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Mozliwosci zastosowania rakiet prochowych w lotnictwie.

Les possibilités de 'emploi des fusées & poudre dans Iaviation.

Mozliwosci zastosowania rakiet prochowych w szybownictwie.
Les possibilités de I'emploi des fusées a poudre dans I’aviation sans moteur.

L’auteur considére les possibilités de I’emploi des
fusées a poudre dans Dlaviation sans moteur. Les calculs
ont pour but d’établir des formules donnant les dimen-
sions de la fusée, c'est-a-dire le diameétre et la longueur de
la charge de la fusée. Il convient de noter que, faute de
données expérimentales respectives, 'auteur néglige dans
ses considérations la question de sécurité des fusées, mais
que cette question est sans doute trés importante.

Au commencement, l'anteur explique d’une facon
élémentaire l'action de la propulsion par réaction. Il éta-
blit ensuite des formules déterminant les dimensions des
fusées a poudre dans les cas du décollage d'un terrain
plat, du décollage d'une pente, du ,,démarrage” d'un le-
ger planeur destiné au vol musculaire, de I'’envol en alti-
tude, du décollage en vol remarqué — avec et sans coopé-
ration de la propulsion hélice-moteur, enfin les dimen-
sions des fusées pour le vol horizontal et le vol plané,
pour réduire la perte d’altitude.

En se basant sur de nombreux exemples numériques,
Pauteur vient aux conclusions suivantes:

a) Les fusées a poudre peuvent étre employées dans
I’aviation sans moteur tout d’abord comme une propulsion
auxiliaire, avec la coopération de la propulsion hélice-
moteur, lors du décollage d'un terrain plat, dans le cas
du décollage en vol remarqué pour communiquer au pla-
neur une vitesse égale a la vitesse de 'avion remorqueur,
comme un facteur de sécurité pour réduire la perte d’al-
titude en vol plané ou pour franchir en vol horizontal
une certaine, d’ailleurs - petite, distance et — enfin —
pour augmenter la vitesse du vol horizontal avec la coo-
pération de la propulsion hélice-moteur.

b) Les fusées a poudre peuvent étre employées com-
me un moyen de propulsion sans coopération d’autres

propulsions dans le cas du décollage d’'un terrain plat et
dans le cas du démarrage d’'un planeur destiné au vol
musculaire, mais dans ces cas les fusées doivent étre
trés grandes.

c) Les fusées & poudre — au moins celles & poudre
noire — ne pourront pas étre employées en montée, sans
égard a ce que le planeur soit muni, ou non, d’'un moteur
a faible puissance.

d) I1 semble que les fusées & poudre présentent des
chauces de développement considérables, g’il s'agit. de la
possibilité d’effecteur des parcours sur un motoplaneur
a réaction en utilisant les courants d’air thermiques as-
cendant en cheminée. Dans ce cas, les fusées peuvent —
sur de courtes distances — remplacer le groupe hélice-
moteur et méme avec un meilleur effet, car elles n’alte-
rent pas les formes du planeur, ni ses qualités aérodyna-
miques.

L’auteur fait les calculs pour des fusées qui ne sont
pas munies des dispositifs auxiliares ayant pour but
d’augmenter le rendement de la propulsion par réaction,
car le fonctionnement des tels dispositifs, comme la tuyére
de Melot ou p. ex. le piston d’air, n’est jusqu'ici pas
expliqué théoriquement d’'une maniére suffisante.

Przegiad tresci:

Wstep. I. Zasady napedu rakietowego. II. Materjal pedny
rakiety. ITI. Konstrukcja rakiety. IV. Niektére dotych-
czasowe préby i wyniki. V. Start szybowca z plaskiego
terenu przy pomocy rakiety prochowej. VI. Start szy-
bowca ze zbocza przy pomocy rakiety prochowej.
VII. Start szybowea ze slabym silnikiem z plaskiego
terenu przy pomocy rakiety prochowej. VIIL. Zrywowy
start lekkiego szybowca, przeznaczonego do lotu migénio-
wego, przy pomocy rakiety prochowej. IX. Start szy-
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bowca na wysokosé przy pomocy rakiety prochowej.
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otu ciggowego (do holu) przy pomocy rakiety prochowej.
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mocy przy pomocy rakiety prochowej. XV. Lot $lizgowy
szybowea przy pomocy rakiety prochowej. XVI. Przelot
na termice kominowej przy pomocy rakiet prochowych
(motoszybowiec rakietowy). XVII. Tok obliczen i przy-
klady obliczeniowe. Zestawienie wynikéw przykladéw
obliczeniowych. XVIII. Wnioski. XIX. Zgloszenie pa-
tentowe. Zakonczenie. Literatura.

WSTEP.

Celem niniejszego artykulu jest rozwazenie
mozliwosci  zastosowania rakiet prochowych
w szybownictwie przedewszystkiem jako napedu
pomocniczego. W wyniku przeprowadzonych
obliczen zatem otrzymamy wzory na wymiary
rakiet t. zn. na ich $rednice i dtugosé. Mozliwosé
uzycia rakiety prochowej do danego celu bedzie
zalezata przedwszystkiem wlasnie od wymiaréw
rakiety i jej ciezaru, gdyz wyrdéb rakiet duzych
jest trudny, a pozatem rakiety duze sa bardzo
ciezkie i bardzo niebezpieczne.

Nalezy zaznaczy¢, ze w ponizszych rozwaza-
niach nie biore zupelnie pod uwage czynnika
bezpieczenstwa, chocby z tego powodu, ze nie mam
zadnych danych pomiarowych w tym kierunku.
Czynnik ten jest bezwzglednie bardzo wazny,
wazniejszy od innych czynnikéw takich, jak
koszt, ciezar, trudnosé wyrobu i t. p. Na ten fakt
zwrocili juz uwage autorzy sowieccy w swoich
rozwazaniach na temat zastosowania w lotnic-
twie rakiet prochowych. Jest faktem niezaprze-
czonym, ze rakiety duze wybuchaja fatwiej z po-
wodow, ktore podaje nizej przy opisie rakiet.
Jednakze brak jest praktycznych danych, ty-
czacych sie granic bezpieczenstwa w zaleznosci
od wymiaréow rakiety, rodzaju materjatu wybu-
chowego i t. p.

Na poczatku wyjasniam w elementarny spo-
s6b dziatanie napedu rakietowego, biorac za
podstawe zasade rownosci pedow. Nastepnie
zajmuje sie startem szybowca bez silnika i z sil-
nikiem stabej mocy na plozach wzglednie na
kotach zterenu plaskiego i ze zbocza t. zn. podaje
tok obliczenia diugosci i czasu rozbiegu tudziez
wymiarow rakiety. Zaznaczam, ze nie chodzi
mi w tym wypadku o jak najdoktadniejsze obli-
czenie diugosci rozbiegu, tylko o pordwnanie
diugosci rozbiegu bez zastosowania i przy za-
stosowaniu rakiety. Rozbieg odbywa sie albo
przy dziaftaniu samego napedu rakietowego, albo
przy wspotdziataniu napedu rakietowego i $mi-
glo - silnikowego. Dalej obliczam wymiary ra-
kiety w wypadku ,,zrywowego* startu lekkiego
szybowca, przeznaczonego do lotu miesSniowego,
w wypadku startu na wysokosé i startu do lotu
ciagowego (do holu). W koricu obliczam wy-
miary rakiety dla lotu poziomego i lotu S$lizgo-
wego szybowea.

L. Zasady napedun rakietowego.
1. Zasada rownoSct pedow.

Rozwazania w ponizszym 1. ustepie przepro-
wadzam przy nastepujacych zalozeniach:

a) ruch rakiety w rozpatrywanych prze-
dziatach czasu traktuje jako ruch ustalony;

b) nie uwzgledniam wplywu przyciggania
ziemi. To zalozenie dlatego moge uczynié, ze
chodzi mi specjalnie o rozwazania, tyczace sie
probleméw rakietowych w zastosowaniu do lot-
nictwa. Wystarczy zatem, gdy wezme pod uwa-
ge tylko sile pociagowa rakiety. Przy ruchu
samolotu czy tez szybowca sila pociagowa $mi-
gla ewentualnie rakiety pokonuje, jak wiadomo,
opor profilowy skrzydel, opér szkodliwy czesci
nienosnych (zastrzaléw, podwozia i t.p.) i opér
indukowany. Ten ostatni powstaje na skutek
istnienia pewnej predkosci w doé! powietrza,
optywajacego skrzydia. Ta predkosé¢ w dot po-
woduje zas$ skutkiem oddzialywania istnienie
sity nosnej, skierowanej do goéry i przeciwdzia-
fajacej sile przyciagania ziemi. A zatem wy-
starczy bra¢ pod uwage tylko sile pociagowa
Smigta czy rakiety, dzieki ktérej samolot moze
si¢ porusza¢ w powietrzu, a juz w tem ujeciu
zawarty jest fakt pokonywania sily przyciaga-
nia ziemskiego. W rozwazaniach ogélnych wiec,
gdzie biore pod uwage sile pociagowa rakiety,
nie biore pod uwage wplywu przyciagania ziemi:;

c¢) we wzorach, gdzie wchodzi przyspieszenie,
biore zamiast istotnych przyS$pieszen ich $rednie
wartosci w pewnym przedziale (np. w 1 sek.);
uzyskany w ten sposéb obraz ruchu zbliza sie
dos¢ prawdopodobnie do rzeczywistego obrazu
ruchu danego ciala;

d) nie biore pod uwage oporu srodowiska,
w ktérem sie dane cialo, pedzone sita reakcji ga-
zo6w wylotowych, porusza, dalej nie biore pod
uwage jakichkolwiek oporéw tarcia i t. p.;

e) we wzorach, w ktérych wystepuja pewne
zmiany masy poruszajacego sie ciata, biore za-
miast ciaglej zmiany masy rakiety catkowita
zmiane masy w przedziale 1 sekundy. Przedsta-
wiona w ten sposob zmiana masy zbliza sie dosc
prawdopodobnie — w granicach praktycznych
rozwazan — do rzeczywistej zmiany masy poru-
szajacego sie ciafta.

Przy napedzie rakietowym sita, nadajaca
cialu przyspieszenie, jest reakcja gazow wylo-
towych. Wryobrazmy sobie ciato w ksztalcie du-
zego pocisku armatniego, posiadajace w tylnej
swej czeSci urzadzenie do kolejnego zapalania
nabojow prochowych (w rodzaju mechanizmu
karabinu maszynowego). Gazy z tych nabojow
wylatuja w tyl. Reakcja gazow wylotowych jest
sifa, nadajaca ciatlu przyspieszenie. Oznaczmy:

== sila wybuchowa naboju rakietowego,
m = masa gazoéw wylotowych w 1 sek,

b, = przyS$pieszenie nadane gazom wylotowym
przez sile wybuchu,

M = masa poruszajacego sie ciala (np. w na-
szym wypadku pocisku),

by = przyspieszenie nadane cialu przez reakcje
gazéw wylotowych.

Przyjmuje, ze wewnatrz komory spalinowej
rakiety nie zachodza zadne straty w czasie pa-
lenia si¢ naboju. Mamy wiec:

B By oies - ninst- sl 5 (1)
i M s o e o . (@



Mb,u=mbm 3 o i iate (3)
by:bpn=m:M . s o)

Przys$pieszenia sa odwrotnie proporcjonalne
do mas.

Przyjmujac w danym okresie czasu ruch je-
dnostajnie przyspieszony, mozemy napisac:
Vm = bmt a0 (5)
V= but o gotuiet Ve - (6)
gdzie:
v,, = predkos$¢ bezwzgledna gazéw wylotowych
po czasie ,t“,
vy = predkosé bezwzgledna ciala po czasie 2.

W koncu:
Moy=mv,. . . . . . . (7)

* Wzér (7) nosi nazwe prawa pedow (im-
pulsow).

2. Masa pozostata rakiety @ pr‘edlcogé
pozostalej masy rakiety.

Nazywam cialo, poruszajace si¢ na skutek
reakeji gazéow wylotowych, krétko ,rakieta®. Po-
niewaz w czasie ruchu masa rakiety si¢ zmniej-
sza, musimy rozwazyé, jak sie bedzie zmieniata
predkosé pozostatej masy rakiety.

Wryobrazmy sobie mase ,,M,‘, poruszajaca
sie z predkoscia ,,Vo*. Ta masa dzieli sie nagle
pod wplywem jakiejs sily, wewnatrz niej pow-
stalej (np. wybuchu), na 2 czesci. Sita wybuchu
nadaje tym 2 czeSciom pewne przySpieszenia,
wynikiem ktérych sa predkosci, skiadajace sie
wektorjalnie z przedtem juz istniejaca predko-
Scia lotu rakiety. Przyjmuje, ze predkos¢ lotu
rakiety i predkosci, nadane przez sile wybuchu,
maja kierunki, lezace na tej samej prostej. Oczy-
wiscie, w naszym wypadku jedna czesé dzielacej
sie masy beda stanowily gazy wylotowe, druga
za$ pozostala masa rakiety. Zatem jedna czesé
,,M:* poczatkowej masy rakiety poleci dalej
w tym kierunku, w ktérym poruszala si¢ masa
poczatkowa ,,Mo*, za$§ druga czes¢ ,,Mu‘ zosta-
nie odepchnieta w kierunku przeciwnym. Ma-
terjal wybuchowy posiada pewna energje poten-
cjalna, ktéra po spaleniu si¢ jego nada masom
LM i, M predkodei ne,¢ 1 nc.“ takie, by
iloczyny z mas i predkosci spetniaty zasade row-
nosci pedow (7). Jezeli bedzie:

M, =3, M, . - (8
My =*s M, - - )
to oznaczajac:
¢. = predkoéé bezwzgledna gazéw wylotowych,
zalezna oczywidcie od rodzaju materjalu
wybuchowego i jego skladu chemicznego;
¢, = predko$é bezwzgledna masy ;M “, uzyskana
skutkiem reakcji gazéw; mamy :

¢, ="1s¢a- . (10)

Istotnie : Mye, = M, c . SR
3o Mo s €a= |3 Mo Ca - . (12)

M, o=t MgiCaise . (13)

Oznaczam stosunek masy poczatkowej ,My“
do masy ,M“ lecacej po wybuchu dalej w tym
samym kierunku przez ,g“: :
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)
q > ]‘l‘1 . (14:)
Gdy M, =1 M, . . (15)
lub M,=2M,. . s (d6)
to M, 2M, :
q= ﬁl = Ml == Qe (17)

Masa.lecaca dalej jest to rdznica masy po-
czatkowej i masy odepchnietej. Wiec:
Ml e Mo = Mu
ot
M1 Mo—Mn
Masa odepchnieta jest pewna czesScia masy
poczatkowej:

. (18)
. (19)

: M, ==zM, . (20)
Niech 1

rT=— . . (21)
t M, M, <

0: M
e = : (22)
M M,— M. 1 3
1 0 11 Mo—'— Mo

Y

=y—:i Plies o PN St (23)

_ Wielkosé ,y“ wyraza nam, na ile czeéei dzie-
limy masg poczatkowsa ,M“, za$ wielkodé ,z¢
wyraza nam, jaka cze$¢ masy M, zostaje ode-
pchnigta. Np.:

y=2, z=1;, q=2|;, [y M, zostaje odepchniets.
y=3, z=1[;, q=3y, |3 M, zostaje odepchnieta.
y=‘%, r=1[,, g=*[3, I, M, zostaje odepchniets.
y=>b, z=15, q="5[4, [z M, zostaje odepchniets.
Gdy przyjmiemy:
M,

g=3==2. . (24
/1 ]‘[1 ( )

M,
M, =0 . (26)
MH=%. . (26)

to w my$l poprzednich wzoréw predkosci, na-
dane masom ,,M:“ i ,,Mu:“ skutkiem wybuchu,

beda wynosily ,e.%. Istotnie:
Mje;= M ¢ . 3420
MO 0
—2—01— B) C, o (28)
€y =¢Cy . . (29)

‘ Zatem koncowa predkosé¢ masy ,,M." bedzie
sie przedstawiata wzorem:
YV = Y + €Ca . (30)
gdzie:
vo == poczatkowa predkos¢ rakiety.

Gdy masa ,,M:*“ znowu sie podzieli na 2 réw-
ne czescei, to predkos¢ koncowa masy lecacej da-
lej bedzie wynosita:

vo=v,+ =0+ 2¢ .

Zatem dla

£¥31)

q="2 . (32)
i pod zalozeniem, ze wartosé ,q“ jest stala
w czasie lotu danej rakiety, mamy:

g=2%, z=1,, y=2.
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%ol Cui M,=|; M, "

”s=vo+0a+0a=vo+2ca; M2=1/2M0:2=§M0’
1

V3 =Vy+0a =013 ¢,; M3=1/2M2=§ M,

vn=1)o+nca. Mn=% MO Z (33)

Dla: g=*[;, y=4, z=1/, t.z., %e 8 czedci
lecg dalej a jedna cze$é zostaje odepchniets,
mamy :

My -~="Mp'cs. . (34)
Mo Mye, =1, Mye, . . (35)
¢ =Yg . . (36)
v, =% +[3 Ca; M,=7[, M,,

V=0, 415 Ca=vy+2[5 €u; My=3|, M, =(%[,)* M,,
V=3 + 15 Co =09+ 3/ Ca; M,=3], My=(%/,)* M,

n
’v,‘=vo+§ca; M= (3[,)" M, . .- (37)
Dla.: q=5/u y=57 z=1/;:
'vﬂ=vo+%ca; M=) M, . . (38)
Ogoélnie dla:
S Y
q_Ml—y_—T s .(23)
n
v,,=vo+y_1 Ca oo m T EHE0)
MF{%YMP . (40)

Wielkosé ,,n“ w powyzszych wzorach wyraza
nam ilos¢ dokonanych podziatéow, ,M,“ kon-
cowa mase lecaca dalej, ,v.“ predkosé koncowa
masy ,M,“. Z powodu pominiecia wszelkich
oporéw, ruch w naszym wypadku bylby ruchem
jednostajnie przyspieszonym.

Biorac pewne okresy czasu, np. co sekunde,
znajac predkos¢ gazéw wylotowych i mase ga-
zow wylotowych w kazdej sekundzie, mozemy
na podstawie wyzej wyprowadzonych wzorow,
opierajacych sie na zasadzie réwnosci peddow
i przy wyzej podanych zalozeniach obliczyé pred-
kos¢ pozostalej masy rakiety. Gdy podzialy
masy beda sie odbywaly co sekunde, to wielkosé
»h¢ bedzie oznaczala ilosé sekund, ktéra uply-
nefa od chwili zapalenia pierwszego naboju, za$
»Un%  Dbedzie oznaczala predkosé po tych ,n“
sekundach. .

3. Sila pociagowa rakiety.

Site pociggowa rakiety obliczymy ze wzoru
(wedtug Singera, Korta i t. d.):

(&5

Py .} s, Li(A)
5 (

gdzie:
G, = cigzar gazdéw wylotowych, uchodzacych
z dyszy rakiety w czasie 1 sekundy,
€q ., = predkos$é¢ rzeczywista wylotowych ga-
zo6w u wylotu dyszy,
g = przyspieszenie ziemskie.

Nalezy zaznaczyé, ze ,c..* jest predkosScia
rzeczywista gazéw wylotowych, liczona wzgle-

dem Scian dyszy rakiety, jest zatem wielkoscia
stafa, niezalezng od stanu polozenia samolotu.

II. Materjal pedny rakiety.
1. Podziat rakiet.

Ze wzgledu na uzycie do napedu rakietowego
materjatu pednego stalego lub plynnego, roz-
rozniamy rakiety prochowe i na paliwo ciekle.
Ze wzgledu na proces palenia, ktéry moze sie
odbywaé nieprzerwanie lub w formie wybuchéw
(eksplozji), rozrézniamy rakiety palace sie cia-
gle i z przerwami. Z powodu latwosci wyko-
nania projektuje do startu szyboweca rakiety
prochowe. Rakiety prochowe, naladowane je-
dnorazowo, palg sie nieprzerwanie, zas rakiety,
ladowane w postaci patronéw do komory spa-
linowej, beda sie palily z przerwami. Mecha-
nizm tadujacy bedzie przypominal mechanizm
karabinu maszynowego. W ponizszym projek-
cie bior¢ pod uwage tylko rakiety prochowe, pa-
lace sie ciagle.

W ogélnosci rakiety prochowe sa latwiejsze
do wykonania, lecz sa znacznie -ciezsze, gdyz
energja chemiczno - termiczna materjaléw sta-
tych nie doréwnuje energji chemiczno - termicz-
nej materjatéw cieklych (w odniesieniu do je-
dnostki ciezaru). Jednakze konstrukcja rakiet
na [primliwo ciekle napotyka na duze trudno-
Sei |2].

2. Wlasnosei charakterystyczne materjaléw
wybuchowych.

Materjaly pedne dziela si¢ na materjaly, pa-
lace si¢ same, bez pomocy innych materjatéw
jak tlen, powietrze i t. d., i na materjaly, ktére
muszg by¢ otoczone tlenem wzglednie powie-
trzem, by mogly si¢ palié. Do pierwszej grupy
naleza wszelkiego rodzaju materjaly wybucho-
we, kruszace, prochy strzelnicze, artyleryjskie
i t. p., do drugiej benzyna, ciezkie oleje i t. p.

Wedlug [2] wlasnosci materjalu wybucho-
wego zaleza nie tylko od jego skfadu chemicz-
nego lecz i od jego przygotowania mechaniczne-
go. Albowiem proch o tym samym skladzie che-
micznym moze sie rozmaicie palié, zaleznie od
postaci, pod ktéra wystepuje np. pylek, ziarenka,
platki, kostki, prety, rurki i t. d. Rozréiniamy
nastepujace wilasnosci charakterystyczne mate-
rjatu wybuchowego [2]:

a) Warto$é opalowa czyli zawartosé energji
w kallkg wzglednie w kgm/kg daje absolutna, si-
T¢ materjalu wybuchowego. Mierzy sie ja w bom-
bie kalorymetrycznej. Tlen potrzebny do spale-
nia jest juz zawarty w materjale wybuchowym.

b) Temperatura wybuchu. Oblicza sie ja na
podstawie proceséw chemicznych; doswiadczal-
nie trudno ja zmierzyé.

¢) Wilasciwa objetos¢ gazéw t. z. objetosé ga-
zo6w w litrach przy 0° G i 760 mm Hg, ktéra po-
wstaje przy wybuchu 1 kg prochu. Oblicza sie
ja z prawa Avogadry.

d) Objetos¢ wybuchu (eksplozji) w litr. —
jest to objetosé gazéw po wybuchu przy tem?e-
raturze wybuchu. Oblicza sie ja w litr/kg
z prawa Gay - Lussac’a.



e) Gesto$¢ naladowania jest to stosunek ilo-
Sci kilograméw prochu, naladowanego w pewnej
przestrzeni, do iloSci litrow, wyrazajacych ob-
jetos¢ danej przestrzeni. Gdy naladujemy 1 kg
prochu do przestrzeni o objetosci 11, to wtenczas
gestos¢ natadowania wynosi 1. Gestosé nalado-
wania zalezy od ubicia prochu, od postaci pro-
chu (platki, ziarnka i t. d.) i nie moze byé nigdy
wieksza, niz gestos¢ wzglednie ciezar wlasciwy
danego prochu, gdyvz w tym wypadku bardziej
juz prochu ubi¢ nie mozna. Zwykle gesto$é¢ na-
ladowania waha sie¢ w granicach 0,4—0,85.

f) Ci$nienie wybuchu w kg oblicza sie z ogdl-
nego rownania gazow. Zalezy ono od gestosci
naladowania. :

3. Materjaly wybuchowe do celow szybownictwa.

Ponizej podaje wielkosei charakterystyczne
niektérych prochéw wedlug Valier’a [2], San-
ger’a [3], Abel’a i Noble'a [4] i Scherschevsky’-
ego [1]. Pozadanem jest, by gazy wylotowe po-
siadaly duza predkosé, by zatem materjal pedny
posiadal duza warto$sé¢ opatowa. Roéwnoczesnie
jednak temperatura gazow wylotowych nie po-
winna byé zbyt wysoka, gdyz lekka tuska rakie-
ty i otaczajace Sciany komory spalinowej nie be-
da mogly wytrzymaé wysokiej temperatury
przez stosunkowo dlugi czas palenia sie naboju
rakietowego. Mozna chiodzié¢ Sciany komory
spalinowej wzglednie wstrzykiwa¢ pewne ma-
terjaly, pochlaniajace cieplo, do komory spali-
nowej [2], lecz w ponizszym projekcie rakieto-
wego startu szyboweca urzadzen tego rodzaju nie
bede bral pod uwage.

Materjal pedny rakiety, w naszym wypadku
proch, powinien sie pali¢ wolno a nie wybucho-
wo. Jest to jedno z najtrudniejszych zadan przy
konstrukeji. rakiet prochowych, gdyz proch ma
tendencje do wybuchowego spalania sie. Z po-
§rod rozmaitych rodzajéow prochu najlepiej do
celéow fabrykacji rakiet startowych dla szybow-
cow nadaje sie czarny proch o chemicznym
sktadzie: 75°% KNOs+15°l, C1+10%, S. Czarny
proch do celéw artyleryjskich jest troche za sta-
by, jednakze do celéw rakietowych jest troche za
silny i musi byé oslabiony przez dodanie zmielo-
nego wegla drzewnego). Dalej do tych celéw
nadaja sie silniejsze prochy strzelnicze, proch
nitroglicerynowy, heksanitroetynowy i t. d. Stett-
bacher [2] mial otrzymaé zelatyne wybuchowa
o wartosci opalowej 1620 kallkg i temperaturze
wybuchu <~ 3200° C z zachowaniem malej pred-
kosci palenia sie dzieki dodaniu pewnych sklad-
‘nikéw.

4. Predkosé gazow wylotowych.

Do obliczen najwazniejsza wielkoscia cha-
rakterystyczna jest predkosé gazéw wylotowych.
Przy zalozeniu, ze sprawno$¢ spalania wynosi
100%,, wartos¢é opalowa bedzie réwna energji

1) W czasie pomiaréw malych modeli rakietowych,
ktore przeprowadzalem z p. Henrykiem Stankiewiczem,
kpt.-pilotem 6 p. lotn., w r. 1935, uzywalem mieszaniny
zlozonej nawet z 80° prochu czarnego i 20°% wegla.
Mieszanina palila sie zupelnie wolno. Predko&é palenia
regulowalo sie odpowiednim procentem wegla drzewnego.
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kinetycznej gazéw, otrzymanych ze spalenia 1.
kilograma materjalu pednego [5]; zatem:

E=—1— cat2

g 2

. (42)
gdzie :
E = wartod¢ opalowa materjalu pednego
w kgm|kg,
Cst = teoretyczna predkos¢ gazéw w m|sek.
Z tego:
c.i=V2g VE=43T6VE . . . (43)
Wyrazajac warto§é opalowa w kallkg, be-
dziemy mieli:
Cai®

2

427 E' =——;— . (44)
gdzie:

£’ = warto$¢ opalowa materjalu pednego
w kal|kg

ca=V242T g VE' =91,6VE’ . . (4b)
Wedlug [19] otrzymujemy wzér zgodny

Z POWyZSzym :
83 =OLBNE" ;171554 10100463

Jednakze w czasie palenia sie materjalu pe-
dPego wystapia pewne straly spowodowane np.
niezupelnem spaleniem, tarciem czastek gazu
o Sciany dyszy i t. d. Te wszystkie wewnetrzne
straty ujmuje spoélczynnik sprawnosci wewne-
trznej, indykowanej. Pewne pomiary tego spol-
czynnika przeprowadzali prof. Oberth i God-
dard. Wedlug Goddard’a dla rakiet prochowych,
prapujacych 7 przerwami, spélczynnik ten wy-
nosi :

7; = 0,466—+0,644 . . (47

Wedlug Oberth’a dla rakiet na mieszanke
benzynowa i gaz piorunujacy:

7; = 0,604--0,803 . . (48)
Przyjmuje za Sédngerem:
7 =0,7 . . . (49)

Zatem rzeczywista predkosé gazéw wyloto-
wych obliczymy z wzoréw, odpowiadajacych wzo-
rom (42), (43), (44) i (45):

T

En = ? 9 . (B0)
Car.=V2g VE 7, = 4,376 X0,84 YE = 3,66 VYE (51)
1 en?

Ca rz. = 9176X0784 VF= 77 VF ot (53)
Valier podaje:
Cars. = T3VE" . . (54)

Zatem obliczony z tego spofczynnik sprawno-
Sci wewnetrznej wynosi:

7= 0,64 . . . (5b)
Korolew [7] podaje wzor zgodny z (53):

Cars. = 91,58 Vo, B . . (86)

12,' 5 0,6 L e v Fenwble (57)
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II1. Konstrukcja rakiety.
1. Konstrukcja komory spalinowej i dyszy.

Rakieta sklada sie z komory spalinowej,
w ktérej nastepuje spalenie materjalu pednego,
i z dyszy, w ktorej ciSnienie i temperatura ga-
z6w zamieniaja si¢ na predkosé. Rye. 1 przed-
stawia nam poprawnie skonstruowana rakiete
prochowa wedlug Goddard’a, za$ rye. 2 wedlug
[7] *). Objetosé komory spalinowej zalezy od ob-

fe— 76— 1495 ————»
5 7 7 s
¥ ]
1645

Rye. 1.
Rakieta prof. Goddard'a.

jetosci prochu, uzytego do popedu. Wazna rze-
cza jest dobranie odpowiednich przekrojow dy-
szy. Przy zlej konstrukeji dyszy moze sprawnosé
wewnetrzna rakiety spasé do 2°/. Valier twier-
dzi, ze przekroje dyszy mozna obliczyé¢ z réwnan
termodynamicznych. Jednakze do rozwiazania
tych rownan konieczng jest znajomosé statej ga-
zowej i wykladnika adjabaty dla poszczegdlnych
gazoéw wylotowych, ponadto znajomo$¢ procesu
termodynamicznego, zachodzacego w dyszy wy-
lotowej. Stale gazowe dla gazéw spalinowych
z poszczegolnych prochéw najprawdopodobniej
nie sa jeszcze dokladnie znane. Co do wyktad-
nika adjabaty, to wprawdzie Valier zaznacza,
ze jego wartos¢ moze sie wahaé w granicach
od 1,2+ 1,6 — obojetne, czy dla materjatu plyn-
nego czy stalégo — lecz nalezy stwierdzié, ze te
granice sa za obszerne, by mozna sie na tych
wartoSciach oprzeé. Wykladnik adjabaty row-
niez zatem nie jest jeszcze ustalony dla gazow
z poszezegolnych rodzajow prochu. Wreszcie
proces termodynamiczny w dyszy wylotowej mo-

%) Rye. 1 z [1], rye. 2 z [7].

TABELA 1. WielkoSei charakterystyczne
Proch Bezdymny Proch
Wielkosci charakterystyczne Czarny proch w postaci proch do dzial
platkéw | nitro-glicer. | dalekonosn.
Wartosé opalowa kallkg lub
106 kgm|kg g 638,2—68b kallkg | 830 kallkg | 1290 kallkg | 1400 kallkg
Temperatura wybuchu °C. 2770 2400 2900 ~ 3300
Wiasciwa objetosé gazéw w litr. kg 285 290 840 ~ 990
Objetos¢ wybuchu w litr./kg . 3177 9008 9763 12957
Cigzar wlasciwy w kg/litr. : 1,656 1,56 1,64 1,6
Teoretyczna predkosé wylot. ga-
z0w w m[sek . 2420 — 3240 —
Rzeczywmta predkosé wylot ga—
zZ6W W mjfsek . = = = —

ze by¢ izotermiczny, politropiczny mnloJ Iub
wigcej zblizony do adjabatycznego i tu rowniez
brak jakichkolwiek danych dla gazow spalino-
wych z prochu.

Pozostaje zatem tylko droga eksperymental-
na. Glownie dezm chodzito o dobér najodpo-
w1edn1e,)szego nagwezszego (szyjnego) przekro-
ju dyszy. Przekréj szyjny za maly spowoduje
rozerwanie rakiety, za duzy nie da wykorzysta-
nia wszystkich mozliwosci. Droga doswiadczal-
ng szedt prof. Goddard, ktéry uzyskal bardzo

—470r—

=125 =

<-450

650

Rye. 2.
Ralieta prochowa wedtug Korolew'a.

fadne wyniki. Przekrdj wylotowy dyszy obiera
sie zwykle 3—+-6 razy wiekszy od przekroju naj-
wezszego. Diugosé dyszy otrzymuje sie wtenczas
z warunku, by kat dyszy wynosit okoto 7°—-89,
gdyz dla tych wartosci Goddard uzyskat najlep-
sze wyniki.

Przy dobrze skonstruowanych dyszach rakiet
z nabojami z czarnego prochu mozna przyjac
/s kg sity pociagowej na em® powierzchni pala-
cej sie [2]. Tyczy sie to zaréwno rakiet pelnych
jak 1 z ,,dusza‘ (patrz nizej). Oczywiscie, ze
wartos¢ ta moze sie zmienia¢ w zaleznosci od do-
datkow, mancych wplyna¢ na powolne palenie
s1e *). Zatem wzér na sile pociagowa przedsta-
wi sie:

7 d?

P = i S . (B8)
gdzie:
d = Srednica naboju rakietowego.
%) W czasie pomiaréw z kpt.-pil. Stankiewiczem

otrzymaliSmy 0,20 + 0,30 kg z jednego cm® przekroju na-
boju w zaleznosci od procentowej domieszki wegla.,



niektérych materjaléw wybuchowych.
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Dla jakiego$ innego materjatu nalezy przy
pomocy pomiarc’gyv wyznaczy¢ sile, jaka mozna
otrzymac z 1 em”™ przekroju naboju rakietowego.
Oznaczajac:

I = sita pociagowa rakiety z 1 em® przekro-
ju naboju mamy:

7 d?
P =
4
Dla prochu czarnego oczywiscie :

k=1/s

r e aes b))

(58 b)

2. Zalezno$c sily pocigqgowej od wewnetrznego
uksztattowania naboju rakietowego.

Temperatura palenia sie materjalu w komo-
rze spalinowej zalezy od jego skladu chemiczne-
go i konstruktor ma na nig maly wplyw. Na-
tomiast cisnienie w komorze spalinowej jest za-
lezne od kilku warunkow, na ktore konstruktor
moze wywrze¢ pewien wplyw. W komorze spali-
nowej armatniej czy karabinowej ciSnienie ga-
zow zalezy od gestoSci naladowania i innych
wielkosci charakterystycznych prochu, gdyz ta-
ka komore mozemy uwazac¢ za zamknieta ze
wszystkich stron. W czasie palenia sie naboju
rakietowego powyzsze wielkosci rowniez wywie-
raja pewien wplyw na cisnienie w komorze spa-
linowej, jednakze tu ten wplyw jest inny z tego
powodu, ze jedna strona naboju rakietowego t. z.
dysza laczy sie zawsze z atmosfera. Natomiast
wielki wplyw na to ciSnienie wywiera wielkosé
i ksztalt powierzchni palenia sie prochu. Nalezy
zaznaczve, ze od ciSnienia w komorze spalinowej
zalezy predkosé wylotowych gazéw a wiec i sita
pociagowa. Przy tym samym prochu, o takim
samym skltadzie chemicznym, przy tem samem
ubiciu prochu mozna otrzymac¢ dowolna sile po-
ciagowa.

