to współczynnik momentu 

, w1Zględem nowej .osi bęcra~e - jak wiaidlomo - wyno
sił: 

Llt (a cm Llt) . 
C mN c.:::> Cm - -t- - Cz = = C mo + --- - -- . Cz 

s a cz ts 

jeżelri. współczynnik cm był odn:esiony do cięciwy t 5 • 

,1, t a cm 
Przesunąwszy oś tak, by-- = - ;:i--, otrzymamy 

ts u cz 

po przeli<:zeniu: 

Dla skrzydła ,o dowolny m kształcie położenie 

osi neutralnej b ędzie zal,eżabo od rozkładu wyporu 
wzdłuż rozpiętości, na co - j ak dalej zobaczymy -
ma między innymi wpływ układ skrzydła w „strza
ł ę". 

Wykres p:erwszy pokazuje właśnie poł-ożen: e osi 
neutralnej skrzydła o pewnym stałym, wzdłuż roz
p iętości profilu, obr ysi·e trapezowym i zmiennym kąc : e 

strzały, dla wydłużenia A = 5, 1wg (I). Znaczen ie 
poszczególnych l iter jest zrozumiałe z zamieszczonego 
na wykresie szkicu. 

XM 
f,y 

0,4 

06 

Q7 L__,_j_ _ ___, __ ...L,__,_j_ _ ___, __ .:..._ _ _t__ ---1 __ .1...,_--:c=' 
o 5 10 15 20 25 30 Js 40 45 r 

J04/48·W1 
Wykres 7. Położenie punktu neutralnego skrzydfa o układzie 

s trzały. 11•5 . Re •4 70, 

3. Definicja kształtu skrzydła. 

Wielkość momentów za l·eży w p ierwszym rzędzie 
od kształtu skirzydła •oraz jego profilu . Musimy więc 
uprzednio ustali ć podział skrzydeł wg kształtu. 

Skrzydło, dla którego w każdym p rzekroju pun
kty leżące na l inii szkieletowej, w 1odległoś cl 25 % 
c:ęciwy danego przekroj u od krawędzi natarcia two
rzą linię prostą, prostopadłą do płaszczyzny symetrii 
skrzydła, 0rys. 4), będziemy nazywali skrzydłem pro
stym. 

Jeżeli punkty p1oprzednio zdefiniowane tworzą dla 
polowy skrzydła prostą , leżącą w _ płaszczyźnie NY, 
ale odchyloną od prostopadłej do płaszczyzny sy-
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metrii ,o kąt cp, jak na rys. 5, to takie skrz.ydł-o będzie
my naz.y.w1ali skrzydłem o układzie V. 

@c .'!! . . . 

~ - ~ 

. 304/.d8-R4 
I 

Ry.s. 4. 

·~ 

- ·--T __ _ _ 
. 304/48-~5 

Rys. 5. 

Je~eli wyżej wspiomnia:ne punkty tworzą dla po
łowy skrzydła pr:ostą leżącą w pła,sz,czyźni<e TY, ale 
odchyl,oną ·od prostopadłej do płaszczyzny symetrii 
o kąt y, jak na rys. 6, to tabe skrzydłJo, będziemy na
zywali skrzydłem o układzie w strzałę. 

Rys. 6. 

Poza tym obrys skrzydła mo,że być prostokątny, 
trapez.owy, eliptyczny itp. 

W najogólniejszym wypadku skrzydłp posiada 
równocześinie układ V •oraz strzałę i dowolny obrys. 

Da-Is-ze nasze rozważania po,d.z:.elimy na dwie częśd . 
W części I będz.iemy się .zajmowali momentem podłużnym 
skrzy-dła wzg.lędem środka oiężkości płaitowca , w części Il, 
za-jmiemy się momentem 1popr.ze·cznym i kierunkowym wzglę
dem poprzednio zdefiniowanych osi. 

I. MOMENT PODŁUŻNY SKRZYDLA. 

1. Moment podłużny skrzydła o dowolnym 
kształcie. 

Skrzydło o dowolnym kształcie możemy podzielić, 
jak na rys. 7, na szereg pasków o p.owi•erzchni: 

dS = ts. dy 

Moment taktieg,o paska wzg1ęd,em środka ciężko~c~ 
płatowca G można ob1,iczyć znamym z aerodynam:ik1 
wz,o,rem: 

'\ 

dMa · = p nB (~B + Xs)- ptB · zB (l) 

w których znacz·enie posz·czególnych hter j-est z.rozu-
miałe z rys. 7. . · 
. Pamiętając o tym, że P nB . e B jest momentem 
.wiypadk,owej siły aer,odynamicznej pask,a wzgl~c:Lem 
punktu B, zależność (1) możemy napisać w postaci: 

d:M G = c mB . dS . q . t B + c nB . dS . q X B -

- c tB . dS . q . z B 

Sumując tak ,otrzymane momenty wszystki:ch pasków 
w granicach ,od y = O do y = bi2, 10,trzymuje się 
moment jednego skrzydł,a, a więc poł-owę momentu 
płatowca : 

b 

b 
y = -·-

dy + J c nB ~ q . t B . 

y = O 

y= -

• X B . dy- J_ C tB ~ q . t B . z B . dy 

y = O 

Wprowadzając - jak . podaliśmy na wstępi,e -
na całkowity moment sił a-er,odyna<mli•cznych płatowca 
w:zględem śr·odka ciężkości oznaiczenie: 

. . . . . (2) 

otrzymuj·e się wzór pio,zwalający na · oh1iczeni,e współ
czynnika m10men.tu podłużnego płatowca, względ,em 
jego środk,ai ciężlwści: . 

cma = 

b 
y = 2 

+ f cnB .. t B . x B . 

y = O 

b 
y=2 

dy -f ctB. 

y = O 

t2 B . dy+ 

Dla złożioneg,o kształtu skrzydła, całki we wz•o,rze 
(3) najwygodniej jest obliczać met-odą tabelairyczną 
lub analityczno-graficzną. Dla kształtu trape:wwegio, 
po wprowadzeniu jeszcze pewnych dodatkowych z.ało
ień, całk!i: 1wiyżej podane dają się łatwo obliczyć i jak 
·da1lej z-obaczymy, mdżna otrzymać z n.kh bar-dz.o pou
czające z.aLeżnośd. 

2. Ws.półczyrm.ik momentu podłużnego skrzydła 
prostego. 

WieL'kość cięc:iwy skrzydła t B • w dowolnej odle
głości y •od płaszczyzny symetrii, dla trapewwego · 
obrysu, można wyrazii.ć zależnlo,śdą: 



10 TECHNIKA LOTNICZA WRZESIEl~ 1948 ---------------------
2y 

tB = t - (t - tk ) -s s _ b 

Odległość zaś x B krawędzi natarcia dowolnego paska 

od środka ciężkości płatowca (rys . 7): 

gdzie:· 

2y 
XB=a --h 

b 

t 8 jest cięciwą skrzy,dła w. płaszczyźnie symetrii 

t k jest cięciwą kirań
·cową skrzydła 

b jest rozpiętością 

skrzydła · 
a jest wielkośC'ią 

„strzały" skrzydła 

h jest odległ·ością 

śr-odka ciężkości 

płatowca od kra
wędzi natarcia 
profilu w płasz

czyźnie symetrii. 
Jeżeli przyjmiemy li

niowe z:wichrzenie skrzy
dła, czego miarą będzie 

ką t Llo: zawarty pomiędzy! 

cięciw.a.mi pr,ofilu w płasz
czyźnie symetrii i na koń

cu skrzydła i j eżeli ogra- . 

~~\\ 
_L-:_ 
A~=::::=ls====--:a--"'-"-,l----'-

304148-Rl 

Rys. 7. 

n iczymy się do skrzydeł zbudowanych z jednego lub 
kilku podobnych pro.fili, •maz przyjmiemy jeszcze, że 
rnzkład wyporu wzdłuż rozpiętości j.est podobny do 
rozkładu iloczynu tB . CzB bez uwzględnienia strat 
brzegowych, to współczynnik momentu podłużnego 
i siły normalnej dowolnego paska dadzą się wy1razić 

wz,orami: 

(4) 

cnB = cnA + (dcn) (~) 
da b/2 

·y (5) 

gdzie _ cmA o raz cnA są współczynnikami aerodyna
mi•cznymi p riofilu skrzydła w płasz,czyźnie symetrii. 

Zależności (4) •oraz (5) w,a1żne są -oczywiśóe jedy
nie w za.kresie 1in iowej zmienności współczynników 

cm -oraz c n z kątem natarcia a, mierz,onym w płaoz

czyźnie symetrii. 
Jeżeli rozważania naisze •o-graniczymy dio skrzydeł 

bez układu V, możemy jeszcze założyć d:1-a upr•oszcze-
nia, że zB c-v O. · 

·w.stawiając wyżej podane zależności do wzoru 
(3) ,c.tr zym.ujemy po prostym s-aaiłkowaniu 

Oznaczając: 

tk lts = T 

b2 
/ S = A 

możemy napisać ostatecznie: 

1 + c nA - [a (1 + 2T) - 3h (1 + T)] + 
6 

1 -I (dcm +6.a _::__ --. t 5 [(1 + T)2 + 2t2
] + 

12 _ da 

+ t;:) [a (I + 3r) ~ 2h(l + 2r) 1]l (6) 

3. Warunki stateczności statycznej podłużnej 
skrzydła. 

Jak wiadomo z mechaniki lotu, warunkiem rów
ne wagi 'W. locie, poza warunkiem równowagi sił , jest 
równowaga momentów sił działających na płatowie c. 

Dla samego skrzydła, np. szybowca bezogonowego, 
podany wyżej warunek równowagi sprowadzai się do 
tego, aby moment podłużny sił aerodynamicznych 
działających n a skrzydł•o, •wtzględem środka ciężkości 

był równy O, a iwiięc by: 

cmG = O (7) 

Poz.a tym, aby by-ł to punkt równowagi trwałej, 
musi być - jak już wspomnieliśmy na wstępie -
spełniony warunek: 

( dcdmaG) 
CmG =-= O > O (8) 

Zastanówmy się co i w jakim stopniu może wpły
wać w samym ~krzy-dle na spełnienie obu tych w a
runków, za,cz.ynając np. -od warunku (8). 

Różnkzkując zależność (6) , -otrzymujemy: 

de mG = A { ( de mA ) ~ [ (1 + -c)2 - t] + 
d('J, b da · 3 

+( d::A). : [a(l + 2-c) - 3h(l + -c)]} (9) 
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Jak wiadomo z aerodynamiki i systematyki pm

fili lotniczych, w dużym zakresie kątów natarc!ia: 

dcm 

da 
constans 

de n · 
~ = 2n: 'YJ A -- constans 

przy czym 1J A j,est tzw. współczynnikiem spra:wności 
profilu, zatleżnym przede wszystkim od jego grubośd 
i wydłużenia skrzydła . Wykr,es 2 wg (VI) pozwala na 
określenie wielkości współczynnika 'YJ ev , tzn. współ
czynnika sprawn10,ści profilu dla wydłużenia skrzydła 
A=C.;:). 

0,801-----

o 0.05 0.10 0)5 Q20 0~5 d/1 

Yi'ykres 2 Wspótczynnik sprawności profilu. 
J04/48-W2 

Przeliczenie tego współczyn.nikai n.a inne wydłu
żenie ni,e przedstawia ·żadnych trudności, bo jak widać 
z rys. 8: 

Cn 

a 
= 2n: 'f) C.;::) 

więc: 

J04/4B-R8 

Rys. 8. 

a ponieważ: 

1 

dcm 
Współczynnik: ~ = -- =--= 0,25 

dcn 

(10) 

1 

d ) - 0,20 \ t 
zależy przede wszystkim od pro-centowej grubości 

p11ofilu ( :) 

Na.leży jednak pamiętać o tym, że zależność ta 
z.ostała ustalona na podstawie pomiarów profili no1r
malnych; dla profili ze stałym piołożeniem środka 
parcia, lub ·z jego odwrotną wędrówką, współczyin,nik 
~ w mniejszym stopniu zależy od grubości prorfilu 
i z dostateczną dokładnością możemy przyjąć wtedy: 

~ =~ 0,25 = constans 

Po tych wszystkich uwagach, przechodząc jeszcze 
z miary łu~owej na stopniową i pamiętając, że: 

b2 2b 
fi..= s 

zależność (9) możemy napisać w postaci: 

+~~ (l + • _ - •-) _ ~, dcmG) 
, 3 . 1 + t · 2n: 'fJA \ da11 

(11) 

Z zależności tej !Wdd:zimy, ż·e aby był spełniony 
warunek (8), tzn. by: 

dcmG 
> 0 

da.0 

musi być spełniona nierówność: 

(12) 

Odległość więc środka ciężk,o-ści w s,amym sklr.zy
d1ie lub bezog.onowcu, ,od krawędzi natarcia profilu 
w płaszczyźnie symetrii, nie mo:że przekraczać pewnej 
wartości, określ.onej praiwą . sńwną nierów.ności (12). 

Załeży ona przede wszystk!im od wielkości „strza
ły" skrzydła i ,od jeg,o kształtu, czego miarą są sto
sunki: alt oraz tkft = ., a w mniejszym stopniu od s s 
użytego profilu, bo jak w.s:p:oiminaliśmy, współczynnik 
, nie wiele różni się dlai .różnych p!'lo.fili. 

_Przesuwając środek ciężkości ,od tego skrajnego 
tylnego położenia ku przodo-wi, otrzymujemy cc,raz 
większy współczynnik stateczności statycznej podłuż-
nej de mG /da.0 • •• · 

Wykres 3, przedstawiający zależność: 

1 

3 

t.o jest pra:w:ą sh10,nę nierówności (12), określ -a wyżej 
wspomniane skrajne tylne położenie środka ci ężkości. 

Na tym samym wykresie przedstawiono również 
zależność: 

57 ,3 

2n: 
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określającą wielkość koniecznego przesunięcia ku a więc: 
prz.odowi ś,r,odka ci ężkości, ,od tylnego skra,jnego po
łożenia, by otrzymać żądaną wielkość współczynnika 
stateczności dcmcida0

• 

o -9----_J_ __ __._ ___ .J.._ __ _.L. __ ___1 __ __J 

2,5 a/ts o 0.5 (O (5 2.0 
dcm" 

~<f dt 'f½f q;J :n I''-, -0,, J04fd~ 
Wykres 3. Wpfyw potozen,a środka c,eżkości bez ogonowca na 

wielkość współczynnika stateczności . 

Oba te wykresy razem przedstawiają zależność 
(11), bo ja!k odrazu widać: 

Zajmijmy się z kolei warunkiem (7), tzn. zasta
nówmy się kiedy: 

c mG =: O 

Przyjrzaiwszy się zależności ('6}, pozwalającej obli
czyć dla różnych kątów natarcia wartość współczyn
nika c mG, widzimy, że jeden jej czł1on jest prnporcjo
nalny do kąta zwichrzenia skrzydła 6.a. 

Nasuwa się pytanie, czy i przy użyciu jakich 
pr·ofiii możliwe j,est spełnienie warunku (7) dla skrzy
dła niezwichrnonego. 

Zakładając 6. a =-= O zależnJość (6) przyjmie po
stać upro.s21czoną, ai przyrów1:-ując cmG do zera, otrzy
mujemy, że: 

1 

2 
( 

a ) 1 + 2-r 
ts (1 + -rf- T 

Wstawiając do tego wzoru wartość na hit ,.,. s obli-
czcną z zależności (11), ,otrzymujemy: 

1 + T 

(1 + T)
2

- T 

\V liniowym zakiresie zmi,enności współczynników: 

- dem - c m - ·c mo 
~ ---------

de n c n 

Wstawiając tą wairtość do poprzedniego wzoru 
otrzymujemy ciekawą zależność: 

- cnA 

1 + T 

(1 + T)
2 

- T 
(13) 

która mówi nam, że aby w IllOrmalnych warunkach 
lotu (c n> O) spełnione były oba wairunki równowagi 
d1ia samego skrzydła , to musi być ono - jeżeli nie 
stosujemy zwichrzenia - zbudowane na profilach 
z ujemnym ,współczynnikiem momentu zerowego emo 
to jest n a profilach samostatecznych. 

Zastanówmy się z kolei nad wpływem zwichrze
nia skirzydła na jego moment podłużny. 

Rzut oka na za-leżność (6) mówi nam odrazu , że 
w normalnych warunkach lotu (cn > O), skrzydło zbu
dowane na profilach zwyczajnych, lub ze stałym p oło
żeniem środka parcia, wtedy tylko może spełnić wa
runek (7), k~edy posiada zwichrzenie L1 a O. 

Poza tym widzimy, że ujemne zv.-ichrzenie skrzy
dła obniża nam współczynnik c mG o wielkość stalą . 
proporcjonalną do kąta zwichrzenia , a n ie zależną od 
kąta natarcia. 

Obliczmy ile ~nosi zmiana -współczynnika c mCi 
przypadająca na 1 ° zwichrzenia i od czego ona zależy 

Z zależności (6) widzimy, że zwichrzając skrzyd ło 
o 1 ° otrzymujemy: 

+ ( ~) (1 + 3T) - 2 ( ~) (1 -i- 2T) I 
t s t s 

a wstawiając do tej zależności wartość na h 't
5 

ze 
wz·oru (11) o;trzyn-.:ujemy: 

Podobnie jak: na wiykresie 3, zależność (14) można 
r,ozlożyć na dwa człony: 

oraz ( 
dema ) 

( j C mG )2 =-= f -- , T . 
da 
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Oba te czł10iny przedstawi,one są na wykresie 4, 

przy czym: 

0.3 

(1Jcm0J, 

02 

0.1 

o -----o 

~ 
i.,--=- ------- -~ 

0.5 

,,.-< 

~--------_ _;c,:;.- - Q1 
.,,,::?';./ --

- O ~-------- --~f-" -- -----~ -- ---~ i::;--.- ---_,,-_,,,.-- --- ---~....---- ---
-----

15 2{) 

-$' 004 ,------r- --.----,-------,----~---. 
~ o.o:! L I - 1 r•1° 

O 0.005 OD/O 0015 QD20 O!ll5 1ff!,• 
Vl'.)lkres 4. Wptyw oDrysu · skr.Z)1dl.:! r.?J „skut~:żność" zwichrza;,~ _ 

304/48-W,/ 

widzimy z tego, że na „skuteczność" zwtichrzania 
skrzydła wpływa prz-ede wszystkim wielkość strzały 
01raz stosunek cięciwy przy końcu .skrzydła do cięciwy 
w płaszczyźnie symetrii skrzydła. Im strzała skrzydła 
jest większa, oraz im ba["dz:iej stosunek cięci1w się 

zbliża do jedności, tym „skuteczność" zwichrzania jest 
większa. 

Przez cały cza,s mikząco zakła-dal,iśmy, · ż-e zwichr.zenie 
konstrukcyjne ,j.est rów.nocześn,ie zwi-chrze:nie-m efektywnym 
skrzy-dl.a, co mi-ałoby miej,s-ce, ,g,dy:by r,ozkład wyp·oru w,z.dłuż 
rozpięt-ości s,krzy<lła był eliptyczny. 

Najczęściej dla skrzy-dla o układzie strzały nie udaje 
się zrealizować wyżej wspomnianego rozkładu wyporu. Jak . 
z-oba-czymy w częfoi II p:rzy końcach skrz·ydł,a w ,skzałę wy
stęp uje mniejsze o<lg,ię-cie s-trug, roiż w partii śrndkciwej 
i z teg.o powodu zw,ichrzeni.e efekitywne skrzydła jes·t prze
ważnie mnie.j s,ze od zwichrzenii,a: k ,o·nstruk,cyjnego. Wielkość 
jego można łatwo znaleźć , znając rozkła,d wyp-oru wzdłuż 
rozp:ętości skrzydła ,dla różnych kątów natarcia. 

II. MOMENT POPRiZECZNY I KIERUNKOWY 
SKRZYDŁA. 

Ponieważ - jak ws:pomn'.eliśmy na wstępie -
skrzydło może posiadać równocześnie układ V -oraz 
strzałę, wygodnie jest rozpatrywać oddzielinie wpływ 
tych układów na wi,eJ,kość jego momentu poprz.ecznego 
i kierunkowego. 

Będziemy się więc -osobno zajm01w1aili momentem 
skirzydła prostego, o;sobno zaś przyrostami momen
tów wywołanymi układem V -oir.a:z, strzałą . 

Oznaczając np. przez cip w,spółc:i::yn;nik momentu , 
poprzecznego :skrzydła prostego, pr,zez ciep współ

czynnik dodatkowego moonentu porz,ecznego, wywo
łanego układem V , oraz prz,ez c n współczynnik do
datkowego momentu poprzeC'znego, wywołaneg10 ukła

dem w strzałę, ·to współczyninik całk,owitego momentu 
pOiprzecznego skrzydła o kształ,cie zł,ożonym możemy 

citbliczyć w zależności: 

(15) 

Anafogiczni,e otrzymujemy współczynnik całko

witego momentu ki-erunkoweg,o skrzydła o kształcie 

złoż-o;ny,m: 

A. MOMENT POPRZECZNY SKRZYDŁA. 

1. Skrzydło proste. 

Na wielkość momentu pop["zeczneg0 skrzydła 

prostego, wykonywującego ślizg., ma wpływ kilka 
czynników. Należą do nich przede wszystkim: 

1. skośne ułożenie swóbod:nych waTkoczy 1w:iro
wych poza skrzydł,em, 

2. ,boczny opływ lmń·ców skrzydła, 

3. _ zmniejszenie prostopadłej -do ,osi neutr.a[nej 
skła-dowej szybkości lotu. 

Omówtmy P'O k•olei wpływ tych czynników. 
Rysunek 9 prziedstawia skrzydło proste, porusza, 

jące .się bez i ze ślizgiem, .którego mia1rą jes t kąt śliz
gu ~- W -obu wypadkach wryso1w1any został jeden 
z wirów płaszczyzny w:irowej o_ wi.e·lkości cyrkula<cji 
·r ·Otraz I' 1. 

W pierwszym wypadku biegnący do tyłu lewy 
wir swobodny indukuje w punkc~e A składową p i,o
ncwą szybkości po,wj-etrza, o wielkości : 

. .I' 
W =--

4ny 

w punkcie zaś B indu
kuje składową szyb
kości skierowaną do 
dołu, o takiej samej co 
poprzednia wielkości. 

Wpływu prawego wiru 
s w obodnego ;na ~zyb
kości w punktach A 
oraz B m:ożna nie 
tiw.zględniać ze •wz.g-lę
du na dużą s tosunko
wo jego -odległość od 
tych punktów. 

Rys. 9. 

W drugim wypadku, to jest w cz.asie ślizgu, o1mzy
. mujemy na ·podstawie praw:a Biot-Savarta 1 ) w pun-

1) P,r.awo Eiot-Savarta ,dLa wiru o długości DC jak 
na rys. 10 mo,ż:na napis-ać w postaci : 

ponieważ: s = y ctg ~ 

d~ 
ds = -y --

poza tym : r 
y 

sin ~ 

sin2 ~ 

(Ciąg dals zy na s,tr. 14). 

J04/48- RI0 

Ry.s. 10. 
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kcie A składową szybkości pOiwietrza skierowaną do 

góry, o wielkości : 

w = _!_!_ (1 - sin B) 
4rcy 

w punkcie zaś B otrzymujemy składową szybkości 

skierowaną do dołu o w~elkości: 

I'1 -\ . A w = - ( 1 - sin 1J) 
4rcy 

Ana}o.gi,cznie .na: prawym skrzydle otrzymamy 

w ,punkcie A ' składową szybkoś.ci skier-owaną do góry, 

o wi:elkości: 

r 1 
w = - (l + sin B) 

4rcy 

w punkcie zaś B' składow1ą szybkości skierowaną do 
dołu: 

r . 
w = - 1 

(1 - sin B) 
4n:y 

Punkty więc A oraz .B, a W1r:a-z z nimi i całe wy
pr2iedzaj ące w ślizgu skrzydło dozna.je większego ,od
gięcia strug niż skrzydł•o pozostające w tyle z punkta_ 
mi A' -oraz B'. Wypadkowa wyporu całeg,o skrzydła 

przesuwa się więc z płasz.czyzny symetrii w kierunku 
-skrzyd1ai pozostają,cego w tyle, .przechylając tym sa
mym wy1przedzaj ące w ślizgu skrzydł,o do dołu , a. więc 
przeciwnie niż pożą,danym jest w skręcie. 

Zjawisko to tłumaczy nam równocześnie wsp,omi
nany w części I fakt przesuwania wyporu ku końcom 
skrzydła przy uklaidzie w strzałę, ho w układzi,e tym 
jak gdyby oba skrzydła pozostawały w ślizgu w tyle. 

Całkowity moment p oprzeczny skrzydła, przy 
niezbyt dużych j,ego wydłużeniach , ma jednak n aij
częś•ciej przeciwny, a więc korzystny dla nas. kieru
nek, dzięki czynnikowi drugiemu, to jest bocznemu 
opłJiWowi końców skorzydła , ·zakreskowanych na rys . 9. 
W miarę bowiem ,wzrastania kąta śliiz.gu B, zaokrą
glona najczęściej , boczna krawędź wyprzedzającego 
skrzydła przejmuje rolę krawędzi natarcia, podnosząc 
tym samym wyprzedzające skrzydło do góry, bo wy

padkowa wyiporu przesunie się bliżej tej „nowej" kra
wędzi natarC'i.a . 

To korzystne działanie końców skrzydła będzie 
oczywiście tym większe, im !większą będzie -zakresko-

a więc 

~= E 

w = - _4r - f sin ~ 
rrY · 

~=~ 

r 

r 
d ~ = - (cosE- cos ( ) = 

4rcY 

= - (cos E + cos {)• ) 
4rry 

W naszym wypa-dku 
w punktach A oraz B' {), = O, E = 90 + B 
w punkt.ach zaś A' oraz B: {)- = O, E = 9-0 - B 

Po wstawieniu tych wartości -do wyżej wypr-owadzonej 
zależności otrzymuje .s.ię wielkości składowych szy,bkości, 
p,rzytaczane w tekście. 

wana na r ys. 9 pio;wierzchnia końców w stosunku do 

całkowitej powierzchni skrzydła. Większe więc będzie 

dla obrysu prostokątnego , a znacznie mniejsze dla 

eliiptycznego. Duże !Wydłużenia1, zmniejszające procen

t,ową wielkość omawianych końców, zmniejszaj ą ich 

k 0irzystny wpływ. 

Trzeci z podanych wyżej czynników, tj. zmniejsze
nie pr,ostopadłej do osi neutralnej składowej szybko

ści lotu z v na v. cos B, nie wpływa zasadniczo na 

wielkość m omentu -poprzecznego skrzydła prostego, 
zmie,na jedynie całkowity wypór skrzydła . 

Przyjmując bowiem za A . Betzem (VIII) , że o wiel
kości wyporu d ecyduj e właśnie ta wyżej wspomniana 
prostopadła składowa szybkości, . otrzymalibyśmy, że 

(17) 

zakładając oczywiście, że nie zmienił się w ślizgu kąt 

nata rcia a i że wydłużene skrzydła jest dostatecznie 
duże. 

· Dla małych bowiem wydł1:1żeń, skrzydło ustaiwia 
się w ślizgu swoją przekątną prrostopadle do kierunku 
ruchu, powiększaj ąc tym samym swoje „efektywne" 

wydłużeni-e, a wraz z nim i współczynnik wyporu dla 
d a1nego kąta natarcia. Dla małych wydłużeń wpływ 

ten jest silny i według (VII) dla wydłużeń .\ ~ 5 moż
na przyjąć, że wypór P z zmienia się w ślizgu pośrednio 

pomiędzy P z cos B, a P z cosB . Dla wydłużeń zaś .\ ~ 1 

wypór zmienia się z cos1nusem kąta B-
W eissinger (II) , wychodząc z równań Prandtla, 

pozwailających na określenie rozkładu cyrkulacji na 
prostym skrzydle, uwzględniając wszystk ie wyżej 

wspomniaine czynniki, wyprowadził zależności, po

zwalaj ące obhczyć rozkład wyporu na r:rostym skrzy
dle w ślizgu, a z rozkładu wyporu obliczyć moment 

poprzeczny skrzydła. 

Dla skrzydła o obrysie trapezo.w:ym wzór na war
toś ć współczynnika momentu poprzecznego p rzyjął 

p c,s tać: 

C -- p 

\

- 2k 

lp -~ 

1 + 0,29 ( ➔ - 1 ) 

~ + 1 
i: 

gdzie : A jest wydłużeniem skrzydła 

I 
T 

(18) 

i: jest stosunkiem cięciwy końcowej do 
śr-odkowej skrzydła 

B jest kątem śli,zgu mi1erzonym w radianach 
c lo jest wspókzynniki,em momentu poprzecz... 

nego skrzydła dla kąta wyporu zerowego, 
tzn. gdy Cz =ce o 

k P jest współczynnikiem korygującym, wa

haj ącym s·ię w granicach 1 ... 1,5, ai wy
noszącym wg (III) dla sk1rzydła prosto
kątnego k P =:: 1,2. 
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Wzór (18) jest ważny jedynie w zakresie poniżej 
k,rytycmeg.o kąta n atarda. Widzimy z niegio,, .że mo
ment poprzeczny skrzydła j,est rpropo.rcjonalny do kąta 
ślizgu oraiZ współczynnika wyporu, •Olraz, że maleje 
z rosnącym wydłużeniem skrzydła i malejącym sto
sunkiem cięciw tk lt

5
, stają,c się dla pewnego wydłu-

żenia równym zero, a, powyżej te1go wydłużenia ujem
nym . Ten wpływ wydłużeni.ai Uumaczy się - jak już 
wspominaliśmy~skośnym ,opływem końców skrzydła.. 

Co do wielkości w:spókzynnika c Io, to W eissinger 
poidaje j,edynte wzór, dla skrzydła o obrysie p,rosto
kątnym i linii szkieletowej pr.ofilu w kształcie łuku 
koła: 

clo = -
2:rc 

A 
(~ ) . (f it) . i3' 

b l2 
(19) 

gdzie: f /t jest procentową strzałką lini'i szkieletowej 
profilu, 

~ iest stosunkiem odiLegłości Śir•odka wyporu 
b /2 ~ . 

Jednego skrzydła od Jego ,płaszczyzny sy-
metrii, do rp1ofowy rozpiętośd. 

Z braku i,nnych danych używa się wyżej podanej· 
zależności i dl.a skrzydeł o ,obrysie trapezowym .. 

Dla ułatwJenia -obliczeń, w.a,rtości ~podane · są 
b /2 · 

wg (II) n a wykresie 5, dla różnych obrysów i wydłu
żeń skrzydła . 

o.u. 

O.Q 

ru.o 

()38 

0:16 

~ 

i 
I 
i 
I 

' -~ 6 7 8 g IO li 12 f ,1 

W}'kres 5. Pofóż·enie Śroctka wyporu na skrzydle w zależnosci 
" 

~.,o . 
G8 

-0.6 

- 01. 

-0.2 

-O.I 

od oOrysv i wydłużenia . J04 /48-w5 

Dla priofili samostatecznych, któr.e posiadają linię 
szkieleto1wą 1w kształcie liteiry S, wygodni-e jest obli
czyć „zastępczą" wartość strzałki f, tj . strzałkę profilu 
o łukowej linii szkieletowej, posiadającego taki: sam 
współczynnik emo jak dany prtofil. 

Wiemy, że przy ruchu ipotencjalnym·: 

n: 
C = -m 2 

~ emo 
(a + 4 f it), skąd (f /t) t = - -· zas 2n: (20) 

2. Skrzydło ,or układzie V. 

Jeżeli s.krzydfo o układzie V zacz.yna wykonywa:ć 
ślizg, którego mia:rą jes t kąt B, to kąt na:tarc:ia wy
przedzającego skrzydła wzrasta w przybli~e.niu 

o~= tg cp . sin B, gdzie <p jest kątem układu V jak na 
rys. 5. O taką samą wielik10.ść maleje kąt nata['cia po
zostającego w tyle skrzydła. 

LOTNICZA 15 
N a W)'lprzedzaj ącym więc .skrzydle wypór po

większa się o wi,elkość : 

na pozostającym zaś w tyle o taką samą wi,elkość 
maleję. 

Pol1!iewa,ż wzajemna 1odlegfość środków wypo,ru 
obu skJrzy1deł wy.nos.i we.dług naszego poprzedniego 
znakowania 2y0 (wyk11es 5), moment poprzeczny skrzy
dła względem punktu N na rys. 14, wyw-ołany ukła

dem V •w śhzgu, wyniesie: 

, 1 iJ p z 
L m~ 2y - ---

't' o 2 iJa. 