Gdy sila pociagowa ma byé stala w calym
okresie palenia sie naboju rakietowego, to nabhdj
powinien mie¢ przekréj cylindryezny (rye. 3) s
gdyz wtenczas powierzchnia palenia sie jest za-
wsze kotem. Gdy sita pociagowa ma byvé na po-
czatku duza a potem mniejsza, ktéry to przebieg
palenia sie jest zwykle pozadany ze wzgledu na

%) Rye. 8 z [2].

Proch z rakiety | Proch pistoletowy | Bezd h
K y | Bezdymny proc %
pikryv:isw okretowe] Nr. 3 Dupont nInfallible® Zolatyne
Y Coston’a Powder Co. Herc. Powd. Co. wyRclows
0,346 X106 kgm|kg | 0,232<10° kgm|kg | 0,415 X 10° kgm|kg | 0,628 X 10¢ kgm|kg | 0,7 108 kegm|kg
2600 23560 2860 3220 3710
- 1600 2290 2434 -

pokonanie bezwladno$ci na poczatku ruchu, to
nabéj musi posiadaé¢ stozkowy otwér. Dzieki te-
mu powierzchnia palenia sie jest na poczatku
duza (pobocznica stozka) a potem stala (kolo).
Ten typ rakiet nazywamy rakietami ,,z dusza*.

Przy rakietach pelnych sita pociagowa ro-
Snie z kwadratem Srednicy naboju rakiety, za$
czas palenia sie jest wprost proporcjonalny do
dfugosci naboju rakietowego. W tych rakietach
palenie postepuje wzdluz osi rakiety. Przy ra-
kietach ,,z dusza“ sila pociagowa ros$nie z po-
wierzchnia wewnetrznej Sciany ,,duszy”“ czyli
z diugoscia naboju, zas czas palenia rosnie
z gruboscia Scian naboju rakietowego czyli ze
Srednica tego naboju. Palenie w tych rakietach
postepuje w kierunku promieniowym.

17TS 36195

Rye. 3.
Rodzaje rakiet prochowych wedtug Valier'a.
Rakieta petna i rakieta z ,duszq.

3. Czas palenia si¢ i zalezno$é sily pociagowej
od czasu palenia si¢ naboju.

Rakiety pelne moga sie pali¢ do 40 sek, dajac
przez ten czas mata lub Srednia sile pociagowa.
Rakiety ,,z dusza“ pala sie przez krotki czas
(2+3 sek), dajac przez ten czas duza sile pocia-
gowa. Przy tym samym rodzaju materjalu ped-
nego, tem samem ubiciu prochu, przy tej samej
predkosci gazéow wylotowych i t. p. iloczyn z si-
1y pociagowej i czasu palenia sie jest wartoscia
statg.

Rt —lconsiit .

P = sila pociagowa,

¢t = czas palenia sie,

... (B9)
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Na wykresie 1 i 2 widzimy zaleznosé sily po-
ciagowej od czasu palenia sie. Wykresy te zga-
dz[a,ja sie z wykresami, podawanemi przez [2]
i [20].

P-kg P-ig

l-\zt {—sek

t~——czas palenia sipg —— ~-C2as paI.sre—-l [T 382
Rye. 4.

Wykres 1. © 2. ZaleZnodd sity pociqgowej rakiety

petnej 1 rakiety z ,duszq“ od czasw palenia sig.

4. Zuska rakiety.

Do matych rakiet uzywa sie tuski papiero-
wej. Od 40 +50 mm juz nalezy uzywaé tusek me-
talowych. Co do materjalu, to nalezatoby uzywacé
metalu o malem przewodnictwie ciepta, gdyz
metal o duzem przewodnictwie ciepta moze spo-
wodowac ogrzanie calego naboju rakietowego
i wybuch. Uzywa sie stali, stopéw glinowych
i elektronowych. Stal pozwala na stosowanie du-
zych cisnien w komorze spalinowej, jednakze
w razie wybuchu stanowi duze niebezpieczen-
stwo. Przy stopach glinowych dla dlugich rakiet
istnieje niebezpieczenstwo tworzenia sie i pale-
nia termitu.

Wedlug [2] najlepszym materjatem na luski
sa stopy lekkie, gdyz pozwalaja one na osiagnie-
cie duzego procentowego ladunku prochu. W ra-
kietach z tuskami stalowemi Yadunek prochu do-
chodzi do 48°/, calego ciezaru rakiety, dla tuski
papierowej (wzglednie tektura i p¥6tno) do 63°/,
a dla tuski z lekkiego stopu do 82%.

5. Wyrob rakiet prochowych.

Wyréb wiekszych rakiet prochowych jest rze-
cza bardzo trudna. Szybko$¢ palenia sie danej
masy prochu zalezy od powierzchni, objetej
przez ptomien. Im ta powierzchnia jest wieksza,
tem dana masa prochu szybciej sie spali. Proch
w postaci duzych, grubych pretéw bedzie sie pa-
lif wolniej, niz proch w postaci proszku, gdyz
objeto§¢ rosnie z 3-a potega za$ powierzchnia
z 2-a potega wymiaru linjowego.

Nabéj rakietowy powinien byé tak silnie ubi-
ty, by miedzy poszczegélnemi ziarnkami prochu
nie bylo powietrza. W naboju rakietowym nie-
dostatecznie ubitym mamy pewnego rodzaju
»Sciezki powietrzne®, ktoremi plomien moze sie
bardzo szybko dosta¢ do miejsca zapalenia az
nawet do samego dna naboju, powodujac wy-
buch. W tym bowiem wypadku cala masa nabo-
ju zostaje szybko objeta przez plomien. Tu ma-
my wyjasnienie, dlaczego rakiety nawet dobrze
wykonane, ktére byly poddane gwaltownym
wstrzasom (np. wskutek upadku), wybuchaja
po zapaelniu. Mianowicie wskutek upadku na-

boj moze popekaé i tworza sie w nim »Sciezki
powietrzne®,

Rakiety male i $rednie do 40 mm Srednicy
mozna ubijaé recznie. Rakiety wieksze wymaga-
ja juz prasy o duzych ci$nieniach (czasami do
500 kglcm®). Gestos¢ naboju rakietowego dla ma-
tych rakiet dochodzi do 1,3, dla duzych do 1.,9.

Przy ubijaniu naboju rakietowego dobrze
jest mieszaé proch np. z alkoholem, woda, oceto-
nem, zywicg, asfaltem i t. d. celem uzyskania
jednolitej masy.

IV. Niektore dotychezasowe préby i wyniki.
1. Badania Lippisch’a i Stamer’a.

A. Lippisch [6] w r. 1928 przeprowadzil pew-
ne badania rakietowe w locie na modelach mniej-
szych i na szybowcu naturalnej wielkosci z za-
foga. Do dyspozycji byly nastepujace rakiety
prochowe, dostarczone przez fabryke pirotech-
nicznag F. W. Sander, Wesermiinde:

a) rakieta do popedu modeli:

rakieta do startu: 76kg sily pociagowej,
3 sek czasu palenia,

rakieta do startu: 17bkg sily pociagowej,
3 sek czasu palenia,

rakieta pelna do popedu ciaglego: bkg sily
pociggowej, 8040 sek czasu palenia,

b) rakiety do popedu szyboweca :

rakieta do startu: 860 kg sily pociagowej,
3 sek czasu palenia,

rakieta do popedu ciaglego: 20 kg sily pocia-
gowej, 30 sek czasu palenia.

Iloczyn, charakteryzujacy warto$é rakiety, (59):
Pt = cons. . (89)

wynosit dla powyzszych rakiet modelowych
200-:-225--525 kg|sek, dla rakiet szybowcowych
600 —=-1080 %g|sek.

Cigzar rakiet wynosil do 6kg; po spaleniu
sie calego naboju ciezar zmniejszal sie do 30°/.

Pierwsze badania byly przeprowadzane na
modelu bezogonowca typu ,,Storch® (bez zalogi).
Dalsze badania przeprowadzano na samolocie
doswiadezalnym typu ,.Kaczka®, w ktérym za-
miast silnika wbudowano 2 rakiety o sile po-
ciagowej 20 kg. Start odbywal sie przy pomocy
liny gumowej i rakiety, gdyz rakieta sama byta-
by za staba. W locie sita pociagowa rakiety po-
konywala opory szybowca, tak, ze lot mégl by<
poziomym. Dlugos$é lotéw dochodzila do 1500 m,
czas lotow do 80 sekund. Pilotowal Fr. Stamer.
Rakiety pality sie zupelnie spokojnie i cicho.
W czasie jednego z lotéw nastapil wybuch ra-
kiety, na szczeScie zupelnie nieszkodliwy, na
skutek, jak sie okazalto, popekania naboju ra-
kietowego przy transporcie koleja. Rakiety za-
palal pilot elektrycznie.

Na podstawie tych lotéw Stamer dochodzi do
nastepujacych wnioskow:

a) Komora rakietowa musi byé¢ oddzielong, od
reszty przestrzeni przegroda ogniotrwala.

b) Rakiety nalezy tak umiescié, by dna rakiet
dotykaly tej przegrody.



¢) W komorze rakietowej nie powinny sie
znajdowaé zadne materjaly palne.

d) Czesci opierzenia tylnego wzglednie skrzy-
dla (przy typie ,,Kaczka®) powinny byé w po-
blizu komory rakietowej pokryte materjatem nie-
palnym.

e) Rakiety nalezy zapala¢ po koleji. W ra-
zie pewnej nieregularnosci palenia sie rakiety
musi by¢ przewidziane urzadzenie do krétkiego
spiecia wszystkich przewodo6w.

f) Kazda rakieta musi mieé¢ osobna Tuske.

g) Poszczegélne rakiety musza byé wzgledem
siebie doskonale izolowane.

I.) Cale urzadzenie elektryczne musi by¢ bar-
dzo starannie wykonane.

2. Model Zwiqzku Szybowecowego we Wroclawiw.

Zwiazek modelarski i szybowcowy we Wro-
clawiu [11] zbudowal w 1929 r. model szybowca
rakietowego bez zalogi o rozpietosci 1,5m. Na-
boje rakietowe byly Yadowane do komory w for-
mie patronéw (spalanie z przerwami). Model
ten wykonal udane loty z lotniska we Wrocla-
wiu. Nic nie wiadomo, czy budowano pézniej
szybowce rakietowe naturalnej wielkosci.

3.. Samolot - szybowiec rakietowy Cattaneo-
Piero- Magni.

Firma ,,Cattaneo - Piero - Magni - Aviazio-
ne“, Taliedo, skonstruowala w r. 1931 samolot-
szybowiec, przeznaczony do badan rakietowych
i do lotéw zaglowych, o rozpietosci 24,6 m [12],
[13]. Wyniki badann nieznane.

4. Glosy sowieckie.

Wedlug zdan sowieckich rakiety prochowe
nie znajda zastosowania do ciaglego popedu sa-
molotéw tak z powodu duzego ciezaru jak i z po-
wodu niebezpieczeristwa dla zalogi. Duzy ciezar
rakiet prochowych wynika z matej wartosci opa-
tfowej prochéw w poréwnaniu z materjatami cie-
klemi. Niebezpieczenstwo dla zalogi za§ wynika
ze skfonnosci prochéw do wybuchowego spalania
sie. Dalsza wada tych rakiet jest krotkotrwalosé
ich dziatania. Rakiety te moga byé stosowane
tylko jako czynnik pomocniczy w celu np. skro-
cenia dlugosci i czasu rozbiegu przy starcie.
Rakietowy naped przy starcie samolotu ma bar-
dzo duze zalety:

a) ulatwia i umozliwia start przeciazonych
samolotéw t. zw. o duzem obciazeniu powierzch-
niowem, gdy ciag Smigla wzglednie $migiel jest
niewystarczajacy do nadania samolotowi szyb-
kosci, potrzebnej do oderwania sie samolotu od
ziemi;

b) ulatwia i umozliwia start ciezkich i du-
zych samolotéw z malych lotnisk, z Ilotnisk
w gorskich okolicach, z okretu nie posiadajacego
dostatecznie duzego pokladu i t.d.;

¢) umozliwia szybkie nabranie pewnej wy-
sokoSci po starcie celem przeskoczenia pewnych
przeszk6d np. terenowych i t. d.

Urzadzenie komory rakietowej moze byé tak
skonstruowane, by po spaleniu sie catego naboju
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rakietowego luska wylatywala z komory, co
w rezultacie da pewien zysk na ogblnym cieza-
rze samolotu w locie.

W konkluzji swoich rozwazan na temat mo-
zliwosci zastosowania rakiet prochowych w lo-
tnictwie S. P. Korolew dochodzi do wnioskow, ze
rakiety prochowe moga znale$é zastosowanie
tylko jako czynnik pomocniczy, jako krétkotrwa-
fe 7zrédlo duzej sily, koniecznej w danej chwili
celem uzyskania dodatkowych przyspieszen. Na-
tomiast jest zdania, ze rakiety prochowe nie
znajduja zastosowania jako zrédlo sily na pe-
wien dluzszy okres czasu tak z powodu duzego
ciezaru, jak i z powodu ewentualnego niebezpie-
czenstwa wybuchu. Wybuch moze latwiej nasta-
pi¢ i mieé grozniejsze nastepstwa u rakiet du-
zych, podezas gdy rakiety male nie wybuchaja
tak’latwo i skutki tego wybuchu nie sa tak
grozne. '

5. Urzadzenie startowe Dornier’a.

Firma ,Dornier - Metallbauten, Friedrichs-
hafen, opatentowala na Niemcy urzadzenie po-
mocnicze do startu wodno - samolotéw, sklada-
jace sie z rakiet, umieszczonych w dolnej i tyl-
nej czesci nurni wodno - samolotu. Dzialanie ra-
kiet zapewnia szybsze oderwanie sie wodno - sa-
molotu od powierzchni wody. Rakiety sa tak
ufozone, ze gazy spalinowe wylatuja pod po-
wierzchnia wodna, co polepsza ich dzialanie.
Rakiety sa wkladane od wnetrza nurni [33].

V. Start szybowea z plaskiego terenu przy
pomoey rakiety prochowej.
1. Ustawienie szybowea.

Przyjmuje, ze szybowiec jest ustawiony na
plaskim grzbiecie, jak na rye. 5.

S—f
[I7536499)

Rye. 5.
Start szybowea z plaskiego lerenu.
s = dtugoscé rozbiegu.

Zadaniem mojem jest obliczenie dlugosci
i czasu rozbiegu. Pod slowem ,,dtugo$é rozbie-
gu” rozumiem droge, jaka szybowiec przebiegnie
od chwili zaczecia ruchu do chwili oderwania sie
od ziemi. Zatem przy koncu rozbiegu predkosé
powinna byé tak duza, by uzyskany wypér
skrzydel byl réwny ciezarowi szyboweca.

Obliczenia przeprowadzam pod nastepuja-
cemi zalozeniami:

a) W czasie calego rozbiegu ciezar szybowca
nie ulega zmianie; zatem nie biore pod uwage
zmiany ciezaru szybowca skutkiem wypalenia
sie naboju rakietowego.

‘b) Nie biore pod uwage wplywu oddzialywa-
nia ziemi na wielko$¢ sil aerodynamicznych
skrzydel szyboweca.
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¢) Przyjmuje staly kat natarcia skrzydetl
w czasie calego rozhiegu.

d) Przyjmuje spélezynniki ,e* i1 ,¢“ dla
catego szybowca za stale w czasie calego roz-
biegu.

e) Przyjmuje, ze sily bezwladnosci startuja-
cego szybowca, sita tarcia, sila pociagowa ra-
kiety i sily aerodynamiczne zaczepiaja w Srodku
ciezkosci szyboweca.

f) Przyjmuje, ze kierunki sit bezwladnosci,
sily pociagowej rakiety i oporu aerodynamicz-
nego leza na jednej prostej.

g) Nie biore pod uwage tego, czy szybowiec
startuje na kotach czy na plozach. Bedzie to
mialo wptyw tylko na wielkos¢é sily tarcia, co
mozna uwzgledni¢ przez odpowiedni dobdr spoi-
czynnikdw tarcia kinetycznego i statycznego.

Praktycznie rzecz biorac, w czasie rozbiegu
wystapi zmiana kata natarcia a wiec-i spéfczyn-
nikéw ,e.* 1 ,¢,%, albowiem pilot bedzie w cza-
sie rozbiegu manewrowal drazkiem sterowym.
Jednakze ponizej udowodnie, ze zmiany takie
praktycznie sa bez znaczenia.

(zas palenia sie rakiety bedzie musial byé
wiekszy od czasu rozbiegu t. z. od czasu, w kto-
rym szybowiec dotyka ziemi plozami, o kilka se-
kund, celem posiadania pewnej ,rezerwy‘.

2. Wbudowanie rakiety.

Rakieta bedzie musiala byé umieszczona
w specjalnej komorze rakietowej w tyle kadluba.
Komore rakietowa nalezy oddzielié od reszty
przestrzeni kadluba, przegroda ogniotrwala.
Opierzenie tylne szybowca nie powinno bvé ob-
jete przez strumien gazéw wylotowych. Do po-
pedu rakietowego beda sie dobrze nadawaé szy-
bowce bezogonowe wzglednie o specjalnych
ksztaltach (np. I. T. S. VIII), lecz i szybowce
o klasycznych ksztaltach beda mogly posiadac
komore rakietowa po malych zmianach kon-
strukeyjnych tylu kadluba.

Rakieta bedzie mogla byé wkladana do ko-
mory rakietowej albo od strony wylotu gazéw
albo od kabiny pilota przez specjalny otwor
w Scianie ogniotrwalej, zamykany szczelng na-
krywa. Zapalanie elektryczne np. przy pomocy
malej baterji.

Wazna rzecza jest odpowiednie umieszczenie
rakiety wzgledem s$rodka ciezko$ci szybowca
[10]. Gdy rakieta umieszczona jest za nisko
wzgledem s§rodka ciezkosci, to sila pociagowa ra-
kiety daje wzgledem tego Srodka moment, usitu-
jacy obréci¢ szybowiec przodem do goéry czyli
zwiekszyé kat natarcia. Przy takiem umieszcze-
niu rakiety pilot w czasie rozbiegu bedzie mu-
sial drazek sterowy lekko ,oddac¢“, by rozbieg
odbywat sie stale na najlepszym kacie natarcia.
Gdy rakieta bedzie umieszczona za wysoko, to
sila pociagowa rakiety da wzgledem Srodka ciez-
kosci szybowca moment, usilujacy zmniejszyc
kat natarcia. Pilot w czasie rozbiegu bedzie mu-
sial drazek sterowy lekko ,$ciagaé¢®. Wedlug [20]
lepiej jest umiesci¢ rakiete za nizko niz za wy-
soko, gdyz rakieta umieszezona za wysoko moze
przy malej nieréwnosci podioza wzglednie ma-

}ym bledzie pilota spowodowaé ,kapotaz” szy-
boweca.

Najlepiej jest umiesci¢ rakiete tak, by kieru-
nek sily pociagowej przechodzil przez srodek
ciezkosci catego szybowca.

3. Rownanie ruchu startujacego szybowca.
Oznaczam :
Q = ciezar calkowity szybowca razem z cig-
zarem rakiety,
v = szybko§é ruchu w czasie rozbiegu (zmienna
w czasie rozbiegu),

{ = czas rozbiegu,

P, = opér aerodynamiczny (zmienny w czasie
rozbiegu),

T = opér tarcia (zmienny w czasie rozbiegu),

P = sila pociagowa rakiety przyjeta za stals
w czasie calego rozbiegu (z wyjatkiem
pierwszej chwili),

P, = sila wyporu skrzydel szybowca (zmienna
w czasie rozbiegu),

S = powierzchnia nosna skrzydel szybowca,

u = spblezynnik tarcia kinetycznego pldz
o podloze, przyjety za staly w calym
czasie rozbiegu,

¢ = gestosé powietrza (stala, réwna 1[g),

¢ = kat natarcia,

¢, = spélezynnik oporu calego szybowca, przy-

jety za staly dla danego kata natarcia
w czasie calego rozbiegu,

¢, = spolezynnik wyporu calego szyboweca,
przyjety za staly dla danego kata na-
tarcia w czasie calego rozbiegu,
N = nacisk na podloze,
s = dlugosé¢ rozbiegu,
P, = sila przyspieszajaca,
p = przyspieszenie.
Roéwnanie ruchu startujacego szyboweca
w okresie, gdy plozy dotykaja podloza, przed-

stawi sie w postaci:

Q dv
g Db . . (60)
lej :
Dal) .m=wfgsm. . (61)
T=uN . . (62)

Opor tarcia przedstawiam powyzszym WwZo-
rem bez wzgledu na to, czy tarcie bedzie posu-
wiste czy potoczyste t. z., czy szybowiec bedzie
startowal na plozach czy na kolach.

Q dv oas. 2
5 dt—P—c,—2811 —uN.

Na_mcisk »N jest w kazdej chwili réznica mie-

dzy ciezarem samolotu ,,Q a sila wyporu:

. (63)

N=Q—P, . (64)
P,=o, 5 8v". . (65)
N=Q—q%ﬂﬁ. . (66)

L. € oo € g,

- dt_P_c“§Sv —uQ+yc,,—2-Sv 6T



dv
% i (P—pQ) + (ucy—cx)%Szﬂ o - (68)
lub
dv
= (P—uQ —(—pe) G50 . . (69)
4. DIugosé rozbiegu.
7 definicji:
d
7’: =W ¥, . (70)
mamy : gos@asiol . (L)
v

Podstawiamy wartos¢ na ,dé* w réwna-
nie (68):
Qdv, Qa()_
g ds g 2ds

+ (me,—ez) —S« Swos

(P—nQ) +

. AHT2)

lub: :
a
ds = 2Q @) 0
(P—pQ + (me,—6) o Sv?
Wyrazenie to sprowadza si¢ do wyraZenia:

dz
ds=0b—+az ek ()

s=0%ln (b 4+ az) + const.. .

. (73)

Q

. (7B)

Aby znale$é dlugo$é rozbiegu ,s* musimy
calkowac od:
v=0.
do V=1,
gdzie :

v, = predkos$é oderwania sig, t. z. predkosé,
przy ktérej szybowiec odrywa sie od
ziemi.

Po wstawieniu granic calkowania wzér na

dlugosé rozbiegu przedstawi sie:
Q 1

re e SR Y
g (we,—cz)oS

(P—uQ)+<ucy—c,>§Svu2}
X In = . (78)

Gdy warto$¢ na ,d¢“ podstawimy w réwna-
nie (69), to:

st (76)
D= (37)

2
ds=2£—— ) . (73 a)
I (P—pQ— (—ne)5-Sv*
ds==bea;z. ; . (T4a)
S— C(— %) In (b —az) + const. . . (7ba)
Sl Qs agsl _)
o)
(P_”’Q) =E (6,,—#0_,/) '%‘ S'vu2
X In P=rQ (78a)
Wzoru (78) uzywamy, gdy
(mey—ez) > 0
za$ wzoru (78 a), gdy
(ez—mey) > 0.
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Dlugosé rozbiegu mozemy znale$é graficznie.
Oznaczmy :

{4t
5 =q - » - (79)
av
Réwnanie (68) mozna przedstawié:
Q dv
_g— N (P—p Q)+ (ue,—c,) S q . (81)
L p=P= (P Q@ + (e, —e) Sq . (B
lub P,=P—puQ)— (c;—pc,)Sq. . . (83)
gdzie:
P, = calkowita sila przyspieszajaca.
Roéwnanie (72) mozna przedstawié:
Qd@)
e . (84)
_1 @ d@»
ds— FP ? —2——— ...... (85)
1 Q a@e
ads=— — . (86
Prog 2 o
4720 v? o
ds=— ~d|-—5 NS
P, 09 2 ) S
1 @
ds=—=——dgq .. .. .. 88
fos. Bty G o
Qu 1
s O S 2 B s (89)
eg9J, °»
gdzie : a2
G B it eletht (90)

oznacza ci$nienie predkosci, przy ktérem szy-
b'owulac moze si¢ uniesé, gdyz sila nosna stanie
8l rowng ciezarowi szybowca.

Calke

2 u 1
S 7 g e s (91)

0
mozemy znalesé¢ graficznie, jak na wykresie 3.

P=flq) K

Ryc. 6.
Wuykres 3. Graficzne znalezienie catk Sq“Tf. dq.
; - - Jo £y
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Na osi odcigtych odmierzam ciénienie pred-
kosei ,q“ jako funkeje ,v“ przy stalej gestosci
powietrza ,o0“. Na osi rzednych odmierzam sily
w kg. Sila pociggowa rakiety ,P“ przedstawi
sig jako prosta réwnolegla do osi ,g% Sila
tarcia ,u Q“ przedstawi sig réwniez jako prosta
réwnolegla do osi ,g“. Sile tarcia odejmujemy
w mys$l rownania (83) od sily ,P* w ten sposdb,
Ze podnosimy poczatek ukladu z O do 0. Wyra-
zenle z rownania (83):

(ez—me)Sqg=7(q) . . (92)
przedstawi sie jako prosta, wychodzaca z po-
czatku ukladu, o spélezynniku kierunkowym:

tga=(c.—puc,) S . . . (93)

Wyrazenie to musimy odjaé od wyrazenia
(P—p Q). Roéznica rzednych przedstawi wiec
sile przyspieszajaca ,P,“.

W punkcie ,K“ sila ,P,“ réwna sie zeru.
Dla tego punktu musi:

o v’
9k = Qu= 2

. (94)

W tym punkcie predkosé szybowca startu-
jacego powinna osiagnaé warto$¢ ,v,%, by szy-
bowiec mégl sig oderwac. Zatem dla tego punktu :

P,=(P—pQ) —(cz—upc)Sq.=0. . (95)
=05 Wi R . (96)
P—e, Sq.=0 . : . (97)
T R T e € e € . (98)
Od punktu ,,K“ poczawszy, cala sita pocia-

gowa rakiety idzie na pokonanie oporu szy-
boweca.
Aby catke (91) znale$é¢ graficznie, kreslimy
na wykresie 3 poniiej osi ,,q krzywa:
5

— ey ] . (99
y2) (9) (99)
Wystarczy oczywiscie znales¢ kilkanascie
punktow tej krzywej. Powierzchnia zakreskowa-
na pomnozona przez wyrazenie
== . (100)

g
daje nam w mys$l wzoru (89) dilugosé rozbiegu.
%) Azeby dla danej wielkosci »Pp“ znale$é jej od-
wrotno$¢é, mozna sie postuzyé konstrukecja, wynikajaca
z wlaSciwo$ci trojkata prostokatnego. Jednostka, tu od-

mierzona, musi si¢ rowna¢ wielkoSci (w cm wzglednie
w mm), przedstawiajacej sile 1 kg.

Z wykresu: P,:1=1:a, a=i.,
rp
>
o d
,‘:7
Rye. 7.

Wykres 4. Graficzne znalezienie odwrotnosci wielkosci Pp.

Powierzchni¢ zakreskowana mozemy albo
splanimetrowa¢ albo obliczy¢ wzorem Simpson’a
przez podzielenie jej na ,,2 n paskéw, o réwnej
skonczonej szerokosci ,,h“. Wtenczas powierzch-
nia ,,F"“ przedstawi sie wzorem:

Ostatecznie dlugo$é rozbiegu:
_Q 4

09 3
Niektorzy autorzy [20] przyjmuja. ze w cza-
sie rozbiegu predkos¢ zmienia sie linjowo z cza-
sem, czyli ruch jest jednostajnie przy$pieszony.
Zalozenie to jest o tyle stusznem, ze wprawdzie
opory aerodynamiczne rosna w czasie rozhiegu
z kwadratem predkosci, lecz réwnoczesnie i wy-
por skrzydel rosnie z kwadratem predkosei, czyli
nacisk na podloze a wiec i sily tarcia maleja.
Obliczmy diugo$é rozbiegu przy tem zalozeniu.

Z zalozenia, ze predko$é¢ w czasie rozbiegu
jest linjowa funkcja czasu, mamy:

s (Yo+4y,+2y,+4y;+ 2y, +Y20) (102)

v t
v"—“ S ? . . . (103)
gdzie:
v == predkos¢ w pewnym punkeie drogi roz-

biegu,

¢’ = czas, jaki uplynal od poczatku rozbiegu
do chwili, w ktérej szybowiec posiada
predkosé ,o%,

v, = predkosé, przy ktérej szybowiec moze sie
oderwad,

t = czas rozbiegu.

Z wzoru (103):

tl
V=0, . . (104
Poniewaz: ds
V= W P S A e S (105)
ds=uv dt . (106)
wiec
t t tl v” t
s S v dt’=S v dth= 78 ¢ dt (107)
0 0 0
e
s=7 '§=O,5tvu - . (108)

Z warunku réwnosci pedu i popedu mamy:

t
Mo, =S Pt . .. (109)
0
gdzie: -
M = masa calego szyboweca,
P, = calkowita sila przy$pieszajaca.
Podstawiamy: 0
=—, o AR (130
7 (110)

ov?
Pp={P—nuQ)+ (pe,—c) 5 5. . (82
Z rownania (104):
vE=v,t . (111)
Rézniczkujac obustronnie wedlug zmiennych
H0% 1 5T’ % mam§s
dt’ v,=1tdv.

dt' = i dv
e 4 s

.. (112)
St €k )



Po zmianie granic calkowania réwnanie
(109) przedstawi sie:

Q

— V=

g9
Y 4 ov® ¢

=S [(P—#Q) —dv+(pe,—e) 5 — de] (114)
0 Yy 2 Vu

Po calkowaniu:

Q ' 0t vs
9 vu=P—pQ)t+ue,—e) o3 S+ (115)
7Z tego czas rozbiegu:
L Qv
t— % . (116)

(P—uQ)+(ﬂcy—cz)%vu”S

Wstawiajac te wartosé do wzoru (108),
otrzymujemy diugosé rozbiegu przy zalozeniu
ruchu jednostajnie przyspieszonego:

1
_Q'vu2
2

g . (117)

8=

(P— Q)+ (ne,— ) g 02 S

Rownanie (117) mozna w pierwszem obli-
czeniu uproscié. Mianowicie dla wiekszosci szy-
bowcéw mozna przyjac¢ we wstepnym rachunku:

(me,—e;) =0 ° . . . (118

1 Q v,*
S=0 = ———— (@19
3 g P—wQ e
Najdokladniejsze wyniki da oczywiscie wzor
Scisty (78) i (78 @). Wzory (117) i (119), oparte
na przyjeciu stalego przysSpieszenia, dadza wy-
niki mniej dokladne, gdyz wediug Neumarka
[24] zmiany przyspieszenia w czasie rozbiegu
moga dochodzi¢ do 40°. Wzér (117) da jeszcze
bardziej zno$ne wyniki, niz wzér (119), bardzo
juz uproszezony i mozliwy do uzycia tylko
w -pierwszem przyblizeniu. W naszych przykla-
dach zmiany przyspieszenia beda wynosily za-
ledwie jeden do kilka procent. Wzér (117) da
wyniki rézniace sie o okolo 9% od wynikéw,
otrzymanych z wzoru (78), zas wzér (119) da
réznice okolo 40609, . Jednakze wzor (119)
jest bardzo wygodny do uzycia w obliczeniach

wstepnych.

6) Z réwnania (118):
Ca
?y -

c
Otéz dla réznych szybowcéw wartosé c—z wynosi
]

— maz. 1 Cy maz.*
x

odpowiednio dla: ¢=09,

I T. 8 IL/a: 0095, 0052, 0083.
I T. S. IV/b: 0,053, 0,048, 0,067.
I T. S. VIII: 0,091, 0,057, 0,095.
C. W.17: 0,125, 0,065, 0,086.
Sokél: 0,062, 0,053, 0,095.
Komar: 0,053, 0,050, 0,118.

‘Wedlug ustepu V./14. najniZsza dopuszczalna war-
to$é na ,u* wynosi 0,1. Nie popelniamy wiec duzego
bledu, przyjmujac we wstepnem obliczeniu:
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5. Predlko$é oderwania sie szybowea.

Znajac kat natarcia, na ktérym odbywa sie
rozbieg, i znajac spoleczynniki ,e.“ i ,¢,% dla te-
go kata natarcia z biegunowej szybowca, moze-
my fatwo obliczy¢ predkos¢ oderwania sie szy-
bgwca z warunku, ze wypor skrzydel musi sie
rownac ciezarowi szybowca.

2
Q=cys%. 708 190)

_\/ Q1 '
Vy = 2§a. B g e et i (121)

6. Najkroétszy rozbieg.

Uwazajmy w réwnaniu (78) wszystkie wiel-
koSci za state z wyjatkiem wyrazenia:
(mey,—ex)=m . .'(122)
Witenczas réwnanie (78) mozna przedstawic

W postaci:

s=1£;ln(l+0'm). : . (123)

Widzimy, ze aby rozbieg wogéle byl mozliwy,
musi byé:

(1+C m)> 1. .. (124)
Szukamy minimum funke;ji:
s =f(m) i (102)5))

Fl'mkcja, ta ma swoje minimum tam, gdzie
wyrazenie (122) ma swoje maksimum. Funkecja
»m" zalezy od kata natarcia:

m = £ (4) . (126)
Maksimum tej funkcji:
d
i (uwe,—e,) =0 (124
de, de.
L T L 1 (128)
lub: de, 1
o i . (129)
Zatem funkcja:
mE=Ah . -, . (126)
osigga swoje maksimum, za$ funkcja:
s="1(m). . (126)

osigga swoje minimum dla takiego kata natar-
cia, dla ktorego styczna do krzywej biegunowej
catego szybowca posiada spoélczynnik kierunko-
WYy :

1
tge=— . . (130
B (130)

7. Poprawka dla predkosci.

Powyzsze wzory na diugo$é rozbiegu byly
wyprowadzone pod warunkiem, ze kat natarcia
W czasie rozbiegu nie ulega zmianie i ze szybo-
wiec unosi sie w powietrze na tym kacie natar-
cia. Jednakze praktycznie kat natarcia bedzie sie
zmienial. Rozwazmy, czy ta zmiana bedzie mia-
fa duze znaczenie. Oczywiscie, trudno jest uwzgle-
dnié ciaggla zmiane kata natarcia w czasie roz-
biegu. Zatem w celu uproszczenia zagadnienia,
przyjmujemy nastepujace zalozenia:

a) zmiana kata natarcia ma miejsce tuz
w chwili oderwania sie szybowca od ziemi;



74

b) zmiana kata natarcia odbywa sie w czasie
nieskoneczenie krotkim.

ZalozyliSmy powyzej, ze rakieta pali sie jesz-
cze jakis czas po oderwaniu sie szybowca od zie-
mi. Po oderwaniu sie szybowca od ziemi cata
sita pociggowa rakiety idzie na pokonanie opo-
ru powietrza. Zmieniajac kat natarcia, zmienia-
my spolezynnik oporu ,c.*. Wrychodzac z wa-
runku, ze po ustaleniu si¢ nowej predkosci, opor
ma by¢é rowny sile pociaggowej rakiety, mozemy
wyznaczy¢ poprawke dla predkosci.

Tuz po oderwaniu sie szybowca od ziemi:

P—c, S% vt (131)

gdzie ,e,“ odnosi sig do kata natarcia, na kto-
Tym odbywal sie¢ rozbieg.
Tuz po zmianie kata natarcia:

P= szsg’l)zz B

. (132)
gdzie:
¢z 7 = spblezynnik oporu calego szybowca dla
zmienionego kata natarcia,
v, = predkoéé po zmianie kata natarcia.
Z tego:

C V2 = Cp V2 . (133)
Vy = Vy vcc’”/ 3 . (134)

Poniewaz pilot Sciaga drazek sterowy na sie-
bie, wiec:
Vi V- . (138)

Av=vu-—vz=vz(vc¢:2-—-l). . (136)

z

Poniewaz zmiany kata natarcia nie beda zbyt
duze i katy natarcia beda lezaly na stromej cze-
$ci biegunowej szybowca, mozemy do praktycz-
nych rozwazan przyjac:

Cr=Crz. 4 (137)

7 tego:

Aw=05: . (138)

7Z tego rozwazania widaé, ze mozna przy roz-

biegu pominaé¢ zupelnie swobodnie zmiane kata
natarcia i spéfczynnika ,e.“ ‘

8. Czas rozbiegu.
Z wzoru (68):
dt=% L
(P—pQ) + (e, — c2) 5 Sv*
Calkowity czas rozbiegu:
Du
s QS i
950 (P—nQ+ (e, — ) 5 &0

dv . (139)

dv . (140)

Powyzsza calka sprowadza sie do calki typu:
dz

e BS a+ ba?’

W wyniku catkowania mamy:

‘t= BV_—l_ arc tg (x\/%) + const. . (142)

ab

. (141)

Po wstawieniu granic calkowania mamy:

t=BL_ arc tg (v,,\/i) —
Yab a

1 b
—B——arct (O ——) it (143
— arc tg [0V (143)
Ostatecznie:

t=g L — X

¥ \/(P—ﬂQ)(ﬂcy—cz)%S

(me,—e.) 0 S}
X are tg {'vu V———2 P—p0) .. (144)
Gdy uzyjemy wzoru (69), to:
Vu
T % S : dv (140a)
¢ (P—pQ) — (ez—nmey) % Sv?
dz
t=BSm. oite .(14:1&)
1 Vab + bz
t=B ——1 i %
Vot b YabZba -+ cons (142a)
i % - X
2\P—1@) (cc—ncy L 8
[\/(P—u Q) () & S+ (e pey)v, [
X In (144 a)
'V(P—#Q) (ca—mcy) % S—(e;—me,) vy ]

Wzoru (144) uzywamy, gdy
(wey,—ez) >0
za$ wzoru (144 a), gdy
(ez—mey) > 0.
Przy zalozeniu ruchu jednostajnie przyspie-
szonego w czasie rozbiegu otrzymujemy wyzej
podany wzor na czas rozbiegu:

_‘Q 'Uu
3L g . (116)
(P—nQ) + (o, — o) £ 028
Po przyjeciu we wzorze (116):
(we,—e) =0 . (118)
mamy : _;_ O,
t=—"— ., . (146
P ) (145)

Najdokladniejsze wyniki otrzymamy przy
pomocy wzoru (144) i (144 a). Wzor (116) daje
wyniki bardzo mato roéznigce sie od wynikow,
otrzymanych przy pomocy wzoru (116). Wzér
(145) daje wyniki rézniace sie o okolo 30° od
wynikéw, otrzymanych przy pomocy wzoru
(144), jednakze jest bardzo wygodny w uzyciu.

9. Minimum czasu rozbiegu.

Warunkiem minimalnego czasu_rozbiegu jest
osiagniecie maksimum przysSpieszenia w kazdym
okresie ruchu. PrzyS$pieszenie z rownania (82)
WYnNosi:

— L P+ wo—e) 5 50]. ®)



Uwazajmy wszystkie wielkoSci za stale zwy-
jatkiem wyrazenia
(me,—e)=m . . . (122)
Przys$pieszenie osiagnie maksimum, gdy wy-
razenie (122) osiaggnie swoje maksimum. We-
dtug rozwazan w ustepie V/6 wyrazenie (122)
osigga swoje maksimum dla kata natarcia, dla
ktorego styczna do krzywej biegunowej catego
szybowca posiada spétczynnik kierunkowy:

1
tga=— . . (130
g i (130)
Warunek na minimum czasu rozbiegu po-
krywa sie z warunkiem na najkrotszy rozbieg.

10. Sita pociagowa rakiety.
a) Rakieta z géry dana.

Moze sie zdarzyé, ze bedziemy mieli rakiete
dang z gory t. zn., ze bedziemy znali:

sife pociagowa rakiety,

czas palenia sie rakiety.

Celem przekonania sie, czy ta rakieta bedzie
sie nadawala do naszych celow, musimy spraw-
dzié, czy przyspieszenie szybowca w czasie roz-
biegu jest odpowiednio duze. Przyspieszenie za
duze wpiyna bardzo ujemnie na organizm zalo-
gi, przyspieszenia za mafe moga spowodowac to,
ze szybowiec oderwie sie od ziemi bardzo pdzno.

Nalezy obliczy¢ przys$pieszenia w 2 punktach
rozbiegu: na poczatku rozbiegu, w chwili zapa-
lenia rakiety, i na koncu rozbiegu, w chwili
oderwania sie szybowca od ziemi.

W chwili zapalenia rakiety mamy z wzoru

(82) dla:
g=0 " . . (146)
Ppn o (PJ—."‘Q) . . (147)
gdzie: pe=%(PJ—'”Q) D (148)

P, —sila pociggowa rakiety w pierwszej
chwili ruchu.

Scisle rzecz biorac, nalezaloby we wzorze
(146) za ,u“ podstawié¢ warto$é spélezynnika
tarcia statycznego ,u.“. Zatem:

b= g— (P— . Q) . (149)

Na koncu rozbiegu, tuz przed oderwaniem
sie szybowea od ziemi, mamy z (82), wstawiajac
za ,v% wartosé ,v,“:

2
po= | P—1Q) + we—e) 5 435} . (150)

Oczywiscie musi by¢:
2. >0 . . (1581)
2, >0 . . (152)

Wreszcie nalezy obliczy¢ czas rozbiegu z wzo-
ru (116), (144) lub' (145). Czas palenia sie ra-
kiety powinien by¢ diuzszy troche od czasu roz-
biegu.

b) Obliczenie sily pociggowej
rakiety. -

Gdy nie mamy rakiety danej z géry, to mo-
zemy obliczyé sile pociggowa rakiety rachun-
kiem przyblizonym. Mianowicie przy przyjeciu:

(me,—e)=0 . (118)

()

Réwnanie (82) przyjmuje postac:

%p:(P—ﬂQ)- . (163)
Z tego: P=—§p+.uQ syt Ty

Znajac ciezar danego szybowca, spofczynnik
tarcia ,u“ i obierajac pewnag wartos¢ dla ,,p“,
mozemy obliczyé przyblizona site pociagowa ra-
kiety w ruchu szybowca.

Przy ruszeniu z miejsca sila pociagowa ra-
kiety bedzie musiata by¢ oczywiscie wieksza. To
zwigkszenie uzyskamy przez danie na pewnej
przestrzeni ,,duszy“ w naboju rakietowym. Site
pociggowa przy ruszeniu z miejsca obliczymy
z wzoru (149). Oznaczajac ja przez »P.“ mamy:

Pa=%pl+”aQ o ey e (155)

Dokladny wzér na sile pociagowa otrzymu-
jemy z (82):

- %p +puQ—(we,—e) Sq. . (166)

Poniewaz zwykle

(we,—e)>0. . (167)
wiec opuszczajac wyrazenie
(we,—e) Sq . . (168)

celem otrzymania wzoru (154), popelniamy blad
na korzysé, gdyz otrzymujemy sile za duza.

11. Przyspieszenie szybowcea.

Przyspieszenia szybowca nie powinny byé

zbyt wysokie. Wedtug [5], [15], [16], [17],
[18] mozna dojsé do: :
p=4g. . . (169)
Wedlug [20] mozna dopuscié:
p=3g—byg. . (160)

Wedlug danych Z. F. M. przySpieszenia 5 g
sa dopuszczalne dla samolotéw wojskowych, 3 g
dla samolotéw turystycznych, sportowych, pasa-
zerskich i t. p.

Przy$pieszenie szybowca w czasie rozbiegu
jest najczesciej zmienne. Wedlug Neumarka
zmiany przys$pieszenia dochodza do 40°%,. Przy-
Spieszenie na poczatku rozbiemu obliczy¢ moze-
my z przyblizonego wzoru (153):

=2 (P—uQ).

Wzér (153) nie uwzglednia sit aerodynami-
cznych, ktore na poczatku rozbiegu nie maja du-
Zego znaczenia, lecz w miare wzrostu predkosci
staja sie coraz wieksze, wywierajac bardzo du-
zy niekiedy wplyw na zmiane przySpieszenia.
Przy wstepnem obliczeniu, w celu zorjentowa-
nia sie co do pewnych wielkosci charakterysty-
cznych rozbiegu, mozemy uwazac¢ przyspieszenie
»D* z wzoru (161) za stale w czasie catego roz-
biegu i mozemy je przedstawi¢ jako funkcje diu-
goSci rozbiegu. Mianowicie z wzoréow na ruch
jednostajnie przyspieszony:

s (161)

S =Rl Dt . (162)

Vu—niL: . (163)
v

t= —. . (164
& (164)
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2 2
s=%2ﬂ_=% v"— ol 'y (166)
e e
Wzér (165) zgodny z wzorem (119).
Wyrazajac:
mamy : 192
—g = . (167)

Na wykresie 5 mamy przedstawiona zalez-
nosé (166) dla rozmaitych dlugosci rozbiegu.
Przys$pieszenie ,,p“ jest wyrazone jako wielo-
krotnos¢ przySpieszenia ziemskiego. Z wykresu
tego mozemy odczytaé przysSpieszenie, jakie ra-
kieta musi nadac¢ szybowcowi, by ten po pewnej
dtugosci rozbiegu ,,s“ mogt sie oderwaé od zie-
mi przy danej predkosci ,v,“. Odwrotnie, zna-
jac ,v.%, przyjmujac dopuszczalne ,p“, mozna
odczyta¢ przyblizong diugosé rozbiegu ,,s*.

o5

Ruch w czasie rozbiegu jest jednostajnie
przys$pieszony.

Spoélczynnik ten jest zwykle dodatni dla ma-
szyn motorowych; oczywiscie, wtenczas zamiast
»P* we wzorze (167 a) mamy wielko$é ciggu
Smigla; jedynie wtedy, gdy platowiec ma szcze-
golnie dobra biegunowa a jednoczesnie spolczyn-
nik tarcia jest bardzo duzy, co wlasnie bedzie
mialo miejsce w przypadku startu szyboweca,
mozemy otrzymac dla ,,/“ warto$é ujemng.

Wedlug [24] dla maszyn motorowych:
—02<f<04 . . (1674)

Poniewaz spoélczynniki tarcia dla szyboweca
zaopatrzonego w plozy sa znacznie wieksze niz
dla maszyny motorowej, zaopatrzonej w kota,
nalezy sie spodziewad, ze przy starcie szybowcow
na plozach:

8 < —0,2 . (167 e)

of
04

5 et
[

T

02 >

s

S=400

==

S=500,

—_— e

2 16, 20

/
IV
W 2a

0

Ryc. 8.
Wykres 5. Funkcja p=f(v,) dla réinych ,s*.

W niektérych, powyzej podanych, wzorach
przyjmywaliSmy na: przyspieszenie warto$é sre-
dnia, czyli uwazaliSmy przySpieszenie za stale,
w czasie rozbiegu. Mozna sie przekonaé, o ile
wartoS¢é przySpieszenia zmienia sie w czasie roz-
biegu. Mianowicie Neumark [24] wprowadza
pewien ,spéfczynnik zmian przy$pieszenia‘
przy starcie, ktéry w naszym przypadku przy-
bierze postac:

ﬂ=(-ci%°y):(%— ) .. (167 a)

Aby start wogdle byl mozliwy, musi by¢

zawsze:
<1 . (167 b)

0 ile ,3“ jest dodatnie, to przysSpieszenie
maleje w czasie rozbiegu, w przeciwnym razie
wzrasta. Dla:

g=0 . (167 ¢)

Poniewaz ,f“ daje nam wielko$é zmiany
przysSpieszenia, wiec przyspiesznie przy koncu
rozbiegu w chwili oderwania sie szybowca be-
dzie wynosito:

Do=(=Fp+p . . (167 1)
12. Srednica naboju rakietowego.
Srednice naboju rakietowego znajdziemy
z wzoru (58 @). Mianowicie:
‘/ 1

Wstawiajac za ,P* warto$é z (164), mamy:

Ve @ I
d—\/ll\g—p-l—yQ) . .. (169
Dla prochu czarnego mamy:-
d= 4PE ket Sei(10)
T



wzglednie: V Q 3
d= 4(;1’4‘#@);

Wyliczona w ten sposéb srednica naboju ra-
kietowego musi leze¢ w granicach mozliwosci
dostarczenia rakiety przez fabryke materjatow
wybuchowych a wiec do ~ 15 cm.

.7

13. Cigzar pelnego nmaboju rakietowego.

Nabdj rakietowy bedzie posiadal ,,dusze”, ce-
lem otrzymania duzej sily pociagowej na po-
czatku ruchu. Zatem nabdj bedzie sie sktadal
z 2 czesci: z ,,duszy” i z pelnego naboju. ,,Du-
sza“ bedzie sluzyla do wuzyskania duzej sily
w pierwszej chwili ruchu i nie biore jej pod
uwage w czasie catego rozbiegu szybowca. W cza-
sie rozbiegu bedzie sie palil ,,pelny‘ nabdj ra-
kietowy (rye. 5). Ciezar pelnego naboju rakie-
towego wyliczymy w nastepujacy sposob:

Ciezar gazow wylotowych w czasie 1 sekundy
otrzymamy z wzoru (41):

ey

ca rz.

. (172)

Czas palenia sie rakiety musi byé diuzszy
o pare sekund (3--b) od czasu rozhiegu. Zatem
ciezar pelnego naboju rakietowego ,,G“:

G= G, (t+8-=b) . (173)

14. Dlugosé pelnego naboju rakietowego.
Oznaczajac :

I = dlugo$é pelnego naboju rakietowego,

y = ciezar wladciwy materjalu wybuchowego,

AT il g G(t+3—~5)——££—ly . (174)

7 tego: 4G
= (YD
3 wdy ° GL0)
4 G, (t+3-—+bH) 6
s o . (176)

Wstawiajac (172):

7oA 4Pg(t+ 3—5) . (177)

d? Cars. Y

15. Dlugo$é ,duszy“.

Na poczatku ruchu musimy otrzymadé sﬂe
pociagowa ,P.“ wedlug wzoru (155). ,Dusza“

duszg‘q-— nabgdj petny —=

Y —.
S8 B

(75367207

. Ryc. 9.
Podtuzny przf’lc?-éj raliety prochowej.

naboju rakietowego - ma ksztalt stozka. - Po-
wierzchnia pobocznicy tego__s.toika_ pomnozona

7

przez spolczynnik ,.k“ z ustepu IIT/1 da nam
sile pociagowa rakiety w pierwszej chwili roz-
blegu Chodzi o ob11c7en1e wymiaru ,,w“ z ry-
ciny (9).
Zatem:
P,=Fb .
h
F=dmp—=.
Z powodu niewielkich rozmiaréw $rednic
uzywanych rakiet mozna przyjac:

. (178)
. (179)

Zatem : %_ o+ 1.Q = dn% ke . (181)

7 g .31 -1
w=2(Zp+mQ) g g - - 18

1=
w_2Pd7zk sy . (183)
Dla prochu czarnego:

_o(€ B )
'w—2(7ps+ll-:Q)d—n' . (184)
w=2P, e . (18b)

dn

16. Calkowita dlugosé naboju rakietowego.

Calkowita dlugo$é ,2.“

1, == dichy 0,k . (186)

17. Ciezar calej ralkiety.

Ciezar tadunku prochu sklada sie z ciezaru
pelnego naboju rakietowego i ciezaru prochu
okolo ,duszy“. Zatem ciezar calego %adunku
prochu ,G.“:

7 d? 2w
GFT(“?)V

Ciezar calej rakiety otrzymamy na podsta-
wie rozwazan w ustepie IIT[4. Mianowicie w za-
leznosci od materjalu na luski ciezar naboju
rakietowego Wynos1 48°(, + 82°/, ciezaru cale]j
rakiety. Zatem ciezar calej rakiety , G,

(187)

; ; 100
. dla Tuski stalowej: G. = 48 G, - -(188)
) ; £ 7100
dla luski tekturowej: G, = o3 G (89)
5 L ; 100
dla Tuski z lekkiego stopu: G, = &9 G.. . (190)

18. Spélezynmiki tarcia.

Brak jest dotychezas szczegélowych danych,
tvezacych sie wielkosei spdéfeczynnikow tarcia
pl6z szyboweéw o podioze. Dlatego musimy za-
czerpnac te dane z innej dziedziny.

Wedlug [21], [22], [23] spétczynniki tarcia
przedstawiaja sie nastepujaco:
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Drewno na kamieniu,
zZwirze

s = 0,46 +-0,60| =0,3-+-0,1

Sanki o plozach dre-
wnianych na kamie-
nistej drodze — plo-
zy suche

Sanki o plozach dre-
wnianych na kamie-
nistej drodze — plo-
zy powleczone my-

AlEm s, = u=0,15

Sanki o plozach dre-
wnianych na kamie-
nistej drodze — plo-
zy powleczone tal-
kiem — u=0,07

Sanki o plozach dre-

wnianych na $niegu — u=0,035

Przy zastosowaniu do startu kot spélezyn-
niki te ulegna zmniejszeniu.

Wedlug [24] materjal doSwiadczalny, tycza-
cy sie spolezynnika tarcia k6l samolotu o podio-
ze, nie jest dotychczas wystarczajacy. Blenk
przyjmuje jako wartos¢ typowa 0,1, co niewat-
pliwie jest liczba do$¢ wygérowana. Brissot po-
daje przesadnie mala wartosé 0,03. Zdaje sie,
7e w przecietnych warunkach najlepiej przyjmo-
waé dla kol ,u“ od 0,05 do 0,08.

W moich obliczeniach przykladowych ze
wzgledu na pewnos¢ bede zawsze przyimowal
wieksze spolczynniki tarcia bez wzgledu na to,
czy szybowiec bedzie startowal na kofach czy na
ptozach.

VI. Start szybowea ze zbocza przy pomocy
rakiety prochowej.

1. Ustawienie szybowcea.

Przyjmuje, ze szybowiec jest ustawiony na
zboczu, zawierajgcem z poziomem kat ¢ (ryc. 10).

Zadaniem mojem jest obliczenie dlugosci
i czasu rozbiegu. Zalozenia, poczynione w uste-

Ryc. 10.
Start szybowca.ze zbocza.

8 = dtugosé rozbiegu.

pie V, tu rowniez zachowuja waznos¢. Ponadto
zakladam, ze kat ,@“ jest staly na calej dlugo-
sei 8.

2. Wbudowanie rakiety.
Jak w ustepie V/2.

3. Rownanie ruchu startujacego szybowca.

Roéwnania, wyprowadzone powyzej w uste-
pie V, w przypadku startu ze zbocza o tyle
ulegna zmianie, ze zmieni sie sita, nadajaca
ruch calemu szybowcowi, 1 nacisk na podioze.
A zatem réwnania (60)=-(69) przybiora postac:

Réwnanie (78) przyjmuje postaé dla (uwe, —ez) > O:

Q 1

Seusresy
2 g (.“cy—cz)QSX =

Dla (e,—pe,) > 0 wzér (78a) przejdzie na:

Q dv = A
= m-P—l—Qsm o—P,—T . (191)
T=uN=pu(Qcosp—P,) . (192)
; Q dv :
g ar— P+ Qsing—p Qeosp)+
—|—(uc,,—c,)%8’v2 - 2504 (193)
Q dv _ :
Tia (P+Qsinp — u Qcosp)—
— (ez—pey) %Sv2 : . (194)
4. Dlugo$é rozbiegu.
(P+ Qsing—p Qcos g)+(ue,~c.) § Sv.2 }
@ Qsng—r Qeos ) katis s (0D
(P+Qsin¢—uQcosw)—(cz——:wy)%Svf}
: : . (195
(P+ Qsin @ — u Qcos @) (oog)

=it S

Réwnanie (82) i (83):
P,=(P+ Qsin g—u Qcos 9) -+ (ue,—¢:) S g (196)
P, =(P+ Qsin p—u Qcos ¢)—(c;—pe,) S g. (197)
Réwngnie (89):

O[]
pgSo 'P"’

A o: i H(198)

Na wykresie 3 zamiast sily ,P“ nalezy od-
mierzy¢ sile:

(P+ Qsing), . . . . (199)
za$§ zamiast sily ,u Q% sile:
wQcosgp. . . s (200)

Pozatem na wykresie 3 nie beds mialy miej-
sca zadne istotne zmiany. Wzér (102) bedzie
mial tg samg postaé:
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h
= 20 Ay 2 ) @) = G (P Qsing—m Qoosg) . . . . (209)
Wzo 116), (117) 1 (119) przejda na: >
Re 1) oo o=§{(P+Qsmfp—ﬂQcos¢)+
— Quy 2
t= g (202) +(pe,—e)8 ’; } ..... (210)
(P+ @ sin p—u Q cos @)+ (ue,—cx) —gv,ﬁ S
Warunki (161) i (152) zachowuja swoja
nE Qv.? waznosé.
§= i = (203) b)Obliczenie sily pociggowej rakiety.
(P_'_ QSin (p_.“' Q Cos (p)+(!‘ cy—cz) g vu2S Wzér (154) i (155) :
1 @ v,° Q .
s e P— Y = 55 (211
95 Pt O G . . (204) 5 Pp— Qsing + p Qcosp (211)
. ; c
5. Predko$é oderwania sie szybowca. Bi== g P. — Qsin p+p, Qeos . B 2)
Roéwnanie (121) zachowuje swoja waznosc. 7 y
11. Przyspieszenie szybowca.
b Naskrorsey Goslreg.- Wzér (161) przybierze postaé:
Réwnanie (130) zachowuje swoja waznosc. 9
== (P in @ — SR (o113
7. Poprawka dla predkosci. Q & IRy = eeey) e
Przyjmuje, ze wynosi ona zero. Wzér (167) i wykres b pozostaja bez zmiany.
Podobnie wzory (167 a)--(167 f).
8. Czas rozbiegu. 1 :
Wzory (144), (116) i (145) przybiora postac: 12. Srednica naboju rakictowego.
0 1 Wzory (168) i (170) pozostaja bez zmiany,
e = X za$ (169) i (171):
\P+ @sin g1 Qeosp) (wese) & 8 ;
—\/ ©pQsingtuQeosy) . @14)
(wey, —ez) oS &
X arc tg {'vu . (205)
2(P+Qsingp —u Qcos ) e )3 215
dls (1o %) p Qsin p+u Qcos @ (2156)
Gdy (e.—pe,) >0, to:
1
2\/(P+ Qsinp—u Qcos @) (c;—p cy)—g S
V@ @sing—u Qeosg) (e-—ne) § 8 +(e.—ua)o |
Xelnlds ; . (205a)
\/(P'*' @sin p—p Q cos @) (cz —pcy) % g — (cz_.“'cy)'”ul
i Qu.
t= (202) 13. Cigzar pelnego naboju rakietowego.
(P+Qsin ¢ —pu Qcos (p)+(ucy—c,,)g CHE Wzory (172) i (173) pozostaja bez zmiany.
— Q'vu 14. Diugosé pelnego naboju rakietowego.
= T S R LR R (206)

P+ Qsingp—pu Qcos g
9. Minimum czasu rozbiegu.
Warunek (130) zachowuje swoja waznosc.
10. Sita pociggowa ralkiety.
@) Rakieta z géry dana.
Wzory (147)-+-(150) przyjmuja postaé:
Ppa = (P3+Q3in¢— w QCOS ‘P)
Po= %(P,+Qsin<p——y Qcosgp). . .

..... (207)
. (208)

Wzory (175), (176) i (177) pozostaja bez
zmiany.
15. Dlugosc ,,duszy“.

Wzory (183) i (18b) pozostanq bez zmla,ny.
za$ wzory (182) i (184):

w=2 (%p,—Qsian—}—u,Qcosq))E% - (216)
w=2(§ anq)-{—y,Qcosq;)ag—. 210

*
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16. Cotkowita diugosé maboju rakietowego
¢ ctezar calej rakiety.

Wzory (186), (187), (188), (189) i (190) po-
zostaja bez zmiany.

VII. Start szyboweca ze slabym silnikiem z te-
renu plaskiego przy pomocy rakiety prochowej.

1. Ustawienie szybowca.

Przyjmuje, ze szybowiec jest ustawiony na
ptaskim terenie. Szybowiec jest zaopatrzony
w silnik stabej mocy i w rakiete prochowa. Moga
tu zajsé nastepujace przypadki:

1. przypadek. Silnik jest w ten sposéb do-
brany, ze wystarcza do lotu poziomego na kacie
najwiekszej doskonalosci i posiada pewien maly
nadmiar mocy. W tym przypadku moze si¢ zda-
rzyé, ze moc silnika nie wystarczy do pokonania
oporéw tarcia w czasie rozbiegu i ze bedzie
trzeba uzyé rakiety prochowej. W czasie roz-
hiegu silnik i rakieta dzialaja réwnoczesnie.

2. przypadek. Silnik jest w ten sposéb dobra-
ny, ze wystarcza w zupeinosci do pokonania
oporéw calego rozbiegu. Rakieta bedzie sluzyla
tylko do skrécenia diugosci i czasu rozbiegu.

3. przypadek. Silnik jest w ten sposéb do-
brany, ze wystarcza w zupelnosci do pokonania
oporéw calego rozbiegu za wyjatkiem pierwszej
chwili ruchu, t.zn. ze ciag Smigla nie wystar-
cza do pokonania tarcia statycznego. Wskaza-
nem bedzie uzycie malej rakiety prochowej,
dzialajacej w pierwszej chwili ruchu.

Zadaniem mojem jest obliczenie dlugoSci
i /czasu rozbiegu. Dalsze zalozenia jak w ustepie
V/1.

2. Wbudowanie rakiety.
Jak w ustepie V/2.

3. Ciag $migla, minimalna i calkowita moc
silnika.
Oznaczam :
F, = ciag $migla w miejscu bez uwzglednie-
nia nadmiaru mocy.
F = ciag $migla w ruchu szybowca.
f — staly spélezynnik, posiadajacy wymiar
powierzchni.
¢, = staly spélezynnik oderwany, zalezny od
charakterystyk $migla i od stosunku po-
wierzchni $migla do powierzchni nosnej.
F, = cigg $migla w locie poziomym na kacie
najwiekszej doskonalosci.
¢., — spélezynnik oporu calego szybowca dla
kata natarcia najwigkszej doskonalosci.

¢,, = spolezynnik wyporu calego szyboweca dla
kata natarcia najwiekszej doskonalosei.

v, = szybkodé lotu poziomego na kacie natar
cia najwieksze] doskonalo$ci. :

7 = sprawnos$é $migla. Spélezynnik ten jest
zmienny w czasie rozbiegu.

N, = moc silnika, potrzebna do lotu pozio-
mego na kacie najwiekszej doskonalosci.

N, = moc silnika calkowita, nominalna.

@ = spélezynnik, okreslajacy nadmiar mocy.

F, = ciag $migla w miejscu z uwzglednieniem
nadmiaru mocy.

Nalezy zaznaczyé, ze ponizsze obliczenia, ty-
czace sie ciggu Smigla i mocy silnika sg tylko
mniejszem lub wiekszem przyblizeniem, gdyz
ciag Smigta zalezy od charakterystyki Smigla.

Przyjmuje Smiglo stale, a nie o nastawnym
skoku. Dobieram je tak, by posiadalo najwiek-
sza sprawnos¢ w locie poziomym na kacie na-
tarcia najwiekszej doskonaloSci.

Ciag Smigta w ruchu jest funkcja predkosci.
Wedlug [8], [9], [24] mozna ciag $migla z wy-
starczajacem w granicach technicznych toleran-
cji przyblizeniem wyrazié wzorem Alayrac’a
i Everling’a [25], [26]:

ev*
F=F°_fT=F0—-fq. . . (218)
Wedlug [24] przedstawiam :
Ji=iCailS . (219)
F=F,—c¢c, Sq . (220)
Fy=F+e¢, Sq. o Rt (2211

Spoélezynnik ,e¢“ waha sie w granicach [24]:
¢, = 0,02—+0,05. . . (222)
Rozwazymy teraz poszczegdlne przypadki.

1. przypadek. Silnik wystarcza do lotu po-
ziomego na kacie najwiekszej doskonafosci i po-
siada pewien nadmiar mocy.

Mamy:

2
Q= 6, 5022% . (229

2
FP=Cx¢ng2P e $ (224)
Oczywiscie: p=%£ Sl Siomiy o B 53

c.‘/o
_ Fov

N e
N.—abh,. . (227)
7 tego: o x: I ©(297a)

Nie uwzgledniajac nadmiaru mocy, mozemy
napisa¢ na podstawie (221):
F0=F,,+c,S% vp?
W czasie rozbiegu jednakze silnik zwykle
rozwija cala moc maksymalng. Moc nominalna
rozni sie troche od mocy maksymalnej, ktora
wilasnie silnik rozwija w czasie rozbiegu. Je-
dnakze tu nalezy bra¢ pod uwage zmiennosé
spotczynnika sprawnosci Smigta. Brak jest do-
tychezas wzorow, dajacych zwiazek miedzy cia-
giem $migla w miejscu a moca silnika, chocby
z tego wzgledu, ze wielko$¢ tego ciagu jest sci-
§le zalezna od charakterystyki smigla.
Blenk [29] wyrazil ciag Smigla jako funkcje
mocy wzorem, w ktérym wystepuja pewne wiel-
kosci, niedajace sie Scisle okreslic. Pozatem

. (228)



Neumark jest zdania, ze wzory Blenk’a sa da-
lekie od dokladnosci, choé niewatpliwie daja nie-
zle wartosci orjentacyjne.

Neumark [27] podaje wzér na ,.teoretycznie
najwiekszy ciag®, jednakze w tym wzorze wyste-
puja wielkosci, zalezne od charakterystyki $mi-
gla. W naszych ogélnych wiec obliczeniach
z tych wzoréw korzysta¢ nie bedziemy.

Konstruktorzy w praktyce przyjmuja
w pierwszych obliczeniach, ze z jednego konia
mechanicznego nominalnej mocy silnika mozna
osiagnaé 3—+4 kg sily ciagu Smigla w miejscu.
Wartos¢ ta odnosi sie do silnikéw stabej mocy.
Pozatem rozpietosé predkosci takiego szybowca
z silnikiem nie powinna by¢ zbyt duza. Przvj-
mujemy te wartosé jako wielko$¢ orjentacyjna.

Zatem:
=3-+3b-+4N.. . 1(229)

Pewnym sprawdzianem odpowiedniego do-
boru silnika do szybowca moze byé stosunek
Fo: Q. Stosunek Fo:Q wedlug Neumarka bywa
bardzo roézny, najczesciej jednak waha sie od
0,2-+-0,4, wyjatkowo wzrosna¢ moze do 0,5, na-
tomiast dla maszyn bardzo przeciazonych spada
bardzo znacznie, niekiedy do 0,1. U nas zajdzie
wlasnie ten ostatni wypadek, gdyz silnik jest
stabej mocy. Wobec braku innych danych
przyjmuje zatem jako sprawdzian dla pierw-
szego przypadku:

%=o,05+o,2. b

Predkos¢ lotu poziomego na kacie natarcia
najwiekszej doskonaloSci otrzymamy z wzoréw:

. (230)

2Q

2 2%

Vp S .+(231)
_1/ 2@ 5

Vp = PRF . (232)

2. przypadek. Silnik wystarcza w zupelnosci
do pokonania oporéw calego rozbiegu. Majac
dang moc silnika, musimy obliczyé ciag Smigla
w miejscu. Wykonujemy nastepujace obliczenia:

a) obliczamy moc, potrzebna do lotu pozio-
mego na kacie natarcia najwiekszej doskonalo-
sei (226);

b) obliczamy spélczynnik nadmiaru mocy
,a“ z réwnania (227 a);

c) obliczamy ciag Smigla w miejscu z réw-
nania (229).

Stosunek Flo : Q bedzie oczywiscie w tym wy-
padku wiekszy. Mozemy przyjac:

Fo_0,1+0p3.

Q
3. przypadek. Moc silnika wystarcza w zu-
pelnosci do pokonania oporéw calego rozbiegu
za wyjatkiem pierwszej chwili ruchu, t.zn. ciag
Smigla nie moze pokonac tarcia statycznego szy-
bowca. Majac dana moc silnika, postepujemy
tak samo, jak w przypadku 2. Stosunek Fo:0Q
bedzie w tym wypadku wahal sie w tych samych
granicach, co w przypadku 2.
‘Wobece braku ogélnych danych obieram wiel-
kosé spolezynnika sprawnosci Smigla stala:
=060 e . (234)

. (233)
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4. Rownanie ruchu startujacego szybowea.
- Dla przypadku 1. i 2. réwnanie ruchu startu-
Jacego szybowca bedzie mialo postaé:

Q dv 3

5 ai =P+ Fop Q+(ro,—c—c) G Sv* (235)
lub
dv 0 :
di =(P+F,—uQ) —(ez+es—ucy) 9 Sv? (236)

rzypadku braku rakiety.a wiec i w przy-
. mamy:

;= Fo—nQ+(ro,—c—e) 3500 (287)

—(F—FQ)—(cz-l—c, o) o 0 svr. (238)

5. Dlugo$c rozbiegu.
Wzér (78)
=—Cx— C;) >0
=5 1
3 g (.uc_'/—'c:c_'Ca) QS ><
[(P+Fo—p Q) +(me,—ca—c) g Sv.? |

S P+ Fy—uQ) [ &9

przybierze posta¢ dla (ue,—

wzglednie :
Q 1
g (me,—c.—c)o8

(Fo—# @)+(ue,—ca—0)) 5 S 0.2 |

240
F—1Q it
ue,) > 0 wzory powyzsze przed-

=

X

Xln{

Dla (c,+-e¢, —
stawig sie:

437 (% e+ cf:liz ) @ S)

{(P+Fo—u Q—(catei—pe %)%Svu*}
1
23 PrF—u@ (2898)
(9 =1)
81—(? (cz'*'ca_”cy)(’s) (<
{(Fo—ﬂ Q—(eto—noy) g Sv.2|
XIn T = Q) [ (2404a)
Wzory (82) i (83) przejda na:
Py=(P+Fy—puQ)+(ne,—c.—e,) Sqg (241)
Pp=(P+Fo—puQ)—(czt+e—pe,)Sq (242)

wzglednie:
Py=(Fy—p Q)+ (nec,—c,—e,) Sq  (248)
Py=(Fo—nQ)—(cz+pe—ec,) Sq (244)
W celu graficznego obliczenia diugosci roz-

- biegu, musimy sporzadzi¢ wykres 6.

Na osi odcietych odmierzam ci$nienie pred-
kosci ,,q“ jako funkcje U przy stalej gestosci
powietrza ,0“. Na osi rzednych odmierzam sity
w kg. Sila pociagowa rakiety ,,P“ przedstawi
sie jako prosta réwnolegta do osi ,,¢‘. Silta tar-
cia ,u Q%“ przedstawi sie rowniez jako prosta
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rownolegta do osi ,,q¢¢. Sile ciagu $migta obli-
czymy z (220) i przedstawimy réwniez jako
funkecje cisnienia predkosci. Poniewaz sita tar-
cia ma znak ujemny, za$ sita pociagowa rakiety
i ciagg Smigta maja znak dodatni, zatem w osta-
tecznoscei poczatek uktadu znajdzie sie w 0.
Roznica rzednych miedzy krzywa, przedstawia-
jaca zmiane ciagu Smigla a prosta:
(ca—me)Sq=17r(q) - . (92)

przedstawia kazdorazowo silg przyspmsza_mca,
»Pp¢. W punkecie ,K* sila ,P,“ réwna sig zeru.
Dia tego punktu:

2
b 9’;“ . (9%
k
> \ s
t @’p
0 \
__.q_
0 P=flQ) U, 1153244
Rye. 11.