" i) p z 
o= Yo tgcpsinB 

o d.. 

a jego współczynnik: 

Yo 
cz<p = -

b/2 

iJ C Z 

i) a. 
tg cp sin r1 (21) 

P orównanie tego wzoru z wynikami pomialrów 
[(II) 01r:az (VII)] wykazało. k·oniecziność wprowadzenia 
do niego współczynnika korygującego kcp c-v0, 8 i osta
tecznie dla małych kątów cp oraz (J zależność (21) 
przyjmie postać: 

(21a) 

W eissinger p:oda.ł wzory . wyprowadz,one dokład
n~ejszą metodą, po21w:alające na obhczenie ws,pókzyn~ 
ników momentu popirziecznego skrzydeł o różnych 

obrysach. Dla skrzydła o •obrysie •t ra:p12zówym: 

ąi . B . , · • . . . . c22) 

przy ~czym wartość c z O podał w postaci wykresu 6, 
wg . (II). 

~'&. 
0,30 '""" I ,~ "'-."""'-. .. .... -...;:; =-......._ ...... .:--c::::: =,.... 

....... -~ ~--=- ' .... I . . -,__ -- ~ ===~ j ---- --L ~ -:::::::~' 

- j-~ 

I I ·1 010 

' s I -9 10 li 12 13 " A/ 
111),kres 5. Wpływ uk tadv skrzydła v na moment poprzeczny. i'

J04/4B·W6 

Do zależności (22) należy rówmez v,r.prowa
dzić ....:.. jak wykazały pomiary - korygujący w~pół

czynnik doświadczalny o wartości kcp ~ 0,9 tak, że 
ostatecznie: 

(22a) 

' • I 
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Dla skrzydła „załamanego", jak np. na rys .. 11, 

,współczynnik momentu poprzecznego można obliczyć 
z zależności (21 a) lub (22 a), wprowadzając do 
nich zastępczą wartość kąta <p, którą w przybliżeniu 

można obliczyć następująco: 

Ozna,czając prz·ez S1 ipowti,erzchnlę obu skrzydeł 

o kąci,e układu cp1, przez S2 .powi€rzchnię obu skrzy
deł o kącie układu, cp2 , otrzymujemy w czasie ślizgu, 
analogiczn ie jak poprzedni,o, zmi,any wy;p.oru na 
poszczególnych powierzchniach: 

Przyjmując dla upr,oszczenia, że te zmiany wy
p·o,ru dzi,ałają w połowach roz:piętości, .poszczególnych 
powieirz·chni skrzydła, otrzymruj,emy, że całkQlW!ity 

moment pop.rz·ecZJny skrzydła wynosi: 

Taki sam moment poprzeczny moż,emy otrzymać 

przy jakimś zastępczym kącie układu V, przyjmu
jąc - jak poprzedni,o - że przyrosty wy.poru dzia
łają w poło,wiie ro0piętości j ednego skrzydła: 

1 a P z b 
L ep ~ 2 - --- · B · cp zast - -

2 a a 4 

a P z 

a a 

b 
· B • · tf za:,l 

4 

że: 
P,01równując oba te wz,ory ze sobą otrzymujemy, 

cp zasł 

(23) 

Rys. 11. 

3. Skrzydło o układzie strzały. 

Dla skJrzyidła w strzałę, której llllarą jest kąt 
strzały y, jak na rys. 12, ,,€f:ektywny" kąt ślizgu 

skrzydła wyprzedzaj ąceg,o wynosi y - (3, pozostaj ą,cego 
zaś w tyle y + (J. 

WRZESIEI¾ 194~ 

Gdybyśmy mieli do ,czynienia ze skrzydłem pro
stym, nie wykonującym ślizgu , to ,wypór jego wyno
siłby P z . Dla skrzydła 

o układzie strzały, wy
konującego ślizg, mo
żemy zastosować za
leżność (17) . i otrzy
mamy przy naszych 
założeniach, że wy
pón wyprzedzającego 

skrzydła będzie wy'- 304/48- Rl'l 

nosił: Rys. 12. 

wypór zaś sk1rzydła pozostającego w ty le 
wynosi ł: 

1 • + -- P cos- Cy B) 
2 z 

(24a) 

będzie 

(24b) 

J,eżeli oznaczymy jak poprzednio odległość środ
ków wy,poru obu skrzydeł od płaszczyzny symetrii 
przez Y o, to moment poprzeczny wywołany układem 
skrzydła w strzałę, będzie wynosił: 

- -~~ P z sin 2 y . sin 2 B 

a jego współczynnik: 

1 Yo 
C n =-= 2 b /2 . Cz • sin 2 y . sin 2 B . (25) 

przy czym cz jE'st współczynnikiem wyporu profilu 
skrzydła. 

Założenie Betza - jak wspom!ina,liśmy omawiając 
zależność (17) - nie jest zupełnie ścisłe dla normal
nie stosowanych wydłużeń, a w wypadku sk,rzydła 
o układzie strzały, dochodzi jeszcze dodatkowe oddzia
ływanie na siebie obu skrzydeł, tak, że zależność 
(25) określa raczej górną granicę współczynnika 
C IY· 

Dolną grarukę wartości tego ,współczynnika otrzy
maimy przyjąwszy, że wypór na obu skrzydłach zmie
ni~ się z cosinusem „efektywnych" kątów ślizgu, a nie 
z ich kwadratem i wtedy moment: 

1 
Ly = Yo 2 P z [cos (y - B) - cos (y + B)J 

= Yo cz . sin y . sinB 

a jego współczynnik: 

Yo 
b /

2 
. cz . siny . sinB (26) 
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Jeżeli ,ograniczymy s.ię do małych kątów y oraz. B, 

to zależność (25) oraz (26) można uprościć do postaci: 

Yo 
~ ky . c z y . [3 

b/2 
(27) 

gdzie współczynnik l{;orygujący k 1 może się wahać 

w granicach 1 ... 2, a jak wykazały pomiary [(II) oraz 

(VII)], wynosi ky ~ 1,3 tak, że można przyjąć osta
tecznie: 

~ 1,3 Yo 

b /2 
(27.a) 

C d t ' . Yo d k . 5 o praw .a war osc1 -- pOi ane na wy r,es1e 
b/2 

ścisłe są jedy.ni,e dla skrzydeł bez strzały, bo - jak 

już wspominaliśmy - 10d kąta strzały zależy rozkład 
wyporu wzdłuż r,oz;piętoś-ci, .a więc i wartość y 0 • Nie_ 

śc:isłość ta: jest jednak mała w p01równaniu ze zgruba 

przyjętym współczynnikiem ky i dla zależności 

(27) możemy równi:eż używać wykresu 5. 

Ostatnio pojawił się wzór [patrz (I)], częściowo 

sprawdzony doświadczalnie, o kształcie podobnym do 

wy,pr•owadzoneg.o powyż,ej: 

c . y = k y . C z . tg'( . ~ (28) 

p rzy czym w~,półczynnik k I dla: trapeZJowego obrysu 

skrzydła podany był przy pomocy wykresu 7. 

. ,f ~~ i I I I I I I I i ,~~ 
o.2o t. 5 6 7 8 9 10 ff 12 13 A li. 

J04/48-W7 
Wykres 7 Wpływ układu skrzydfa w sfrzatę na moment 

poprzeczny. 

Dla skrzydła ze strzałą ujemną t:zm. · dla sk,rzydła 
któr,ego lmńce wysunięte są do przndu, efektywny kąt 

śli:zgu skrzydła 1wtyprzedzaj ą,cego wynosi y + B, . po
Z1ostaj ąc€go zaś w tLe y - B, a: więc ,odwrotnie jak dla 

strzały normalnej. 

Jak łatwo można wykazać ujemna strzała daje 

uj,emny, a więc destabilizujący m om ent poprzeczny, 

o tabej samej bezwzględnej wa1rtościi jak strzała nor
malna, przy tym samym ,oczywiśc,i,e kącie strzały 

i ślizgu . 

Dla skrzydła ,o strzale złoŻlanej, jak np. na rys. 13 

wysta,rczy wpr,owadzić do za'łieżności (27 a) lub (2-8) 

zastępczą wartość kąta strzały, którą możemy obli-· 

czyć z zależności: 

Y zast (1 + _.!!!.._) 
y /b 

(29) 

ZaLeżność tą ,otrzymano · rozumując podob:1-ie jak 

przy wyp.f'o,wadzeniu zaleiności (23). Oznaczenia 

zrozumiałe są z rys . 13. 
Jak widzimy wszyst

kie wy,pr-owadz-one przez 
nas zależno,ś-ci ważne są 

zarówno dla st;r zały nor
malnej jak .:. ujemnej, 
wys tarczy wpl'owadzić Y, Y, b Y, - Y, =:J 
do nich jedynie kąt Jo4 /48-R1J 

strzały y z odpowiednim R ys. 13. 

znakiem. 

Z za,leżności (24 a) oraz (24 b) widzimy, że 

współczynnik wyporu skrzydła o układzi e strzały , jest 

mniejszy dla teg,o sam-ego kąta natarcia od, !WiSpół

czynnika wyporu s amego profilu, bo wy.nosi: 

A ' 

Cz ~ cz . cos2y . cos2B 

W,prowadzając tę w1artość do zależności (25) otrzymu
jemy: 

· Yo 
c1 ., ~ 2 __ cz . tgy . tgP. 

I b/2 IJ 
(25a) 

a więc nie różniącą się dla małych kątów od zależnoś
ci (25). 

B. MOMENT KIERUNKOWY SKRZYDLA. 

Tak jak poprzedni.o ,omówimy po kolei mom€nt 

skrzydła ,prosteg,o, ,oraz dodatk,owe m omenty wywo

łane układem skrzydła V -oraz strzałą . 

1. Skrz.ydło proste. 

Te same czynniki, które decy'-dowały o wieLk·ości 

momentu poprzecznego skrzydła prostego, · decydują 

również o wielkości mom,en!u kiierwnkowego. 
Dla skrzydła p,r,osteg,o o obrysie trapez10,wym 

Weissinger podaje wzór na wi,elkoś·ć współczynnika 

momentu kierunkowego względem punktu neutralne
go, w postaci: . 

· [ 2k 
ckp = --f-

1 + 0,29 (: -
1} 

---- --- --+ 
1 +1 

+ 0,02 
I\. ( 1 -+ v11.) 

I\. + 2 - 0,10 

• c z2 + c ko 

gdzie oprócz używanych już uprzedni,o ozna,ezeń: · 

k P jest wspókzynniki,em korygującym ,wyno

szącym ·około 1,2 wg (III) , 

cko jest współczynnikiem mometnu kierunko

wego dla kąta wyporu zerowego, któ
r,eg:o wJelkość nie zosta.ła do tej pory 
oblicz;ona na dr,odze teoretycznej. 
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Z wyze3 podanej zależności (30) widzimy, że 

moment kierunkowy skrzydła prostego rośnie z kątem 
ślizgu i kwadratem współczynni,ka wyporu i ·w zakre
sie niewielkich wydłużeń skrzydła, ustatecznia je 
kierunkowo wzg1ędem osi Z. 

W poglądowy sposób można wytłumaczyć ten 
ustateczniający wpływ następująco : 

Jak wiemy z poprzedni,ch T•ozważań, koniec sk:i;-zy~ 
dla wyprzedzającego w ślizgu, znajduje się w obszarze 
dodatkiwego .odgięcia sńrug. W,ektor wyporu p,rz.e
chyla się więc tam nieco ku tyłowi, dając tym samym 
dodatkową składową ·oporu. Analogicznie wlekto,r 
wypo,ru skrzydła pozostający w tyle, .gdzie odgięcie 

' strug zmniejsza się, pochyla się nieco do przodu, 
zmniejszając tym samym opór. Te różni·ce opo1ru 
działają właśnie ustate,czniająco. 

Pomiary laborauoryjne potwierdz.iły zasadnicz·o 
wyżej podaną zal,eżność, a poza tym pozwalają przy
jąć wartość współczynnika momentu ze;r,ow,ego: 

(31) 

Potwiendz:iły o!The również łatwy do spostrzeżenia 
wynik zależności (30), a mianowicie, że dla każdego 

obrysu skrzydła istnieje „krytyczne" wyd.łużenie, 
powyżej którego moment kierunk,owy staje się ujem
nym i za•czyna - działać desta<bfLizująco. 

2. Skrzydło o układzie V. 

Przez jakiś czas sądzorm, że. układ skrzydła V 
ust.atecznia je zarówno poprzecznie jak i kierunkowo,, 
bo wyprzedzające w ślizgu skrzydł·o, z powodu 1więk
szego jegio kąta nataTcia (str. 16) ma większy wypór, 
a więc i opór, który powinien ustateczniać skrzydło . 

Rys. 14. 

Pomiary dały jed
nak wynik w.prost prze
ciwny. Układ skrzydła 
V działa naj-częściej 

k ierunkowo destabHi-
zująco . 

O wielkości bo
wiem mome,ntu kie
runkowego decyduje 
nie tylko rozkład opo
ru wzdłuż ro,zpiętości 

skrzydła, ale rownież 

k ierunek i wielkość 
wektorów wyporu. 

Przypatrzywszy s.ię rys. 14, widzimy wy,raźnie, 
że rzuty wektorów obu skrzydeł na płaszczyz:n.ę XY 
.ró,Wine są w przybliżeniu: 

oraz 
(P z /2 - L1 P z ) sincp 

przy czym cp jest kątem układu V, a P Liz j e.st zmianą 
wyporu na ,obu skrzydłach, wywołaną układem V 
w ślizgu i dają moment kierunkowy, usiłujący po
większyć kąt ślizgu B, a więc działający kierunkowo 
destabili:z:uj ą.co. 

Jeżeli przyjmiemy, że wypór działa na skrzydła 
w -odległości y 0 od płaszczyzny symetrii, to moment 
ten wynosi : 

I
. p 

k'f1 = - _ (-f -_+ LIP z)+ 

+ ( p J- - L1 P z ) ] sincp . Yo . sinB 

= - P z . y 0 • sincp . sinB 

a jego· wi'::półczynnik: 

Yo . . Ił (32) 
ck <p1 = - cz b /2 . smcp sm,J 

Jak wspominaliśmy jednak, skrzydło wyprzedza
jące w ślizgu posi.ada większy opór od skrzydła po
z.ostającego w tyle i te 1różnice ·oporu dają pewien 
moment ustatecznający go kierunkowo. 

Z dostateczną dla naszych celów dokładnością 
możemy przyjąć, że ·opór profilowy, równoległy do 
kierunku ruchu, pozostaje w ślizgu zawsze taki sam 
dla obu skrzydeł , a zmienia się jedynie ich opór in
dukowany, prostopadły do osi, neutralnej skrzydła. 

Współczynniki oporu indukowanego obu skrzy
deł możemy ła:two obliczyć i wynoszą one: 
dla skrzydła wyprzedzającego: 

(c + L1 c :)2 l 
z z ( 2 ,I 2+ C_-r;i= - -----=- C + LJC 

7ti\ ni\. z z 

_ oraz dla skrzydła pozostającego w tyle: 

Różnice więc współczynników oporu indukowa
nego skrzydeł wynoszą: 

LI cxi = + 2 
Cz Lic z 

ni\. 

a różnice oporu indukowanego: 

Siły te działając we wzajemnej odległości 2y
0 

dają 
m·oment: 

Cz A 

K <?2 = -- u Cz S q 2Yo 
TC I\. 

Zmianę współczynnik.a wyporu skrzydeł 'O· ukła
dzie V w ślizgu, obliczyliśmy już wyprowadzając 
zależność (21) i wynosi ona : 
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Wprowad'Zając ją do wyżej otrzyman-ej zależności na 
moment, dostaj,emy: 

2 o Cz 
K w = -- Yo P z tgcp sinB 

'
2 

' :rtA oa. 

oraz jego współczynnik: 

(33) . 

Całkowity wJ,ęc moment ki-erunkowy .skrzydła, 

wywołany układem V w ślizgu, będzi,e wynqsił: 

·(2ocz/"a. ) 
cz ' n A . tgcp - sinq sinB · (34) 

a jeżeli ograniczymy sJę do ma-łych kątów: 

Dla obrysu e.L1ptycznego udało się W eissingerowi 

(II) otrzymać stosunkowo prosty wzór na wielkość 
współczynnika momentu kierunkowego układu V 

w ślizgu, a mianowicie: 

4 
ck 'P = - 3:rt (35) 

Ponie1waż współczynniki ck cp są najcz.ęściej bardzo 

małe, krytyczne sprawdzenie wyżej podanych 'Zależ

ności z wynikami pomiarów napotyka na duże trud
ności. 

Dla skrzydła „załamanego" jak na rys. 11, do 
zależności (24 a) można wprow,adzić zastępczą wartość 

kąta układu V na podstawie za1l!eżności (23). 