Wykres 6. Graficzne znalezienie cafli 1 dq
P

0
2 wwzglednieniem ciqgu $migla.

W tym punkcie nastepuje oderwanie sie szy-
bowca od ziemi.
Wykres funkcji

1

E =f(q) -
sporzadza sie tak samo,
‘Wzor (102) bez zmiany.

Wzory (117 i (119) przejda na wzory:

. (99)

jak na wykresie 5.

wzglednie :
fi=g i (247)
L (FO =4 Q) =P (.u' cy_ca:—ca) % S"l)u2
V.2
84 =Q% . (248)
FO—.u Q'—'cl S% ‘vu2
Zamiast (118) mozemy zrobi¢ zaloZenie:
pe,—e;—e, =0. . (249)

Zalozenie to jest zupelnie dopuszczalne
Mianowicie na podstawie rozwazan w ustepie
V/4. przyjeliSmy tam:

: (e, —e)=0 . . . (118)
i AT . (250)
e :
Tembardzie] mozemy przyjaé:
foe _c=c+ Zrs] . (251)
Y

gdyZ w ten sposéb obliczona wartosé ,u* zbliza
si¢ bardziej do rzeczywistej wartosei ,u“.

Pod zalozeniem (249) wzory na dlugos$é¢ roz-
biegu przedstawiaja sie:

Q 2,2
S=0— —————— . . . . (252
Ty PrR—r0Q e
wzglednie : Q v,
8= PR . (263)
Najdoktadniejsze wyniki daja oczywiScie
wzory (239), (240), (239a), (240a). Wzory

(245), (246), (247), (248), (252) i (253) daja wy-
niki rézniace sie rozmaicie, od 6%,—+25609, , tak,
ze trudno jest podac¢ jakas ogélna formutke na
znalezienie tej roznicy. Wzory te, wygodne
w pierwszem obliczeniu, daja tylko orjentacyjne
wielkosci.

6. Predko$é oderwania sie szybowca.
Wzér (121) pozostaje bez zmiany.

7. Najkrotszy rozbieg.
Wzér (130) pozostaje bez zmiany.
8. Poprawka dla predkosc.
‘Wzoér (138) pozostaje zmiany.
9. Czas rozbiegu.

1 . Wzory (144), (116) i (145) przejda na:
2_ Qvu Q 1
AL g . (24b) b %
(P+Fy—u Q)+ (ue,—ca—e;) % v.2 8 \/(P+F,,-,¢ Q) (u c,—c,—c,)—g— S
Q 2,2 { (e, —ecz—e,) S}
= =T . (246 t ¥ = %00 i
"oy S Ty (246) Xare tgiv, S PTF—p Q) (264)
0 * 6 u? dla (ue,— c.—e,) >0.
zas t= g X
V @+ P Q) (ee +omnc) ¢ 8
IV(P'FFO—.“ Q)(c,,-}-c,——,uc_,,)—g—s-l-(c,-}- ca_.u‘cy)vu‘
X In : . (254 a)

Ve + P @ et e
dla (¢;+e¢,—me,) > 0.

I"cy)%’ =

(cz+ec.—pue) vu|



fur? % (25b)
s (P+Fo_”' Q)+(.”’cy—'cx" cs) ’(6) ’Uqu
4
= Vi i
g P4+ Fy—uQ— c,% IR
Po przyjeciu (249):
s Y .. (257)

Ty PAR—wQ
Przy braku rakiety wzory te przedstawis sie:
Q i
¢

e
J V(Fo—l‘ Q) (ne,—c.—cy) -2‘3 S

X

(ey,—ez—e, )08
Xare tg{vu S(FO—MQ) } . (268)

dla (we,— ez—e;) >0, za$
dla (ez+e¢, —pe,) >0:
Q
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T p—f e ARk . @
W chwili oderwania sie szybowea :

po=g{(P+Fo—/t Q)+ ey~ ca—0) 8 %} (268)
Wzory (1561) i (162) bez zmiany.

b) Obliczenie sily pociggowej rakiety.
Przyjmujac:

(mey,—e.—c,) =0 . (249)
mamy z rownania (241):
P=§p+yQ—Fo.. ... (264)

Sita pociagowa rakiety przy ruszaniu z miej-
sca:

Pc:'g_pa'f‘.“aQ—Fo . (266)

t,—=

X

Dss \/(Fo-—y Q) (= +e—ne,) % s

V(Fo"'ﬂ' Q) (e +co—muey) % S+ (cz+ec.—p ¢y) vul

. (268a)

X In
V(Fo—!‘Q)(cz'i'ca—I‘cy)%S—(c,,+c,—,uc,,)v.‘l
t,=% - (269)
(Fo_‘l"Q)+(.ucy'_cz_ca)gvuzs
<22, Y .. (260)
g Fo—[tQ—c.,%vﬁS
pOn v Seaiidal sinesis 7T261)

; g Fo—pQ@

Najdoktadniejsze wyniki daja wzory (254),
(254 a), (258), (258 a). Wzory dalsze daja wy-
niki, rézniace sie od wynikéw dokladnych, otrzy-
manych przy pomocy wzoréw (254), (254 a),
(258), (258 a), rozmaicie, od 13° do 50°/, a na-
wet 67°/. Trudno jest zatem podaé jakis ogolny
wzor na znalezienie tej roznicy. Wzory te, wy-
godne we wstepnem obliczeniu, moga dac¢ tylko
orjentacyjne wielkosci.

10. Minimum czasw rozbiegu.

Wzér (130) pozostaje bez zmiany.

11. Sila pociqgowa rakiety.

a) Rakieta z géry dana.
Z wzoru (241) dla:

g=0"" (146)

) Striszewskij [20] podaje wzory na czas i dlugosé
rozbiegu przy napedzie Smiglo - silnikowym i rakietowym,
w ktérych wchodza takie wielkosci, jak moc silnika, spol-
czynnik maksymalnej sprawnosci zespolu $miglo - silniko-
wego i predko$¢, odpowiadajaca tej maksymalnej spraw-
nosci (ujecie Blenka).

1. Przypadek. Silnik nie wystarcza do poko-
nania oporow rozbiegu. Obliczamy dla rakiety
sile ,P4 i  P..

2. Przypadek. Moc silnika jest wystarczajaca
do pokonania oporéw rozbiegu, lecz rakieta
stuzy do skrécenia dlugosci i czasu rozbiegu.
Obliczamy réwniez site pociagowa ,,P“ i sile po-
ciagowa przy ruszaniu z miejsca ,P“.

3. Przypadek. Moc silnika nie wystarcza
tvlko do pokonania oporow tarcia statycznego.
Obliczamy tylko ,P“.

12. PrzySpieszenie szybowca.

Wzory (159), (160), (162)—-(167) pozostaja
bez zmiany. Przyspieszenie szybowca na po-

czatku rozbiegu daje nam wzér na podstawie
(264):

p=& PtF—1Q.
W razie braku rakiety wzory (262), (263)
1 (266) przedstawia sie:

Doy = %(Fo—‘.“aQ) ;

. (266)

. (267)
Doy = % {(FO—FQ) + (e, —c:—e) S _g— v"z} {258)

v = % (Fo—nQ)

Spélczynnik Neumarka zmian przyspieszen
przy starcie przedstawi sie:

B (cz—!—c;;—yc,,) : (PgFo_“) . (270)

. . (269)
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Przy braku rakiety :

cz+cs—,ucy) (Fo ) 97

=|—""""2): (F—pu]. . (271

ﬂl ( cy Q ( )
13. Srednica naboju rakietowego.

Dla 1. przypadku i 2. przypadku nalezy

obliczy¢ $rednice rakiety. Dia 3. przypadku na-
lezy Srednice rakiety obrac¢ z gory w granicach
dopuszczalnych t.zw. okolo 10 cm, najwyzej
15 cm.

Wzory (168) i (170) zostaja bez zmiany, zas
wzory (169) i (171):

d=\/4 (%p-}—,uQ——Fo) 1?1; . (272)

d=\/4 (%p—}—pQ—Fo)% . . (273)

14. Cigzar pelnego maboju rakietowego.

Ponizszych wzoréw nalezy uzyé -dla 1. przy-
padku i dla 2. przypadku.

Wzory (172) i (173) pozostaja bez zmiany.
15. Dlugosc pelnego naboju rakietowego.

Obliczenia nalezy przeprowadzac tylko dla 1.
przypadku i dla 2. przypadku.

Wzory (175), (176) i (177) pozostaja bez

zmiany.
16. Dlugosé ,duszy“.

Ponizsze wzory odnosza sie¢ tylko do 1. przy-
padku i do 2. przypadku.

Wzory (183) i (185) pozostana bez zmiany,
zas wzory (182) i (184):

0=2(2pt me=F) o 5 - @7
3
w=2(%pa+‘usQ'—'Fo) d—n SN (275)

17. Calkowita diugosé maboju rakietowego
© ciezar calej rakiety.

Obliczenia nalezy stosowaé tylko dla 1. przy-
padku i dla 2. przypadku.

Wzory (186)—-(190) pozostaja bez zmiany.

18. Obliczenie rakiety dla 3. przypadku.

Dla 3. przypadku, w ktorym rakieta stuzy
tylko do pokonania oporéw tarcia statycznego,
tok obliczenia wymiarow rakiety bedzie tro-
szeczke odmienny.

Po obraniu Srednicy, obliczamy diugos$¢ ra-
kiety. Rakieta cala bedzie miata wewnatrz ,,du-
sze“ celem uzyskania duzej sily pociagowej przez
krotki czas. Przy obliczaniu diugoseci ,,duszy“
nalezy dla pewnosci doda¢ okoto 10°. Zatem
wzory (182)—(185) na diugo$¢ ,,duszy” przed-
stawia sie:

1

w=22( p+u@) gz 5 - - @79)

1= N
w=2,2P3'zi—l;;. e Yo (27()
3
w=2,2 (%pmth) e . (278)
3
w = 2,2 P.s‘ E BiNe ke (279)

Ciezar naboju prochowego da nam wzdr:
wd® 2w
G°=T = e (280)

Ciezar calej rakiety otrzymamy z wzoréw
(188) =+ (190).

Poniewaz ciezar na sekunde w naszym wy-
padku:

g 61 . (172)
wiec czas palenia sie catego naboju prochowego:
G. nd:22w 1

tc—_G—x— 4 ? ‘}’Ca 72, Pag Je=t (281)

Powyzszy czas palenia sie calego naboju pro-
chowego zostal wyprowadzony pod warunkiem,
ze ciezar gazoéw wylotowych na sekunde jest
staly w calym okresie palenia sie prochu, czyli,
ze sita pociagowa rakiety jest stata w tym calym
okresie. W rzeczywistosci jednak sita pocia-
gowa nie bedzie stala w tym okresie, lecz bedzie
posiadala pewne maksimum. W celu uproszcze-
nia obliczen przyjmujemy, ze sila ta jest stala
w ciagu calego okresu palenia sie materjatu
pednego.

VIII. Zrywowy start lekkiego szybowea, prze-
znaczonego do lotu miesniowego, przy pomocy
rakiety prochowej ¢).

Przy starcie lekkiego szybowca, przeznaczo-
nego do lotu mieSniowego, zachodzi koniecznosé
nadania szybowcowi w pierwszej chwili, tuz
przy ruszeniu z miejsca, duzego przysSpieszenia
celem oderwania sie od ziemi. W naszym wy-
padku przyspieszenie to bedzie uzyskane przez
rakiete. Obliczenie tego rodzaju startu nie rozni
sie¢ prawie niczem od obliczenia diugosSeci roz-
biegu szvbowca przy starcie z plaskiego terenu
(ustep V). Szybowiec i tu réwniez jest usta-
wiony na plaskim terenie. Rakieta moze byé
wbudowana albo poziomo, albo ukosnie tak, by
sita pociagowa byla skierowana lekko do gory.
To drugie rozwiazanie bedzie korzystne w wy-
padku whudowania rakiety w kadtub szybowca
o klasyecznym ksztatcie. Wtenczas rakiete mozna
umiesci¢c wewnatrz kadluba, zas wylot gazow
skierowac¢ ku dolowi, przez co ksztalt kadluba
nie ulegnie zadnym zmianom i strumien gazow
wylotowych bedzie omijal opierzenie tylne. W ce-
Iu skréocenia do minimum diugosei rozbiegu na-
lezy stosowac jak najwieksze przysSpieszenie tem-
bardziej, ze bedzie ono dzialalo przez bardzo
krotki czas, wiec nie bedzie ujemnie wplywato
na organizm ludzki. Wedlug [14] przy takim
Lzrywowym  starcie szvboweca mozna dojsé

%) Niem. Sprungstart.



z przyspieszeniem do 4,3 g, zas wedlug zdan pi-
lotow nawet do 5,5 g.

W naszych obliczeniach przyjmuje rakiete
wbudowana poziomo. Przy wbudowaniu jej
ukosnie wyniki obliczen nie ulegna znacznym
zmianom.

Roznice w obliczeniach w poréwnaniu z uste-
pem V. sa nastepujace:

a) Poniewaz dlugosé rozbiegu bedzie bardzo
krotka, okolo 1,5—2 m, zatem w czasie rozbiegu
bedzie dzialata wtasciwie tylko ta sita, ktora ra-
kieta dostarczy w pierwszej chwili, t.zn. sila
»P“. Sily pociagowej rakiety ,,P“ wogéle nie
trzeba oblicza¢. We  wzorach, gdzie wchodzi
wielkosé ,,P“, nalezy wstawic¢ ,P“.

b) Srednice rakiety nalezy obra¢ z gory
w granicach dopuszczalnych.

¢) Rakieta cala bedzie miata wewnatrz ,,du-
sze'.

d) Przy obliczaniu diugosci .,,duszy”“ nalezy
dla pewnosci doda¢ okoto 10°/. Zatem wzory
(182)—=-(185) na dlugosé ,,duszy” przedstawia
sie:

i

35 Q e
w=2.2 (?pﬂr mQ) Tmg (210)
a2
w=2,2Pga—};. S (277)

w=22(Lp+uQ) o - @9
3

w=22 P,% . (279)
e) Ciezar naboju prochowego da nam wzor:
wd® 2w
Gc — —4— ‘—3— . v (280)

f) We wszystkich wzorach zamiast ,u“ na-
lezy wstawi¢ ,u.“,

g) Ciezar na sekunde:
1
G.=P.g

ca rZ.

. (172)

h) Czas palenia sie calego naboju procho-
wego:

t. = Ec. = ___n ds 2_%_0 C i

c—G'— 4 3 yarz.Pag-

Uwagi tyczace sie czasu ,Z%, podobnie jak
w ustepie VIL/18.

i) PrzySpieszenie, dzialajace na zaloge
w pierwszej chwili ruchu, obliczymy jako wy-
padkowe z przySpieszenia ziemskiego i z przy-
Spieszenia nadanego przez rakiete:

. . (281)

22=\p2+g . . . . . (282
k) Przy$pieszenie, dzialajace na zaloge
w chwili oderwania sie szybowca, obliczymy

jako wypadkowe z przySpieszenia ziemskiego
i przyspieszenia, nadanego przez rakiete w chwi-
li oderwania sie:

Pzo=\p2+g®. .. . . (288)
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IX. Start szybowea na wysoko§¢ przy pomoey
rakiety prochowej.

1. Sytuacja.

Przyjmujemy nastepujaca sytuacje: szybo-
wiec przy pomocy jakiegokolwiek napedu (lina
gumowa, wyciagarka, rakieta i t. p.) oderwal sie
od ziemi. Nastepnie szybowiec ma sie wzniesc¢
szybko na pewna wysokos¢ przy pomocy napedu
rakietowego. Tego rodzaju potrzeba nabrania
wysokosci moze zajsé np. przy starcie do lotu
na froncie burzy. Zadaniem mojem jest obli-
czenie diugosci lotu ,,s* celem wzniesienia si¢ na
dana wysoko$é ,,Z% (rye. 12), tudziez wymiarow
rakiety prochowej.

Rye. 12.
Start szybowca na wysokosc.

Obliczenia przeprowadzam pod nastepuja-
cemi zafozeniami:

a) W czasie calego lotu na dlugosci ,s“
ciezar szybowca nie ulega zmianie. Zatem nie
biore pod uwage zmiany ciezaru szybowca
skutkiem wypalania sie naboju rakietowego.

b) W pierwszej chwili oderwania sie szy-
bowca od ziemi i poczatku wznoszenia sie nie
biore pod uwage wplywu oddzialywania ziemi
na wielko$¢ sil aerodynamicznych skrzydel szy-
boweca.

¢) W czasie calego okresu wznoszenia sie
szybowca przyjmuje staly kat natarcia skrzydel.

d) Przyjmuje, ze skutkiem powyzszego spo6i-
czynniki ,e.% 1 pef dla calego szybowca sa
stale w calym okresie wznoszenia sie szyboweca.

e) Przyjmuje, ze lot odbywa sie po linii pro-
stej, nachylonej pod katem ,9“ do poziomu.

f) Przyjmuje, ze sily bezwladnos$ci wznosza-
cego sie szvboweca, sita pociagowa rakiety i sity
aerodynamiczne zaczepiaja w Srodku ciezkosci
szybowea.

g) Przyjmuje, ze kierunki sil bezwladnosci,
oporu aerodynamicznego i sily pociagowej ra-
kiety leza na jednej linji prostej.

h) Przyjmuje, ze lot jest jednostajny.

i) Przyjmuje, ze ewentualna zmiana kata
natarcia skrzydel .pomiedzy katem natarcia
w czasie rozbiegu a katem mnatarcia w locie
wznoszacym nastepuje w bardzo krétkim czasie
tuz w chwili oderwania si¢ szybowca od ziemi
tak, ze zmiany tej nie potrzebuje uwzgledniad.

2. Wbudowanie rakiety.

Rakieta jest umieszczona w komorze rakie-
towej podobnie jak w poprzednich wypadkach.
Gdy rozbieg odbywa sie calkowicie przy pomocy
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napedu rakietowego, to pilot bedzie musial miec
do dyspozyeji 2 rakiety: jedng do rozbiegu, dru-
ga do lotu wznoszacego. Rakiety te beda mogly
byé umieszczone w jednej komorze rakietowej,
lecz beda musialy byé doskonale wzgledem siebie
izolowane. Zapalanie elektryczne. Dalsze uwagi
jak w ustepie V/2.

3. Rownanie ruchu wznoszqcego si¢ szybowca.
Stosujac poprzednie oznaczenia, mamy :

Q dv
e =P—P,—Qsinp=0. . (284)
P—c,S%vz—Qsin<p=o. . (285)

4. Dlugosc lotu wznoszacego.
Aby sie wzniesé¢ na dana wysokosé ,,Z%, diu-
20S¢ lotu wznoszacego musi wynosic:

3= .Z N sty (286)
sin @

5. Dlugosé lotu w poziomze.
Dlugosé lotu w poziomie ,Z“ da nam wzor:
t=scosgp . . (287)

6. Kqt natarcia w locie wznoszacym.

Wedlug [9] najwieksza predkosé wznoszenia
otrzymamy wtedy, gdy lot wznoszacv bedzie sie
odbywal na kacie natarcia, odpowiadajacym mi-
nimum mocy (Scisle minimum mocy ciagu we-
dtug Neumarka). Powyzsze ujecie nie jest zu-
pelnie S$cisle, lecz tylko duzem przyblizeniem,
jednakze w zupelnosci wystarczajacem dla na-
szych, badz co badz orjentacyjnych obliczen.

Zatem zakladam, ze lot wznoszacy musi sie
odbywaé¢ na kacie, odpowiadajacym minimum
mocy. Znalezienie tego kata napotyka na pewne
trudnosci. Najlatwiej bytoby go znale$é przy po-
mocy wykresu logarytmicznego biegunowej szy-
boweca [30]. Gdy nie chcemy uzyé skali loga-
rytmicznej, to mozemy ten kat znaleSé inaczej.
Wiemy mianowicie, ze dla kata natarcia, odpo-
wiadajacego minimum mocy, funkcja:

3
A =1 -

osiaga swoje maksimum. Kreslimy zatem krzy-
wa z rownania (288), obliczajac wartosci dla
kilku punktow, w poblizu kata natarcia, odpo-
wiadajacego minimum mocy. Do tak skonstru-
owanej krzywej kreslimy styczna rownolegla do
osi n¢“. Punkt styeznosci bedzie odpowiadal
katowi natarcia dla minimum mocy.

Wreszeie mozna znalesé¢ ten kat przy po-
mocy peku krzywych [32] ?):

. (288)

Cys = p 012 (288 a)
7. Predkosc lotu po torze.
Oznaczamy :
¢,m = spélezynnik wyporu calego szybowca

dla kata natarcia, odpowiadajacego mi-
nimum mocy,

9) Rozwiazanie to podal mi réwniez Doc. Dr, WL
Niklibore (Politechnika, Lwéw).

¢:m = Spolezynnik oporu calego szybowca dla
kata natarcia, odpowiadajacego mini-
mum mocy,

v, = predkos¢ lotu szybowca na kacie na-
tarcia, odpowiadajacego minimum mocy.

7 rownania:

Qcosq)—cJ,,. B Sv,2. . (289)
mamy : 2 Q cos @
\/ S . (290)
8. Predkosc wznoszenia sie.
Predkosé wznoszenia sie da nam wzor:
W—"0, SIN QTS e . (291)

9. Czas wznoszenia Sie.

Czas wznoszenia si¢ na dang wysokosé da
nam wzor:

et R e R )]

10. Sita pociaggowa rakiety.
Wielkosé sily pociagowe] rakiety otrzymamy
Z WzZOru:

P=Qsin¢p+cm—9—8vm2.

5 . (293)

11. Srednica naboju rakietowego.

Nabdj rakietowy w rozpatrywanym wypadku
nie bedzie posiadal zupelnie ,duszy, lecz bedzie
pelny na calej dlugosci. Srednice naboju rakie-
towego da nam wzor:

1

d=AlaD. . (168)
ko
wzglednie dla prochu czarnego:
—
4P;. . (170)

12. Ci¢zar naboju rakietowego.

Ciezar gazéw wylotowych w czasie 1 sekuﬁdy
da nam wzor:

G, —P- g . (172)
Calkowity cigzar naboju rakietowego:
GE=G TN . (294)

Cigzar calej rakiety otrzymamy z réwnan
(188)—+-(190).
13. Diugosé naboju rakietowego.
Dlugos$¢ naboju rakietowego da nam wzér:

4G,
I= it . (175)

X. Start szybowea z silnikiem slabej mocy
na wysoko§é przy pomoey rakiety prochowej.
1. Sytuacja.

Sytuacja podobna jak w poprzednim ustepie
z ta roznica, ze szybowiec jest zaopatrzony
w silnik slabej mocy, rowniez dzialajacy w cza-



sie wznoszenia sie szyvbowca. Ponizsze oblicze-
nia pokaza, o ile zwiekszy sie kat nachylenia
toru szyvbowca do poziomu przy dziataniu na-
pedu smiglo - silnikowego 1 rakietowego w sto-
sunku do kata nachylenia lego toru do poziomu
przy dziataniu samego tylko napedu $miglo-sil-
nikowego. Obliczenia przeprowadzam pod temi
samemi zalozeniami, co w rozdziale IX, z do-
datkiem nastepujacego:

k) Przyjmuje, ze spoélczynnik sprawnosci
Smigla w czasie calego okresu lotu wznoszacego
jest staly, podobniez ciag Smigta.

2. Wbudowanie ralkiety.
Jak w ustepie IX/2.

3. Ciag $migla, minimalna ¢ nominalna
moc silnika.
Zachowujac oznaczenia jak w ustepie VII/3,
mamy :
cigg $migla w miejscu:

F,—3-+AN,. . . (229)
%9 —0,05--0,3 . (230) i (233)

Ciag $migla w locie wznoszacym z pred-
koscig ,v.“:

F,,.=Fo—c,S—% Tt

Moc minimalng, nominalng i spélezynnik
nadmiaru mocy, obliczymy, jak w ustepie VII/3.

. (295)

4. Rownanie ruchu wznoszacego si¢ szybowca.

Q dv

? W=P+ F—P,—Qsinp=0..(296)

P+F—czS%v2—Q sin @ = 0. .(297)

5. Dlugosé lotu wznoszqeego t w poziomie.
Wzory (286) i (287) pozostaja bez zmiany.

6. Kqt natarcia w locie wznoszacym.
Jak w ustepie IX/6.

7. Predkosé lotu po torze.
Jak w ustepie IX|7.

8. Predkosé wznoszenia sie.
Jak w ustepie IX/8.

9. Czas wznoszenia Sie.
Jak w ustepie IX/9.

10. Sita pociqgowa rakiety.

P=Qsing + com % Svat—F, . (298)
11. Srednica, cigzar i dlugosé naboju
' rakietowego.
Jak w ustepach IX/11, IX/12 i IX/[13.
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12, Lot wznoszaey przy dzialaniu samego
napedw $miglo-silnikowego.

Przy dzialaniu samego napedu $miglo - silni-
kowego w locie wznoszacym tylko kat natarcia
skrzydel nie ulegnie zmianie. Pozostanie zatem
warunek, by kat ten odpowiadal minimum mocy.
Inne wielkodci ulegng zmianie.

Oznaczamy :

@, = kat nachylenia toru lotu wznoszgcego sie
szybowca przy dzialaniu samego napedu
smiglo - silnikowego.

@) Roéwnanie ruchu wznoszacego sig szy-
boweca :

Qd 9 2 s
& W—F—czng—Qsm(pl—-O .41(299)
b) Predkosé lotu szybowea:
Przyjmujac we wzorze
Qcosp, =@ . . . (300)
mamy : Q..
Yoo, = P . . (301)

Przyjecie (800) jest zupelnie dopuszczalne,
gdyz kat ,,“ jest zwykle bardzo maly, nie
przekraczajacy kilku stopni. Blad dla 109, 15°
1 20° wynosi odpowiednio okolo 1,5, 3,6 i 6°/,,
a wiec bardzo niewiele.

¢) Ciag $migla w locie wznoszacym:

Fp=Fy— 0,85

d) Kat nachylenia toru lotu Wznoszqcego':
z réwnania ruchu wznoszacego sie szybowca:

. (302)

Vsl

Fasigess s% vt +Qsing, . . (303)
SR sin @, = % (Fomy— Com S -g— U, . (304)
e) Dlugosé lotu wznoszacego :
Z
e ok . (30b)
f) Dlugosé lotu w poziomie: '
t,= s, cos @, . (306)
g) Predko$é wznoszenia sie:
Wy = Y, SIn @, . (307)
%) Czas wznoszenia sieg:
Z Sy
£, s 1 . (308)
wl 7}7"1

Poréwnujac wyniki, otrzymane przy dziala-
niu napedu S$migto - silnikowego i rakietowego
z wynikami, otrzymanemi przy dziataniu same-
go tyvlko napedu Smiglo - silnikowego, mozemy
oceni¢ korzysci, dajace sie osiagnac¢ z zastoso-
wania rakiety. Jednakze z obliczen dla prak-
tycznych przyvkiadow przekonamy sie, ze dla
prochu czarnego wymiary rakiety wypadaja
bardzo wielkie, tak, ze w praktyce absolutnie
w tym wypadku lotu wznoszacego stosowanie
rakiet z prochu czarnego nie oplaca sie. Mozli-
wem bvloby zastosowanie rakiet, zrobionych
z materjatu wybuchowego np. 10 razy silniej-
szego od prochu czarnego, jednakze wyrdéb ra-
kiet z tak silnych materjalow wybuchowych be-
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dzie bez watpienia bardzo trudny, nie wspomi-
najac juz o tem, czy jest mozliwem uzyskanie tak
silnego materjatu wybuchowego. W tabeli 1 ta-
kiego materjalu wybuchowego nie mamy po-
danego.

XI. Start szybowea do lotu ciagowego (do
holu) przy pomoey rakiety prochowej.

1. Sytuacja.

Przyjmujemy nastepujaca sytuacje: szybo-
wiec przy pomocy jakiegokolwiek napedu (lina
gumowa, wyciggarka, rakieta, samochéd i t. p.)
oderwat sie od ziemi. Naslepnie szybowiec ma
nabracé¢ takiej predkosci, by moégt sie doczepi¢ do
lecacego samolotu, ktory ma za zadanie ciagnac
(holowa¢) dany szybowiec. Takie doczepienie
sie szybowca do lecacego samolotu wymaga wa-
runku, by predkosci samolotu i szybowca
w chwili zaczepienia byly mniejwiecej rowne
w celu unikniecia gwaltownych szarpnieé¢, mo-
gacych szkodzi¢ calosci konstrukeji szyboweca.
Zadaniem mojem jest obliczenie diugosci lotu
8“1 wysokosci ,,Z“ (ryc. 12) w chwili osiagnie-
cia przez szybowiec szybkosci, rownej szybkosSci
lecacego samolotu, tudziez wymiardéw rakiety.
Kat nachylenia toru lotu szybowca do poziomu
bedziemy przyjmowali z goéry. Obliczenia prze-
prowadzam pod temi samemi zaloZeniami, co
w rozdziale IX, za wyjatkiem punktu #) w uste-
pie IX/1, gdyz w tym wypadku lot bedzie przy-
Spieszony.

Zaznaczam, ze nie zajmuje sie tutaj kon-
strukcja urzadzenia sprzegajacego ani tez tech-
nika pilotazu w chwili doczepiania si¢ szy-
boweca do samolotu — zajmuje sie tym proble-
mem raczej z punktu widzenia mechaniki lotu.

2. Wbudowanie ralkiety.
Podobnie jak w ustepie IX/2.

3. Rownanie ruchu wznoszqeego si¢ szybowca.

Stosujac poprzednie oznaczenia, mamy:
Q dv

?_d_t=P——P,—Qsinq) . (309)
_g%:p_cm_g—sm—gsinw . (310)

gdzie: :

¢: ;. = pewien Sredni spélezynnik oporu calego
szybowca, przyjety za staly w czasie
calego lotu wznoszacego (patrz dalej).

Sila przyspieszajaca:

P,,=P—c“=,.,%Svg——Qsin<p. . (811)

4. Dlugosé lotu wznoszacego.

Z definicji:
ds
d—t = . (70)
mamy :
B dt = % o L)

Podstawiamy warto$¢ na ,dé* w réwna-
nie (310):

Qdv  Q dw) e
T v—% —ds——P—cx _.;,,éSv —@sin @ (312)
lub:
2
ders 2.0 . (313)
g P—Qsinp—e, 4. isz

2

Aby znale$é dlugo$é lotu wznoszacego, mu-
simy calkowaé od:

W=v52

. (314
- (314)

- V=1, . . (31b)
gdzie:

v, = predko$é oderwania sie szyboweca, t. z.
koncowa predkos$é rozbiegu, przy ktérej
szybowiec odrywa sie od ziemi,

v, = predkosé lecacego samolotu.

Mamy :

ds=C it

b—az ’

. (74 a)

s=C’(~—) In (b — az) + cons. (75 a)

e (_ Sl
g Czir. O S) 8

P—Qsing — ¢, % Svﬁ‘

P'—Q Sin (P — Cz ér, %Sv"2‘

X In \ . (316)

5. Wysokosé wzniesienia sie.

Wysokos¢é wzniesienia si¢ da nam wzor
(xye.7):
z=ssing . . (317)

6. Dlugosé lotu w poziomze.

Dlugosé lotu w poziomie ,#“ da nam wzor:
t=scosQ . . (287)

7. Kaqt natarcia w locie wznoszqcym.

Nalezy zauwazyé, ze w wypadku lotu wzno-
szacego, ktorym sie obecnie zajmujemy, celem
utrzymania lotu po linji prostej, jak na ryec. 12,
kat natarcia bedzie ulegal ciaglej zmianie, gdyz
predkosé bedzie sie ciagle zmieniata. Oczywiscie
kat natarcia bedzie musial stale sie zmniejszacd,
czyli pilot w czasie lotu bedzie musial powoli
drazek sterowy ,,oddawac®. W wypadku, gdyby
pilot utrzymywat drazek sterowy stale w tem
samem polozeniu, tor lotu nie modgthy byé pro-
stolinijnym, tylko musialby byé¢ linja krzywa,
zwrocona wklestoscia do goéry, a to z tego po-
wodu, ze predkosé bedzie wzrasta¢ a wiec i no-
$nosé skrzydet bedzie coraz wieksza i to w slo-
sunku kwadratowym do wzrostu predkosci.

Poniewaz w naszych przyblizonych oblicze-
niach przyvjeliSmy tor lotu prostolinijny, wiec
w zasadzie nalezaloby w jakikolwiek sposob



uwzglednié¢ zmiane kata natarcia w czasie lotu
wznoszacego. Jednakze to bardzo skomplikowa-
toby obliczenia, ktére sa tylko orjentacyjnemi
choc¢by z tego powodu, ze nie mam dokladnych
danych pomiarowych, tyczacych sie materjatow
wybuchowych, np. spéiczynnika ,k“. Aby za-
tem nie komplikowaé zbytnio obliczen, przyj-
muje w czasie lotu wznoszacego pewien staly,
$redni kat natarcia, zas predkos¢ bedzie sie
zmieniala od ,v.“ do ,v,“%.

Celem znalezienia tego Sredniego kata natar-
cia, mozna postapi¢ w nastepujacy sposob.

Poprzednio przyjeliSmy, ze kat natarcia
w czasie rozbiegu jest staly, okreslony w ten spo-
s6b, ze styczna do krzywej biegunowej w tym
punkecie ma spotezynnik kierunkowy:

i
to ¢ =— . 2130
g ” (130)

Dla tego punktu z réwnania (120) mamy:

_ers
vu—v2 Sacior
W chwili doczepiania sie szybowca do leca-
cego samolotu, t. zn. w chwili, gdy szybowiec
osiggnie predkosé .o, bedziemy mieli, ozna-
czajac spolezynniki dla odpowiedniego kata

. (318)

natarcia przez ,¢,.* i ,€z,“:
Qcosq)=cy,%8m2 : . (319)
Po przyjeciu:

Qecosp=c~Q . . (320)

mamy :

d §#al

C_,,3=2Q—(rgv—s2. . . (321)

gdzie:

¢, s = spolezynnik wyporu calego szybowca,
obliczony z powyzszego réwnania, w kto-
rem pozatem wszystkie inne wielkosci
sg stale i znane.

Moznaby teraz przyja¢ pewns Srednia war-
to$é tych spélezynnikéw wyporu:

o+ s _ Q(1 1) . (322)

Cyir. = "9 <108 ;F—i-jv'—g

G
%
C e e
- N~ —
Cys N
T
W W2 isaen)
Rye. 13.

Wykres 7. Zaleznodé cy = f(v*).
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- Dla tej wartosci ,e,s.“ naleZy znale$é odpo-
wiadajacy kat natarcia iz ¢ ispolczynnik oporu
ncé ér.“-

Moznaby réwniez postapi¢ w inny sposob.
Przedstawmy mianowicie ,¢,“ jako funkcje kwa-
dratu predkodei :

i |

Cy = 2 Q @—;SY ’lﬁ .

Funkcja ta przedstawi si¢ jako hyperbola
(wykres 7).

. . (823)

Tloczyn: yvg=—§ : . (324
przedstawia pewna wielokrotno$é obcigZenia

jednostkowego skrzydel, czyli jest wartoscig
stala w kazdej chwili.

Podstawiajac:
O—"Pr- . (82b)
otrzymamy : 2t P,
ey o= = . (826)

Ze zmiang ,v% od ,v,% do ,v% bedzie sig

zmienial spélezynnik ,¢,4 od ,e,“ do ,e,.“ isila
nosna ' ,P,% od ,P,“ do ,P, “ Pole:
Vg P.'/z
S ¢, % = S i . (327)
- P!/l ¢

przedstawia w pewnej skali sume sit ,P“ czyli
poped sily nos$nej w czasie, w ktérym szybo-
wiec nabiera predkesci od ,v.“ do ,»,“. W na-
szym wypadku ta sila no$na ma byé stals,
réwna ,Q cos p* wzglednie ,Q% gdyz tor jest
prostolinijny. WyraZenie (327) mozZemy przed-
stawic: . :

8082
v,
Zamieniajac wiec pole zakreskowane na pro-

stokat, otrzymamy pewns wartosé¢ ,ec,..“, dla
ktérej nastepnie mozemy znale$é ,cs.“ EE P

V2
2 =¢, 4 (v — 0.2 . (828)
2

s =—"c p" S
vu

Wartoéei na ,e¢,4.%, obliczone na powyzsze
dwa sposoby, troche sig réznig od siebie, lecz
to praktycznie jest bez znaczenia, gdyz wogdle
wartodei e, 4% nie sg duze i skutkiem tego nie
wywierajs duzego wplywu na wyniki obliczen.
Wartosci, obliczone przy pomocy wzoru (322),
sa troche wieksze od wartosci, obliczonych przy
pomocy wzoru (328). Robznice dochodza do
10°/,+-239/, . :

8. Czas lotu.
Z wzoru (310):
Q 1
g P—Qsin g —Cz 4 % Sv?

p Q '1,' dv
0. 5= g S

Uy P—Q sin @Q—Cy s, % Sv?

Na podstawie (141a) i (142a):

dt dv. (329)

(330)
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=;Q_ 1 ><1n

[\/(P—Qsmtp)cz;r o S+ Czar. SS ]X

< 2\/(P— Qsin @) ¢, 4. -g—

[\/(P— Q sin @) ¢ 4. 2

— Cz 4r. _% S’I),] X

x [Ve—esing et

S—c,é,.%Svu]l

. (831)

X [V(P_ QSinw) czir.%s + cxir.%svu] [

9. Ruch jednostajnie przyspieszony.

Powyzej przyjelismy pewne Srednie wartoscl
spolczynmkow Wyporu i oporu ¢ . i nCy ér."
dla kqta 2. “. 'W pierwszem obliczeniu mozemy
rowmez przyja¢ pewna nieistotna predko$é
ol , Dpotrzebng nam tylko do obliczenia sily
przysplesza,_]qce.] i sily rakiety. Mamy:

ik
?);,.=\/2Q-E§ Cy,;,- .

W czasie calego lotu sredni opér aerodyna-
miczny bedzie wynosil:

. (332)

% S’U‘,s,‘_2 AT

Sila przyspieszajaca Srednia, stala w czasie
calego lotu:

Pz ér. = Cg ér. . (333)

PP&‘r. b %pﬁr. T P_cxa‘r.%sva‘r.g_

Srednie przyépieszenie stale :

Q sin ¢ (334)

Pe=5 s (P—easn. 3 Svs.2 —Qsin ) (330)

Poniewaz ruch Jednostajnle przys$pieszony,
wiec:

Vs — Vu = Psr. tu,- . . (336)
Vs— P,

tw == . . (337

Do (337)

il 12 Dir, £? . (338)

Wryniki, otrzymane przy pomocy wzorow
(337) i (338), réznia sie od wynikéw, otrzyma-
nych przy pomocy wzoréw dokladnych (316)
i (331). Jednakze wzory dokladne sa bardzo
diugie i operowanie niemi moze sprawia¢ pewne
trudnosci. Dlatego w takich wstepnych oblicze-
niach nalezy postugiwaé sie wzorami (337)
i (338), oparteml na zalozeniu ruchu jednostaj-
nie przyspieszonego, a wystarczajacemi zupel-
nie do przyblizonych obliczenn dlugosci i czasu
lotu. Rdznice w czasach, obliczonych przy po-
mocy wzoréw (331) i (337), dochodzg do ~10Y,,
co przy niewielkich wogéle czasach nie jest du-
70, /zas roznice w diugosciach lotu dochodza do
20°%,

10. Sita pociqgowa rakiety.

Z réwnania (335) mamy:

P= §p4,.+ B Sv;, 24 Q sin ¢ (339)

2

11. Srednica, ciezar i dlugo$é naboju
rakietowego.

Nabdj rakietowy bedzie pelny na calej dlu-
gosci. Srednice naboju otrzymamy z wzorn (168)
lub (169), ciezary =z (172), (294), (188)=-(190),
dlugosé z (175).

12. Przyspieszenie szybowca.

Z wzoru (311) przys$pieszenie na poczatku
lotu wznosza,cego:

0

Do v. = 2~ (P gy Sv,2—Q sinp) . (340)
Na koncu 1otu WZN0SzZgcego :
Pro= & (P—o. i Sv2—Qsing) . (341)

XTII. Start szybowea z silnikiem sYabej moey
do lotu ciagowego (do holu) przy pomocy ra-
kiety prochowej.

1. Sytuacja.

Podobnie jak w ustepie XI/1, z ta réznica,
ze szybowiec jest zaopatrzony w silnik stabej
mocy. Nalezy zaznaczyé, ze w wypadku lotu
przy pomocy samego napedu sSmiglo - silniko-
wego, gdy silnik jest stabej mocy, tego rodzaju
zwiekszenie szybkosci lotu, o ktére chodzi nam
wlasnie, moze sie okazac¢ niemozliwem i nalezy
nadac¢ szybowcowi przyspieszenie przy pomocy
np. lin gumowych lub, jak w naszym wypadku,
przy pomocy rakiety prochowej.

Obliczenia przeprowadzam pod temi samemi
zalozeniami co w rozdziale XI, z dodatkiem, ze
7 Smigla jest stale w calym zakresie predkosci.

2. Wbudowanie rakiety.
Podobnie jak w ustepie IX/2.

3. Ciag smigla.

Ciag Smigta w miejscu obliczymy z rowna-
nia (229) z zachowaniem warunku (230) i (233).

Ciag Smigla w locie w naszym wypadku be-
dzie sie ciagle zmieniat, gdyz predkosé ciagle
sie zmienia. Jednakze w celu uproszczenia obli-
czen, szczegoOlnie tyczacych sie wymiaréw ra-
kiety, przyjmiemy ciag Smigla w calym okresie
lotu za staty, obliczony jak nizej:

Fg,-=F0——'C,S£'U§,.2

£ . (342)



Moc minimalna, nominalna i spélczynnik
nadmiaru mocy obliczymy, jak w ustepie VII/3.
Nalezy zawsze sprawdzié, czy przypadkowo
moc silnika nie wystarcza do lotu z predkoscig

,0:% Ta konieczna moc silnika przedstawi sig
wzorem :
)
=" = . (342
AL 75 Nim. 5 fim. ( )

Gdy N.< N,, to uzyjemy rakiety.

4. Rownanie ruchu wznoszqcego sie szybowcea.
Q dv 0 9 : ;
ad el B s e B : 3
G P+ F — €, 4. D) Sv?—Qsing. (343)

Sila przyspieszajaca :

P,= P+ Fy — Cz 4. % Sv2—Qsing. . (344)
5. Diugosé lotu wznoszgeego.
Roéwnanie (316) przybierze postac:
(e
s=— | —
g Cz4r. O, S
lP+Fh. —Q@singp—e, Jr.g Sv,? l
X In (345)

P+F§r._ QSin w’_czlr.'g S"Uu2

6. WysokoSé wezniesienia si¢ t© dlugosé lotu
w poziomie.
Wzory (317) i (287) pozostaja bez zmiany.

7. Katl natarcia w locie wznoszqeym.

Rozwazania ustepu XI|7. pozostajg bez
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10. Sila pociggowa rakiety.
Wzér (339) przybierze postac:

P=§plr. + 2 % Sve.? + Qsin g—F,. (349)

11. Srednica, cigzar © dlugosé naboju rakietowego.

Naboj rakietowy bedzie pelny na catej diu-
gosci. Srednice naboju otrzymamy z wzoru
(168) lub (169), ciezary z (172), (294), (188)—+-
(190), dtugosé z (175).

12. Przyspieszenie szybowca.

Na poczatku lotu wznoszacego:

Do ,,,.=% (P+Fy—c, S%vug——c,% Sv.2— Qsin ). (350)

Na koricu lotu wznoszacego :

Pro=2(P+Fy—c,8 € v2—c,, & Sv,2—Qsing). (361)
Q 2 2

_ Uwagi, tyczace si¢ wzoréw dokladnych

1 wzordw przybliZonych na ,¢,.% dlugodé

1 czas lotu, pozostaja te same, co w rozdziale

poprzednim.

XIII. Lot poziomy szybowea przy pomoey
rakiety prochowej.

Przyjmujemy nastepujaca sytuacje: pilot
przelatuje z kominka do kominka. W celu nie-
tracenia wysokosci zapala rakiete i lot odbywa
si¢ w poziomie. Przyjmujemy, ze lot odbywa

zmiany. si¢ na kacie natarcia najwiekszej doskonalosci.
8. Czas lotu.
‘Wzér (331) przejdzie na :
1

Q
7

to=

X

2\/(P+Fﬁ, —Qsing)e, .. 2 8

2

X In

L\/(P+F§r.—QSinq))(cz-ﬁ'-§ S)+cz§r.%‘gva X

]

e em—

L\/(P—i—Fh —QSin ¢) (cz Jr.% S) — Cx 4r.

20z
5 Svs] G

X V(P+Flr._QSin¢)(czh.gS)_czlr."g—Svu l

9. Ruch jednostajnie przyspieszony.
Rozwazania zawarte w ustepie XI/9, pozo-
staja bez zmiany. Wzory (332), (333), (336),
(337) i (338) pozostaja bez zmiany. Wzory
(334) i (335) ulegna zmianie.

P, lr.=%p.§r. =P+ Fjy. —Crpr. —g Svg. 2— Qsin @. (347)

Dsr. = "% (P+Fir —Cx a‘r.g S vlr.z_QSin q’)' (348)

X V(P+Fir._QSin ‘P)(czér- % S) +Cz 4. _g— Svu I

. (346)

Zachowujac poprzednie oznaczenia, bedziemy
mieli:
@) Predko$é lotu w poziomie z wzoru (232).
b) Sila pociggowa rakiety :
Cr
P— = Q.
¢) Oznaczajac odleglo§é kominkéw przez ,s¢,
mamy czas przelotu (ryc. 14):
s

ty=
2 v,

. (352)

. (363)
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d) Srednica naboju rakietowego z wzoru (168).
e) Ciezar w jednej sekundzie z wzoru (172).
f) Ciezar calkowity naboju rakietowego:
G'=G; i . (354)
g) Dlugosé naboju rakietowego z wzoru (175).
k) Cigzar calej rakiety z wzordw (188)-~(190).

|

i

[ITs36209)

fe S

Ryc. 14.
Lot poziomy szybowca.

XIV. Lot poziomy szybowea z silnikiem sla-
bej moey przy pomocy rakiety prochowej.

Sytuacja podobna jak w poprzednim roz-
dziale z tg réznica, Ze lot odbywa sig przy po-
mocy napqdu $miglo-silnikowego i rakietowego.
Rakiety nzywamy w celu zwn;-kszema, szybkosci,
ktérej nie moglibyémy osiagnaé przy dzialaniu
tylko napedu $miglo-silnikowego. Zachowujac
poprzednie oznaczenia, bedziemy mieli nastepu-
Jacy tok obliczen:

a) Obieramy pewng predkosé lotu ,v.%.
b) Obliczamy sp(’)lczynnik wyporu:
R
. =2e QS 02
¢) Dla tego spolczynmka wyporu zna.cho-

. (356)

dzimy z bngullOWGJ »Czc® 1 kat matarcia ,é.“.
d) Ciag $migla :
W p g 0.2 . (856)
e) Sila pociagowa rakiety:
prg. -S~S'uc 3 . (357)
f) Czas lotu (ryc. 8):
£ . (368)

g) Srednica naboju rakietowego z wzoru
(168).

k) Ciezar w 1 sekundzie z wzoru (172).

j) Ciezar calkowity naboju rakietowego :

G. = G,ii.. . (369)

k) Dlugosé¢ naboju rakietowego z wzoru
(175).

1) Ciezar cale] rakiety z wzoréw (188)-:-(190).

Obliczymy teraz predko$é¢ lotu przy dziala-
niu samego napedu smigla silnikowego. Ozna-
czajac odpow1edme spolezynniki przez ,e,..
1 ,6:.3%, mamy:

-----

Q=cyer 4 S0, . (360)

6N, —ces — Sv,3.

5 . (361)

Po podniesieniu do 6 potegi i podzieleniu

mamy :
cyc b3 e Q3
oo~ (BN . (362)
Kreslimy zatem funkeje:
e’
ci_z =Jf(e,) . (288)

i znachodzimy na tej krzywej punkt, odpowia-
dajacy réwnaniu (362). Dla tego punktu mamy
zatem. ., spfisiilce sl

J) Predkosé lotu przy dzialaniu tylko na-
pedu s'miglo-silnikowego

\/ QQS ct/cb :

g 1as eI {1364)

’t’,l

. (363)

k) Czas lotu:

XYV. Lot §lizgowy szybowea przy pomocy ra-
kiety prochowej.

Przyjmujemy nastepujaca sytuacje: szybo-
wiec leci lotem Slizgowym z komina do komina
(ryc. 15). Poniewaz chodzi o to, by na danej
odlegtosci ,,t*° utrata wysokosci ,,Z° byla jak
najmniejsza, wiec lot musi sie odbywacé¢ na kacie
natarcia najwiekszej doskonatosci. Zachowujac
poprzednie oznaczenia, mamy z ryc. 15:

g = 2, . (365)
C.Va- %

- Majac odleglos¢ kominkéw 6, obliczymy
wielko$¢ utraty wysokosci bez uwzgledniania
opadania w pradach ,,duszacych®.

z=1tgp. . (366)
Dlugosé lotu: i ¢ . . (367)
cos @
Predkosé lotu:
2 Q cos @ '
< ~v cJo Seo e
Czas lotu: prazds . (369)
v’
gdzie:

v, = predkos¢ lotu na kacie natarcia naj-
wieksze] doskonalo$ci z wzoru (368).

W celu zmniejszenia spadku wysokosci do
wielkosci ,z,“ zastosujemy rakiete.

Obieramy : z

£ . (370)
1
lej :
ey tg p, — % . (871)
poiinrd 372)
et s s

Zakladamy, Ze lot odbywa sie dalej na ka-

cie natarcia najwigkszej doskonalosci. Zatem:
2 Qcos g, 5 & 008 Py,
Sila pociagowa ra.klety
S pa % S v,2— Qsing,. . . . (374)



Czas lotu: PRAEL. S
8y p

. . . (37B)

1

érednicq naboju rakietowego da nam wzdér
(168), ciezar w 1 sekundzie wzér (172), ciezar
calkowity naboju rakietowego da nam wzér:

G =Gz, . . (376)

Dlugosé naboju rakietowego z wzoru (175),
za$ ciezar calej rakiety z wzoréw (188)-=-(190).

1

(2
(" &)
el

Ryc. 15.
Lot Slizgowy szybowca.

XVI. Przelot na termice kominowej przy po-
mocy rakiet prochowyeh (motoszybowiec ra-
kietowy).

Naped rakietowy — jak sie nam wydaje na
podstawie ustepéw XIII. i XV. — moze znalezé
zastosowanie do motoszybowca zamiast napedu
silnikowego. Przyjmujemy nastepujaca sytuacje:
pilot leci na przelot na termice kominowej na
szybowcu, ktory posiada pewien udzwig uzy-
teczny np. na szybowcu 2-osobowym, ale bez pa-
sazera. Zamiast pasazera pilot zabiera pewna
ilosé rakiet prochowych. Przelatujac z komina do
komina, moze pilot albo lecie¢ zupelnie poziomo
przy pomocy rakiety prochowej, albo lotem Sli-
zgowym, nie tracac jednak dzieki rakiecie tyle
na wysokosci, ileby stracii, gdyby lecial bez
wspoidziatania rakiety. Dzieki zastosowaniu ra-
kiet pilot zyskuje na szybkosci przelotowej i na
czasie, potrzebnym do osiagniecia zamierzone-
go celu. Pilot nie bedzie potrzebowal krazycé
dtugo w kominie, celem nabrania duzych wyso-
kosci. Moze takze, posiadajac pomocniczy na-
ped rakietowy, nadac¢ przelotowi okreslony kie-
runek przez to, ze nie jest zdany na lot pod
cumulusami, znajdujacemi sie najblizej, lecz mo-
ze wybiera¢ dalsze. Do przelotu z komina do
komina w motoszybowcach, dotychczas projek-
towanych, jako naped przewidywany jest zespot
Smigto - silnikowy z motorkiem slabej mocy. Tu
Jednak zachodzi¢ beda trudnosci z zapuszcza-
niem takiego silnika w locie. Pozatem stojace
Smiglo i silnik, choéby okapotowany, psuja bar-
dzo wlasnosci aerodynamiczne szybowca. Przy
uzyciu rakiet prochowych wady te odpadaja,
rakiety nie psuja zewnetrznych ksztaltéw szy-
bowca ani jego wlasnoSci aerodynamicznych;
motoszybowiec rakietowy moze posiadaé¢ dosko-
naly ksztalt aerodynamiczny.
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Oczywiscie, zabrany materjat pedny (proch)
w motoszybowcu rakietowym bedzie wyzyskany
Z gorsza sprawnoscia, niz paliwo w motoszy-
bowcu z zespolem &miglo - silnikowym (benzy-
na). W poréwnaniu jednak z motoszybowcem
silnikowym odpada w motoszybowcu rakietowym
ciezar silnika, choé z drugiej strony proch jest
znacznie ciezszy od benzyny. Do dalszego wy-
jasnienia pozostawiamy sprawe kosztéw nape-
du rakietowego i SciSlejsze poréwnanie obu ro-
dzajéw motoszybowcow.

XVII. Tok obliezen i przyklady obliczeniowe 1°).,

1. Start szybowca z terenu plaskiego na plozach.

Wybieram szybowiec I. T. S. VIII bez silnika
z rakieta wbudowang z tylu. Szkic szyboweca i jego
krzywa biegunowa mamy ponizej. Dane: Q calko-
wite razem z rakieta = 205 kg, S=17,7 m®, Przyj-

muje start na plozach: m, = 0,6, u=0,2, 1=5,
u

»=0,09g (przyspieszenie na poczatku rozbiegu),
. = 0,2 g (przyspieszenie w pierwszej chwili ruchu),
materjal pedny — proch czarny: & = 1 y=
=1,65 kg|dem® = 0,00165 kg[em3, ¢, .. — 1600 m|sek.

175 36198)

Ryc. 16.
Szybowiec 1. T. S. VIIL

Na biegunowej szybowca znachodzimy punkt, dla
ktérego styczna ma spélczynnik kierunkowy: tg @=

1
= ;=5 (130), dla tego punktu: ¢=11,7° ¢,=0,09,

¢,=1,285. Obliczam predko$é oderwania sig: v,=
OFt:

=\2 5 %= o 12 m[sek (121). Sila pociagowa

rakiety w czasie rozbiegu: P=%p+u0= ~59,5 ky

(154), sila pociagowa w pierwszej chwili ruchu:

By, Vi, 061 GRS B) iy et s
g

znaczam dlugos$é rozbiegu dla danych ,o,% i ,p“.

1
Sprawdzam te warto§é wzorem (165): s=1v,2 it
=82 m (165). Dlugosé rozbiegu: s= 51 m (78),
s=oobb,6m (117), s=c82,7m (119). Czas roz-
biegu: ¢= ~10sek (144), t= o~ 9,26 sek (116),
t=c013,8 selc (145). Przyspieszenie w chwili oder-
wania si¢ szyboweca:

2
Po= %{(P_ﬂQ)'*‘(ﬂcy_cﬂ’) S—g_gi}= 0,229 (150).

10) Zmudne obliczenia do tych przykladéw, tudzie
wszystkie rysunki i wykresy do ponizszego artykulu
wykonal p. Jézef Niespal, technik-rysownik Instytutu
Techniki Szybownictwa, za co Mu na tem miejscu skla-
dam podziekowanie.
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Spélezynnik Neumarka ,zmian przyspieszenia przy
— P

starciet : f§ — ("—“cy) : (—-—u)= 1,45 (167 a).
Ccy Q

Wedlug ustepu V|11 przyspieszenie zatem rosnie
w czasie rozbiegu. Dlugosé rozbiegu, obliczona wzo-
rem (78), jest wiec bardziej zbliZona do rzeczywi-
stosci, niz dlugosci obliczone podlug wzoréw (117),
(119) i (167), opartych na przyjeciu stalego przy-
Spieszenia, wzglednie bardzo uproszczonych. Podo-
bnie czas, obliczony podlug wzoru (144), jest naj-
bardziej zblizonym do rzeezywistosci. Sprawdzamy :
Po= (— ﬂ)p—}-p 0,2205 g (167 f). Srednica naboju

: 3
rakietowego : 4P = = 15 em (170). Cigzar na

9

ca rZ.
pelnego naboju rakietowego: przyjmuje czas roz-
biegu: t=10sek. G=G, (t+3)=4,72 kg (173). Dlu-
gosé pelnego naboju rakietowego: 1=16,3 cm (176).

sekunde: Gy, =P = 0,363 kg/[sel: (172). Ciezar

14
o
42
10
08
06 4
04}
T \ gi1=5 C'y?lcxz
0250 %0\ 200 250 300
Cx .
0——050; o008 o012 0K 020
Ryc. 17.

Wykres 8. Biegunowa szybowca I. T. S. VIII.

Dlugosé ,,dusiy“: w=2 P, din= 20,9 em (185). Cal-
kowita dlugosé naboju rakietowego: I, =1+ w=
= 87,2cm (186). Ciezar calej rakiety dla tuski z lek-

kiego stopu: G,=~8,85 kg (187). G, = 190

SR
= 10,79 kg (190). Wielko$¢ charakterystyczna
rakiety : przyjmujac czas palenia sig ,duszy“ 1,2 sek,
mamy :

1,2 P+ P (t+ 3) = 197 + 773 = ~970 kgsek (59).
Jak widad, wielko$é charakterystyczna rakiety lezy
ponizej wartosci dla rakiet Sandera (IV[1). Koszt
rakiety: oznaczajac koszt 1 kilograma prochu przez
pa® 1 przyjmujac, Ze koszta robocizny wynosza

okolo 1009/, kosztéw inaterjaléw, mamy: koszt
rakiety = 2 G, Q =177 a.

2.- Start szybowca z terenu plaskiego na kotach.

Szybowiec I. T. S. VIIT bez silnika z rakieta.
Dane: calkowity ciezar szyboweca Q = 205 kg,
S = 17,7 m®. Przyjmuje start na kélkach: u, = 0,2,

1
u= 0,07, 7‘= ~14,3, p=0,09 g (przyspieszenie na

poczatku rozbiegu), p,=0,2 g (przyspieszenie w pierw-
szej chwili ruchu), y = 0,00165 kg|cm?,
Ca yzecz. = 1600 m[sek. Na biegunowej szybowca zna-
chodzimy punkt, dla ktérego styczna ma spélczyn-

tga= % = 14,3 (130), dla tego

punktu: ¢ = 5,8% c¢,=~0,05, ¢,= 0,86. Predkosé
oderwania sig: v,—14,66 m[sel (121). Sila pocia-
gowa rakiety w czasie rozbiegu: P=32,8 kg (154).
Sila pociagowa w pierwszej chwili ruchu: P,—82 kg
(155). Z wykresu b wyznaczam dlugos$é rozbiegu
dla danych ,v,“ i ,p“. Sprawdzam te wartosc
wzorem (165): s=cv122m (165). DIugosc rozbiegu:
§=92,6 m (78), s=116,7m (117), s=122m (119).
Czas rozbiegu: t=15,96 sek (144), t=15,9 sek (116),
t=16,6 selc (145). Przyspieszenie w chwili oderwa-
nia sig szyboweca: p,=0,101g. Spélezynnik Neu-
marka: f=—0,1817. Sprawdzamy: p,=(—@) p+pr=
=0,101 g (167 f). Przys’pieszenie rosnie W czasie
rozbiegu. Dlugosé rozblegu i czas rozbiegu obli-
czone dokladnemi wzorami (78) i (144), sa najbar-
dziej zblizone do rzeczywistosci. Srednica naboju
rakietowego: d=11,2 em (170). Cigzar na sekunde:
G, = 0,201 kg (172). Cigzar pelnego naboju rakie-
towego: przyjmuje czas rozbiegu: t=16 sek, G'=
=G, (t+3)=38,82 kg (173). Dlugosé pelnego naboju
rakietowego: 1=23,5b em (176). Dlugosé ,duszy“,
w=14 cm (185). Calkowita dlugosé naboju rakieto-
wego: l,—1+4+w=387,6b cm (186). Ciezar calej ra-
kiety dla luski z lekkiego stopu: G.=5,33 kg (187).
G,=6,5 kg (190). Wielkosé charakterystyczna ra-
kiety: przyjmujac czas palenia si¢ ,duszy“ 1,2 sek,
mamy :

1,2 P, + P (t+3) = 98,4 +-524,8 = 623,2 kgsek (59).
Wartosé ta lezy ponizej wartosci dla rakiet Sandera.
Koszt rakiety. Oznaczajac koszt 1 kilograma prochu
przez ,a“, mamy: koszt rakiety: 2 G.a=10,66 a.

k=%,

nik kierunkowy:

3. Start szybowca ze zbocza na ploéach.

Szybowiec I. T. S. VIII bez silnika z rakieta.
Dane: Q=205kg, S=17,7m? Start na plozach:

ik
us=0,6, u=0,2, —=5H, p=0,09 g (przyspieszenie

na poczatku rozbiegu), p,=0,2g (przyspieszenie

w pierwszej chwili ruchu). PoniewaZ:

(130), wige: ¢=11,7° ¢,=0,09, ¢,=1,285, k=1,
y=0,00165 kg[cm3, ¢, ,. = 1600 m[sek. Kat nachy-
lenia zbocza do poziomu przyjmuje: ¢=10°. Pred-
ko$é oderwania sig szybowca: v,= ~12 m[sek (121).
Sila pociagowa rakiety w czasie rozbiegu: P=22,7 kg
(211). Sila pociagowa w pierwszej chwili ruchu:
P,—126,05 kg (212). Z wykresu b wyznaczam dlu-
go$¢ rozbiegu dla danych ,v,“ i ,p“. Sprawdzam
te warto$é wzorem (165): s=c>82m (165). Dlu-
gos¢ rozbiegu: s= 50,6 m (195), s= c55,2m

1
tga=—=>5
= /it



(203), s=c81,5m (204). Czas rozbiegu: t=9,95
seke= 10 sek (205), t= 9,18 sek (202), t=~13,6
sek: (206). Przyspieszenie w chwili oderwania sie
szybowea : p,=0,218 g (210). Spélezynnik Neumarka
pzmian - przyspieszenia przy starcie“: f=—1,45
(167 a). Wedlug V/11 przys$pieszenie zatem rosnie
w czasie rozbiegu. Dlugosé i czas rozbiegu, obli-
czone podiug wzordéw (195) i (205), sa wiec bardziej
zblizone do rzeczywistosci, niz dlugo$é i czas roz-
biegu, obliczone podlug wzoréw (203), (204), (202)
i (206). Srednica naboju rakietowego: d=19,32=
=oo10em (170). Ciezar na sekunde: G,=0,139
kg|sek (172). Ciezar pelmego naboju rakietowego :
przyjmuje czas rozbiegu: t=10 sek. G=G, (1+3)=
= 1,81 kg (173). Dlugosé pelnego naboju rakieto-
wego: =14 em (175). Dlugosé ,duszy”: w=24,1cm
(185). Calkowita dlugo$é naboju rakietowego: I.=
=I14+w=38,1 cm (186). Ciezar calej rakiety dla
luski z lekkiego stopu: G,=~4,0kg (187), G,=
=4,88g (190). Wielkosé charakterystyczna rakiety:
przyjmujac czas palenia sie ,duszy“ 1,2 sek, mamy:
1,2 P, + P (t+ 3) = 151,6 + 295 = oo 446,5 kygsek.
Koszt rakiety: oznaczajac koszt 1 kilograma prochu
przez ,a“ i przyjmujac, ze koszta robocizny wynoszg
okolo 100°/, kosztéw materjaléw, mamy: koszt
rakiety = 2 G.a =8 a.

4. Start szybowca z silmiliem bardzo stabej mocy
z terenu plaskiego na ptozach.
(1 przypadek).

Wybieram szybowiec I. T. S. VIII. ze slabym
silnikiem i z rakieta wbudowana z tylu. Szkic szy-
boweca i krzywa biegunowa jak w przykladzie 1.
Silnik jest w ten sposéb dobrany, Ze jego moc Wy-
starcza do lotu poziomego na kacie natarcia naj-
wiekszej doskonalosci. Nadmiar mocy jest niezna-
czny. Dane: calkowity cigzar szybowca z silni-
kiem i z rakieta Q=270 kg, S=17,7 m* u,=0,6,
un—0,2. Do startu razem z rakieta obieram przy-
$pieszenie na poczatku rozbiegu: p=0,05g. Przy-
$pieszenie w pierwszej chwili ruchu: p,= 0,2 g.
Z biegunowej dla kata najwigkszej doskonalosci
mamy: ¢, = 0,05, ¢, = 0,85, i,=>5,6° Dalej dla
kata natarcia w punkcie biegunowej, w ktérym
styczna ma spélezynnik kierunkowy niZej podany,

mamy: tga = % =5 (130), ¢,= 0,09, ¢, = 1,285,

i=11,7% 7 $migla =0,65. Poniewaz silnik jest
slabej mocy, wiec musimy uzy¢ malego smigla, za-
tem spoélezynnik ¢, bedzie nieduzy: ¢, = 0,03.
Spoélezynnik, okreslajacy nadmiar mocy: a = 1,25.
Proch czarny: k=%, y=0,00165 kg/em®, Cop. =
= 1600 m[sek. Obliczamy najpierw moc silnika.
Ciag Smigla w locie poziomym na kacie natarcia
najwigkszej doskonalosci: F,= 15,88 kg (225). Pred-
kos¢ w locie poziomym na kacie natarcia najwiek-
szej doskonalosci: v,= 16,9 m/sek (232). Moc sil-
nika, potrzebna do lotu poziomego na kacie natar-
cia najwiekszej doskonalo$ci: N,=5,52 KM (226).
Moc nominalna silnika: N, = N, a = ~ 7 KM (227).
Ciag Smigla w miejscu: Fy= 3 N, = 21 kg (229).
Stosunek ciagu $migla w miejscu do ciezaru calko-
witego: F,:Q = 0,0778 (230) lezy w granicach
okreslonych powyzej. Predkosé oderwania sie szy-
bowca od ziemi: v,= 13,8 m[sek (121). Sprawdza-
my, czy sam naped $miglo-silnikowy wystarczy do
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pokonania oporéw rozbiegu. Przyspieszenie w pierw-
szej chwili ruchu: p,;= — 5,12 m[sek?= — 0,52 g.
(267). Przyspieszenie na poczatku rozbiegu: p, =
= —1,2 m|sek® = — 0,122 g (269). Zatem naped
smiglo - silnikowyvnie wystarczy do pokonania opo-
réw tarcia i aerodynamicznych w czasie: rozbiegu.
Obliczamy rakiete, wspéldzialajaca razem z nape-
dem $miglo - silnikowym : sila pociagowa rakiety
W czasie rozbiegu: P=46,5 kg (264), sila pocia-
gowa rakiety w pierwszej chwili ruchu: P,—=195 ky
(265). Z wykresu b wyznaczam dlugo$é rozbiegu
dla danego przyépieszenia i sprawdzam te wartosé
wzorem (165): s=193,5 m (165). Dlugosé rozbiegu:
§=92m (289), s=113m (245), s=229,5m (246),
s§=193,5 m (252). Czas rozbiegu: ¢t=19,03 sek (254),
t=16,45 sel (255), t=3838,3 sekk (256), t=28,15 sek
(?57). Przyspieszenie szybowca w chwili oderwania
81g: po= 1,536 m|sek?=0,1567 g (263). Spélczynnik
Neumarka: f= —1,94 (270). Przyspieszenie rosnie
W czasie rozbiegu. DIlugosé rozbiegu i czas roz-
biegu, obliczone dokladnemi wzorami (239) i (254),
sa najbardziej zblizone do rzeczywistosci. Sprawdza-
my: p,= (—f) p+p=1,54 m|sel* =0,157 g (167 f).
Srednica naboju rakietowego: d—=13,3 ¢m (170). Cie-
zar na sekunde: G, =0,2857kg (172). Ciezar pel-
nego naboju rakietowego: przyjmuje czas rozbiegu:
t=20sek, G = G, (t+3)=6,56Lkg (173). Dlugosé
pelnego naboju rakietowego : = 28,6 cm (176). Dlu-
gosé ,duszy“: w=28,1 cm (185). Calkowita dlu-
g?s'é naboju rakietowego: 7, = I4+w=>56,7 cm (186).
CigZar calej rakiety dla luski z lekkiego stopu:
G.= 10,86 kg (187), G, = 18,25 kg (190). Wielkosé
c}larakterystyczna rakiety : przyjmujac czas palenia
sig ,duszy“ 1,2 sek, mamy: 1,2 P, + Pt — 234 +
+930 = 1164 kgselc (59). Warto$¢ ta jest troche
wigksza od wartosci tej dla rakiet Sandera. Koszt
rakiety : oznaczajac koszt 1 kilograma prochu przez
»@“, mamy: koszt rakiety — 2 G,a = 21,72 a.

5. Start szybowca z silwikiem bardzo stabej mocy
z terenu plaskiego na kotach.

(1 przypadek).