3. Skrzydło o układzie strzały. 

Już w początkach lotnictwa zrobi,ono spostrzeże_
nie, że układ skrzydła w strzałę wpływa wyraźmi.e 

ustateczniająco kierunkowo, ale nie umiano ując tego 
zjawiska cyfr.owo. ' 

To 'l!stateczniające działanie 'W;YWOłuj.e :różnica 

0P'oru obu skrzydeł w ślizgu 'i ·to zarówno różnka 
oporu induk,owanego, jak i pi,ofiloweg,o. 

OmÓ!wmy je kolejno . · 
Z zależności (24 a) .oraz (24 b) ,otrzymujemy _ 

różnice wyporu obu skrzydeł w ślizgu, które są równe: 

L1 P z = + 2P z cosy . cos(3 . siny . sinB 

skąd otrzymujemy różnice współczynników wypo:ru 
skrzydeł: 

LI cz =-= + 2 cz easy . cos(3 . siny . sinB 

Wyprowadzając zal1eżność (33) otrzymaliśmy, 

że różnice współczynników wyporu, wywołują różnice 

oporów indukowanych: 

a więc w naszym wypadku: 

' 2c 2 

LI Pxi = + __ z_ . cos '( . cosB siny . sinB . S . q 
:n: A 

Te różnice Óporu indukowanego, działając w odle

głościach Yo od punktu neutralnego skrzydła jak np. 
hai, ,rys. 15, dają moment kierunkowy o wielkości: 

2 

K11 =Yo~. sin 2y. sin 2B 
, :n:A . 

którego_ współczynnik wyIDiosi: 

C Z2 

1tt\ 
sin 2y . sin 2B (36) 

Zajmijmy się z kolei oporem profilo,wym . Jak 
wiiadomo z systematyki pr,ofili, ,opór profilowy rośnie 

ze wz,rostem grubości pro.filu oraz ze w21rostem s trzał
ki jego ;linii szkieletowej . 

P,olllieważ w -cza,si,e ślizgu skrzydła ,o układzie 

strzały ,,efektyw;na" (tzn. 
k!ierunku ruchu) gru
hość profilu i strzałk~ 
linii szkieletowej dla 
skrzydła wyprzedzają

cego rośnie, dla poz-o
sta,j ącego zaś w tyle 
maleje, otrzymujemy 
różnicę oporu profilo
weg,o obu skrzydeł, da
jącą równie,ż ustatecz
niający · moment kie
minkowy skrzydła. 

mierz1ona równolegHe do 

Ponieważ „efek- J04/4e-11 ,s 

tywna" cięciwa , .a więc Rys . 15. 

grubość i strzałka linii 
szkieletow_ej profilu zmienia się z cosfousem „efek
tywnego" 1kąta ślizgu, co najwyraźniej !w:idać na skrzy
dle prostym o obrysie prostokątnym, możemy przy

-jąć - z dostateczną dTa naszych celów dokładnością -
że opór profilowy skrzydeł będzie się zmieni ał z cosi
nusem efektywnych kątów ślizgu. Będzie więc wyno
sił dla skrzydła wyp.rzedzaj~cego: 

1 
~- P x v .c0<s(y-B) 

2 . 

dla pozostającego za.ś w tyle: 

' 
Otrzymujemy stąd różnice oporu profHowego ·obu 

skrzydeł, wynoszące: 
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1 

.i _P x p =--= + - P x p sin y sin (:J -2 

Ponieważ działają one -we 1wzajemnej odległości 
2y 0 cosB, dają ,moment .kierunk,owy o wielkości : 

Ky2 =---= P xp . Y o . sin y 

którego współczynnik wynosi: 

sin 2/J 
2 

Yo sin 2[3 
Ck12 = . cxp. siny 

b /2 2 
(37) 

Współczynni-k więc całkowitego momentu kierun
kowego wywołanego układem .skrzydła w strzałę, 
wynosi: 

C lz '( =:: C k '( 1 + Ck '(2 = 

W II częśc i. naszych rozwaz a-n momenty były 
obliczane •W!zględem osi przechodzących_ przez punkt 
neutralny skrzydła i równoległych do X, Y, Z. 

Układ współrzędnych, utworzony przez główne 
osie bezwładności ma więc i111ny początek niż układ 
w naszych II'Ozważaniach i jest względem niego- obró
cony w płaszczyźnie symetrii, o kąt równy w przy
b liżeniu kątowi natarcia a. 

Przeliczame -momentó·w: z osi obliczeniowych na 
główne osie bezwładności rn,ajwygodniej jest pr·zepro
wa,dzić w dwóch eta-pach. W.pierw przelicza się mo
menty na osi•e przechodzące przez środek ciężkości 
płatowca, ale równoległe do ·osi -oblicze niowych, a na
stępnie przelicza się te nowe momenty na główne os:e 
bezwładności , tj. na układ •w:spólrrzędnych, obrócony 
dookoła osi, Y względem wyżej użytego układu po-
mocniczego o kąt a. 

W·zo1ry przy tym używane są ogólnie znane i po
damy je tutaj w gotowej postaci. 

l 2 l Yo cz cxp -
1 
- -. - - . sin 2y + -- siny 

b2 ret\ · 2 
sin 2B 

Jeżeli oznaczymy odległość środka ciężk_ości pla
(38) towca G od punktu neutralnego skrzydła N równo

legle do cięci,wy skrzydła -przez te , a prostopadle de 
którą to zależność możemy upro.ścić dla małych ką
tów y oraz B do postaci: 

_ Yo l 4c , 
2 1 ck '( :::::::: b /2 re-/\. + c xp y B- (38a) 

Wyniki pomiarów potwierdzają zasadniczJo wy
- żej podaną zależność. 

Chcąc wyznaczyć poł,oż,enie punktu neutralnego 
N, względem którego obliczyliśmy współczynnik mo
mentu; m10,żemy dla małych kątów strzały posłużyć s~ę • 
używanym już wielokrotnie wykresem 5, bo- ja-k wi
dzimy z rys. 15 odległość punktu neutralneg,o od kra
wędzi natarcia profilu w płaszczyźnie symetrii skrzy
dła, wynosi w przybliżeniu: 

(39) 

Wszystko cośmy powiedzieli ,o st,rzale ujemnej 
i złoż-onej, ,omawiając moment poprze-czny, ·można za
stosować i do momentu kierunkowego. 

Dla -obliczenia więc momentu kie:runlwwego 
skrzydła o strzale złoż-onej, moż,emy użyć zależności 
(38a) wprowadzając do niej zastępczą wartość kąta 
strzały z zależności (29). 

Dla skrzydła ze strzałą do przodu, wpro•w.adz.a
j ąc - tak j_ak poprzednio - do wprowadzonych za
leżności kąty ze znaki:em ujemnyim, otrzymujemy, co 
łatwo można było przewidzieć, destabilizujące jej 
działanie. 

III. PRZELICZENIE MOMENTÓW NA GŁóWNE 
- OSIE BEZWŁADNOŚCI. 

Jak wsp.omina.Eśmy na wstępie , główne osie bez
władności przechodzą :przez ś1r1odek ciężkości płatow
ca G i są w :przybliżeniu równoległe do osi T, N, Y, 
pokazany-eh na rys. 1. 

cięciwy przez nc (dając te oraz nc wartości do
d a-tnie gdy G leży poza i pod N), to wzajemna odległość 
osi przechodzących przez G oraz N, a ·równoległych 
do osi Z, 1wynosi: 

Xe = .:: te cosa - na sin a l równoległych zaś do osi X, wyncsi : .(40) 

J ?c =:= te sin a + na cosa 

Cznaczając jeszcze: 

c I o-~·az ck współczynniki momentów wzg l ędem 

osi obl iczeni-owych; 
c' 1 oraz c' k współczynniki mom entów względem 

osi pomocniczego układu współrzęd
nych; 

c !G oraz c kG współczynniki m ,o,mentów względem 
głównych osi bezwładności; 

c Y współczynnik siły poprzecznej, działającej 

wzdłuż osi skrzydła Y, 
mcżemy od r azu napisać ich wzajemne zależności: 

Cl I (41) 

(42) 

oraz: 

c ZG == cz ' cosa + c k ' sina . ( 43) 

c kG =-= c k ' cosa - c z ' sina . (44) 

Z ostatniej zależności widz;iany, że skrzydło sta,_ 
teczne kierunkowo względem ,osi obliczeniowych, 
m_oże być dla większych kątów natarĆi.a niestateczne 
wzgl,ędem głównych osi bezwładrmści . W.spomi,n,aliśmy 
już o tym na samym wstępie. 
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Specjalnego omówienia wymaga siła poprzeczna 
skrzydła P . y 

Przyjrzawszy się rys. 16 widzimy, że opór skrzy
dła prostego w ślizgu pos:i,ada dwie składowe, a mia
nowicie: 

. Y 

J04/48-R 1/5. 

Rys. 16. 

a) ,cpór pro.filo'Wy P x P, równoległy do kierunku 
ruchu, ,oraz 

b) ,opór indukowany P xi , prostopadły do os:i 
skrzydła Y. 

Opór profilowy można rozł-Óżyć na dwie składo
we, z których jedna, równoległa do ,osi Y, daje część · 
szukanej przez nas siły poprzecznej P Yi , równej: 

P y 1 =-= - P xp . sinj3 

Ale •oprócz tej siły na skrzydło proste działa 

jeszcze w ślizgu siła poprz,eczna -P Y , pochodząca od 
2 

opływu bocznych krawędzi skrzy,dła . Siła ta wystę-
puje szczegÓ'lnie wyraiźnie u tępo zakończony,ch sk1rzy
deł o obrysi,e prostokątnym. · Wielk•ość jej zależy 
przede wszystkim od 1wti.elkiości cięciwy i · grubości 
profilu 1na końcu skrzydła 1.i! możemy przyjąć na pod
stawie pomiarów, z dostateczną dla naszych celów 
dokładnością, że wynosi ona wtedy: 

P y 
2 

=,= 3 P y 
1 
= ~ 3 P x p sinj3 

Dla skrzydeł zaś ,o ,Qlbrysie trapez,owym i zatokrą
glonych końcach, bez płaskich bocznych powi,erzchni, 
które to skrzydła najczęści,ej spotykamy w.,. praktyce, 
siła ta; jest dużo mniejsza i wynosi w przybliżeniu: 

P Y = :: P · = ·- P x p sinj3 
2 Y.t 

Oprócz tych dwu sił działa na skrzy:dfo proste 
w ślizgu jeszcze trzecia siła poprzeczna P y3, wywoła
na ssącym dział.alilliem skośnie usta.wjonych warkoczy 
wirowych. Siła ta jest w zakr~s,ie poniżej krytycznego 
kąta natarcia, dla skrzydła prostego, bardzo mała 
i nie będziemy j,ej uwzględnia:1,i. 

Możemy więc przyjąć, że ńa sk1r-zydł-o proste dzia
łają w ślizgu jedynie dwie pierwsze siły, a w,spól
czynnik :wypadkowej siły poprzecznej wynosi, jak 
odrazu widać: ·· . 

c Y z= - 4c x p sinj3 

dla skrzydła prostokątnego, oraz 

cy =-= - 2c xp sinj3 

dla skrzydła trapezowego. 

(45) 

(46) ' 
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Równie prnsto możemy ,określić Wiielk,ość siły po
przecznej, wywołanej układem V w ślizgu. 

Z rys. 14 Widzimy bowiem, że siłę poprzeczną 

dają składowe r_óżni,c wyp01ru ~ P z, rów:noległe do 

osi Y. Wynoszą one razem: 

a ·ponieważ otrzymaliśmy, że 

tgcp . sinj3 ... (str. 15), 

więc: 

aP z 
P ycp = - __ . tgc:p. sinj3 . sinc:p 

a a. 

a jej współczynnik: 

iJ CZ 
c Y qi =--= - _ _ . tgc:p . sincp . sinj3 =-= 

a a. 

,.,. 
a a. , 

qJ2 
• sinj3 (47) 

Dla skrzydła „załamanego" j.ak na; rys. 11, za
stępczy kąt układu V, który należy wprowadzić do 
zależności (47), wynosi - co widać od razu. 

S1 S2 
cpzast = - - (()1 + -- (()2 s s 

. · (48) 

Poni,eważ przy układzie V, ssące działanie skośnie 
ustawi,onych warkoczy w irowych jest znacznie silniej
sze niż dla skrzydła prostego, ,ni e można go tu nie 
uwzględnić i jak wy•kazały pomiary, trzeba do zależ:
ności (48) wprowadzić współczynnik korygujący, tak, 
źe ostatecznie: 

· . a Cz cy cp ::=:::::: 0,8 __ . cp2 
• sinj3 

a a. 
(4'8a) 

Układ skrzydła w strzałę nie daj,e - prakty1czn.i e 
bi,01rąc - dodatkowej sHy poprzecznej. Możemy więc 
wiezność na całkowity współczynnik siły poprzecznej 
skrzydła ,o kształcie iłoż-onym napisać w postaci: 

, a . Cz 
cy ::=::::::_ - (4c _xp + 0,8 _ _ cp2 

) _ sinj3 (49) 
a a. 

· dla skrzydła prostokątnego, oraz . 

· a C ~ 
cy ::=:::::: - (2c xp .+ o,ą _ _ z_ . cp2

) sinj3 · (50) 
. . a a 

d!l,a skrzydła trapezowego. 
Wszystkie nasze dotychczaso,we . rozważania daty- · 

czyły mom;entów samego skrzydła, a wyprowadzotr1e 
zależności pozwalają n ,a ocenę w pr-ojekcie wstępnym 
wielkośd pos,zczególnych współczynników. · 

Miomenty ,całego płatowca będą .się jednak róż
niły .od momeintów1 skrzydła nie tylko o w~elkość mo-

·/ 
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m entów pozostałych e·Jementów, jak np . kadłuba, 

usterzeń itd., ale również i o wielkość momentów, 
wywołanych wzajemnym ,oddziaływaniem na siebie 
tych częś ci. 

Najwyraźniej występuje to przy momencie po
przec21nym, gdzi,e nie jest obojętne, czy mamy do czy
ni,enia z grzbieto- czy dolnopłatem. Jak zresztą łatwo 
można się domyśleć, grzbietopłat powiększa wpływ 

układu V , dolnopłat natomiast pomniejs.za. Taki sam 
wpływ mogą mieć tarcze brze gowe na końcach skrzy
deł, w zależności od tego, czy większą ,część ich po
wierzchni umieścimy ponad, czy pod skrzydłem . 

· Zbyt małio jeszcze jest danych pomiarowych, by 
możina było uj ąć to zj3 wiskio cyfrowo. 

Nie mów11iśmy nk w II cz.ęści naszych rozważań 
o zwichrzeniu .skrzydła', bo wpływ ten j est stosunk,owo 
trudny do ujęcia, a jak wykazały pomiary jest sfo
s unkowo mały. 

Rękopis wpłynął 2. V. 1948. 
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REMARKS ON WING PITCHING, ROLLING 
AND Y A WLING MOMENT. 

The author examine,s in a simple way the· influence of 
the geometr,:•cal form of a wi.ng OT! the stability <lerivatives . 

Equation,s are given for the ,d eterm:.nation of the rear 
C. G . p,o,s,i!ion for a ·defi,ni te value of the s ta b ility coeHicie n-t 
dcmG /do. Fo,rmulae are -developed <lemonstrat i•ng the ne

r;e,s.sity -of wing airfoils with a negative cenltre of •pressure 
movement for untwi,s,te,d wi.ngs a nd the influence of geometrie 
wing twi,st on .stability, the liift distr ibut ' on and ,sweepback 
is taken into account. 

The influence of the skew free vortex system beh ind 
the wing,s, sideslip of the wing tips, reduction of the airspeed 
norma ll y to the neutiral axis , eilo ngatio•n and wing shape on 
the ro.Jling moment is ,d i,s cu,s,sed . 

f orimulae are ~iven for the ,d etermina tion of the in
fluence o.f swe,e.p a.n-d dihedral on the 15labili ty characteir ist:cs 
cf the wi.ng and it i.s d emonst-rated, ·that the effect of <lihedral 

· on yawing is very large in view of the difference of prof ile 
and i·nduced ,drag of hoth wings . 

The eHect of change from wi,nd axi s to the ma in inertia 
ax :s of the aeroplane on the forrnulae -deve lope<l i,s added. 

Regulacia silników strumieniowych na przykładach systemów 

Junkersa i Lucasa. 

Gdy mówimy o regulacji silników strumieni-o
wych, słowo regulacja kojarzy nam się przede wszyst
kim z ciąg:iem s iilnika. JeSJt to wozumiałe, gdyż wiłaś
nie ciąg jest tą wielkością, która ma bez:pośredni 

wpływ na ruch samolotu. Dźwi,gnia „gazu " jest w za
s adzie niczym innym, jak tylko 1orga:nem, przy po
mocy którego pilot wpływa na ciąg ; ideałem więc 

byłoby takie urządzenie, w którym okreś'lonemu po
łożeniu dźwigni odpowiada ,określony ·ciąg, bez wzglę
du na zmieniające się warunki z.eiw ,nętrzne. 

Tirudność zrea'liz.owania takiego urządzenia jest 
0czywista: uchwycenie zmian ciągu silnika z amonto
wanego na płatowcu nie byłioby rzeczą prostą. 

Stajemy tutaj wobec koni,eczności · obrani.a innej, 
zastępczej wielkości regu'lio,wanej. Jeśli ·chodzi ,o ciąg, 

należy zresz;tą zauważyć, że nie jest on bynajmniej 
wielkością ·charakteryzującą pracę silnika w zupełnoś

ci. Obroty twrbozespołu lub temperatura charaktery-, 

zują ją w nie mniejszym stopniu , a są poza tym czyn
nikami od których żależy bezpośrednio pewność dzia
łania .i bezpieczeństwo •obsługi. 

Temperatura jako wielkość regulowana n ie przed
stawia w chwili obecnej wartości , gdyż pomiar jej 
odby1wa się zawsze z pewnym opóźnien:em. Wi prze
ciwieństwie do temperatury obroty przedstawiają 

pod tym względem nieocenione zalety j one właśn~e 

przyjęte są powszechnie jako wielkość regu1'owana. 
Zauważmy, przy okazji , że w tych samych waTunkach 
określonym obrotom odpi0tw:iada określony ciąg. 

Pozostaje teraz zagadnieni,e, w j,aki sposób może
my wpływać na ifość obrotów. 

Aby zmienić liczbę obrotów trzeb.a zakłócić rów
nowagę mi ędzy mocą dostarczaną przez turbinę a po
bieraną przez sprężarkę i akcesoria. Spośród w ielu 
rozwiązań, jakie można sobie wy,obrazić dwa: tylko 
mają możność sto~unkowo łatwej realizacji, to znaczy: 
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l. Zmiana ilości dopływaj ącego paliwa. 
2 . . Zmiana rozdziału całkowitego spadku en talpii 

między turb inę a dyszę pędną przez zmianę 
przekroju wylotowego tej ostatniej. 

Należy tu z-a uważyć, że jerdyinie pierws•zy z tych 
sposobów ma praktyczne znaczenie dfa ,regulacji. 
Stosowana w silnikach niemieckich zmiana przekroju 
dyszy daj,e korzyści raczej drugorzędne (ułatwiiony 
rozruch) . · 

Od systemu regula,cyjnego wymagamy •oczy-\v:ście 
utrzymywania stałej ilości obim tów dla daneg,o, poło
żenia dźwigni „gazu", ale -oprócz tego winien on dawać 
gwarancję bezpieczeństwa ruchu s ilnika, tzn. zabez
pieczenie przed nadmiernym wzrostem temperatury 
i obrotów, co łączy się zreS'ztą z utrzymywaniem ich 
stałej wartości oraz zabezpieczenie przed zgaszeniem 
p~omien'a. 

Omówimy · z kolei dwa najbardziej 
z istniejących systemów regulacji, tzn. 
Junkersa i systemu Lucasa. 

typowe 
systemu 

SYSTEM JUNKERSA. 

Ponieważ regulacja pol,ega, jak wri.emy, na zmia
nie dopływu paliwa, przeto dla lepszego zrozumienia 
sprawy, zaczniemy od krótkiego: omówienia instalacji 
pa'liwowej w systemie Junkersa w postaci, w jakiej 
spotykamy ją w silniku Jumo 004. 

"fio7if- Ftl łr ---• •.:...-::.. Filt r 

ruszn Riedel 

-- nafta 

-- - benzyno 

•···· · ·· oleJ 

Przewód oowrotny.. _. 

t = le zb1arn1ko ! ; . 

···· ······· ·· ····· ···· ···· - . -i! Dozblorn 

Serwomotor 
{)r zep/Js lnicy. 
wyło/owe;_ 

J0ó}48-R I 

Rys . 1. Schemat instalacj,i p:aliwowe.j si-ln;ka Jumo 004. 

Jak 'W!1dać ze ,schematu (rys. 1), insta,lacja pali
wowa składa się tu z trzech oddzielnych układów: 

1. Układ zasi1anici rozrusznika Riedel (silnik 2-
suwo,wy, 2-cylindrowy, 8 KM, 6000 obr/min.). 

2. Układ rozruchowy turbo•zespołu, składający się 

ze zbior nika benzynoweg,o, filtru i napędzanej ,elek
trycznie pompki wtryskowej, tłoczącej benzynę do 
palników ;poprzez podwójny zawór ·21wTotny. Użycie 

benzyny do r·oZJruchu tłumaczy się trudniejszym za
płonem paliwa zasadniczego (nafty•) i zbyt małym 
ciśnien:.em w okresie rozruchu. 

3. Zasadniczy układ paliwowy, w którym widzi
my fiiltr, pompę pal:wową typu trybikowego (70 at 
2250 l fh) i zesiPÓł reg ulatora. Paliwo dostaje się do 
pai1nik6wi poprzez ten sam, wyżej wzmiankowany , 
podwójny zawór zw:r:otny. 

Zorientowawszy s ię w systemie paliwowym, 
przejdźmy do właściwego zagadnienia r egulacj i ; za
t rzymamy się przy tym nieco dłużej nad dz iałaniem 

samego regulatora, na co z,asługuje on chociażby z te
go względu, że system Junkersa jest dotychczas jedy- · 
nym, który stosuje regulację obrotów we rwłaściwym 

znaczeniu tego słowa . _ Poza tym, pominąwszy pewną 
komplikację, regulator ten' jest urządzeniem .wielce 
pomysłowym. _ 

Regulacja w systemie Junkersa odbywa się, jak 
widać ze schematu instalacji paliwo.wej (rys, 1), przez 
upust części dopływającego do pal1rnikóiw paliwa na 
stronę ssącą pompy paliwowej . Przymknięcie zaworu _ 
na przewodzie powrotnym jest więc równoznaczne ze 
zwięksteniem dopływu -do palników, a zatem ze 
zwiększ,eniem obrot6w turbozespołu. 

Zespól regulatora (rys. 2) składa się z pięciu, wi
docznych na schemacie zasadniczych części, którymi 
są: 

l. Serwopo:mpa (15 atn. 3000 1/h), zasilająca ole
jem zarówno zespół regulatora, jak również omówiony 
dalej serwomotor zmiany przekroju dyszy pędnej. 

2. Regulato,r wraz z układem sterującym. 
3. Zawór regulacji automatycz:nej (z'l1ajdujący 

się :n.a powrotnym przewodzie paliwo.wym i sterio,wany 
przez regu!Lator). 

4. Zawór bezp ieczeństwa. 

5. Zawór regulacji ręcznej. 

Regulator jest normalnym regulatorem odśrodko
wym. Jego sy,stem sterujący składa się z tłoczka ste
rufa,cego a, ,oraz tulei kompensacyjinej b. 

Zmiana utrzymywanych przez regulator obrotów 
odbywa się przez zmianę napięcia sp1rężyny c regula
tora ·za pomocą mechanizmu krzywkowego d. 
· Zawó.r regulacji automatycznej składa się z dw:u 

oddziel1n,ych części e oraz f, zakońc210,nych Uqczkami. 
Część f stanowi zarazem iglicę zaworową. W zależ

ności od i1ości oleju między Uo,czkami e i f, odstęp 
między nimi może być większy lub mniejszy zaś w 
wypadku odcięcia przestrzeni między tłoczkowej I 
obie części ,e i f porus,zają się j,ako carość. Jak widać 
ze schematu, ·część e jest zarazem zaworem sterują
cymi dopływ względnie odpływ oleju z przestrzeni 
między tłoczkawiej I, co odbywa się przez połączenie 
kanałów 1 i 2 dopływ) , lub też 1 i 3 (odpływ). Na dro
dze przewodu 1 znajduje s:ię zawór o działaniu prze
rywąnym IV, utworzm1y przez przewiercenie Uoczka 
sterującego a. Tłoczek ten, ·obracający S;i ę wraz z re
gulato-rem odśr-odkowym, kolejno otwiera i zamyka 
przepływ, ogr,aniczając tym samym ilość oleju dopły
wającego z prżestrzeni I . W ten sposób uzyskane zn
stało bardziej lag,odne działani:e zespołu. Dzięki ·od
powiednim nacięci-om na tłoczku, przepływ prz.ez za
wór jest otwarty bez względu na przesunięcia osi1owe 
Uoczka a. 

W ustalonych warunkach r,e,gulator i jego sys tem 
sterujący ·oraz część c zaworu regulacyjnego zajmują 
pofo,żenie jak na schemacie - ,nazwijmy je położeniem 
normalnym - bez względu na ilość obr'otów turbo
Z€społu, uwarunk,ow1aną napięciem sprężyny c regu-
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Rys. 2. Schemat regulatora silnika Jumo 004 

latora. Część j, stanowiąca również iglicę zaworową 
zajmuje położenie takie, przy którym do palników 
dopływa Dość paliwa odpowiadająca danym obrofom. 

Pozostałe części zespołu regulatora n ie wymagają 
narazie bliższego o mówienia. 

Przypuśćmy, że bieg silnika jest ustallony. 
Wszystkie części zespołu znajdują się w położeniu jak 
na schemacie, przy czym siła pochodząca od ciężarków 
wirującyich regulatora równoważy napięcie sprężyny. 

Wy-obraźmy, sobie teraz, że obroty trnrbozespołu 

uległy z jakiiegokolwiek powodu zmianie, np. zmniej
szeniu. 

Ciężarki regulator,a zbliżą się wówczas do siebie, 
a tłoczek sterujący posunie się ku górze otwierając 
dopływ ,o,leju z serwoipompy do przestrzeni II oraz 
odpływ oleju z przestrzeni III. 

Obie części zaworu ruszają jako całość ku dołowi, 

ale w -następnej chwili część e otwiera połączenie 

między kanałami 1 i 2 .i do przestrzeni I zaczyna do
pływać olej, powiększając odległość między tłoczkami 
e i f. Od tej eh wili część f porusza się ku dołowi 
szybciej niż e. 

Ruch części e powoduje ruch ku górze, związanej 

z nią kinematycznie tulei kompensacyjnej b, co trwa 
do chwili osiągnięcia przez tuleję jej pier•wotnego po
łożenia w stosunku do tłoczka sterującego a. W tym 
momencie kanały 4 i 5 zostają zamknięte i dalszy ruch 
części e i f ku dołowi ustaj e. Jeżeli obroty maleją 
nadal, cykl powtarza się. 

W pewnej chwili malejące początkowo obroty 2-a
czynają wzrastać dzięki zwiększonemu dopływowi 

paliwa, spowodowanemu przez przymknięcie zaworu 
(ruch ku dołowi części f) . 

Posuwający s;_ę ku dołowi tłoczek sterujący a 
otwiera teraz kanały 4 i 5, ł ącząc w ten sposób prze
strzeń III z dopływem oleju, i pozwalając olejowi znaj 
dującemu s i ę w części II odpłynąć n a zewnatrz. Oba 
tłoczki e i f p-oruszają się te raz ku górze, p.rzy czym 
ruch tłoczka e jest szybszy, gdyż dopływ oleju do 
przestrzeni I jest ciągle otwarty. Trwa to oczywiście 
aż do chwili , w której ruch tulei kompensacyjnej b 
ku dołowi spowoduje zamknięcie kanałów 4 i 5. 

Jeżeli obroty ciągle wzrastają, cykl powtórzy się 
Jeżeli w związku z malejącym teraz dopływem paliwa 
obroty spadną, wówczas nastąpi cykl, odpowiadający 
ruchowi Uoczka sterującego a ku górze. 

Te kolejne cykle regulacyjne odbywają się aż do 
o ~:iągnięcia stanu równowag i, to znaczy do chwili , w 
której do palników dopływa taka ilość paliwa, że od
powiadające jej obroty utrzymują równowagę pomię
dzy siłą pochodzącą od ciężairków regulat ora i napię
ciem sprężyiny c. 

W momencie tym tłoczek sterujący a wraz z tu
l eją kompensacjną b oraz część e zaworu mogą znaleźć 

s i. ę przypadkowo ,w położeniu normalnym. Proces re
gulacji jest wówcza,s ukończony: sprężyna pos-iada 
napięcie normalne, któremu odpowiada założona ilość 
obrotów turbozespołu. 
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T,akie zakończenie procesu 1r,egulacj.i jest jednak 
przypadkowe. Naogół stan równowagi zostanie osiąg
nięty przy położ,eniu tlicczka a powyżej lub porniżej 

norma'l'nego, co odpowiada obrc-tom -odpowiednio 
mniejszym '.lub większym od założonych . 

Osiągnięcie tych właśnie żądanych ,obrotÓ!w, któ
rych utrzymywanie jest zadaniem regulatora, odbywa 
się wówczas w sposób następujący. 

Przy.puśćmy,, że tłoczek a ·osiągnął stan równowagi 
w położeniu powyżej normalneg,c•. (Jeżeli za 1punkt 
wyjścia weźmiemy położenie poniżej normalnego, pro
ces będzie miał charakter ana,110,gi-czny i ,odtworzen ie · 
g,o nie sprawi czytelniko1W'i trudności). W poło,żeniu 

tym przestrzeń I jest ciągle . połączona z d-oi:;-ływem 

oleju. Zauważmy, że przestrzenie II i III nie są nigdy 
~upelnie zamknięte, gdyż z jednej strony są o;ne po,łą

czone z odpływem oleju p1rzy pomocy kanałów z ka
taraktami 8 i 9, z drugiej zaś - sz,erok,o.{;ć X j,es t nieco 
mniejsza od Y. W. ten spooób w :p1r•zes trzeniach II 'i III 
istnieje zawsZie in,ieznaczny przepływ oleju. 

Poni.eważ w rozpatrywanym momencie przestrzeń 
1 jest ci ągn ,e połączona z dopływem ,oleju pod ciśnie
niem, 1odstęp między tłoczkami e i f powoli powiększ.a 
się. Nieznaczny ruch tłoczka e ku górze spowoduje 
również nieznaczny ruch ku dołowi tulei krnnpensa
cyjnej b, to zaś skieruje ;przepływ kanałami 4 i 5 w 
ten sposób, .że części e i f posuną się ni,eco ku dafowi, 
oo ·zostanie powstrzymane przez powrót tulei kompen
sacyjnej na swoje miejsce. 

Przesunięcie się części f ku dafowi i związane 
z tym przymknięcie zaworu Tegulacyjnego, spowodo
wało w międzyczasie niewielki wzrost dopływu pa
liwa. Zwiększone niecio obroty powodują skolei ruch 
tłoczka sterującego a ku dołowi, ,a w następs:tw~e ruch 
części e i f zaworu ku górze (przy czyim część e .posuwa 
się szybciej, gdyż ·d9pływ oleju do przestrzeni I jest 
ciągle ,otwarty) i ruch tulei kompensacyjnej b ·,w ślad 
za tłoczki,em a. 

Osiągniętemu nowemu stanowi równowagi od
powiadają zwiększone I_1ieeo obroty, przy czym części 
a, b -oraz e znajdują się Miżej połozenia normalnego, 
zaś ,część f posUl1'1ęła się nieco baniziej ku ;dołowi co 
od.powiada zwiększonemu dopływowi paliwa. Prze
strzeń I powiększyła się ,oczy1w!iście dzięki temu, że 
w czasie cyklu doply,w oleju do n iej był ciągle otwar
ty. 

Rozpoczyna s: ę nowy cykl, którego rezultatem jest 
nowe przybliżenie do stanu normaln:ęgo i trwa to aż 
do chwili, w której części a, b i e znajdą się w po
łożeniu normalnym. 

Odpowiada to stanowi równowagi, w którym 
sprężyna regulato1ra ma pierwotne napięcie, a turbo
zespół - .pierwotną licżbę obrotów. Kanały 2 i 3 są 
odcięte i ,ilość -oleju w przestrzeni I nie mo:ż,e ulec 
zmianie. Cały ten proces reguLacyjny: może być zatem 
potdZ'ieliony na trzy częsd: 

1. Od chwili spadku obrotów do chwili osiągnię
cia maksymalnego przesunięcia tłoczka , co odpowiada 
początkowi wzrostu obrotów. 