Szybowiec I. T. S. VIIL. z silnikiem bardzo
slabej mocy i z rakieta wbudowana z tylu. Szkic
szybowca i krzywa biegunowa jak w przykladzie 1.
Silnik jest w ten sposéb dobrany, Ze wystarcza do
lotu poziomego na kacie natarcia najwigkszej do-
skonaloci. Nadmiar mocy jest nieznaczny. Dane:
cigzar calkowity Q=270 kg, S=17,7 m?, u,— 0,2,
#=0,08. Do startu razem z zapalona rakieta obie-
ram: przyspieszenie w pierwszej chwili ruchu:
»s=0,2 g, przyspieszenie na poczatku rozbiegu:
»=0,05g. Z biegunowej dla kata najwiekszej do-
skonalosci mamy: e, = 0,05, ¢, =0,85, i,—5,6°.
Dalej dla kata natarcia w punkcie biegunowej,
‘W ktérym styczna ma spélezynnik kierunkowy nizej

1
podany, mamy: tga = S 1,25 (130), ¢,=0,058,

cy= 0,99, ¢ =7,256% % $migla = 0,65. Poniewaz sil-
nik jest slabej mocy, wigc musimy uZyé malego
$migla. Spélezynnik ,c,“ bedzie maly: ¢, — 0,02.
Spélezynnik okreslajacy nadmiar mocy: a = 1,25,
Proch czarny: k=1, y = 0,00165 kg[cm?®, c, e =
= 1600 m|sek. Obliczamy mnajpierw moc silnika.
Ciag $migla w locie poziomym na kacie natarcia
najwigkszej doskonalosci: F, = 15,88 kg (225). Pred-

®
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ko$é w locie poziomym na kacie natarcia najwiek-
szej doskonalosci: v, = 16,92 m[sek (232). Moc sil-
nika, potrzebna do lotu poziomego na kacie natar-
cia najwigkszej doskonalosci: N, = 5,562 KM (226).
Moc nominalna silnika: N, = Nya = ~ 7 KM (227).
Ciag $migla w miejscu: Fy=3 N,=21 kg (229).
Stosunek ciagu Smigla w miejscu do calkowitego
cigzaru: F,:Q=0,0778 (230) lezy w granicach
okreslonych powyzej. Predkosé oderwania sig szy-
bowca od ziemi: v, = 15,7 m[selc (121). Sprawdza-
my, czy sam naped $miglo-silnikowy wystarczy do
pokonania oporéw rozbiegu. Przyspieszenie w pierw-
szej chwili ruchu: p,3= —1,2 m[sek®? = — 0,122 g
(267). Przyspieszenie na poczatku rozbiegu: p, =
=—0,0218 m|[sek?’=—0,00222 g (269). Zatem na-
ped $miglo-silnikowy nie wystarczy do pokonania
oporéw tarcia i aerodynamicznych w czasie roz-
biegu. Obliczamy rakiete, wspdldzialajaca razem
z napedem sSmiglo-silnikowym dla przy$pieszenia
podanego na wstepie: sila pociagowa rakiety w cza-
sie rozbiegu: P=14,1 kg (264), sila pociagowa ra-
kiety w pierwszej chwili ruchu: P,= 87 kg (265).
Z wykresu 5 wyznaczam dlugo$é rozbiegu dla da-
nego przyspieszenia i sprawdzam te wartosé¢ wzo-
rem: s=250,5m (165). Dlugo§érozbiegu: s=224,0m
(239), s—248,6 m (245), s=290,0 m (246), s—
=250,6 m (252). Czas rozbiegu: ¢=31,9 sek (254),
t = 81,7 sek (2b5), &= 37,0 sek (2566), t=32,0 sek
(257). Przyspieszenie szybowca w chwili oderwania
sig: p, =0,061 g (263). Spélczynnik Neumarka:
B=—0,0222 (270). Przyspieszenie ro$nie w czasie
rozbiegu. Dlugosé rozbiegu i czas rozbiegu, obli-
czone dokladnemi wzorami (289) i (254) sa najbar-
dziej zblizone do rzeczywistosci. Sprawdzamy: p, =
=(—B)p»+p=0,0611g (167f). Srednica naboju
rakietowego: d=17,3 em (170). Ciezar na sekunde:
G, = 0,0865 &g (172). Ciezar pelnego maboju rakie-
towego: przyjmuje czas rozbiegu: ¢=32 sek. G=
= G, (t+38) = 8,02 kg (173). Dlugosé pelnego na-
boju rakietowego: ¢=43,1 cm (176). Dlugosé¢ ,du-
szy“: w=22,8 cm (185). Calkowita dlugosc¢ naboju
rakietowego: 7, = 65,9 cm = > 66 cm (186). Ciezar
calej rakiety dla luski zlekkiego stopu: G,=3,6 kg
(187). G, = 4,42 kg (190). Wielkos¢ charakterysty-
czna rakiety. Przyjmujac czas palenia sie ,duszy“
1,2 sek, mamy : 1,2 P, P¢=104,4+ 493,56 =598 kgsek
(59). Wartosé ta jest znacznie nizsza od wartosci
tej dla rakiet Sandera. Koszt rakiety: oznaczajac
koszt 1 kilograma prochu przez ,a“, mamy: koszt
rakiety =2 G.a = 7,2a.

6. Start szybowca z silnikiem stabej mocy z terenu
ptaskiego na kotach.
(2 przypadek).

Szybowiec I. T. S. VIIL. z silnikiem 9 KM.
Moc ta wystarcza do pokonania oporéw tarcia i aero-
dynamicznych w czasie rozbiegu, lecz dlugosé roz-
biegu jest bardzo wielka. PoniZsze obliczenia wy-
kaza, o ile zmieni sig ta dlugosé przy uzyciu ra-
kiety. Szkic szybowca i krzywa biegunowa jak
w przykladzie 1. Dane: calkowity ciezar Q=270 kg,
S=17,7m? u,= 0,11, u=0,07. Do startu razem
z rakieta obieram przyspieszenie na poczatku roz-
biegu: p = 0,08 g. Przyspieszenie w pierwsze] chwili
ruchu: p,=0,2 9. Z biegunowej dla kata natarcia
najwigkszej doskonalosci: ¢, = 0,05, ¢, = 0,85,

i,=5,6% Dalej dla kata natarcia w punkcie bie-
gunowej, w ktérym styczna ma spélczynnik kie-

1
runkowy niZej podany, mamy: tgae=—= 14,3

(130), ¢,= ~ 0,05, ¢,= 0,86, ¢= 5,8% 7 $migla =
= 0,65. Poniewaz silnik jest slabej mocy, wiec mu-
simy uzyé malego $migla, zatem spélczynnik ,ec“
bedzie nieduzy: ¢, = 0,03. Nominalna moc silnika:
N,=9 KM. Proch czarny: k=1, y=0,00165 kg/cm?,
Cars. = 1600 m|[sek. Obliczamy najpierw nadmiar
mocy. Ciag $migla w locie poziomym na kacie na-
tarcia najwiekszej doskonalosci: F, = 15,88%g (225).
Predkosé w locie poziomym na kacie natarcia naj-
wiekszej doskonalosci: v,= 16,92 m[sek (232). Moc
silnika, potrzebna do lotu poziomego na kacie na-
tarcia najwiekszej doskonalosei: N, = 5,62 KM (226).
Spélezynnik okreslajacy nadmiar mocy: a=N,: N,=
=1,68 (227 a). Ciag $migla w miejscu: F,=3,5 N.=
= ~ 30 kg (229). Stosunek ciagu $migla do cal-
kowitego cigzaru: F,: Q= 0,111 (233) lezy w gra-
nicach wyzej podanych. Predkos$é oderwania sig szy-
bowca: v, = 16,8 m[sek (121). Sprawdzamy, czy
sam naped Smiglo-silnikowy wystarcza do poko-
nania oporéw tarcia i aerodynmamicznych w czasie
rozbiegu: przyspieszenie w pierwszej chwili ruchu
i na poczatku rozbiegu: p,, = + 0,00111 g (267),
»s = + 0,0411 g (269). Zatem naped sSmiglo -silni-
kowy wystarcza do pokonania oporéw tarcia iaero-
dynamicznych w czasie rozbiegu. Obliczamy dlu-
gosé i czas rozbiegu przy dzialaniu tylko napedu
$miglo-silnikowego. Z wykresu 5 wyznaczam dlu-
gos¢ rozbiegu dla obliczonego przyspieszenia i spraw-
dzam te wartosé wzorem: s, = 350 m (165). Dlu-
gos¢é rozbiegu: s, =516 m (240a), s, =431 m (247),
s, =487 m (248), s, =351m (253). Czas rozbiegu:
t, =4b,8 sek (258), t,=51,0 sek (2569), t, = b7,4 sek
(260), ¢t,=41,6 sek (261). Przyspieszenie szybowca
w chwili oderwania sie; p,;, = 0,018 g (268). Spél-
czynnik Neumarka: @, = 40,5666 (271). Przyspie-
szenie maleje w czasie rozbiegu. DIugosé i czas
rozbiegu, obliczone dokladnemi wzorami (240 a)
i (258), sa najbardziej zbliZone do rzeczywistosci.
Sprawdzamy : p,, = (—p,)ps + 2,=0,0179 g (167 £).
Teraz obliczymy rakiete dla przyspieszen podanych
na wstepie. Sila pociagowa rakiety w czasie roz-
biegu: P=10,5%g (264). Sila pociagowa rakiety
w pierwszej chwili ruchu: P, = 53,7 kg (265). Z wy-
kresu 5 wyznaczam dlugosé rozbiegu dla podanego
na wstepie przysdpieszenia i sprawdzam te wartosé
wzorem : s=180m (165). Dlugosé rozbiegu: s=
= 212,b m (239a), s=200,0 m (245), s=211,0m
(246), s=180 m (252). Czas rozbiegu: t=21,0 sek
(264 a), t= 23,6 sek (255), ¢ = 25,0 sek (266), t=
= 21,4 sek (257). Przyspieszenie w chwili oderwa-
nia sig: p,=0,057 g (263). Spéleczynnik Neumarka :
($=0,277 (270). Przys$pieszenie maleje w czasie roz-
biegu. Dlugosé i czas rozbiegu, obliczone doklad-
nemi wzorami (239 a) i (2564a), sa najbardziej zbli-
zone do rzeczywistosci. Sprawdzamy: p,=(—p)r-+
+p=0,0678 g (167f). Srednica naboju rakieto-
wego: d=6,34 cm (170). Cigzar na sekunde: Gy=
=0,0645 kg (172). Ciezar pelnego mnaboju rakieto-
wego : przyjmuje czas rozbiegu: ¢= 21 sek. G=
=G, (t+43)=1,6b kg (173). Dlugosé pelnego na-
boju rakietowego : =380 em (176). Dlugosé , duszy“:
w=17 em (185). Calkowita dlugos$é naboju rakie-
towego: 7. = 47 cm (186). Ciezar calej rakiety dla



luski z lekkiego stopu: G,= 2,15kg (187). G, =
— 2,63 kg (190). Wielkos¢ charakterystyczna ra-
kiety: przyjmujac czas palenia sie ,duszy“ 1,2 sek,
mamy : 1,2 P+ Pt=64,44 -+ 252—=316,44 kgsek (59).
Warto$é ta jest znacznie nizsza od tej wartosci dla
rakiet Sandera. Koszt rakiety: oznaczajac koszt
1 kilograma prochu przez ,a*, mamy: koszt ra-
kiety = 2 G,a = 4,3 a. Poréwnujac dlugos¢ i czas
rozbiegu bez uzycia rakiety i przy uzyciu rakiety
widzimy, Ze przy uzyciu rakiety skraca sig dlugosé
rozbiegu o 59°/,, za$ czas rozbiegu o przeszlo 54 .

7. Start szybowca z silniliiem stabej mocy =z terenw
ptaskiego na kotach.

(3 przypadek).

Szybowiec I. T. S. VIIL. ze slabym silnikiem
i z rakieta, wbudowana z tylu. Szkic szybowca
i krzywa biegunowa jak w przykladzie 1. Silnik
o mocy 9 KM. Moc ta wystarcza do pokonania opo-
réw tarcia i aerodynamicznych w czasie rozbiegu,
lecz sila ciagu $migla w miejscu nie wystarcza do
pokonania oporéw tarcia statycznego, gdyz spél-
czynnik tarcia statycznego jest zbyt duzy. Celem
ruszenia z miejsca uzyjemy malej rakiety, dzialajacej
przez krétki czas. Dane: calkowity ciezar Q=270 kg,
S8S=17,7m?, u,=0,2, u=0,07. Przyjmuje start na
kolach. Do startu razem z rakieta obieram przyspie-
szenie w pierwszej chwili ruchu: p,=0,2 . Z bie-
gunowej dla kata natarcia w punkcie, w ktérym
styczna ma wspélezynnik kierunkowy nizej podany,

mamy: tg a=i“ = ~v 14,3 (130), ¢,=~0,05, ¢,=

—=0,86, i="5,8°, 7 $migla = 0,65. Z biegunowej dla
kata natarcia najwiekszej doskonalosci: ¢, = 0,05,
¢,, = 0,85, i,=5,60 Spélezynnik ,c,“ bedzie nie-
duzy, bo $miglo jest male: ¢, = 0,03. Nominalna
moc silnika: N,=9 KM. Proch czarny: k=1,
y = 0,00165 kg[cm3, €4, = 1600 m[sek. Obliczamy
najpierw nadmiar mocy. Ciag $migla w locie po-
ziomym na kacie natarcia najwickszej doskonalosci:
F,=15,88 kg (225). Predkos$¢ w locie poziomym na
kacie natarcia najwiekszej doskonalodci: 2,=16,92
m|[sel: (282). Moc silnika, potrzebna do lotu pozio-
mego na kacie natarcia najwickszej doskonalosci:
N, = 5,52 KM (226). Spélezynnik okreslajacy nad-
miar mocy: a=N,: N, = 1,63 (227 a). Ciag $migla
w miejscu: Fy=3,6 N.=~380kg (229). Stosunek
ciagu $migla do calkowitego ciezaru: Fj:Q=0,111
(288), lezy w granicach wyzej podanych. Predkosé
oderwania sie szyboweca: v,=16,8m|sek (121).
Sprawdzamy, czy sam naped $miglo-silnikowy wy-
starczy do ruszenia z miejsca. Przy$pieszenie w pierw-
szej chwili ruchu: p,; =—0,089 g (267). Szybowiec
nie bedzie mégl ruszyé sie z miejsca. Obliczamy
wiec wymiary rakiety dla przyspieszenia podanego
na wstepie. Sila pociagowa rakiety w pierwszej
chwili ruchu: P, = 78 %y (265). Obieramy srednice
naboju rakietowego: d= 6 ecm. Dlugosé ,duszy:
w=27,4 em (279). Ciezar prochu: G,=0,85%g (280).
Ciezar calej rakiety dla luski z lekkiego stopu:

= 1,035 kg (190). Ciezar na sekundg: G,=

=ng

= 0,48 kg (172). Czas palenia si¢ naboju

prochowego: t,= 1,77 sek (281). Wielkos$¢ charakte-
tystyczna rakiety: P, ¢ =co 137 kgsek (59). Ozna-
czajac koszt 1 kilograma prochu przez ,a“, mamy:
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koszt rakiety = 2 G, a = 1,7a. Caly rozbieg odbywa
sig przy pomocy samego napedu $miglo - silnikowego.
Zatem: przyspieszenie na poczatku rozbiegu: p, =
=+40,0411g (269). Z wykresu b wyznaczam dlu-
go8¢ rozbiegu dla obliczonego przyspieszenia i spraw-
dzam te warto$é wzorem: s; =350 m (165). Dlugosé
rozbiegu: s, =516m (240a), s =431m (247),
s, =487 m (248), s;,=3b61 m (253). Czas rozbiegu:
t,=45,8 sek; (258), t,=51,0 sek (2569), ¢,=57,4 sek
(260), ¢, =41,6 sek (261). PrzySpieszenie szybowca
w chwili oderwania sig: p,; = 0,018 g (268). Spol-
czynnik Neumarka: ;= +0,566 (271). PrzysSpie-
szenie maleje w czasie rozbiegu. Dlugosé i czas
rozbiegu, obliczone dokladnemi wzorami (240 a)
i (258) sa najbardziej zblizone do rzeczywistosci.
Sprawdzamy : p,; = (—p;) 2s+2,=0,0179g (167 f).

8. Zrywowy start szybowca, przeznaczonego do lotw
miesniowego, przy pomocy rakiety prochowe;.

Start na plozach.

Obieram sowiecki szybowiec do lotu mie$niowego
grupy nowoczerkaskiej. Przyjmuje start na plozach.
Dane: ciezar ogélny bez pilota 55,4 kg, ciezar cal-
kowity z pilotem i z rakieta Q = 140 kg, powierz-
chnia noéna S = 13,8 m2 Wobec braku krzywej
biegunowej przyjmuje, ze start (rozbieg) odbywa sie
na kacie natarcia, dla ktérego: ¢, = 0,08, ¢,= 1,2,
#:;=0,6, p,—=4g. Proch czarny; k=1, y=0,00165
Ifg/cms, Cq s, = 1600 m/sek. Przyspieszenie dzialajace
na zaloge w pierwszej chwili ruchu: pr=\17g2=
=4,12 g (282). Predkos¢ oderwania si¢ szybowca
od ziemi: v, = 11,62 m|sek (121). Sila pociagowa
rakiety w pierwszej chwili ruchu: P,=644 kg (155).
Z wykresu 5 wyznaczam dlugo$é rozbiegu dla przy-
jetego przyspieszenia i sprawdzam te wartosé wzo-
rem: s= 1,73 m (165). Dlugosé rozbiegu: s=1,6 m
(78), s=1,64bm (117), s=1,726m (119). Czas
rozbiegu: ¢= 0,286 sek (114), t= 0,284 sek (116),
¢ = 0,296 sel; (145). Przyspieszenie w chwili oder-
wania sie szybowca: p, = 4,63 g (150). Spélezynnik
Neumarka: = —0,1332 (167 a). Przy$pieszenie
rosnie w czasie rozbiegu. Dlugosé rozbiegu i czas,
obliczone dokladnemi wzorami (78) i (114) sa naj-
bardziej zblizone do rzeczywistosci. Sprawdzamy :
Do =(—PB) ps+ p.— ~ 4,688 g (167 f). Obieramy
$rednice naboju rakietowego: d =10 cm. Dlugosé
pduszy“: w=135,4 em (279). Ciezar prochu: G,=
=11,7%g (280). Ciezar calej rakiety dla Zluski
z lekkiego stopu: G,=14,27Fkg (190). Ciezar na
sekunde: G,=3,95 kg (172). Czas palenia si¢ naboju
prochowego: ¢, = 2,96 sek (281). Wielkos$¢ charakte-
rystyezna rakiety: P,t, = 1906 kgselc (59) jest zna-
cznie wieksza od tej wartosci dla rakiet Sandera.
Oznaczajac koszt 1 kilograma prochu przez ,a“,
mamy: koszt rakiety = 2 G,a = 23,4 a. Przyspie-
szenie, dzialajace na zaloge w chwili oderwania sig
szyboweca: pj=c4,64g (283).

9. Zrywowy start szybowca, przeznaczonego do lotw
miedniowego, przy pomocy rakiety prochowej.
Start na kolach.

Obieram sowiecki szybowiec do lotu miesniowego
grupy nowoczerkaskiej. Przyjmuje start na kolach.
Dane: ciezar ogélny bez pilota 55,4 kg, -ciezar
calkowity z pilotem i z rakieta Q = 140%kg, po-
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wierzchnia nosna S=13,8 m?. Wobec braku krzywej
biegunowej przyjmuje, zZe start (rozbieg) odbywa sie
na kacie natarcia, dla ktérego: ¢, = 0,08, ¢,=1,2,
w; = 0,2, p—=4g. Proch czarny; k=%, y=0,00165
kglem3, eq,. =1600 m/|sek. Przyspieszenie dzialajace
na zaloge w pierwszej chwili ruchu: p,=4,12 g (282).
Predkosé oderwania sig szybowea: v,=11,62 m[sek
(121). Sila pociagowa rakiety w pierwszej chwili
ruchu: P, = 588 kg (155). Z wykresu 5 wyznaczam
dlugosé rozbiegu dla przyjetego przyspieszenia
i sprawdzam te wartos¢ wzorem: s=1,73 m (165).
Dlugosé rozbiegu: s=1,68 m (78), s=1,70 m (117),
s=1,725m (119). Czas rozbiegu: t=0,295 sek (114),
t = 0,293 selc (116), ¢= 0,296 sek (145). Przyspie-
szenie szybowca w chwili oderwania sig: p,=4,12 g
(150). Spélczynnik Neumarka: f=—0,0334 (167 a).
Przyspieszenie rosnie w czasie rozbiegu. Dlugosé
i czas rozbiegu, obliczone dokladnemi wzorami (78)
i (114) sa najbardziej zbliZone -do rzeczywistosci.
Sprawdzamy : p, = (—f) ps + p.= ~ 4,13 g (167 f).
Obieramy s$rednicg naboju rakietowego: d=10 cm.
Dlugosé ,duszy“: w= 124 cm (279). Ciezar pro-
chu: G,=10,73 kg (280). Cigzar calej rakiety dla
luski z lekkiego stopu: G, = 13,1 kg (190). Cigzar
na sekunde: G,= 3,62kg (172). Czas palenia sie
naboju prochowego: 7, = 2,96 sek (281). Wielkosé
charakterystyczna rakiety: P,¢, = 1740 kgsek (59)
jest znacznie wieksza od tej wartosci dla rakiet
Sandera. Oznaczajac koszt 1 kilograma prochu
przez ,a“, mamy: koszt rakiety = 2 G,a=21,46 a.
Przyspieszenie dzialajace na zaloge w chwili oder-
wania sie szybowca: p, = 4,24 g (283).

10. Start szybowca ma wysokosé przy pomocy ra-
kiety prochowej.

Przyjmuje szybowiec I. T. S. VIIL. bez silnika.
Szkic szybowca i krzywa biegunowa jak w przy-
kladzie 1. Dane: ciezar calkowity Q=205 kg, po-
wierzchnia nosna S=17,7 m? wysokosé wzniesie-
nia si¢ 2=500 m, kat nachylenia toru lotu do po-
ziomu @="7° Proch czarny: k=L, y=0,00165 kglcm?,
Cq 72* = 1600 m/sek. Na biegunowej znachodzimy punkt,
odpowiadajacy katowi natarcia dla minimum mocy
(288). Dla tego punktu: ¢, = 0,066, c;,= 1,077,
i, = 8,8% Obliczamy: dlugo$é lotu wznoszacego :
s—4100m (286), dlugosélotu w poziomie : t=4070 m
(287), predkosé lotu po torze: v, = 13,1 m/[sek (290),
predko$é wznoszenia sig: w = 1,692 m|[sek (291),
czas wznoszenia sie: %,— 314 sek = b minut 14 sek.
(292), sila pociagowa rakiety: P = 37,5kg (293),
drednica naboju rakietowego: d=11,97cm= 12 cm
(168), ciezar w 1 sekundzie: G, = 0,23 ky (172),
calkowity cigZzar naboju rakietowego: G.=72,2ky
(294), dlugosé naboju rakietowego: =387 cm (175),
ciezar calej rakiety dla luski z lekkiego stopu:

. = 88,1 &g (190). Wielkosé charakterystyczna ra-
kiety: Pt,= 11800 kgsek (59) jest bardzo wielka.
Oznaczajac koszt 1 kilograma prochu przez ,a“,
mamy : koszt rakiety =2 G,a = 144,4 a. Wymiary
rakiety i ciezar prochu wypadly bardzo wielkie.
Stosowanie rakiety do tego celu absolutnie nie
oplaca sie.

11, Start szybowca = silnikiem bardzo stabej mocy
na wysokodéé przy pomocy rakiety prochowej.

Przyjmuje szybowiec I. T. S. VIIL z silnikiem
bardzo slabej mocy i z rakieta wbudowangy z tylu,

Szkic szybowca i krzywa biegunowa jak w przy-
kladzie 1. Silnik jest w ten sposéb dobrany, ze
moc jego wystarcza do lotu poziomego na kacie
natarcia najwigkszej doskonalosci. Nadmiar mocy
jest nieznaczny. Dane: calkowity cigzar szybowca
Q=270 kg, powierzchnia nosna S=17,7m?, wy-
soko$¢ wzniesienia sie¢ z=500 m, kat nachylenia
toru lotu do poziomu przy dzialaniu napedu $miglo-
silnikowego i rakietowego @ = 10°, % émigla =0,65.
Poniewaz silnik jest slabej mocy, wiec musimy uzyé
malego $migla, a wige spélezynnik ,c,% bedzie nie-
duzy: ¢, = 0,02. Spélezynnik okreslajacy nadmiar
mocy silnika: a=1,25. Proch czarny: k=1, y=
= 0,00165 kg|em?®, e¢,,, = 1600 m|sek. Na biegu-
nowej znachodzimy punkt, odpowiadajacy katowi
minimum mocy (288). Dla tego punktu: c,,=0,066,
cym = 1,077, 4,, = 8,8°, Z biegunowej dla kata na-
tarcia najwigkszej doskonalosci: ¢, = 0,05, ¢, =0,85,
ip="5,60, Obliczamy: dlugoéé lotu wznoszacego :
5§=2880 m (286), dlugosc lotu w poziomie: ¢=2830m
(287), predkosé lotu po torze: v,=15 m[sel (290),
predkosé wznoszenia sig: w=2,6 m[sek (291), czas
wznoszenia sig: ¢,— 192 sek = 3 min 12 sek (292),
ciag $migla w locie poziomym na kacie natarcia
najwigkszej doskonalosci: F), = 15,88 kg (225), pred-
kos$¢ w locie poziomym na kacie natarcia najwiek-
szej doskonalosci: v,= 16,9 m[sek (232), moc sil-
nika, potrzebna do lotu poziomego na kacie natar-
cia najwiekszej doskonalodei: N, = 5,62 KM (226),
moc nominalna silnika: N, = N, a = ~ 7TKM (227),
cigg Smigla w miejscu: Fy— 3 N¢ = v 22 kg (229),
stosunek ciagu $migla w miejscu do ciezaru calko-
witego: Fy: Q= 0,0815 (230), lezy w granicach
okreslonych powyzej, ciag $migla w locie wznosza-
cym: F,=17,03%kg (295), sila pociagowa rakiety:
P=46,33 kg (298), s$rednica naboju rakietowego:
d=13,3 cm (168), ciezar w 1 sekundzie: G,=0,284 Ly
(172), calkowity ciezar naboju rakietowego: G,=
=b54,5 kg (294), dlugoié naboju rakietowego: I =
= 237,5cm (175), ciezar calej rakiety dla luski z lek-
kiego stopu: G, = 66,5 kg (190). Wielkosé charak-
terystyczna rakiety: P¢,=8900 kg/sek (59) jest bar-
dzo wielka. Oznaczajac koszt 1 kilograma prochu
przez ,a*, mamy: koszt rakiety =2 G.a =109 a.
Wymiary rakiety i ciezar prochu wypadly bardzo
wielkie. Stosowanie rakiety z prochu czarnego do
tego celu absolutnie nie oplaca sie. A teraz obliczymy
wyczyny bez rakiety. Predkosé lotu po torze: v, =
=15,05 m|sek (301). Ciag émigla w locie wznoszg-
cym: I, =17,0%kg (802). Sinus -kata nachylenia
toru lotu do poziomu: sing, = ~ 0,001705 (304).
Kat nachylenia toru lotu do poziomu: @, = o 6%
Dlugosé lotu wznoszacego: s, = 293500 m (305).
Dlugosé lotu” w poziomie: ¢, = o~ 293400 m (306).
Predkosé wznoszenia sig: w, =0,02567 m|[sek (307).
Czas wznoszenia sig: ¢, = 19460 sek =5 godz.
24 min 20 sek (308)., Widzimy olbrzymie korzysci,
plynace z zastosowania rakiety, pod warunkiem
jednakze, ze materjal wybuchowy, uzyty do wyrobu
rakiet, bedzie posiadal np. 10 razy wieksza wartosé
opalowa od wartosci opalowej dla prochu czarnego,
co jest rzecza bardzo problematyczna.

12. Start szybowca z silniliem stabej mocy na
wysokosé przy pomocy rakiety prochowej.

Przyjmuje szybowiec I. T. S. VIIIL z silnikiem
slabej mocy i z rakieta wbhudowana z tylu. Szkic



szybowca i jego krzywa biegunowa jak w przykla-
dzie 1. Moc silnika 9 KM. Dane: calkowity cigzar
szybowca Q=270 kg, powierzchnia nosna S=17,7 m?,
wysoko$¢ wzniesienia sie¢ Z =500 m, kat nachy-
lenia toru lotu do poziomu przy dzialaniu napedu
$miglo - silnikowego i rakietowego @ — 109 # Smi-
gla = 0,65. Poniewaz silnik jest slabej mocy, wige
émiglo bedzie nieduze, czyli spélczynnik ¢, = 0,02.
Nominalna moc silnika N, = 9 KM. Proch czarny
=1, y=0,00165 kg[cm?, ¢, = 1600 m|sek. Na
biegunowej punkt ,minimum mocy“ (288): c;m=
= 0,066, ¢, »= 1,077, i, = 8,8°. Z biegunowej dla
kata natarcia najwigkszej doskonalosci: ¢, = 0,05,
¢y, =0,8b, 4,="5,60. Obliczamy: dlugos¢ lotu wzno-
szacego: s= 2880 m (286), dlugosé lotu w pozio-
mie: ¢= 2830m (287), predkosé lotu po torze:
v = 16 m[sel  (290), predko$é wznoszenia sig:
w = 2,6 m[sek: (291), czas wznoszenia sig: 4, =
— 192 sek — 3 min 12 sek (292), ciag $migla w locie
poziomym na kacie natarcia najwiekszej doskona-
Yodci: F, = 15,88 kg (225), predkosé w locie pozio-
mym na kacie natarcia najwiekszej doskonalosci:
v,= 16,9 m|sel: (232). Moc silnika, potrzebna do
lotu poziomego na kacie natarcia najwigkszej dosko-
nalogci: N, = 5,52 KM (226). Spélczynnik, okresla-
jacy nadmiar mocy: a= N,:N,= 1,63 (227a).
Ciag $migla w miejscu: Fy=3,56 N, =~ 30 kg (229).
Stosunek ciagu $migla w miejscu do calkowitego
cigzaru: F,:Q= 0,111 (233), lezy w granicach
wyzej podanych. Ciag $migla w locie wznoszacym :
F,, = 25,08 kg (295). Sila pociagowa rakiety: P=
—388,83 kg (298).. Srednica naboju rakietowego :
d =12,11 cm (168). Ciezar w 1 sekundzie: G, =
= 0,285 kg (172). Calkowity cigzar naboju rakieto-
wego: G, = 45,1 kg (294). Dlugosé naboju rakieto-
wego: I = 2387,5 cm (175). Cigzar calej rakiety dla
luski z lekkiego stopu: G, = 5b kg (190). Wielkosé
charakterystyczna rakiety: Pt,=7359,36 kgsek (59)
jest bardzo wielka. Oznaczajac koszt 1 kilograma
prochu przez ,a“, mamy: koszt rakiety = 2 G.a =
=90,2a. A teraz obliczymy te wielkosci bez rakiety.
Predkosé lotu po torze: wv, = 15,06 m[sek (301).
Ciag $migla w locie wznoszacym: F,, =~ 26 kg
(302). Sinus kata nachylenia toru lotu do poziomu:
sin ¢, = 0,0856. Kat nachylenia toru lotu do po-
ziomu: @, = ~ 20 10’. Dlugoéé lotu wznoszacego:
s, =— 14050 m (305). Dlugo$é lotu w poziomie:
t, = o~ 14040 m (806). Predkos¢ wznoszenia sig:
w, = o 0,54 m[sekc (807). Czas wznoszenia sig:
ty, = o 933 sek = 15 min 33 sek (308). Wymiary
rakiety i ciezar prochu wypadly wielkie. Widac
wprawdzie duze korzysci, plynace z zastosowania
rakiet, pod warunkiem jednakZe, Ze materjal wybu-
chowy, uzyty do wyrobu rakiet, bedzie posiadal np.
10 razy wieksza warto$é opalowa od wartosci opa-
Towej dla prochu czarnego.

13. Start szybowca do lotw ciggowego (do holw)
przy pomocy rakiety prochowej.

Obieram szybowiec I. T. S. VIII., jak w przy-
kladzie 1, z rakieta wbudowana z tylu. Dane:
calkowity ciezar Q = 270 kg, powierzchnia nosna
S = 17,7 m®2 Start na plozach, a wigc spélczynnik
tarcia w=0,2. Z biegunowej dla kata natarcia
w punkcie, w ktérym styczna ma spélezynnik kie-

1
runkowy : tga=;=5 (130). mamy: i= 11,79,
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cz= 0,09, ¢, = 1,285. Kat nachylenia toru lotu do
poziomu przyjmuje: ¢=1° Predkosé samolotu holu-
jacego w chwili doczepiania si¢ szybowca: v, =
= 90 km|godz = 25 m|sek. Srednie przyspieszenie
szybowca w czasie lotu: p;. = 0,1 g. Proch czarny:
k=1, vy = 0,00165kg/cm® ¢4, = 1600 m|sck.
Obliczamy : predkosé oderwania sig¢ szybowca: v,=
=co13,8 mfsek (121), spbélezynnik wyporu: c¢,, =
=0,39 (821), dla tego spélezynnika wyporu szu-
kam z biegunowej: ¢,,= 0,033. Sredni spélczynnik
wyporu: ¢4, = 0,838756 (322), =z biegunowej dla
tego spélczynnika wyporu: ¢, = ~0,05. Mozemy
znale§é warto$é na ,c,4.%, kredlac funkcje (323)
od ,v,2% do ,v,2%; z prostokata mamy: ¢, = 0,68
(328), z biegunowej dla tego spélczynnika wyporu:
Cz 4. = 0,040. Srednia predkosé lotu (fikcyjna):
Ve, = 19,0 m[sek (832). Sila pociagowa rakiety:
P = 47,6 Ikg(339). Dlugosé lotu: s=284,0 m (316),
s = 2238 m (838). Czas lotu: ¢, = 12,7 sek (331),
ly=11,4 selc (337). Wysokos¢ wzniesienia = sig:
Z = 4,96 m (817). Dlugosé lotu w poziomie: 7=
=283 m (287). Przyspieszenie szybowca na po-
czatku lotu wznoszacego: p,, = 0,0886 g (340).
Przyspieszenie szybowca na koncu lotu wznoszacego,
t. z. w chwili doczepiania si¢ do samolotu: p;,=
= 0,0746 g (341). Srednica naboju rakietowego:
d=13,4cm (168). Cigzar w 1 sekundzie: G, =
=0,292 kg (172). Calkowity ciezar naboju rakieto-
wego: G, = 3,77 kg (294). Dlugosé naboju rakieto-
wego: I = 14,2 em (175). Ciezar calej rakiety dla
Tuski z lekkiego stopu: G, = 4,6 kg (190). Wielkos¢
charakterystyczna rakiety: P, = 605 kgsel (59)
nie jest duza. Oznaczajac koszt 1 kilograma prochu
przez ,a“, mamy: koszt rakiety = 2 G,a=7,54 a.