2. Ruch pow1Potny tłoczka, aż do -osiągnięcia stanu 
równowagi. 

\ 

3. Doprowadzenie liczby obr.otów turbo,z,espołu 
· do ich pierwotnej wartości prz;ez ,osiągnięcie kolej

rwch, bl'isko s iebie :1 ,eżący,ch stanów równowagi.. 
Zjawiska zachodzące przy zmienianiu regulo1W!a

nej ld.c:zby obrotów są analogiczne. Proces, towarzy
szą,cy zwiększeniu ohr,otów przez zwiększenie napię
cia sprężyny, odpowiada opd.samemu poniżej prz,e:bie- · 
gowi zjawisk, spowodowanemu spadkiem obrotów pod 
wpłyiwiem ·zmiany warunków ·zewnęflr:znych. 

W wypadku zmniejszen~.a regulowanej liczby 
obrotów pr:zez z.mniej,szen:ie napięcia sprężyny, regu
lator działa jak przy spowodowany,m warunk;ami 
zewnętrznymi wzr.ośc:e obr-otó;w. 

Pozostały do omówienia dwa ostatnie urządzenia 
w zespol~ regulatora, to zna·czy za1wór bezpieczeństwa 
i zawór regula,cji ręcznej. . · . 

Zawór bezpfeczeństwa służy do ,ogranicze~ia 
spadku ·ciśnienia na zaworze regulacji ręcznej do ok. 
10 atn. Działan:e zaworu, znajdującego, się pod wpły
wem ciśnienia przed i za zaworem re gUJlacji ręcznej 
polega na podnies:eniu iglicy zawo1ru regulacyjnego 
z równoczesnym otwarciem odpływu oleju z prze
strzeni I 'Prz-ez przewody 6 a. 7. 

Rola zaworu r egula·cji ręcznej staje się jasna, je- . 
żeli wziąć pod uwagę, że regulator odśrodkowy, działa 
tylko w ·zakresie obrotów od 6000 obrimh1 d,o maksy
malnych (8750 obr/min). Ten wąski zakr-es działania 
tłumaczy się niemoż}iwością dobrania spręży1I1y •o od
powiedniej charakterysty':e· Zauważmy, że reguł.atar 

ry silników przemysł01w:ych pracują dla stałej regulo
iw!anej liczby obr otów, a zatem pokrywają bardz.o 
wąski zakres zmian prędkości kątowej. 

Do 6000 obr/min ,r•egulacj.a jest wyłącznie ręczna 
i •odbywa się właśnie przy pomocy opisywanego za
woru. Działanie jego jest bez.pośrednio widoczne ze 
schematu. W ,okiresie działania regulacji ręcznej • regu
lator automatyczny jest 1rniecz.ynny, co z,awdzięcz.amy 

otwarciu połączenia między przes:trz.eniami I i III przy 
pomocy -odpowiedniego nacięci a na trz.onie zaworu ;z-.e
gulacji ręcznej . N,a schemacie w!i-dać poza tym znajdu
jące się na zaworze urządzenie·_ do regulacji biegu , 
luz-em (ok. 3000 . obr/min). 

Najbardziej rzucającą się w ,oczy za.'letą regula
tora Junkersa jest stopniowy charakter jego działania, 
szczególinie cenny w ostatniej :fazie kolejnych przy
bliżeń do nowego stanu 1r:ównowagi. 

Na zakoń-cz.en1e zatrzymajmy się n.a chwilę nad 
zmianą pr2ekroju wy•Lotowego dyszy pędnej w syste
m:i,e Junkersa, bez której obraz caJio.ści byłby niekom
pletny. 

Zmiana ta ·odbywa się p~zez przesu:w:anie prze- · , 
pustnic7 wylotowej wew:nątrz dyszy. Ruch swój otrzy
muje, przepustnica od serwomotoru olejowego, za 
pośrednictwem ,odpowiedniego mechanizmu, zębat

kowego. 
Działanie m:zą,dz,enia (rys. 3) je.st następujące: 
Serwomotor hydrauliczny ty;pu tryhik01wiego za

silany jest olejem z serwopompy znajdującej się, jak 
wiemy, w zespole regulatora. Dźwignia „gazu" powo
duje ·ruch tłoczka sterująceg,o, skierowujący olej_ 
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Rys. 3, Schemat serwomotoru zmiany przekroju wylotowego ~ilnika Jumo 004 

z serwopio,mpy na jedną lub drugą · stroną tłoka I, 

stano,wiącego część tulei sterującej b, która z kolei 

skienowuje olej na jedną lub drugą stroną zespołu 

. kółek zębatych serwomot,o,ru c, powodując ruch obro

to1w:y wałka napędowego d przepustnicy w jednym lub 

drugim kierunku. Jak widać z rysunku, ograniczenie 

ruchu tulei sterująeej osiągnięto przy pomocy sprzę

żenia ·dźwigniowego z tłoczkiem a, zaś ,ograniczenie 

ruchu wałka na,pęd,owego p;r:zepustnicy - przez ruch 

specja:l1nego tłoczka kompensacyjnego e. Ruch tego 

tłoczka w tulei sterującej b spowud!owany jest obra-

0a.niem się wałka napędowego przepustnicy za po

średnictwem mechani.zmu śruho,wego f i odbyiwa się 

aż do chwili zamknięcia szczelin. W tym momencie 

wałek d a zatem i przepustnica zatrzymują się. 

W ten sposób widzimy, że położenie przepustnicy 

regulowane jest zasadniczo ręcZ!Ilie - przez piLota. 

Istnieje jednakże jeszcze jeden organ, wpływają

cy, przynajmniej w intencji konstruktora, na p,nłoże

nie przepustnicy. 
Jest nim widoczny na schema>Cie regulator baro

metryczny g, którego zasadniczym elementem są dwie 

sprzęŻlcme puszki barometry,czne, znaj dujące się pod 

wpływem różnicy między •ciśnieniem atmosfery,cznym 

a ciśnieniem na ,v.,,liocie do sprężarki, na któir.eg,o wiel

kość wypływa •ciśnienie dynamiczne spo,wodowane ru

chem samolotu. Konstruktor z,amicerzał uwzględnić 

w ten sposób wpły.w prędk,ości. Zamierzenie to nie 

z,ostalo uwieńczone odpowiednim rezultatem, gdyż na 

wszystkich niemieckich samolotach urządzenie to 

było zablokowane. 

Tak więc, sePwcmotor w system ie Jumo służy 

jedynie do ręcznego przestawiania przepustnicy i to 

wyłącznie z jednego położenia krańcowego w drugie . 

Do 7500 obr/min przepustnica pozostaje cofnięta 

w głąb , co odpowiada maksymalnemu przekrojowi 

wylotowemu dyszy pędnej, po czym szybko wysuwa 

si ę redukując przekrój ten do minimum, przy któ

rym otrzymujemy największą prędkość g,azÓ'W' wyl•o

towych i największy ciąg . 

Ta zmiana przekroju ułatwia , jak ju ż wspomnie

liśmy, w znacznej mierze rozruch turb ozespołu. 

J=>rzypominamy sobie, że pilot ma zasadniczo do 

obsługi trzy dźwignie odpowiadające następującym 

elementom: 

1. Zawór regu'lacji ręcznej. 
2. R egulator (zmiana na<pięci-a sprężyny). 

3. Serwomotor do zmiany przekroju \.vylotowego. 

WJSzystkie te elementy związane są dźwigniowo 

ze sobą w ten sposób, że obsługuje się je równocześni e, 

przy pomocy jednej tylko dżwigni „gazu" . 

-
SYSTEM LUCASA 

(mys. 4). 

Oddzielne omówienie systemu paliwowego i rr·egu

lacY:jnego jest tutaj jeszcz,e trudniejsze niż w wypadku 

regulacji Junkersa, dlatego w da'Tszym ciągu oba te 

zagadnienia omawiane są razem. 
Paliwo dostarcza,ne jest ze zbiornika przez kurek 

. odciinający a oraz filtr b do dwu równolegle pracu

jących ,wielocylindrowych pomp paliwowych c. Tłocz-
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ki każdej z nich rnzmi,eszczone są na •obwodzie wiłnl
jącej części I napędzanej przez turbozespół, a ruch 
swój w tulei cylindrowej otrzymują dzięki ukośn;e 

usfawionej części stałej II, do której do,ciskane są one 
przy :p,omocY) sprężyn powrotnych III. Skok tłoczków 
:regulowany jest przez. zmianę kąta, jaki tworzy c·zęść 
nieruchoma II z osią obrotów części wiJr,u-jącej I; co 
odbywa się za 'Pomocą specjalnego urządzenia hydra
uli(:ziilego, IV. 

· PaL1w:o tłocz,one przez obie ;pompy, doprowadzane 
jest d-o paln:ków poprzez sterowany ręcznie zawór 
regulacyjny d. Całkowite odcięcie paliwa uniemożli
wione jest tutaj dzięki kanałowi •obwodowemu, posia
dającemu urządzenie do regu!1:a1cji ·biegu luzem V. 
Konstrukcja taka eliminuje możliwość nteumyślnego 
zgasz,enia ;płomienia w komorach spalania pir;zez cał
kowite zamknięcie zaworu. Dla całkowitego odcięcia 
paliwa celem zatrzymania silnika przewidziany jest 

• specjalny kurek wysokiego ciśnienia e. 

Dla uzyskania dokładnego roz.pylania palliwa ;przy 
małych wydatkach, palnik posiada dwa oddzielnie 
zasilane urządzenia rozpylające. Znajdujący się na 
-~lrodze do palników zawór sterujący ,f cofa się pod 
wpływem wzrostu ciśnienia rw, przewodzie. Przy nis
ki-eh obnotach turbozespołu , którym odpowiada odpo-

, wiednio niskie ciśni,enie w ;przewodzie paliwowym 
otwar.ty jest jedynie przewód 1, zasilający rozpylacz, 
przewidzia:ny na małe wyJdatki paliiwa, przy rosną
cych zaś obrotach wzr,ost ciśnienia powoduje otwarcie 
również przewodu 2 i -w ten spo:S•ób oba roz;p-y'la1cz.e 
pracują równ1olegle. 
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System Lucasa posiada ponadto następujące dwa 

U1r2.ądzenia. 

Pierwszym z nich j,est automatyczny regulator 

barometryczny g. 
Panujące na wlocie do silnika c1snrnni·e, zależne 

od wysokości ,oraz •prędkości lotu, działa na umiesz
czoną 'na skrzynce napędu akicesoriów. puszkę baro.:. 
metryczną, ta zaś -działając na 'serwomechaniz.m IV 
zmienia kąt na,chyl,enia n i eruchomej częśCi II pomp 
paliwowych, wpływając w ten sposób na ·ich wydatek. 

Drugie z •omawianych urządzeń zabezpiecza pT:zed 
przekroczeniem -maksymalnej ,dopuszczalnej prędkości, 
kątowej turhozesp-olu. Stanowi :uno wraz. z każdą 

z pomp .,pal:iwowych iw:spólny1 ~es.pół. Część wirująca 

I pompy jest urządzona w ten sposób, że d·ziala w pe
wnym sensi_e jak pompa odśrodkowa, przy czym 
ciśnienie znajdującego się w otoczeniu paliwa zależy 
od obrotów pompy, a zatem od obrotów turbozespołu. 

/ W chwili l(}Siągnięcia przez nie pewnej wa:rtości, ciś- _ 
nienie pali!wa działa za pośrednictwem membrany VI 
na serwomechanizm IV, zmni-ej.szając w tein sposób 
ką•t na·chylenia części: II, a co za tym idzi e - wyd,atek 
pompy. Chociaż w urządzenie powyższe zaopatrzone 
są obie pompy: to jednak czynne jest on.o tylko na 
jednej z nich. Wadą jego jest zależność działania od 
zmian gęstości paliwa. 

System Lucasa omówiliśmy w postaci, w j-akie:j 
stosuje się go w s ilniku Nene I. 

W porównaniu z systemem Junkersa jest on, jak 
widzimy, 10 wdele prostszy, czy; jednak prostota ta nie 
jest okupiona zbyt wie:lką niedoskonałością, t·o iinna 

Palnik 

2 

r 
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Rys. 4. Schemat ir..stalacj•~ paliwowej i regulacji systemu Lucasa (siln,ik Nene I) 
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kwestia. System Junkersa mimo swej 11:i-e1wątpliwej 
komplikacji spowodowanej przede wszystkim dość 
złożonym u.rządzeniem hydraulicznym, jest j ednakże 
do dnia dzisiejszego jedynym, jak już zauw,ażyliśmy, 
systemem, stosującym regulację ·oblr;crtów w ścisłym 

tego słowa znacz,eniu, podczas gdy system Lucasa za
dawała się ·ograniczeniem -obrotów maksymalnych. 
Regulacja barometryczna jest dość niezręczną próbą 
zabezpieczenia przed wzrostem temperatury na więk
szych wysokościach. Regulator spełni-a tę rolę w spo
sób bardziej doskonały. 

Z drugiej s1mony systeni. Junkersa jest równi,eż 
dość daleki od ideału, jak tego, dowodzi cho'ciażby 

niepowodz.enie prób uw.zględnienia prędkości płatow

ca, •o czyim była mowa w związku ze zmianą przekroju 
dyszy pędnej. 

Żaden z omawianych systemów nie p osiada ogra
niczenia dopływu paliwa przy przyśpi,eszeniach, eo 
grozi nadmiernym wzrostem temperatury, specjalnie 
przy .silnikach o dużym momenćie bezwładności części 
wirujący:ch. Junlrnrs czynił zresztą próby zapobie
żeinia temu przez zastosowanie specjalnego zaworu 
przyśpieszeniowego (Interavia Nr 11, Novembre 1947). 

Inż. JAN ODERFELD. 

Na zakoic21enie należy podkreślić, że stworzenie 
nienagannego systemu regulacyjnego wyma.ga dosko
nałej znajomości charaktery.styk silnika, a zatem .w 
okresie c.iągłego roz1woj u silników strumieniowch, 
który obecnie przeżywamy, urządzenia regulacyjne 
muszą siłą rzeczy pozostawać w tyle w stosunku do_ 
sfiników. 
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TURBO JET GOVERNOR SYSTEMS . 

The Junkeirs and Lucas .systems are chosen as exa.rniples 
to ~,Jlustrate the pri..nciples which a,re a t the base of modem 
jet governo,r unit ,d-e.sign. 

The auth-0r'.s intention was to show differenl ways in 
wh ich the iprob,lem can be .so lved. 

The advantages of the two types cho.sen are discu,ssed· 
showing the more perfectionne,d but much more complex 
Junkers ,sys,tem in compar ison wi th the Lucas equipment. 

Pionierskie Iata. 

Z :imicjatywy ZPIL próbuję w tej notatce odtwo
irzyć w zarysie przebieg prac nad silnik.iem •odrzuto
wym i turbiną wydechową, w jakich brałem udział 
w 'Okres.:e 1931 -do 1939 roku. Zarys ten będzie z k•o
nieczności niekompletny, ponieważ z trzech głównych 
realizatorów tego przedsięwzięcia - dwóch nie żyje. 
Dokumentację własną spaliłem we wrześniu 1939 r. 
wraz z paruset k ilogramami rysunków Biura Studiów 
PZL - Wytw. Silników, w .rezultacie więc mogę prze
bieg prac ,odtworzyć jedynie na ,podstawie pamięci, 
ułamkowych !IlOtatek, jakie się zachowały po inż. 
Sachsie :i skąpej dokumentacji drukowanej . 

Poszukiwania, jakie przeprowadziłem w tych 
dniach w Ulrz.ędzie Patentowym, nie dały . wyniku, po
nieważ ewidencja zgłoszeń jest ZJniszczona, a z przy
czyn ,o których dalej będzie mowa, z opłacenia pierw- . 
szych ipatenrtów zrezyignowa1r110. Natrafiłem tylko na 
przyznany patent 23523 dotyczący turbiny. Przypo-

. minam sobie, że ,część prac nad :Silniki em odrzutowym 
referowaino na Zjeździ,e SIMP w 1933 r. Refetrat był 
drukowany w piśmie samo,chodowym, którego roc:z
nika nie udało mi się znaleźć . Z dokumentacji turbiny 
odnalazłem Technikę Lotniiczą Nr 8/37 i Les Ailes 
Nr 853 i 864. Niektóre szczegóły przypomniał mi 

inż. Strzeszewski. 

Pamięci • 

znzynierów Józefa Sachsa i Władysława 
Bernadzikiewicza 

notatkę fę poświęcam. 

Notatka nimeJsza nie dotyczy pr:ac wykonanych 
w tej dziedzinie przez inne zespoły polskie . Zdaje s i ę , 

że istniał co najmniej jeden jeszcze zespól ludzi we 
Lwo•w:ie, nie dysponuję jednak żadnym materiałem 
dokumentacyjnym. 

Kronika silnika odrzutowego. 

W r. 1930 w czasie służby wojskowej w Szkole 
Podchorążych w Zambrowie poznałem się z rekru
tem Józefem Sachsem, który o broni, czołgach i lot
nictw1e od ra:zu wiedział więcej niż obejmuje pełny 
kurs podchorążówki. Gdzie się tego nauczył , nie mam 
pojęcia, gdyż niewątpli:w!ie znaczna część jego wiado
mości nie należała do oficjalnego pnogramu poh tech
niki w Gandawie, którą zaczął, ani politechniki w Tu
luzie, którą tuż przed wojskiem ukończył. 

W każdym razie rekrut Sachs miał jasno skrysta
lizowane poglądy ria zespoły napędowe samolotów, 
które właśnie w ,owy,m -czasie przekroczyły granicę 

200 m isek. Zdaniem Sachsa przewidywany dalszy 
wzrost szybkośd usprawi edliwiał energiczne zabtr.anie 
.s:ię do studiów nad silnikiem reakcyjnym (tak się on 
w:ówczas nazywał). 

W1c:oesną jesienią 1931 r . ukończyliśmy służbę 

wojskową. Był to czas kryzysu, redukcyj i zniechęce-
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nia, a:}e my byliśmy pełni entuzjazmu. Nci e ,potrafiłbym 

dziś odtworzyć szczegółów 10,rganizacyjnych, którymi 
zajmował się głównie Sachs. W każdym ra:zie szybko 
raz.poczęła się impreza, do której p1r;óc;:z nas weszli: 
inż. Władysław Bernadzikiewicz i dyrektor firmy 
Haberbusch i Schiele, Julian Machlejd. 

Bernadzikiewricz, abs•olwent politechniki w Zuri
chu, miał za sobą 30 lat pracy konstruktorskiej w fir
mach polskich i zagranicznych w dziedzinie ,odlew
nictwa, włókiennictwa i ,oblnahiarek. · Do nasz.ego ze
sp,ołu wniósł ogr·omne doświadczenie, · a przede 
wszystkim koncepcję pierścieni•owej komory sipafania, 
nad którą od pewnego czasu samodzielnie pracował. 

Machlejd wziął na s'ebie rolę Mecenasa imprezy. 
Ten społecznik i ,oryginał, były pastor i były dyrektor 
gimnazjum Reya, ·za:m1w1estował w sposób miły i nie

. ohowiązuj;;cv kilkanaście tysiecy złotych w silnik od-
rzutowy, traktując go jako „fuksa na torze". 

~ . 

Szczupłość funduszów :zmusiła nas do !ryzykownej 
gry, do budowy dużego modelu. Było bowiem jasne, 
że na dłuższą metę trzeba znacznych sum, których 
dosfawcą mogło być tylko wojsko, a wojsku trzeba 
było zaimponować. Porrwaliśmy się więc na kon
strukcję wielkiego modelu demonstracyjnego. 

Projekt, obliczenia, część modeli odlewniczvch, 
znaczną część obróbk i mechanicz1nej _ i montaż wyko
naliś.my sami w warsztaciku na Żelaznej. Właściwie 
tylko odlewy alumin:owe przyszły z zewnątrz . Nawet 
trudne frezowanie łopatek w:rinika irrr:zeprowadzi1'iśmy 

sami, przystoso.wując do tego celu tokarkę, na którą 
zał·ożono pomysłow,y przyrząd . do pantograficznego 
kopi1owania. 

J.eżeli \Sobie dobrze przypominam, demoinstracyj
ny model pracował wg na.stępującego schematu: Spa
lanie w komorze -przy stałej 1obj'ętości, zatem komo1ra 
zamykana zaworami. Spr~żarka ,osiowa z kierowni
cami. Turbina jed:n.os>topni·owa ·osi1owa. Dysza wyloto
wa wi·elokrotna,· celem poprawienia s.pra!wności ze- . 
wnętrznej. 

Krzyiwkowy napęd zaworów 1odbywał się z wału 
turbiny poprzez układ kół zęba1tych, :pr:zedstaw:ony 
na 1rysunku Nr 1, na którym widać również wieniec 
kierownic sprężarki; a w prawym dol!n07m i lewym 
górnym rogu wtryskiwacze. Poziomy wałek pośredni 
napędzał również akcesOir:i a . Turbina była tak umiesz
czona , że częściowo ,chłodził ją strumień powietrza 
obciążającego, które dopły1wał,o do dyszy smoczka. 

P1rzyjęcie skomplikowanego cyklu przy stałej •Obję

tości uznaliśmy za konieczne wobec niskiego sprężania 
wstępnego w sprężarce ,osiowej, która była właściwie -
wentylatorem, a nie sprężarką. Ponadto wydawało się 
nam wówczas, że wypływ pu'lsujący daje zlekka w·yż
szy ciąg statyczny. Do d:źiś nie jestem pewien, czy nie 
mieliśmy trochę racji, w każdym 1raz:e łatw:,ej mi dzi
siaj skrytykować schemat, niż wtedy było go wykonać. 

W •okresie tym Bernadzikiewicz wydobył ze 
skarbca swego dośwfadczenia przedziwne pomysły 
obróbkowe i konstrukcyjne. Sachs tchnął w konstruk
cję ducha lotniczego, ja wŻiął,em na siębię oblicz,enia. 

Charakterystyczne dane silnika były: pojemność 
komory spalania 5 'litrów, ilość obr-otów na minutę 
1000. Oczekiwaliśmy ciągu statycznego około 20 kilo
gi r.amów. 

W ciągu zdaje .się 5. miesięcy zbudowaliśmy de
monstracyjny model. Czy,nił on nieop:isanie wiele ha
łasu, miotał imponujący język płomienia ~ dawał ... 
bardzo mały -ciąg. 

Naturalnie, nauczyliśmy się dużo i dysponowa
liśmy rozsądnymi piranami przeróbek. Niestety jednak 
preliminarz wydatków p,r~edstawiał się tak ponuro, że 

Rys . 1. . Schemait napędu zaworów dużego modelu. Rysunek 
wykonany na podstawie fotografii. 

· przerzuciliśmy . się •cd wielkiego modelu do drugiej 
ostateczności, do modelu 1 kilogramowego •o napędz.ie 
na benzynę i sprężone powi,etlr;ze. · Owa miniaturka 
miała nam'. służyć do przeprowadze.nia :sxstemaitycz
nych badań nad wpływem pulsacjj, na ciąg. Ten •cykl 
doświadczeń . prowa,dzono już w !Lepszych warunkach 
technicznych - w 1wars-ztacie Doświadczalnym P. Z. 
Inż. w Ursusie. Model demonstracyjny jednak slę na 
coś przydał. 

W ciągu następnego roku obaj m~i to:warzysze 
wykonali: wiele c,ennej i celowej, l,ecz mało efektownej 
r·oboty badawczej. Ja sam mu:s.iałem się ograniczyć do 
współpracy ,dorywczej, :bo wstąpiłem do Wytwó1nni 
Silników_ Lo,tnkzy ch „Slrnda". W, maju · 1933 r. z.gło
siliśmy referat sprawozdawczy ina zjazd S IMP w w ·ar
szawie. Dyskusji po referacie nie było, gdyż ten dzień 
zjazdu st~ł pod znakiem •okrężnego ataku na P . Ż. Iin.ż., · 
wobec czego postanowiono spraw technicznych nie 
poruszać, aby zyskany czas poświę"cić uzdrowien:.u 
polskiej motoryza-cj.i. 

Nawiasem mówiąc atak musiał być skuteczny, bo 
w niedługi czas potem md.ar,odajne czynniki dobrały 
się do silnika odrzutowego pod hasłem „precz z mar
notrawstwem". 
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Trudno bowiem był•o dalej 'Wydawać ze Skarbu 
Państwa zawrotne sumy, które w tym czasie doszły; 
jak sądzę, do całych 3 tysięcy złotych . Epilog się zbli
żał. Powołano k•omisję złożoną z dwóch profesorów 
teoretyków i jednego pułkownika. Orzeczenie było 
krótkie: na najbliższą serię poważnych p rób trzeba 
300 tysięcy złotych; gdyby nawet taka suma na bada
nia lotni,cze m·c•gła się w Polsce z1n.aleźć, szkoda j ej na 
silnik odrzutowy. 

Rys. 2. Wirdi•k turbi.ny dużego mo.ddu. 

, Rozwiązaliśmy .spółkę. Zgłos,zonych patentów nie 
warto by,ło podtrzymywać. Machiejd wkrótce zmarł, 
Bernadzikiewicz wrócił do ·obróbki (Stow. Mechaników 
i Cegielski - Rzeszów). Natomiast moja współpraca 
z Sachsem przeszła w serdeczną przyjaźń i prze-t1 ,,wała -
jeszcze wiele lat, obejmując w d ziedzinie lotniczej 
Iekki indykator katodowy, odśrodko,wy oczyszczacz 
smaru i tłumik, a przede wszy,s tkim turbinę na gazy 
wydechowe. 

Kronika Turbiny. 

Najtrudniejszym elementem silnika odrzutowego 
był w rnku 1932 (a myślę, że i r. 1948) zespół turbiny. 
Postanowi.liśmy właśn' e ten zespół roz,wiązać , tym 
bardziej, że mógł być budowany oddzielnie i ·próbo
wany jako dodatek do zwykłego silnika tł-o-kowego. 

Jak wi a-domo, ·wysoka temperatura spalin, n a wej
ściu do turbi,ny łączy s ię z wysoką sprawnością, lecz 
także z wysokimi wymaganiami, stawianymi meta
lurgii materfałów turbinowych. 

Próbowaliśmy tę trudność ominąć przez chłodze
nie łopatek u szczy,tu, gdyż mate1r:iał-ów dostatecz:nie 
odporn ych na pełzanie :w' wysokiej temperatur:oe wła
ściwie w tym czasi·e w kraju n :e wyrabiano. 

Drugim delikatnym punktem były łoży.ska wału 

turbtnowego. 
Ponieważ prace nad turbiną spal:inową pr·owadz.i

l iśmy prywatnie, na margiinesie naszych zajęć zawo
dowych (Sachs w P. Z. Inż ., potem u Steihagena 

i Stransky'ego, ja w „Skodzie", a potem w P . Z. L .), 
ponieważ jedynym warsztatem badawczym była deska 
rysunkowa, poni,eważ W1reszci-e prace te były w całym 
tego słowa ZJnaczeniu „honorowe" - więc i plon 
1932 ---'- 36 r. był n iew:ie1•ki: jakieś patenty, trochę 

artykułów i mnóstwo zarysoVv~anego lub zapisanego 
papieru. Na rys. 3 podaję bez zmian schemat turbinki 
tak, jak sobie ją wtedy wyobrażaliśmy. 

Tymczasem gorące podmuchy zbliżającej się za-
' wieruchy wojennej rozgrzały trochę ar:ktyczny klimat, 

w j akim u .nas wegetowały badania techniczne. Nastą
piła pewna zmia1na w ogólnym nastawieniu w lot
nictw!ie. 

Korzystając z n:,ej w r. 1937 Dyrektor Łoziński 
nabył dla · P. Z. L. - Wytw. Silników całe nasze 
archiwum turbiny zlecając mi zaprojektować ją 

jeszcze raz, pod warunkiem;, że n ;,e s.tarrie się t·o 
z uszczerbkiem d l·a b ieżących prac B iu ra Studiów. 
Szło więc raczej o „przewentylowanie zagadnienia". 

Ze względu 1na vvymagan ia władz •\.\"Ojskowych 
B:uro Studi,ów pracowało wtedy w tak bardzo tajnym 
p cmieszczeniu , że jedy nym jego połączeniem z resztą 
fabryki był telefon. Lojalnie zobowiązałem się nie 
informować Sachsa o rozwoju prac, wzamian za co 
t en zdumiewająco utalentowany konstruktor, praw-

Rys . 3. Schemat turbiny na gazy wylotO\\C 

dziwy fanatyk idei i prawdziwy patriota zasypał 
mnie wartości•owymi pomysłami, dotyczącymi ulep
SZień, których realizacji nie wolno mu było zobaczyć. 

„Prz1ewentylowanie zagadn.:enia" wyszł·o• mu na 
dobre, przerobiłem bowiem konstrukcję starannie, 
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dostosowując ją do 1w~e:lki.ch możliwości, jakie da

wały PZL. 

Z ekipy fabry,czrl€j cenny wkład w kons,trukcję 

wn:iósł H. Jackowski (zginął w 1939 r.). Pomyślne 

przeprowadzenie badań było zasługą Wł. Strzeszew- , 

skiego. W 1nozwiązywaniu trudnych zagadnień obrób

kowy,~h uczestniczyli E. Kotarski (zg:inął w 1939 r.-) 

i B. Górski. 

W 1938 r. turbina ,w,eszła na stoisko próbne. 

Za źródło spalin służył silnik Cirrus, po•łączony 

z turbiną możliwie krótki.mi przewodami. Układ atpa

ratury pozwalał na mierzernie mocy zaJr:ówno silnika, 

jak turbiny. Turbinę , hamowaino dynamome~rem 

Junkersa. Początkowe parominutowe próby przedłu

żano a:ż do o,siągnięcia półuorag·odzinnej pracy ni e

przerwanej. Moc szczytowa wyniosła 11 do 12 KM, 

zgodnie z przewidywani.amii.. Zysk ten p~zewyżs.zał 

znaczni,e sp2:dek m ·ocy si,lnika, spawodowany przeciw

ciśnieniem. 

Nie iobyło się oczywiście bez trudnośd w łożysko

waniu, ale po wprowadzeniu dro,bnyich poprawek nie 

mie:hśm-y, z nim najmniejszego kłopotu. Olejowego 

chłodzenia wału w ogóle ni.gdy nrie włączano. N at10-

tomiast poważmemu defektowi uległ zewnętrzny pier

ścień chłodzący, nasadzony i nitaw~any. Poruiewaz 

spodziewaliśmy się tego od początku, wię<: w chwili. 

wypadku, zresztą niegroźnego, była już wyJekspery

mentowana metoda •Obrabiania wirnika z jedl!l,ej 

sztuki. Aby jednak nie tracić czasu, skasowaino chło

dzenie zupełnie i przekonano się, że niebezpiecz.eństwo 

spalenia ł·opatek było mniejsze iniż oczekiwano. 

W 1r.eiultade w lutym 1939 r. zebrano obszerny 

i dość 'Zachęcający materiał, po czym. prace ... przer

wano, ho w 19,39 r. wydarzenia tak już szybko postę

powały 1I1aprzód, że hierarchia - pilne, pilniejsze, 

najpilniejsze, jeszcze . tpilniejsze, państwowe pilne 

itd. - rozciągnęła sie w 111:ieskończo,ność i na zastoso

wanie turbiny do silnika nikt nie miał już czasu. 

W dniu 30 maja 1947 r. odbyło się · w ś1wietlicy · 
CZPM, przy ul. Puławskiej la zebranię organizacyj

ne, w którym wzięło udział 30 ,osób :spośród inżynie

irÓW i techników lotniczych, w tym większość przed-

wojennych członków ZPIL. -

Zebrani postanowili wznowić działalrrość Z,wiąz

ku, przy czym ze wzg'l:ędów o,rgani:zacyjnych postano

wiono przyłączyć się do Stowarzszen.ia Inżynierów 

i Techników Mechaników Polskich {SIMP), gdyż zgod

nie ze statutem Nacz. Org. Technicznej, była to jedyna 

realna możliwość wznowi!en:ia pracy Związku. Dl;ł 

podkreślienia duchowej łączności z dawnym ZPIL-em 

postanowiono przyjąć 1nazwę Kola: Związek Polskich 

Inżynierów i Techników Lotniczych w skrócie ZPIL, 

podobnie jak to uczynił SIMP. 

Zakończenie.-

Bernadzikiewicz· w czasi,e okupacji pracował 

w PZL - Rzes,zów, potem eksp1'oatował swoje ipomy

sły z dziedziny galanterii metaloW1ej . Po wojni~ ,objął 

Biuro Techniczne u Cegielskiego. Zmairł w 1946 r. 