14. Start szybowca =z silmiliem bardzo stabej mocy
do lotu ciggowego (do holw) przy pomocy rakiety
prochowej. -

Obieram szybowiec I. T. S. VIIIL., jak w przy-
kladzie 1, z rakieta wbudowana z tylu, zaopa-
trzony w silnik, wystarczajacy do lotu poziomego
na kacie natarcia najwiekszej doskonalosci. Nadmiar
mocy jest nieznaczny. Dane: cieZzar calkowity
Q=270 kg, S=17,7 m®. Przyjmuje start na kolach;
u=0,07. Przyspieszenie w czasie lotu wznoszacego :
Pé. = 0,1 g. Z biegunowej dla kata natarcia naj-
wiekszej doskonalosci: ¢, =0,05, ¢, =0,85, i,=>5,6°.
Dla kata natarcia w punkcie biegunowej, w ktérym
styczna ma spélezynnik kierunkowy nizej podany,

1
mamy: tg a =—“—=<\>14,3 (130); ;= 0,05, ¢, =

=0,86, i=5,89 7 $migla = 0,65. Spélezynnik ,c,*
maly, gdyz silnik jest slabej mocy: ¢, = 0,02. Spél-
czynnik nadmiaru mocy: a = 1,25. Proch czarny:
=1, y=0,00165 kg[cm®, cq,.,—1600 m|sek. Pred-
kosé samolotu holujacego w chwili doczepiania sig
szybowea : v, = 90 km[godz = 2b m|sek. Kat nachy-
lenia toru lotu do poziomm: ¢ = 1% Obliczamy :
predkosé oderwania sig szybowca: v,—16,8 m|sek
(121),  spélezynnik wyporu: ¢,,=0,39 (321), dla
tego spélezynnika wyporu z biegunowej: ¢, ,=0,033.
Sredni spélezynnik wyporu: ¢, = 0,625 (322),
z biegunowej dla tego spélczynnika wyporu:
Ceér.= 0,038. Mozemy znale$¢ warto$¢ mna ,c,4.%,
kredlac funkeje (823) od ,v%,“ do ,v,2%; z prosto<
kata mamy: ¢, 4, = 0,56 (328), z biegunowej dla
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tego spélezynnika wyporu: ¢, = 0,036. Srednia
predkosé lotu (fikeyjna): v, = 20,82 m[sek (332).
Ciag Smigla w locie poz1omym na kacie natarcia
najwigkszej doskonalosci: F,=15,88 kg (225). Pred-
kosé w locie poziomym na k@cie natarcia najwiekszej
doskonalosci: w,= 16,92 m/[sek (232). Moc silnika,
potrzebna do lotu poziomego na kacie natarcia naj-
wigkszej doskonalo$ci: N,=5,52 KM (226). Moc
nominalna silnika: N, = N SoT KM (227). Ciag
Smigla W miejscu: Fy= BN S92 %y (229). Sre-
dni ciag $migla w czasie lotu wznoszacego: F, —
=12,4 kg (342). Moc potrzebna do lotu z pred-
koscig ,v,“: N,= 11,75 KM (842 a). N, < N,. Sita
pociggowa rakiety: P=36,6 kg (349). Dlugosé lotu:
§=189 m (345), s=173,3m (338). Czas lotu: ?,—
= 8,75 sek (346), t, = 8,37 sek (337). Wysokosé
wzniesienia sig: Z=3,3 m (317). Dlugosé lotu w po-
ziomie: ¢= 188 m (287). Przyspieszenie szybowca
na poczatku lotu wznoszacego : p,, = 0,1185 g (350).
Przyspieszenie szybowca na koncu lotu wznoszacego
t. z. w chwili doczepiania si¢ do samolotu: p;, =
=0,064 g (351). Srednica naboju rakietowego: d=
=11,8 om (169). Ciezar w 1 sekundzie: G,=0,224 kg
(172) Calkowity ciezar naboju rakietowego: G,—
= 1,96 kg (294). Dlugos$é naboju rakietowego: I—
= 10 8cm (175). Ciezar calej rakiety dla luski
z lekklego stopu: G,.= 2,4%g (190). Wielkosé cha-
rakterystyczna rakiety: P?,= 3820 kgsek (59) nie
jest duza. Oznaczajac koszt 1 kilograma prochu.
przez ,a“, mamy: koszt rakiety = 2 G,a=3,92 a.

15. Start szybowca z silnikiem stabej mocy do lotu
ciqgowego (do holu) przy pomocy rakiety prochowej.

Obieram szybowiec I. T. S. VIIL., jak w przy-
kladzie 1, z rakieta wbudowang z tylu, zaopatrzony
w silnik o mocy 9 KM. Daneé: cigzar calkowity
Q=270 kg, S=17,7 m®. Przyjmuje start na kolach;
u = 0,07. Przyspieszenie w czasie lotu wznoszacego:
Pir. = 0,1 9. Z biegunowej dla kata natarcia naj-
wiekszej doskonalosei: ¢, =0,05, ¢, =0,85, i,=5,6°.
Dla kata natarcia w punkcie biegunowej, w ktérym
styczna ma spélezynnik kierunkowy nizZej podany

1
mamy: tg @ = Ty =o14,3 (180), ¢,= ~0,05, ¢,=

=0,86, 1=5,8% % $migla = 0,65. Spélezynnik ,c,“
maly, gdyz silnik jest slabej mocy: ¢, = 0,02.
N,=9KM. Proch czarny: k=21, y=0,00165
kglem?®, ¢ .. = 1600 m|[sek. Predkosé samolotu holu-
jacego w chwili doczepiania sie szybowca: v, —
= 90 km|godz = 25 m|sek. Kat nachylenia toru lotu
do poziomu: ¢ = 1% Obliczamy: predkosé oderwa-
nia si¢ szybowca: v, = 16,8 m[sek (121), spélczyn-
nik wyporu: ¢,, = 0,39 (321), dla tego spélezyn-
nika wyporu z blegunoweJ Czs = 0,083. Sredni
spélezynnik wyporu: ¢, = 0,625 (322), z biegu-
nowej dla tego spélczynnika wyporu: ¢, . = 0,038.
MozZemy znales¢ wartosé na ¢, 4. %, kreslac funkcje
(828) od ,v,2% do ,v,2% =z prostokata mamy:
¢y 4. = 0,56 (328), z biegunowej dla tego spélczyn-
nika wyporu: ¢,y = 0,036. Srednia predkos$é lotu
(fikeyjna): vy = 20,82 m[sek (332). Ciag $migla
w locie poziomym na kacie natarcia najwigkszej
doskonalosci: F, = 15,88 kg (225). Predkosé w locie
poziomym na kacie natarcia najwiekszej doskonalodei :
v, = 16,92 m[selc (232). Moc silnika, potrzebna do
lotu poziomego na kacie natarcia najwiekszej dosko-
nalosci: N, = 5,62 KM (226). Spélezynnik okresla-

jacy nadmiar mocy a= 1,63 (227 a). Ciag $migla
w miejscu: Fy—cv8,5 N,=~30%kg (229). Sredni
ciag S$migla w czasie lotu wznoszacego: Iy, =
= 20,4 kg (342). Moc potrzebna do lotu z predko-
scig ,u,%: N, = 11,756 KM (342a). N, < N,. Sila
pociagowa rakiety : P=28,6 kg (349). Dlugosé lotu:
s = 189,0m (345), s = 173,83 m (338). Czas lotu:
t, = 8,75 sek (346), t, = 8,37 sek (387). Wysokosé
wzniesienia sig: Z = 3,3m (317). Dlugos¢ lotu
w poziomie: ?= 188m (287). Przydpieszenie szy-
bowca na poczatku lotu wznoszacego: p,,=0,11854
(350). Przy$pieszenie szybowea na koncu lotu wzno-
szacego t. z. w chwili doczepiania si¢ do samolotu:
Prw= 0,064 g (351). Srednica naboju rakietowego:

= 10,4 cm (169). Cigzar w 1 sekundzie: G,—
=0,176 kg (172). Calkowity ciezar naboju rakieto-
wego: G, = 1,64 kg (294). Dlugosé naboju rakieto-
wego: = 10,8 cm (175). Cigzar calej rakiety dla
Iuski z lekkiego stopu: G,.= 1,887%g. Wielkosd
charakterystyczna rakiety: Pt¢,= 250 kgsek (59)
nie jest duza. Oznaczajac koszt 1 kilograma prochu
przez ,a“, mamy: koszt rakiety = 2 G,a=3,08 a.

16. Lot poziomy szybowca przy pomocy ralkiety
prochowej.

Obieram szybowiec I. T. S. VIIL., jak w przy-
kladzie 1., z rakieta whudowana z tylu. Dane:
calkowity cigzar Q=205 kg, S=17,7m?2, odleglosé
kominkéw s =1000m. Z biegunowej dla kata na-
tarcia naJWleSZG_] doskonalosei: ¢, = 0,05, ¢, =0,85,
ip=5,6" proch czarny: k=1, y= 000165 kg/cm3
Cq 7. = 1600 m[sek. Obliczamy : prqdkosc lotu w po-
ziomie : v, = 1b m[sek (232), sila pociagowa rakiety :
P =11,93 kg (352), srednica naboju rakietowego :
d=6,73 cm (168), czas przelotu: ¢, = 61,5 sek (353),
cigzar w jednej sekundzie: G,=0,073kg (172),
cigzar calkowity naboju rakietowego: G, = 4,86 kg,
dlugosé naboju rakietowego: 1=83,5 cm (175), cie-
zar calej rakiety dla luski z lekkiego stopu: G, —=
= 5,92 kg. Wielko$¢ charakterystyczna rakiety:
Pt, =735 kgsek (69). Oznaczajac koszt 1 kilograma
prochu przez ,a“, mamy: koszt rakiety = 2 G,a=
= 9’72 a.

17. Lot poziomy szybowca z silnikiem bardzo stabej
mocy przy pomocy raliety prochowej.

Obieram szybowiec I. T. S. VIIL, jak w pray-
kladzie 1, z rakieta wbudowana z tylu, zaopa-
trzony w - silnik bardzo slabej mocy. Obliczenia
przeprowadzimy dla 2 silnik6w o mocy 7 KM i 9 KM.
Dane: ciezar calkowity Q=270 kg, S=17,7 m2,
odleglo$é kominkéw s=1000 m. Z biegunowej dla
kata natarcia najwigkszej doskonalosci: ¢, = 0,05,
¢,,= 0,85, i,=5,6° % $migla = 0,65. Spélczynnik
»Cs* maly, bo silnik jest slabej mocy: ¢, = 0,02,

NC =T7KM, i N,=9 KM, szybkos¢ przelotowa

se 30 m|[sek = o 108 km/godz, proch czarny:
lc =1, y=0,00165 kg[cm?®, c,,.. = 1600 m|sek. Obli-
czamy spélezynnik  wyporu: ¢,, =0, 272 (355)

z biegunowej dla tego spélezynnika wyporu: c,, =

= 0,032. Ciag $migla w locie poziomym na kacie
natarcia najwigkszej doskonalosci: #,=15,88 kg (225).
Predkosé w locie poziomym na kacie natarcia naj-
wiegkszej doskonalosei: v, = 16,92 m[sek (232). Moc
silnika, potrzebna do lotu poziomego na kacie na-
tarcia najwigkszej doskonalosei: N, = 5,62 KM (226).



Moc 7KM. Moc 9 KM. Ciag Smigla w miejscu:
Fy= 22 kg, F, = ~30kg (229). Ciag $migla
w locie z predkoscig ,0.%: F, = 2,1 kg, F,=10,1kg
(356). Sila pociagowa rakiety: P =29,7kg, P=
= 21,7 kg (357). Czas lotu: ¢,=33,3 sek, {,— 33,3 sek
(358). Srednica naboju rakietowego: d= 10,6 cm,
d=8,9 em (168). Ciezar na 1 sekunde: G,= 0,182 kg,
Gy = 0,127 kg (172). Cigzar calkowity naboju ra-
kietowego: G,=6,05 kg, G,=4,22 kg (359). Dlugosé
naboju rakietowego: I=41,4 cm, 1=41,4 em (175).
Cigzar calej rakiety dla luski z lekkiego stopu:
G,= 1,38 kg, G, = 5,15 kg (190). Wielko$é charak-
terystyczna rakiety: P ¢,=990 kgsek, P t,—=722 kgsel
(59). Oznaczajac koszt 1 kilograma prochu przez ,a“,
mamy: koszt rakiety = 12,1 a, koszt rakiety
= 8,44 a. A teraz obliczymy predkosé i czas lotu
3 8
bez rakiety. WyrazZenie: bes —=95,2, chbz = 51,2
Czcd Czch
(362). Z krzywej (288) mamy: ¢,.; = 0,485, ¢, =
= 0,395 (288). Predkosé lotu przy dzialaniu tylko
napedu smiglo -silnikowego : v, = 22,5 m/[sek, v, —
= 24,9 m[sek (363). Czas lotu: . = 44,4 sek, {,=
= o 40 sek (364).

18. Lot Slizgowy szybowca przy pomocy rakiety
prochowej.

Obieram szybowiec I. T. S. VIIL, jak w przy-
kladzie 1, =z rakieta wbudowana z tylu. Dane:
ciezar calkowity Q=205rkg, S=17,7m? odleglos¢
kominkéw ¢=1000m (ryc. 15). Z biegunowej dla
kata natarcia najwigkszej doskonalosci: ¢, = 0,05,
¢y,= 0,85, i,=5,6% proch czarny: k=1, y=
=0,00165 kg/cm3, c,,. = 1600 m|sek. Spélezynnik :
m=2. Obliczamy najpierw strate wysokosci przy
locie $lizgowym bez rakiety. Kat nachylenia toru
lotu do poziomu: tg ¢=0,05895 (365), @=3°30".
Strata wysokosci: z=58m (366). Dlugosé lotu:
s=1001,5m (367). Predkosé lotu slizgowego na ka-
cie natarcia najwiekszej doskonaloseci: v,=14,7 m/selk
(368). Czas lotu: ¢,=67,8 sek (369). Przy zastoso-
waniu rakiety strata wysokosei: z1=%=29m (370).
Kat nachylenia toru lotu do poziomu: tg g, =0,029,
@, =1042/ (371). Dlugosé lotu: s, = 1001 m (372).
Predkosé lotu na kacie natarcia najwiekszej dosko-
nalosci: v, = 14,8 m[sek (373). Sila pociagowa ra-
kiety: P=6,9 kg (374). Czas lotu: ¢, = 67,6 sek
(875). Srednica naboju rakietowego: d= 5,14 cm
(170). Ciezar na 1 sekunde: G,= 0,0425 kg (172).
Calkowity ciezar naboju rakietowego: G,=2,875 kg
(376). Dlugosé naboju rakietowego: 7==84 em (175).
Cigzar calej rakiety dla luski z lekkiego stopu:

G,=3,5 kg (190). Wielkos¢ charakterystyczna ra--

kiety: Pt, = 467 kgsek (59). Oznaczajac koszt 1
kilograma prochu przez ,a“, mamy: koszt rakiety
=2 G, a=>5,75 a.

XVIII. Wnioski.

Tabela 2 podaje zestawienie wynikéw przy-
ktadéw obliczeniowych przy uzyciu prochu czar-
nego jako materjatu pednego. Z przyktadéw tych
mozemy wyciagnac¢ nastepujace wnioski:

1. Najmniejsza rakieta wypada przy uzy-
ciu jej jako napedu pomocniczego w celu ru-
szenia z miejsca szybowca z silnikiem o mocy
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9 KM. Ruszenie z miejsca tego szyboweca przy
przyjetych spolezynnikach tarcia i przy dziala-
niu samego napedu S$miglo - silnikowego byloby
niemozliwem. Ciezar prochu w tym wypadku
0,85 kg.

2. Réwniez male wypadaja wymiary rakiet
przy uzyciu ich jako napedu pomocniczego
w celu nabrania przez szybowiec w wypadku
startu do lotu ciagowego (do holu) predkosei,
rownej predkosci ciagnacego (holujacego) sa-
molotu. Naped rakietowy wspéldziata réwniez
i w tych wypadkach z napedem $miglo - silni-
kowym. Ciezary prochu wahaja sie w grani-
cach od 1,54 kg do 1,96 kg w zalezno$ci od mocy
silnika (9 KM. i 7 KM.).

3. Troche wieksze wypadaja rakiety przy
uzyciu ich w celu skrécenia rozbiegu startuja-
cego szybowea z silnikiem sltabej mocy (start na
kolach), tudziez w celu zmniejszenia spadku wy-
sokoSci w czasie lotu $lizgowego na dlugosci
1000 m2. Ciezary prochu wynosza w tych wypad-
kach: 2,15 kg dla rozbiegu na kolach z terenu
plaskiego przy dzialajacym silniku o mocy
9 KM, 3,60%g dla tego samego wypadku przy
silniku 7KM i 2,87 kg w wypadku lotu §lizgo-
wego.

4. Dosyé juz duze wypadaja rakiety w wy-
padku uzycia ich w czasie startu do lotu ciago-
wego bez wspoéldziatania napedu $miglo - silni-
kowego (ciezar prochu 3,77 kg, predkosé samo-
lotu ciagnacego 25 m/sek), w wypadku startu ze
zbocza (4,00 kg), w wypadku zwiekszenia pred-
kosci lotu w poziomie przy wspoldziataniu sil-
nika 9 KM do 30 m/sek (422kg) i w wypadku
lotu poziomego na kacie natarcia najwiekszej
doskonalo$ci na dlugosci 1000 m (4.86 kg) bez
wspoldziatania napedu $miglo - silnikowego.

5. Duze rakiety wypadaja w wypadku zasto-
sowania ich do startu z terenu plaskiego bez
wspoldziatania napedu $miglo - silnikowego
(8,85 kg dla startu na plozach i 5,33 kg dla star-
tu na kolach), w wypadku startu na plozach
ciezkiego szybowca z silnikiem bardzo slabej
mocy (7 KM, 10,86 kg prochu). w wypadku lotu
poziomego z predkoscia 30 m/sek, przy wspol-
dziataniu silnika 7 KM (6,05 kg) i wreszcie
w wypadku zrywowego startu szyboweca, prze-
znaczonego do lotu miesniowego (11,70 kg dla
p¥oz i 10,73 kg dla kob).

6. Najwieksze rakiety wypadaja przy star-
cie na wysoko$¢ t.z. przy locie wznoszacym
(45,10 kg — 72,20 kg, wysoko$é 500 m).

Zbierajac to wszystko, dochodzimy do osta-
tecznych wnioskéw, a mianowicie:

a) Rakiety prochowe moga znales¢ zastoso-
wanie w szybownictwie najpredzej jako naped
pomocniczy przy wspéidziataniu napedu $migto-
silnikowego w czasie startu zterenu pta-
skiego, w wypadku startu do lotu ciagowego
celem nabrania predkosci réwnej predkosei cia-
gnacego samolotu, jako czynnik bezpieczenstwa
celem zmniejszenia spadku wysoko$ci w locie
Slizgowym wzglednie celem przelecenia poziomo
pewnej, nieduzej zreszta, odlegtosci i w ostatecz-
nosci celem zwiekszenia szybkosci lotu pozio-
mego przy wspoldzialaniu napedu $&miglo - sil-
nikowego.
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TABELA 2. Zestawienie wynikéw

Spélezyn- Naped :
Typ Ciezar Rodza?.j ruchu Pod.- nilf w pierwszej Nap'gd w czasie | Naped w czasie
szybowca (rozbieg, lot) |wozie| tarcia chwili rozbiegu rozbiegu lotu
kg us | w
: Rozbieg z terenu
LT.8.VIL| 205 || =00 08 e | Plosy| 06 | 02 Rakieta Rakieta L
Rozbieg z terenu
LT.8.VIIL | 205 | plaskiego . . . | Kola | 02 | 0,07 Rakieta Rakieta o
Rozbieg ze zbo-
LT.S. VIIL | 206 | “ /0 (0% . . .|Plozy| 0,6 | 02 Rakieta Rakieta =
Rozbieg z terenu
L T.8. VIII. | 270 { plaskiego . . . |Plozy| 06 |02 | Silnik 7 KM Silnik 7 KM 2
Rozbieg z terenu Tt (1o
I.T.8. VIIL. | 270 & Silnik 7 KM Silnik 7 KM
plaskiego . . . |Plozy, 0,6 | 0,2 v hkiote Sralota -
Rozbieg z terenu
L T.8. VIIL | 270 { plaskiego . . .|Kola| 02 | 008| Silnik 7 KM Silnik 7 KM 3
Rozbieg z terenu 1o e
I.T. 8. VIIL | 270 & Silnik 7 KM Silnik 7 KM
plaskiego . . .| Xola | 0,2 | 0,08 P rakiota PR -
Rozbieg z terenu
L T.8. VIIL } 270 { plaskiego . . .|Kola | 0,11] 007 Silnik 9 KM Silnik 9 KM =
Rozbieg z terenu e s
I.T.S. VIIL | 270 & Silnik 9 KM Silnik 9 KM
plaskiego . . .| Kola | 0,11 | 0,07 e et -
Rozbieg z terenu
e { plaskiego . . .| Kola | 02 | 007| Silnik 9 KM Silnik 9 KM 2
Rozbieg z terenu sy
Lo 5 VL 200 ol s intaateiono ¥ o) Jokar 0,2+ loor - BIPEE SEM Silnik 9 KM L2
Sﬁ:ﬁ’%ﬂ‘;ﬁ? 140 [| Start zrywowy . |Plozy| 06 | — Rakieta ~ Mieénie ludzkie
Sig:}ﬁ?;ét 140 || Start zrywowy .| Kola | 0,2 | — Rakieta - Mieénie ludzkie
I.T.S.VIIL | 205 ‘ Startna wysoko$é¢| — — | = — Dowolny Rakieta
Silnik 7 KM
I. T.S. VIII. | 270 \ Startna wysoko&é| — e = - Dowolny lin;a.kieta,
I.T.S. VIIIL. | 270 || Startna wysoko$é| — - = — Dowolny Sllin;:k?eﬁM
I.T.S. VIIIL | 270 I Start do holu . |Plozy| — [ 02 — Dowolny Rakieta
Do- : Silnik 7 KM lub
LTS EVITE 7270 Start do holu . el — = = 9 RM
L T. 8. VIIL | 270 ] Start do holu . |Kola| — | 007 2, Dowolny S
I.T.S. VIIL | 270 {| Start do holu Kota | — | 0,07 = Dowolny Silnik 9 KM irakieta
I.T.S. VIII. | 206 | Lot w poziomie .| — — | = — — Rakieta
I T.S. VIIL. | 270 { Lot w poziomie . | — — — — - Silnik 7 KM
A ilnik 7 KM
I.T. S.VIIL. | 270 || Lot w poziomie .| — — | — — — Slin;akieta
I.T.S. VIII. | 270 || Lot w poziomie .| — — | - — — Silnik 9 KM
I.T.S.VIIL | 270 || Lot w poziomie .| — | — | — & i Sk BN
; Pod wplywem
I.T.S. VIIL| 205 { Lot flizgowy ... | — | — | — =2 = Wlasnegg L
I T.S. VIIL 205 Lot lizgowy . .| — — - — — Rakieta

b) Rakiety prochowe moga znalez¢ zastoso-
wanie jako naped bez wspdéldziatania innych na-
pedéw w wypadku * startu z terenu plaskiego
i w wypadku zrywowego startu szybowca do
lotu mie$niowego, choé¢ w tych wypadkach ra-
kiety wypadaja bardzo duze.

¢) Rakiety prochowe — przynajmniej z pro-
chu czarnege — nie znajda zastosowania w wy-
padku lotu na -wysokosé i to bez wzgledu na to,
czy szybowiec jest zaopatrzony w silnik slabej
mocy czy tez nie. :

d) Duze widoki rozwoju przedstawiaja ra-
kiety prochowe, jezeli chodzi o mozliwosci wy-
konania przelotow na termice kominowej na mo-
toszybowcu rakietowym. Rakiety moga w tym
wypadku zastapié¢ zespol smiglo - silnikowy, na-
wet z lepszym skutkiem, bo nie psuja ksztaltéw
zewnetrznych szybowca, ani jego wlasnosci
aerodynamicznych.
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Przyspie- Pisttnia Peavinio 5 S.ila po- | .. il
szenie leez %sep;i wrf: ?ﬁfgﬁg; ciggowa ii";o‘:fa Sredni- Dh}', ., | Dlugodé| Wysokoss | Czas | Czas
W plerw- ia si rakiety | rakiety | ca na- | 805¢ |Ciezar| rozbie- i) 107~ alenia
; poczgtku | wania si¢ szy- i w czasie : . 3 02016 | waniesienia | 1% D
S2€] | rozbiegu | bowea lub na W pIeTW=| [ ibiegn | Poju |naboju|prochu gu lub 4 biegu | si¢ ra-
chwili |33 0%u | koncu lotu SZ8] . | lub lotu {Takiety |rakiety lotu S1¢ lublotu | kiety
ruchu chwili
g g g kg kg cm cm g m m selk sel
0,2 0,09 0,22 164 59,5 150 | 87,2 | 885 | 51,0 — 10 13
02 0,09 0,101 82 328 | 11,2 | 37,55 533 | 926 = 16 19
0,2 0,09 0,218 126,05 22,7 10,0 38.1 | 4,00 50,6 - 10 13
—0,52 —0,122 Start niemozliwy - — - = = = 55 LS,
0,2 0,05 0157 | 195 465 | 133 | 567 11086 | 92,0 a2 20 23
—0,122 |—000222|  Start niemozliwy e Seinddeipagh wis fs 2 £
0,2 0,05 0,0511 87 14,1 73 | 66,0 | 8,60 | 2240 o 82 35
0,00111 | 0,0411 0,018 — S — — — 516,0 — 46 —
| i
0,2 0,08 0,057 10,5 | 105 | 634 470 | 215 | 2125 = 21 24
—0,089 0,0411 Ruszenie z miejsca niemozliwe. Rozbieg mozliwy. - — — — —
02 0,0411 0,018 78 Hjn 2 6,00 | 274 085 | 516,0 it 46 1,77
|
40 =2 4,53 644 | — | 1000|1854 [11,70| 16 - 0286| 2,96
}
40 = 4,12 588 — | 1000|1240 (1078 | 158 o 0295| 296
: I
= £ 2 o e 375 | 12,00 8870 72,20 [4100,00| 50O 314,00 | 814,00
— — — — 46,33 | 13,30 |237,5 | 54,50 | 2800,00 500 192,00 | 192,00
— — — - 38,83 | 12,11 | 237,56 | 45,10 | 2800,00 - b0O 192,00 | 192,00
o 0,088 0,075 =3 47,80 | 18,40 | 14,2 | 377 | 265,00 2,1 13,00 | 18,00
Nabranie predkosci 25 m/sek, réwnej predkosci holujacego samolotu, niemozliwe.
= 0,185 0,064 2 36,60 | 11,80 | 10,8 | 1,96 | 189,00 8,3 87 | 875
1x 0,1185 0,064 4 28,60 | 1040 | 10,8 | 1,54 | 189,00 3,3 87 | 875
= = = — 11,93 6,73 | 83,6 | 4,86 |1000,00 — 61,50 | 61,60
= = v, =22,6 m/sek = — — = — | 1000,00 o 44,40 =
ey 3 ve =80 m/selk = 2970 | 10,60 | 41,4 | 6,05 |1000,00 s 3380 | 8330
T 38 v, =24,9 m/selc|  — = — — | — |1000,00 = 40,00 | —
NS i ve =80 m/selc &2 21,70 | 890 | 41,4 | 4,22 [1000,00 . 33,30 | 88,330
Strata wy-
= 3 Fi = = = = — |1001,50 | o okosci 587m | 640 o
¥ £l £ e, 690 | 514 | 840 | 287 [1001,00| Strata wy-| 6760 | 67,60
XIX. Zgloszenie patentowe. wych lub z innych materjaiéw wybuchowych do

_ Zastosowanie rakiet prochowyech jako srodka
napedowego w lotnictwie zgloszono jako patent
w Urzedzie Patentowym Rzeczypospolitej Pol-
skiej (M. P. i H.).

Autorzy: Prof.
(Lwow, Polska) i

Zbigniew Leliwa
ska).

Tytul: Sposob uzyskiwania sif napedowych
(sit reakcyjnych) przy pomocy rakiet procho-

inz. Stanistaw - fukasiewicz

Krzywobltocki (Lwow, Pol-

bezposredniego napedu maszyn lotniczych.

Oczywiscie mozna tego rodzaju rakiety pro-
chowe stosowac¢ i do szybowcow oraz moto-
szybowcow.

Zastrzezenia patenlowe obejmuja zastosowa-
nie samych rakiet prochowych do nadania ma-
szynom lotniczym pewnej predkosci, a szczegol-
nie zastosowanie tych rakiet jako napedu po-
mocniczego.

Numer sprawy: P. 49629.

Data podania
17. IV. 1936. :
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Zakonezenie.

Obliczenia, i rozwazania, wyZej przeprowa-
dzone, wykazaly, ze rakiety prochowe moga zna-
les¢ zastosowanie w szybownictwie jako mnaped
pomocniczy w niektéorych wypadkach, jak skro-
cenie rozbiegu przy starcie, gdy szybowiec jest
zaopatrzony w silnik stabej mocy, w czasie
startu do lotu ciagowego (do holu), jako pewien
czynnik bezpieczenstwa dla przelecenia pewnej
odleglosci bez straty wzglednie z mala strata
wysokosei 1 t. p.

Obliczenia przeprowadzitem dla rakiet, nie
posiadajacych zadnych wurzadzen pomocniczych
w celu zwiekszenia sprawnosci napedu rakieto-
wego. Dziatanie tego rodzaju urzadzen pomocni-
czych jak dysza Melota, tlok powietrzny i t. p.
jeszceze nie jest nalezycie teoretycznie ujete, tak, ze
w obliczeniach nie mogtem braé¢ ich pod uwage.

Na wstepie zaznaczylem, ze nie biore pod
uwage w swoich rozwazaniach czynnika bez-
pieczenstwa spowodu braku jakichkolwiek da-
nych pomiarowvech w tym kierunku. Otéz nalezy
zaznaczyé, ze powyzsze obliczenia dopiero wte-
dy beda miaty pelna praktyczna warto$é i prak-
tyvezne znaczenie, gdy zostana przeprowadzone
pomiary rakiet, majace na celu oznaczenie gra-
nicy wielkoSci rakiet, powyzej ktorej stosowanie
rakiet moze sie staé¢ niebezpieczne. Najprawdo-
podobniej granica ta nie bedzie zbyt wysoka, mo-
ze bedzie zawierala sie ona w ciezarze 2—3 kg
prochu w jednej rakiecie, co oczywiscie pocia-
gnie za soba znaczne ograniczenie zakresu sto-
sowalnosci rakiet w szybownictwie. W dalszym
ciagu badan nalezaloby stwierdzi¢, czy byloby
dopuszezalnem z punktu widzenia bezpieczen-
stwa uzycie kilku matych rakiet, utozonych obok
siebie i zapalanych po koleji jedna za druga.
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IL.
Mozliwosci zastosowania rakiet prochowych w lotnictwie wojskowem,

Les possibilités de I'emploi des fusées 4 poudre dans I'aviation militaire.

Le présent article a pour but la considération des
possibilités de I'emploi des fusées a poudre dans lavia-
tion militaire afin de réduire la longueur du roulement
au décollage et a latterrissage etc. L’auteur tend donc
a établir, dans chaque exemple, des formules donnant les
dimensions de la fusée, compte tenu des hypothéses fai-
tes. Les observations faites par lauteur dans larticle
précédent et concernant la sécurité sont toujours en vi-
gueur.

Comme résultat des calculs, I'auteur vient a la con-
clusion que, si on néglige le facteur sécurité, les fusées
a poudre peuvent étre employées au décollage et lors de
l'atterrissage, mais que l'effet de leur application est fai-
ble en montée quand on s’en sert comme d'un moyen
auxiliaire. Toutefois, pour prononcer un jugement défi-
nitif sur la possibilité de I'emploi des fusées a poudre
dans l'aviation, il serait nécessaire d’effectuer des mesu-
res ayant pour but d’étudier le facteur le plus impor-
tant — le facteur sécurité. La sortie de la vrille et le dé-
collage d’hydravions constituent des possibilités ultérieu-
res de l'application des fusées a poudre.

Des graves difficultés de construction présentera
sans doute le montage de la fusée de cette facon qu’au-
cune partie de l'avion ne soit exposée a l'action des gaz
chauds d’échappement et que la direction de la force pro-
pulsive passe par le centre de gravité de I'avion entier
ou bien prés du centre de gravité. En tout cas, les diffi-
cultés a surmonter seront moindres dans les avions en-
tiéerement métalliques que dans les avions en bois ou de
construction mixte.

Przeglad tresci:

Wstep. I. Start samolotu przy pomocy rakiety procho-
wej. II. Start samolotu na wysoko$é przy pomocy ra-
kiety prochowej. III. Wyjscie z korkociagu. 1V. Lado-
wanie samolotu przy pomocy rakiety prochowej. V. Start
wodno-samolotéw przy pomocy rakiety prochowej.
VI. Tok obliczen i przyklady obliczeniowe. VIL Zesta-
wienie wynikéw przykladéw obliczeniowych. VIIL. Za-
koriczenie i wnioski.

WSTEP.
Celem niniejszego artykuiu jest rozwazanie
mozliwosci zastosowania rakiet prochowych

w lotnictwie wojskowem do skrdécenia rozbiegu
przy starcie, dobiegu przy ladowaniu i t. d.
W kazdem z obliczen zatem daze do podania
wzorow na wymiary rakiety przy pewnych zato-
zeniach. Co do bezpieczenstwa, to zachowuja tu
swoja moc te same uwagi, ktore umiescitem
w poprzednim artykule. Roéwniez opis rakiet
prochowych moze czytelnik znales¢ w poprzed-
nim artykule.

I. Start samolotu przy pomocy rakiety pro-
chowej.

1. Ustawienie samolotu.

Przyjmuje, ze samolot jest ustawiony na pla-
skim terenie. Zadaniem mojem jest obliczenie
dtugoseci i czasu rozbiegu. Przez stowo ,,dlugosé
rozbiegu® rozumiem droge, jaka samolot prze-
biegnie od chwili zaczecia ruchu do chwili oder-

wania sie od ziemi. Zatem przy korcu rozbiegu
predkosé powinna byé tak duza, by uzyskany
wypor skrzydet byl réwny ciezarowi samolotu.

Obliczenia przeprowadzam pod nastepujace-
mi zalozeniami:

a) W czasie calego rozbiegu ciezar samolotu
nie ulega zmianie; zatem nie biore pod uwage
zmiany ciezaru samolotu skutkiem wypalenia
si¢ naboju rakietowego.

b) Nie biore pod uwage wplywu oddzialy-
wania ziemi na wielko$¢ sil aerodynamicznych
skrzydel samolotu.

¢) Przyjmuje staly kat natarcia skrzydet
w czasie calego rozbiegu.

d) Przyjmuje zatem spéiczynniki 2Citied ot
dla catego samolotu za stale w czasie calego
rozbiegu.

e) Przyjmuje, ze sily bezwladnosci startuja-
cego samolotu, sifa tarcia, sila pociggowa $mi-
gla i rakiety, wreszcie sily aerodynamiczne za-
czepiaja w Srodku ciezkosci samolotu.

i) Przyjmuje, ze kierunki sil bezwladnosci,
sit pociagowych Smigla i rakiety i sily oporu
aerodynamicznego leza na jednej prostej.

Praktycznie rzecz biorac, w czasie rozbiegu
wystapi zmiana kata natarcia, a wiec i spol-
czynnikéw ,e.“ i ,¢, albowiem pilot bedzie
w czasie rozbiegu manewrowal dragzkiem stero-
wym. Jednakze ponizej udowodnie, ze zmiany
tego rodzaju sg praktycznie bez znaczenia.

2. Wbudowanie rakiety.

Rakieta bedzie musiata byé umieszczona
w specjalnej komorze rakietowej w tyle kadlu-
ba. Komore rakietowa nalezy oddzielié od re-
szty przestrzeni kadluba przegroda ogniotrwala.
Opierzenie tylne samolotu nie powinno byé ob-
jete przez strumien gazéw wylotowych. Rakieta
bedzie mogta byé wkladana do komory rakieto-
wej albo od strony wylotu gazéw albo od kabi-
ny pilota przez specjalny otwér w S§cianie ognio-
“trwalej, zamykany szczelna nakrywa. Zapalenie
elektryczne np. przy pomocy mailej baterji.