Sa.chs we wrześnu 1939 r. walczył w ·obronie 

Warszawy .i ,odniósł lekką ranę. · Nadszedł rok 1940. 

Kleszcze niemieckie coraz mocniej się zaciskały. Sachs 

należał do tajnej organizacji wojskowej i pootrunowił 

przedostać się na Węgry. Pierwsza próba nie powiodła 

się. Za drugim razem we wmześniu 1940 r. rwyszedł po 

poważnej chorobie i zatrzymał się na chwt}ę w lesie, 

aby nabrać sił. Cala grupa przeszła s:z;częśliwie, on 

jeden wpadł w ręce Niemców. Po tem nastąpił areszt 

przejściowyi i wreszcie Oświ ęcim. WJadomość o śmier

ci przyszła w 1941 r. 
Patrząc z perspektywy lat, myślę, że nasza ekipa 

mogła w lepszych warunkach więcej zrobić i chyiba 

ni.e były megalomanią słowa, jakie znalazłem po 

wojnie w notatkach Sachsa: ,, .. . przy odpowiednich 

środkach materialnych realizacja silnika odrzutowego 

w Polsce jest kwestią njbli.ższej przyszłości". 

Było to pisane w 1933 roku. , 

PIONEER YEARS. 

In 1931 . th.r~e Pof!i,sh engineens, dasa·gned .and fiinally, 
buiH a j,et :p,ropulsfo,n ,engine with ,a com!bus,tiOi'Il chamber of 
5 łitres oa:pacity . . 

TMs unit was, not fit to be instaUed on an aircraft, but 
gave .to rthe <le;;i,g•ner,s ,lrurge exiperieaice dlliri:ng th€ tesi hench 
r=ning, which permitted to su.ppose, rt.hat with the ;nec€s.siary 
fiIJanc ia;J ,support, they would be aible to build a .satisfacto.ry 
afrworithy ,jet ,e,ngi.ne. 

Lack of finandal ·means forced the designers• to build 
a model of •one 1 kiJ:og-ram thrus,t ,o:lllly. 

The first huilt ·engine workeid on the constant volum,e 
• princiip.!e and had . a valve contolfo.d annular combustion 

chamher. 
Mr Oderf.eld and >Mr Sachs have iloo desig!Il,e,d an 

exhaust g.az dri,vein turbine unit wfoch was huiH at the Polish 
Natio.na! AircraH Works an,d pas.sed the·re satisfactory 
bench te.sts . 

The ,outhreak of the W o,r,J.d W ar 2 interrupted the wor'k 
en theiir p:roject. 

Z PI L. 

Postanowiono jak najszy bciej wznowie pracę sa

m0,ksztakeniową ,czł.o,nków Koła przez organizow.a1n1:e 

·odczytów i wznowienie dawnego organu ZPIL „Tech-, 

nika Lotnicza". Zdając sob\:e sprawę z trudności zwią
zanych z wydawaniem czasopisma (przede wszystkim 

.natury finansowej) obarczano wybrany Zarząd misją 

uzyskanlia na ten cel niezbędnych funduszów. · 

Do chwili ,obecnej ·odbyły się trzy odczyty 

naukowe: 

1) K·ol. Wł. Fiszdona pt. ,,Sprawozdanie z Anglo

Amerykańskiej Konfere1ncji i Wystawy Lotniczej" 

(odbytej we wrześniu 194 7. r.). 

2) Kol. L. Niema,nda pt. ,,TeO!retyczne zagadnienia 

napędu odrzutowego". 
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3) Kol. J. Rolińskiego pt. ,,Obecny .stan w1-edzy o s il
n ikach odrzutowe-turb inowych na podstawie da
nych cyfrowych". 
N a okres pourlopowy zapowiedz.iane są dalsze 

odczyty w tym ,odczyt -o teorii i budowie ,wiropłatów. 

Koło nosi się z zamiarem zorga•n izowaniai szeregu 
wycieczek krajowych j_ zagranicznych. 

Lista obecnie czynnych członków: 

1. Abczyński Jan 35. Madeyski Stanisław 
2. Baran Wdktor 36. MaLatyński Stefan 
3. Bartel Ryszard 37. Malisze:wsk,1 Stefan 
4. B ieniek Czesław 38. Małkiewd-cz Eug. 
5. Bochenek Brmksław 39. Milczarek Wlojciech 
6. Baliński Aleksander 40. Mis:zta'} Frandi szek 
7. Baliński Witold 41. Miiller Mieczysław 
8. Brodzki Zdzisłaiw 42. Narkiewicz WiktOJr 
9. Brzoska Zbligniew 43. Nie mand Leon 

10. Bukowski Jerzy 44. Oderfeld Jan 
11. Cyga-Karpiński Tad. 45. Pa-cz-oski Jan 
12. Czechowski Zdzisław 46. Pachulskti Edmund . 
13. ' Dulęba Leszek 47. Pind era Jerzy 
14. Dziugiełł Brnn!islaw 48. Roliński Jerzy 
15. Fiszdon Władysław 49. Romicki Romuald 
16. Gadaj Kazimierz 50. Roth W'ikt,or 
17. Głębicki Kazlim ierz 51. Rucińisk: i Eugeniusz 
18. Gubryniowicz Janina 52. Rybiński Stefan 
19. Haraźny Jerzy 53. Skon ieczny Jerzy 
20. Iwanicki Tadeusz 54 . Skura Władysław 
21. Jacórzyński Tadeusz 55. Sobociński Edward 
22. Jagoszewsk:i, Konrad 56. Srz,ednickli Zygmunt 
23. Jakubowski Zibigniew 57. Szałwiński Kaz' mierz 
24. Janecki Heruryk 58. Szcz,ep ański Marian 
25. Janik Francisz,ek 59. Sznee Ho,man 
26 . Kędzi-erskii Zygmunt 60. W i_enicki Jan 
27. Kirkor .Aindrzej 61. W:ilczyński Eugeniusz 
28. Kornecki Aleksa1nder 62. Winecki Zdzisław 
29. Koślacz Stanisław 63. Witkowskli. Stanisłcl!W 
30. Krajewski Henryk 64. Wojtecki Le{)IU 
31. Kuśmierski Józef 65. W o.lski Kazimierz 
32. KJw as-owsk!i Jan 66. Wójcicki Ka,rol 
33. Lassota Stanisław 67. Wójd'cki Stan:sław 

34. Łęko-wski Mieczysław 68. Zurakow,ski Br. 

Zarz,ąd Koła: 

Do Zarządu Koła obecnie wchodzą Koledzy: 
Przewodniczący R. Romick,i 
zast. przewodniczącego Z. Brz.o,ska 

„ J . Gubrynowiczo,wa 

WYDAJE: INSTYTUT 'WYDAWNICZY SLMP. 

członkowie Zarządu 

WRZESIEŃ 1948 

W. Bo'hński 

Z. Jakubowski 
J. Paczos ki 
J . P :ndera 

Adres Zarządu: Instytut Techniczny Lotnictwa 
Okęcfe (bud. b. PZLWS). 
Koleg-o.m, którzy pragną wstąpić do ZPIL komu

n ikuj-emy że należy up,-zednio z-ostać członkiem SIMP, 
a następnie złożyć deklarację pracy ,w Kole Lotni-· 
czym. 

Wyjątki ze :statutu S!MP. 

§ 5. Dewizą Stowarzyszenia jest wytężona praca 
na polu nauki, techniki i wytwórczości, mająca na 
celu podniesieniie kultury t echniczn e j .:. wy-zyska.nie 
sił duchowych i b ogactw przyrody ku zapewnieniu 
największego rozwoju g ospoda rc zego D emokratycznej 
Rzeczypospolitej P.olsk.' ej. 

W działalności sw e j Stowa rzyszen ie sta,wi a na 
pierwszym mi,ejs cu potrzeby N ci!:-odu .:. Państwa, j ako 
całośoi . 

§ 10. Członkami zwy cza jny m i mogą być oby wa
te'·e polscy, n iep os zlakowa n e j czci, stojący całkowic ie 

na grunc:e zas ad id eowych , zawartych w § 5 S t3.tutu: 
a) Inżyn· erowie i t echnicy ob ywat e le p olscy zatrud

n :eni w przemyśle m etalowy m .:. zbrojen :ow y m ; 
b) osoby, które d z..· ęki swym zdolnośc :om , pracy , 

d e-świadczeniu i w:edzy zajmują w przemyśle 

metalowy m i zbrojen :owym st.3 nowiska obsadzone 
zwykle p ,-zez inżyn· erów i techników; 

c) każdy inżynier i t echn:k m ech a n ik pracuj ący 

w innej d ziedz:nie, ale p od warunk:e m , że z tego 
tytułu n ie należy do innych stcwarzyszeń b ędą

cych członkami NOT. 

§ 11. Członkami współdzia ł ającym i mogą być 

inżyn~erowie i t echn:cy mech a n :cy zatrud n ien i w in 
n ej dziedz:n:e n:e cd!)owiada j ą cy ·waru nkowi § 10 
lit. C. 

APEL. 

Zarząd Zwi ązku , chc ą c uczc ić n a ł amach „Te ch
niki L otniczej" pami ęć K olegów p ol egłych i zmarłych 

w cz.asie ostatn:ej wojny, prosi wszystk,· eh swych 
członków i sympaty ków Związku o nadsy ł an ie n a
zwisk i -okol'czno-śc i śmie rci tych k olegów, o k tórych 
są wiadomości, że n :e żyj ą . 

Kartk.i z wiadomościami o po l egłych i zma rłych 
Kolegach prosimy nadsyłać na a dres R edakcji „Tech
niki Lotniczej", Warszawa, ul. 6 s .: e rpnia 24. 

Redaguje KOLEGIUM REDAKCYJ ' E ZPIL 

Skład Kolegi-um: Pz,zewodn'czący - Inż. Wł. Fiszdon. Członkowie: -inż. Br. Bochenek , dr inż. Z. Brzoska , 
pł :c. in,ż . H. Krajewski, inż. Fr. Janik, dr inż . Fr. Misztal, inż. R. Romi-cki, inż. J. Pac~oski (Redaktor Techn.). 

Cena poje,dyńcze,go zeszytu 12:0 zł. Konto PKO- I-8100_. Prenumerata za r. 1948 - 300 zł . 

Adres Redakcji: Warszawa, ul. 6 Sierpnia 24. Adres Administracj i: Warszawa, ul. Mickiewicza 18. 

Drµk . ,,AUTOMA" Wiarszaw.a, Wileńska 7. B-62679. 



Wskazówki dla autorów współprac·uiących · z „Techniką Lotniczą''. 
' 

1. Przed przystąpieniem do opraC'owania arty
kułów kompilacyjnych 1ub tłum.acz.eń .do „Techniki 
Lotniczej" należy porozumi1eć się z red.akcją, celem 
upewni~nia się, że dany temat I1Jie jest w opracowaniu 
przez kogo in1n.ego. 

2. Przy -opracowywaniu artykułów należy poło
żyć jak naj1większy nacisk na przejrzystość układu, 

ZJ!"'ozumiałość d. jasność treści. Brak tej cechy sprawia, 

należy rw środku szpalty podać oznaczenie w po
sta-ci : Rys. 1., Rys. 2., itp. W szczególności nie 
należy wcinać tekstu (tj. zmniejsz.ać szerokości 
szpalty dla zaznaczen:a rysunku). 

że najwartościowsz,e nawet prace nte mogą być nale- · 
. życie -ocenione. 

e) Wzory matematyczne podawać w oddz.ielnych 
wierszach. Wzory pisać -odręcznie możliwie naj
wyraźniej, zachowując odpowiednią wielkość liter 
i cyfr oraz prawidłowe położenie wskaźników 

i symboli. 
f) Odnośniki pisać bezpośrednio po wierszu, w któ

rym cyfra -odnośnika została podana 1 ): Należy pos.ługiwać się -zdaq.iami krótkimi, myśli 
główne 111ależy wyraźnie uwypuklać, choćby nawet 
przez powtarzanie się. 

Specjalnie ważne jest staranne i logiiczne wyprowa
dzanie wzorów, przy czym należy J•obić jak najmn:.ej 
przeskoków. · 

Należy rozbić artykuł na lo,giczne-·· r9zdziały 
i ustępy, za-opatrując je· w tytuły, numero.wać w~ż
niejsze wzory, przestrzegać jednakowego słownictwa 

w tekście i na rysunkach, przestrzegać now~j pisowni 
polskiej zatwierdz;onej przez Ministerstwo Wyznań 
Religijnych i Oświecenia Publicznego z dn. 24 czerwca 
1936 r., o.raz ogólnie przyjętych symboli, skrótów itp . 

3. Rękopis, względnie maszynopis, nadesłany do 
redakcji musi odpowiadać następującym wymaga-
:rui.om: 

a) pisać po jednej stronie z interlinią (z odstępem 
pomięd:zy wierszami) wyraźn~•e, atramentem, na 
kartkach formatu A4 (210 X 297 mm). Z lewej 
strony kartki musi być zostawi,ony margines dla 
korekty i uwag redakcji szerokości 30 mm. 
N a pierwszej str-on.ie u góry pozostawić wolne 
około 1/4 strony dla uwag redakcji i oznaczenia 
artykułu. 

b) Maszynopis nadesłać w 2 egzemplarzach na pa
pierze kancelaryjnym a nie przebitkowym. 

c) W rękopisie lub maszynopisie nie dawać żadnych 
podkreśleń, nie pisać rozstrzelonym <l r u-

. k i em, ani nie pisać wyrazów WERSALIKAMI 
(dużymi literami a:1:fabetu). Chcąc wprowadzić tę 
formę do tekstu drukowanego należy stosować 

odpowiednie oznaczenia usta1ione w br;oszurce 
,,Wskazówki dla autorów współpracujących z In
stytutem Wydawniczym SIMP", którą to broszurę 
prześlemy bezpłatnie na żądanie, lub pozostawić 
tę sprawę redakcji, Żaznaczaj ąc jedynie w odpo
wiednim miejscu czarnym ołówkiem na margine
sie: wydrukować . kuirsywą, wersalikami, tłustym 
drukiem, ro.zstrzefonymi liter.ami lub tp. 

d) Nie pozostawiać wolnych miejsc na rysunki. 
W miejscu gdzie ma być umieszczony rysunek 

g) W odnośnikach b:bliograficznych podawać nazwi
sko autora, tytuł książki lub artykułu, . tytuł i nu
mer <:zasopisma, w którym dany artykuł ukazał 
się, ,oraz rok wydania. · 

h) Numerować kartki rękopisu względnie maszyno
p:su w postact 
- 1 - , ,- 2 -, itd. pośrodku strony u góry. 
4. Rysunki i wykresy winny być wykonane 

w skali 1 : 3 lub (większe, cało-stronicowe) 2 : 1, 
pamiętając, że szerokość szpalty •wynosi 85 mm, a sze
rokość kolumny 17,5 mm. 

Rysunki powilnny być wykonane tuszem na nie-· 
zbyt szorstkim papierze rysunkowym lub na białej 
kalce rysunkowej·_ (kalka niebieskawa lub żółtawa 

jest niewskazana). · 

Przy wykonywaniu wykresów należy tak dobrać 
skalę, aby po zmniejszeniu oczka 'siatki wykresu miały 
wymiar 5 X 5 lub 10 X 10 mm. · 

5. Fotografie oryginalne powinny być wykonane 
na gładkim, błyszczącym papierze fotograficznym i -
o iiJie możności - retusz,owane. 

6. O ile mają być reprodukowane jakieś rysunki 
lub fotografie z . innych dzieł, to dzieła te należy za

. łączyć do ręk,opisu i zaznaczyć na wykazie rysunków 
tytuł i miejsce dzieła, z któreg.o ma być zacz.erp1r1ięty 
dany rysunek. · 

Wydawnictwa te zostaną zwróoone. 
7. Wszystkie rysunki, foto,grafie i wykresy win

ny być ponumer,o:wane zgodnie z tekstem. Rysunki, 
wykresy i fotografie należy składać w oddzielnej 
kopercie, usztywnionej tekturową wkładką. Nie mogą 
być one składane ani naklejane. ·. . 

8. Autor ,obowiązany jest do wykona~ia co naj
mniej 2 korekt drukarskich 1w terminach wskazanych 
przez redakcję. Korektę należy przeprowadzić zgodnie 
z in~trukcją podaną we „Wskazówkach dla autorów 
współpracujących z. IW SIMP. 

1 ) w wyjątkowych wyp,ad.kach można je umie,s.z.czać 
na końcu ustępu, w .którym za.stała p-o-dana cyfra 
o,dnośnika. 



SIMP 
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