Wazna rzecza jest odpowiednie umieszcze-
nie rakiety wzgledem Srodka ciezkoSci samolotu
[10] *). Gdy rakieta umieszczona jest za nisko
wzgledem Srodka ciezkoéci, to sita pociagowa ra-
kiety daje wzgledem tego Srodka moment, usitu-
jacy obréci¢ samolot them do géry czyli zwiek-
szy¢ kat natarcia. Przy takiem zatem umieszcze-
niu rakiety pilot w czasie rozbiegu bedzie musiat
drazek sterowy lekko ,,oddawac“,by np. rozbieg
odbywal si¢ stale na najlepszym kacie natarcia.
Gdy rakieta bedzie umieszczona za wysoko, to
sita pociagowa rakiety da wzgledem Srodka ciez-
kosSci samolotu moment, usilujacy zmniejszyé
kat natarcia. Pilot w czasie rozbiegu bedzie mu-
siat drazek sterowy lekko ,.$ciagaé na siebie®,
by rozbieg odbywal sie stale na najlepszym ka-

') Spis literatury znajduje sie w poprzednim arty-
kule.
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cie natarcia. Wedlug [20] lepiej jest umiescié
rakiete za nisko niz za wysoko, gdvz rakieta
umieszezona za wysoko moze przy malej nierow-
nosci podfoza wzglednie przy matym bledzie pi-
lota spowodowaé ,kapotaz“ samolotu.

Najlepiej jest umiesci¢ rakiete tak, by kieru-
nek sity pociagowej przechodzit przez Srodek
ciezkosci calego samolotu, co jednakze jest rze-
cza trudna.

3. Cigg smigla.

Na wstepie zaznaczam, ze nie chodzi mi
o dokladne obliczenie wartosci sity ciagu Smi-
gla, gdyz to bedzie odgrywalo w ponizszych obli-
czeniach podrzedniejsza role. Poniewaz w tych
obliczeniach chodzi tylko o poréwnanie diugosci
rozhiegu przy zastosowaniu -rakiety i dtugosei
rozbiegu bez uzycia rakiety, zatem ciag Smigla
mozemy obliczy¢ ktérymkolwiek wzorem, wiecej
lub mniej przybliZonym.

Oznaczamy :

S, = ciag $migla w miejscu,

S = ciag $migla w locie,

k. = spélezynnik ciagu $migla (z pomiaréw
tunelowych),

¢ — spblezynnik ciagu $migla (z pomiaréw
tunelowych),

o — gesto$é powietrza (przyjmuje réwna *[g),
F, = powierzchnia kola, zakre§lonego przez
$miglo,
U = predkosé obwodowa koncéw sSmigla,
n = ilo$é obrotéw $migla,
D — dlugo$é¢ $migla (Srednica kola zakreslo-
nego),
A = posuw,
» = predkos$é lotu samolotu,
%, — spélczynnik ciggu $migla w miejscu.
7, — spolezynnik ciggu $migla w miejscu,
U, = predko$é obwodowa koncéw $migla, gdy
samolot stoi w miejscu,
n, = ilo$¢ obrotéw Smigla, gdy samolot stoi
w miejsecu,
¢, = spolezynnik zaleiny od charakterystyk
émigla i od stosunku powierzchni Smigla
do powierzchni nosénej (staly dla danego
$migla i samolotu),

Q = ciezar calego samolotu,
F — powierzchnia nosna skrzydel.

Ciag $migla mozna obliczyé z wzoru:
Sie= ko Fylldaps . cisdn, vi(d)
wzglednie :
SecnpmdDy;isiigiviaides «(2)
Spélezynniki &% i 7% nalezy odezytaé
z charakterystyki $migla dla danego posuwu.
Posuw wyraza si¢ wzorem:
v

=_l?_ - . . - . (3)
wzglednie réwniez 1 nastepujaca wielkoScia
charakterystyczna :

PR Rt G e (1)

nD

Ciag $migla w miejscu wyrazi si¢ wzorem :
S0 B Ta¥asiasa. . 1(B)
wzglednie: S o DA cEk o s (6)
Spélezynniki %% 1 ,7,“ odezytuje sie z cha-
rakterystyki $migla dla posuwu réwnego zeru.
Ciag $émigla w locie wzglednie w ruchu
samolotu mozna wyrazi¢ dostatecznie $cisle
w funkeji szybkosci wzorem Alayrac’a-Ever-
ling’a :
S=&—QF§W B MEOMOSET)
Wartosc spélezynnika ,¢,“ wedlug Neumarka
[24] waha si¢ w granicach:

SRl o Ssrggpiee T iama i,

Nie zajmuje sie zupeilnie doborem $migla do
silnika, gdyz, jak to juz wyzej zaznaczylem, nie
chodzi mi zupelnie o duza dokladnosé, lecz
0 pewne porownanie. Przyjmuje zatem, ze Smi-
gto jest juz dobrane do silnika i dalej, ze Smigto
jest 0 niezmiennym skoku.

Pewnym sprawdzianem odpowiedniego do-
boru zespolu $migto — silnikowego do samolotu
moze byé stosunek So: Q. Stosunek ten wediug
Neumarka bywa bardzo rézny, najczesciej jed-
nak waha sie w granicach od 0,204 wyjatko-
wo moze wzrosnac¢ do 0,5, natomiast dla maszyn
bardzo przeciazonych spada bardzo znacznie,
niekiedy do 0,1.

4. Roéownanie ruchu startujgcego samolotu.

Oznaczenia :
t = czas rozbiegu,
P, = opér aerodynamiczny (zmienny w czasie
rozbiegu),
T — opér tarcia (zmienny w czasie rozbiegu),
P — sila pociagowa rakiety stala w czasie
" calego rozbiegu,
P,— sila wyporu skrzydel samolotu (zmienna

w czasie rozbiegu),

pu = spolezynnik tarcia kinetycznego kol sa-
molotu o podloze, przyjety za staly
w calym czasie rozbiegu,

o = gestos$é powietrza, przyjeta za stala (Y/s),

¢. = spblezynnik oporu calego samolotu, przy-

jety za staly dla danego kata natarcia
w czasie calego rozbiegu,
¢, = spblezynnik wyporu calego samolotu,
przyjety za staly dla danego kata natar-
cia w czasie calego rozbiegu,
N = nacisk na podloze,
s = dlugo$é rozbiegu,
P, = sila przySpieszajaca,
p = przyspieszenie.
Réwnanie ruchu startujacego samolotu
w okresie, gdy kola dotykaja podloza, przed-
stawl si¢ w postaci:
Q dv

—_—— = —_— — . . 9

T S+P—P,—T 9)
Poszezegdlne sily mozna przedstawic:

Po=c, 2 Fo2. (10)
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= B:Not. (11)
Nacisk -,N“ jest w kazdej chwili réznica
pomiedzy ciezarem samolotu a wyporem:

N=Q—P, (12)
Rie=ic, % Fo? (13)
Po wstawieniu w réwnanie (9) mamy:
Q dv 0 pye
G 3i= (PH8—kQ) +(mo—oc—0) & Fo* (18)
lub:
%‘;— (P48 Q) — (ext-e,—p0) < Fu® (15)
W przypadku braku rakiety mamy:
22V _ (5—n@) + (no,—c:—c) L For.. (16)
g dt B ¥ =9 ey
lub:
Qdv 0 2
g di= (So_ﬂQ)n'_ (c=+cs‘_l‘cy)”2“ Fvr.. (17)
5. Dlugosé rozbiegu obliczona wzorem
dokladnym.
Z definicji: ds
m—'v.....(lS)
O dt=%§ o e (19)
Podstawiamy wartos¢ na ,d&“ w réwna-
nie (14):
Qdvs s O dlv)
g oas g 2ds
— (o + P—uQ) + (no,—ea—0) < Fv*.. (20)
lub:
e o
e 22 d o (21)

(S +P—puQ)+(mey—C:—¢) o 9 2 Fo?
Wyra.zeme to sprowadza si¢ do wyrazZenia:

dz
T o (22)

§= 0% In (b 4 az) + const.

ds=C

(23)

Aby znale$é dlugo$é rozbiegu ,s“ musimy
catkowaé od:
(24)
do
(25)
gdzie
= predkosé oderwania sig t. z. predkosé,
przy ktérej samolot odrywa sig od ziemi.
Po wstawieniu granic calkowania wzoér na
dlugo$é rozbiegu przedstawi sie:
=G .

g (we,—c.—c)eF
(P+8,—1Q)+ (o, —ce—cy) 5 F o
o (P+8,—#Q)
wzglednie przy braku rakiety :

Q 1

s _
Y g (wey—e—

X

-X-In

o

c)o x
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(So—#Q) + (we—e—e) & Fu2| o)

- (So—1@)
Wzorow (26) i (27) bedziemy uzywali dla

wartosei :

X In

(wey,—e.—c) >0 . (28)
Dla wartoseci:
(ez+¢;—me) >0 . (29)

uzyjemy wzoréw:

Yho (=1)
g Gt o—pe)er
g { (P+So—nQ) —(e+e—ne,) ¢ Fv..%} 6%
(P+5—nQ)
Q (=1)
8y =—

g (ez+¢e—uwue)o F
=t { (So—#Q)— (eatei—pe,) & Fol
(So—nQ)

} (31)

6. Czas rozbiegu obliczony wzorem dokladnym.

Z wzoru (14):
dlf=g L
T (P+8—uQ)+(me,—e—c) o Fo?
Calkowity czas rozbiegu:
t= _Q_Svu 1
Y% (P+8—rQ)+ (we,—ci—c,) ¢ F?

dv (32)

dv (33)

Powyzsza calka sprowadza si¢ do calki typu:

dz
‘=BSW- (B4)

W wyniku calkowania mamy :
o (+V;)
t=B——arctg|z \— ) + cons. .
Yab £ Va
Po wstawieniu granic calkowania mamy :

t= . X
\/(P+SO—MQ) (.u'c_l/_cz'_cs) gF
Jwe,—c.—c) e F}
it {”\/ 2(P+8,—nQ |-
Przy braku rakiety : :

=n 1

g V(So—u@ (e, —e—e) § F
(wey—c.—e,) 0 F}
2 (So uQ) :

Powyzszych wzoréw uzyjemy dla:
(we,—ez—e)>0 . .

(85)

Q[

(86)

X

X arc tg {v,, (37)

(28)
Dla:
(ez +e:—mpme) >0 . (29)

bedziemy mieli:

_—S A L —_av (39)
9 Jo (S0+P—yQ)—(cz+cs—ycy)%Fve
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dz 1 Vab + bz
t=BS———— 39 t= In ( ) + const. 40
a— bx? ( ) 2V— V_ Ay ( )
t= % , L X
2\/(SO+P—MQ) (eztc,—uey) % F
'V(SO-'-P—”Q) (cz+cs_ ﬂcy) % F + (C, + Ce — ,ucy) Vu % F l
psln (41)
‘\/(So+P— 2Q) (cz+c,—pey) %F —(ez+ec.—pue)v, —g— F l
Przy braku rakiety:
1
= % X
2V(So —uQ) (Czt+es — [40_,,) = F
\/(s —1Q) (e + e— o) g F + (et oo—pe) vug F |
X In (42)
V(S #Q) (ex+ Cs—l"c./) —(ez+c.—uey) v ’g‘ L l
7. Dlugosé i czas rozbiegu przy zalozemiu ruchu gdzie:
Jednostajnie przyspieszonego. M = masa calego samolotu,
b P, = calkowita sil $pi jaca.
Niektorzy autorzy [20] przyjmuja, ze w cza- % ’ca, T O S g
sie rozbiegu predkos¢ zmienia sie linjowo z cza- Ot6z :
sem, czyli ruch jest jednostajnie przysSpieszony. s Q (50)
Zalozenie to jest o tyle slusznem, ze wprawdzie g

opory aerodynamiczne rosng w czasie rozbiegu
z kwadratem predkosci, lecz rownocze$nie 1 wy-
por skrzydel rosnie z kwadratem predkosci, czyli
nacisk na podioze a wiec i sity tarcia maleja.
Obliczmy dlugosé rozbiegu przy tem zalozeniu.
7 zatozenia, ze predkosé¢ w czasie rozbiegu
jest linjowa funkcja czasu, mamy:
s (43)
VR B
gdzie:
v = predko$¢ w pewnym punkcie drogi roz-
biegu,
t’ = czas, jaki uplynal od poczatku rozbiegu
do chwili, w ktérej samolot posiada pred-
kosé ,v%,
v, = predkosé¢ oderwania sie,
t = czas rozbiegu.

Z wzoru (43)

/
Q= ot (44)

¢

Poniewaz : as
V= -(,ﬁ . . . . . (4.5)
ds=wvdt (46)
s — S‘ v dt'=S v o ”"S tdt (47

0 0
Vi L3
3=7 §=O,5t Vu (48)
Z warunku réwnosci pedu i popedu mamy:
t

Mo, = S P, dt' (49)

0

Pp= (8;+P—uQ) + (ue,—

Z réwnania (43):
vi= v, t'

i) = Fv  (B1)

(62)
Rézniczkujac obustronnie wedlug zmiennych

St CE A My
dvt=v,dt . (63)
dt' = vi dv . (54)

Podstawiamy (563) w réwnanie (49) i po
zmianie granic calkowania mamy ;

g Uy = SU" [(S‘,—I—P—yQ)i dv-+

+ (we,—

Po calkowaniu:

c,,) — v F — dv] (65)

%vu—(So+P—yQ)t+(ch ec) L ”" % g (56)

Z tego czas rozbiegu:

1 Q.

e (B7)
I (Sy+P—nQ) + (we,— ca—c) Sv2F
Przy braku rakiety:
£ l b Q v, . (8)
T (Se—nQ) + (we,—ea— ) g viF

Wstawiajac te wartosei do wzoru (48), otrzy-
mujemy dlugodé rozbiegu:
Q v

2
g (So+P—uQ) + (ue,—e.—ey) %— v, 2F

S=

(59)




JwQ :

= (60)
: 2g Gy Q s

2 (SO_“Q)"‘—(”'cy cz—cx)‘gqu

Powyzsze wzory na diugosé rozbiegu mozna
jeszcze przedstawi¢ w innej troche formie. Mia-
nowicie w chwili rozpoczecia ruchu sita przy-
Spieszajaca wynosi:

Po=8,+P—uQ . (61)

Scisle biorac, nalezaloby za ,u“ podstawié
warto$¢ spoleczynnika stalyeznego tarcia kot
i plozy samolotu o podioze. Jednakze tego tutaj
nie bede uwzglednial.

Sita przyspieszajaca tuz w chwili oderwania
sie samolotu od ziemi, gdy sifa tarcia juz znika,
wynosi [31]:

Ppu=(So+ P)— (a+0) o Fo.? .

Mozna zalozyé, ze w czasie rozbiegu sila
przysSpieszajaca jest stala i rowna sie Sredniej
arytmetycznej z sil przys$pieszajacych na pocza-
tku i koncu rozbiegu [31]. Zatem:

(62)

P, =¥£ﬁ=
= SO+P—£29— (c,+c,)%1«'v,ﬁ . (63)

Wstawiajac te warto$é w réwnanie na ruch
jednostajnie przyspieszony, mamy :

Q

PREh 2 (64)
2g S0+P'_M_2Q_(c:+ca)%Fvus
Przy braku rakiety:
1
8, = TQg v.? (65)

e "—2‘9 — (cs+¢) %Fv,ﬁ

8. Predlko$é oderwania sie samolotu.

Znajac kat natarcia, na ktérym odbywa sie
rozbieg 1 znajac spélezynniki ,e.“ i ,¢“ dla
tego kata natarcia, mozemy Ilatwo obliczyc
predkosé oderwania sig samolotu od ziemi z wa-
runku, Ze wypdr skrzydel musi sie réwnaé cie-
Zarowl samolotu.

Qi
%=V g

9. Najkrotszy rozbieg.

Uwazajmy w réwnaniu (26) wszystkie wiel-
koéci za stale z wyjatkiem wyrazZenia:
(uey—ecz—c;) =m

(66)

(67)
Woéwezas réwnanie (26) mozna przedstawic
w postaci:

s =£ (146l (68)

Widzimy, Ze aby rozbieg wogéle byl mozliwy,
musi byé:

612 B oy Vo bt S et v (1)
Szukamy minimum funkeji:
s="1(m) (70)
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Funkcja ta ma swoje minimum tam, gdzie
wyrazenie (67) ma swoje maximum. Funkcja ,m*
zalezy od kata natarcia :

)

m= £ (i)
Maximum tej funkeji:
d
E:L'— ([l—C_,,'—‘cz—C,) =0 (72)
de,  ‘de;
@i T i (73)
lub:
dey. &l
PR S gl (74)
Zatem funkcja:
m=7f(i) . (75)
osigga swoje maximum, za$ funkcja:
s=1(m) . (76)

osigga swoje minimum dla takiego kata natar-
cia, dla ktérego styczna do krzywej biegunowej
calego samolotu posiada spélezynnik kierunkowy :

1
tg @ = — 77
g = (77)

10. Poprawka dla predkosci.

Powyzsze wzory na dlugo$é rozbiegu byly
wyprowadzone pod warunkiem, ze kat natarcia
W czasie rozbiegu nie ulega zmianie. Jednakze
praktycznie kat natarcia bedzie sie zmienial.
Rozwazmy, czy ta zmiana bedzie miala duze
znaczenie. Oczywiscie, trudno jest uwzglednié¢
ciagla zmiane kata natarcia w czasie rozbiegu.
Zatem w celu uproszczenia zagadnienia, przyj-
muje nastepujace zalozenia: :

a) zmiana kata natarcia ma miejsce tuz
w chwili oderwania sie samolotu od ziemi,

b) zmiana kata natarcia odbywa sie w czasie
nieskoriczenie krétkim.

Tuz po oderwaniu sie samolotu od ziemi
przed zmiana kata natarcia opor przedstawi sie
wzorem:

i 059
P c,F2'v,,

gdzie ,e,“ odnosi sie do kata natarcia, na kté-
rym odbywal sie¢ rozbieg.

Tuz po zmianie kata natarcia:

(78)

(4
Pzz=czzF§ v,

(79)

gdzie:

¢z » = spolezynnik oporu calego szybowca dla
zmienionego kata natarcia,

v, = predkos§é po zmianie kata natarcia.

Wyrazenia (78) i (79) przyjmujemy za réw-
ne sobie, t. zn. przyjmujemy, ze ciag Smigla nie
zmienia sie i caly idzie na pokonanie oporu.
Zatem: :

Px o Pzz (80)
Co Vs —Coz Vs (81)
Vy = Vy Vch: . (82)

4
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Przyjmujac, ze pilot $ciaga drazek sterowy na
siebie, mamy:
ViU T RS Eiat DO 5 5¢(88)

Av=vu—vz='vz(vcc”—1) .. (84
Poniewaz zmiany kata natarcia nie beda zbyt
duze i katy natarcia beda lezaly jeszcze na dosyc
stromej czesci biegunowej samolotu, mozemy do

praktycznych rozwazan przyjac:
Cp, = Cgz ~ . . ~ (85)

Z tego:
A et - (SB)
Z tego rozwazania widaé, Ze moZna przy
rozbiegu pominaé¢ zupelnie swobodnie zmiane
kata natarcia i spélczynnika ,ec.“.

11. Sita pociggowa rakiety.

Oznaczmy : dv

d—t=p. Gl wa el

Wielkosé ,,p¢ daje nam przySpieszenie w da-
nej chwili. Przy$pieszenie to jest zmienne, ce-
lem jednak obliczenia, sily pociagowej rakiety
musimy przyja¢ pewna Srednia wartosé¢ przy-
Spieszenia, stata w czasie calego rozbiegu. Przy-
jecie to zrobimy tak dla rozbiegu przy pomocy
rakiety i napedu $migto - silnikowego, jak i dla
rozbiegu przy pomocy samego napedu S$migto-
silnikowego, co nam pozwoli wlasnie na porow-
nanie diugosci rozbiegu. Z réwnania (14) otrzy-
mamy :

P g P— S0+ #Q — (mo,—6—c) & Fv* (89)

W powyzZszem réwnaniu zmienne sa ,p“
i ,v% BSila pociggowa rakiety jest wielkoscig
stala, gdyz rakieta jest zwykle tak zbudowana,
ze, palac sig, wyrzuca w sekundzie stalg mase
gazOw z ta samg predkoscia. Zatem w réwna-
niu (88) musimy za ,p“ 1 ,v“ przyjaé pewne
wartosci stale. Za ,v“ przyjmiemy wartos¢ sre-
dnig predkosci; poniewaz predkos$é rosnie od
,0¢ do ,v,% wiec przyjmiemy za ,v¢ war-

L :
tos¢ n‘g
warto$é ,ps.“, ktérej sposéb obliczenia podam
ponizej.

0.2
P— —3— Dar.—So+8Q—(ucy—c:—¢) L (89)

Za ,p“ przyjmiemy pewng srednig

2 4

Z réwnan (57) i (59), wyprowadzonych pod
zalozeniem ruchu jednostajnie przysSpieszonego,
mamy wartos¢ przysSpieszenia stalego w - czasie
rozbiegu:

Dir.= % [(So +P—uQ)+ (1 c,—cz—cy) % (e F] (90)
Z tego:

e (e, —co—c) L v F (91

*;ps'r.—‘so‘f'l‘Q (1 ey—ca 08)6 Vu (91)

Z réwnania (63):

O = 124 K3 S
"g—pé'r. e S0+P_T—(Gz+ Cs) 4 Fo, (92)

Q 2% O pye
P=_g‘pér._so+—2_'+(cz+cs) 4 Fvu (93)

12. Przyspieszenie samolotu.

: Srednie przyspieszenie samolotu — gdy roz-
bieg odbywa sig tylko przy pomocy napedu $mi-
glo-silnikowego — obliczymy z réwnan (89), (90)
1(92) dla P=0:

9 R
pirs.= G |So—pQ+(wo—e—0) £ P 00
Dir.v. = % Sy —uQ+ (ue,—e,—e,) % V.2 F] (95)
Al Q
Dsr. b, = 6 {So_ % e (cz+ cs) % v vuz] . (96)

Na poczatku rozbiegu przy dzialaniu same-
g0 napedu Smiglo - silnikowego i przy przyjeciu,
ze spétczynnik tarcia statycznego réwna sie
spolczynnikowi tarcia kinetycznego (t. zn. obie-
ram chwile tuz w chwili ruszania samolotu),
mamy z roéwnania (14):

va=0 33, S8R YOT)

po.b.=%<so—u®. Jiod i (98)

W chwili oderwania si¢ samolotu od ziemi:
pu. b = % [So— !"Q_(c:t_*—cs__'["' cy) 'g‘ F 'ng] (99)

Wreszcie mozZemy przyjac:

Dir.v. = S —l2—pu. L. (100)

Przy dzialaniu dodatkowego napedu rakie-

towego mamy na poczatku ruchu i w chwili
oderwania sig samolotu od ziemi:

po=%(P+So—yQ) 2.9 a0t

Da— —% [P+S0—‘uQ—(c,+cs—y cy) %F'v,ﬁ] (102)

Celem obliczenia sily pociagowej rakiety obli-
czymy najpierw Srednie przyspieszenie samolotu
bez wspétudziatu rakiety, nastepnie przyjmuje-
my pewne przyspieszenie wig¢ksze, wstawiamy je
w rownania na wielko$¢ sily pociagowej rakie-
ty i obliczamy te sile. Przy doborze wielkosci
przyspieszenia nalezy mieé 2 wzgledy na uwa-
dze: a) dopuszczalne przy$pieszenie ze wzgledu
na konstrukcje samolotu, b) wielko§é rakiety.

Wedtug danych niemieckich dla samolotéw
wojskowych sa dopuszczalne przySpieszenia 5 g,
dla turystycznych, sportowych i pasazerskich
3 g. Jednakze tak duze przysSpieszenia spowodu-
ja bardzo znaczne powiekszenie rozmiarow ra-
kiety, co moze za soba pociagnac¢ w konsekwencji
niemozliwosé¢ fabrykacji takich rakiet. Aby wiec
rozmiary rakiet nie wypadly zbyt duze, wystar-
czy w wypadku wspdldziaiania rakiety obraé
przy$pieszenie wieksze o okolo 20—80°% od
przysSpieszenia w wypadku dziatania samego
napedu $migto - silnikowego.

W  niektéryech wyzej podanych, wzorach,
przyjmywaliSmy na przyspieszenie . w czasie
rozbiegu warto$¢ Srednia, czyli uwazaliSmy
przySpieszenie za stale w czasie rozbiegu. Mo-
7zna sie przekonaé, o ile wartosé przysSpieszenia
zmienia sie w czasie rozbiegu. Mianowicie we-



dlug [24] mozna wprowadzi¢ pewien ,,spél-
czynnik zmian przySpieszenia“ przy starcie,
ktéry w wypadku wspoéldziatania rakiety bedzie
miad postac:

T cz+c,—‘ucy).(P+S0_ ) 103
ﬂ ( cy = Q !" ( )
Przy braku rakiety :
L Cz + Cs — Au c.'/ A ﬂ iy
Br.= (———cy ) : ( L y) i

Aby start wogdle byl mozliwy, musi byé
ZAWSZe :
Br= 1 (105)
O ile ,@8“ jest dodatnie, to przy$pieszenie
maleje w czasie rozbiegu, w przeciwnym razie
wzrasta. Dla:
g=0. (106)
ruch w czasie rozbiegu jest jednostajnie
przyspieszony.
Spoélczynnik ten jest zwykle dodatni dla ma-
szyn motorowych; wedlug [24] dla maszyn mo-

torowych:
—02<p<04 . . (107)
Zatem przySpieszenie w chwili oderwania
sie samolotu bedzie wynosito:
D= (—B)Po+ 2o (108)
DPu.bv. = (—'ﬁ) Po. ». + Do. b. (109)
13. Srednica naboju rakietowego.
Srednice naboju rakietowego znajdziemy
Z WZOoru:
1
= =— 110
d v4 P o ( )
Dla prochu czarnego mamy:
d =\/4 P§ : (111)
n

14. Cigzar naboju rakietowego.

Naboj rakietowy bedzie w naszym wypadku
»belny“. Ciezar gazéw wylotowych czyli potrze-
bnego prochu w czasie 1 sekundy otrzymamy

Z WZOTru:
1

cll rz.

Go—:P.g

(112)

Ciezar pelnego naboju rakietowego otrzyma-
my z wzoru:

G _ Gs t (113)
15. Dlugosé pelnego naboju rakietowego.
Oznaczajac:
! = dlugo$é¢ pelnego naboju rakietowego,
y = ciezar wlasciwy materjalu wybuchowego,
- 2
mamy : G— n;i Ty (114)
Z tego: 4G
= 15
s (115)

To bedzie zarazem dlugoicia calej rakiety.

16. Ralkieta z ,duszq“.

Poniewaz w naszych wypadkach czas pale-
nia si¢ bedzie krotki, wiec mozemy daé¢ rakiety

-
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z ,,dusza“, ktére beda dluzsze, lecz beda posia-
daly mniejsza $rednice. Rakiety takie beda lat-
wiejsze do wyrobu wlasnie z powodu mniejszej
srednicy. Uwazajac, ze rakieta z ,,dusza® po-

winna posiadaé¢ ten sam ciezar, co rakieta pel-
na, mozemy napisac:
T d? > h
G=—Z—kh+ky—§]y (116)
gdzie:

h = wysoko$¢ stozka, stanowigcego ,dusze,
h' = wysoko$é¢ walca, stanowigcego pelng czesé
naboju rakietowego.
Przyjmujac wysoko$é stozka réwna wyso-
kosci poboeznicy :

phss Hidk (117)
mamy :
P=ndgk (118)
Z tego przyjmujac ,d“:
1
h=2P_——— (119)
Dla prochu czarnego:
3
h=2P = (120)
Dalej z (116):
4@ h
e e et
Calkowita dlugosé:
l=h+h . (122)

17. Cigzar calej rakiety.

Ciezar calej rakiety otrzymamy na podsta-
wie rozwazan w ustepie ITI/4 poprzedniego ar-
tykutu. Mianowicie w zaleznosci od materjatu
na tuski ciezar naboju rakietowego wynosi 48—

—82%, ciezaru calej rakiety. Zatem ciezar calej
rakiety:

dla luski stalowej : G, = —14%0 G (123)
: : 100

dla luski tekturowej: G, =—o— G (124)
z ; 100

dla Iuski z lekkiego stopu: @, S G (126)

18. Spolezynniki tarcia.

Wedlug [24] materjal doswiadezalny, tycza-
cy sig spolczynnikéw tarcia kél samolotu o po-
dioze, nie jest dotychczas wystarczajacy. Blenk
przyjmuje jako wartosé typowa 0,1, co niewat-
pliwie jest liczba do$é wygdérowana. Brissot po-
daje przesadnie mala warto$é 0,03. Zdaje sie,
ze w przecietnych warunkach najlepiej przyj-
mowac dla kot ., od 0,05 do 0.08.

II. Start samolotu na wysoko§¢ przy pomocy
rakiety prochowej.

1. Sytuacja.

Przyjmujemy nastepujaca sytuacje: samo-
lot przy pomocy napedu Smiglo-silnikowego
oderwal sie od ziemi i nastepnie ma sie wznieéé

*
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jak najszybciej na pewna wysokosé. Celem po-
wigkszenia szybkoSci wznoszenia sie dodajemy
Jjeszcze rakiete prochows. Wypadek ten moglby
zajS¢ mp. przy starcie samolotéw mysliwskich.
Zadaniem mojem jest obliczenie diugosci lotu
»$“ celem wzniesienia si¢ na dana wysokosé ,z%,
tudziez wymiaréw rakiety prochowej.

Obliczenia przeprowadzam pod nastepujace-
mi zalozeniami:

a) W czasie calego lotu na dlugosci 8¢ cie-
zar samolotu nie ulega zmianie. Zatem nie biore
pod uwage zmiany ciezaru samolotu skutkiem
wypalania si¢ naboju rakietowego.

b) Nie biore pod uwage jakiegokolwiek od-
dziatywania ziemi na wielko$¢ sil aerodynamicz-
nych w pierwszej chwili oderwania sie samolotu
od ziemi i na poczatku wznoszenia sie.

¢) W czasie calego okresu wznoszenia sie sa-
molotu przyjmuje staly kat natarcia skrzydel.

d) Przyjmuje, ze skutkiem powyzszego spél-
czynniki ,e.“ i ,e,“ dla catego samolotu sa stale
w calym okresie wznoszenia sie samolotu.

e) Przyjmuje, ze lot odbywa sie po linji pro-
stej, nachylonej pod katem »9“ do poziomu.

f) Przyjmuje, ze sity bezwladnosci wznosza-
cego sie samolotu, sila pociaggowa rakiety, sila
ciagu sSmigta i sily aerodynamiczne zaczepiaja
w Srodku ciezkosci samolotu.

g) Przyjmuje, ze kierunki sit bezwladnosci,
oporu aerodynamicznego, sily pociagowej rakie-
ty i sily ciagu Smigla leza na jednej linji pro-
stej.

h) Przyjmuje, ze lot jest. jednostajny.

j) Przyjmuje, ze ewentualna zmiana kata
natarcia skrzydel pomiedzy katem natarcia
w czasie rozbiegu a katem natarcia w locie wzno-
szacym nastepuje w bardzo krotkim czasie tuz
w chwili oderwania sie samolotu od ziemi, tak,
ze zmiany tej nie potrzebuje uwzgledniac.

2. Wbudowanie rakiety.
Jak poprzednio.

3. Rownanie ruchu wznoszqcego si¢ samolotu.

Oznaczajac:
v, = predkosé lotu po torze przy wspoéldzia-
faniu rakiety,
v,,, = predkosé lotu po torze bez wspéldzialania
rakiety,
¢, .= spblezynnik wyporu calego samolotu przy
danym kgcie natarcia,

¢. .= spolezynnik oporu calego samolotu przy
danym kacie natarcia,

@ = kat nachylenia toru lotu przy wspoéldzia- .,
laniu rakiety, -
@, = kat nachylenia toru lotu bez wspéldzia-
lania rakiety,
mamy w wypadku wspoéldzialania rakiety:
P-}-So—c“F% v,,.’—c,F% vai—Qsin p=0 (126)
Bez wspoéldzialania rakiety :

Fey.2 7€y, 2 Qsing,=0 (127)

s So"‘Cge 2 2

4. Dlugosé lotu wznoszqceego.

Aby sie wznie§¢ na dang wysokosé s
dlugosé lotu wznoszacego musi wynosié:

Z
~ sin @ L)

lub: Z
e =5 (129)

5. Kat natarcia w locie WZN0SZqCYM.

Wedtug [9] najwieksza predko$é wznosze-
nia otrzymamy wtedy, gdy lot wznoszacy bedzie
si¢ odbywal na kacie natarcia, odpowiadajacym
minimum mocy ($cisle minimum mocy ciagu we-
dtug Neumark’a). Powyzsze ujecie nie jest zu-
pelnie Scisle, lecz tylko duzem przyblizeniem,
Jednakze w zupelnoSci wystarczajacem dla na-
szych, badz-co-badZz orjentacyjnych obliczen.

Zatem zakladam, ze lot wznoszacy musi sie
odbywa¢ na kacie, odpowiadajacym minimum
mocy. Kat ten mozna znale$¢ przy pomocy wy-
kresu logarytmicznego biegunowej samolotu.
Réwniez mozemy go znale$é, kreslac styczna do
krzywej

e’
e

f(e,) . (130)

6. Predkosé lotu po torze.
Predkosé lotu po torze dadza nmam wzory:

_1/2Qcos @

Vn —\/ e (181)
_‘ /2 Q cos @,

’l)ml-—- W . (132)

7. Kqt wznoszenia sie.

Wstawiajac (182) w (127) otrzymamy kat
nachylenia toru do poziomu przy locie bez
wspoldzialania rakiety.

Mianowicie otrzymamy nastepujace réwna-
nie, z ktérego obliczamy kat ., “:

QZ[(cz e+cc)2+cye2] (.’;OS2 (pl—
—28,Q¢,. (cze+ ;) cOS @, +

+|Gar-@as]-0. . as
8. Predko$é wznoszenia sie.
Predkos¢ wznoszenia si¢ dadza wzory:
W =0 SINQ . (134)
Wy = Uy, SIN @y (135)

9. Czas wznoszenia sig.

Czas wznoszenia sie na dana wysokosé dadza
nam Wwzory:

Z s
e dovyde (137)



10. Sila pociggowa rakiety.
Wielkosé sily pociagowej da nam wzér:

P=Qsing+te, . Flv2t e Flvs_ Sy

5 : (138)

11. Srednica, ciciar, Alugosé naboju rakietowego

¢ cigzar calej rakiety.

Wielkosci te dadza nam wzory poprzednio
podane.

II1. Wyjécic; z korkociagu.

Rakieta prochowa moze stuzyc jako czynnik,
ulatwiajacy wyjscie z korkociagu, szczegdlnie
z korkociagu plaskiego. Rakieta taka, umiesz-
czona na samym koncu ogona, zapalona w odpo-
wiedniej chwili, moze dostarczy¢ krétkotrwalej
sily, pochylajacej samolot glowa w dol, pozwa-
lajac w ten sposéb na wyprowadzenie samolotu
z korkociagu. Nie zajmuje sie tutaj dokladnem
obliczeniem wymiaréw rakiety w tym wypadku,
gdyz jest to droga bardzo dluga i z tego powodu
niezbyt dokladna. W kazdym razie mozna
stwierdzi¢, ze wymiary takiej rakiety nie beda
zbyt duze.

IV. Ladowanie samolotu przy pomocy rakiety
prochowej.

1. Sytuacja.

Przyjmuje nastepujaca sytuacje: samolot
laduje i w chwili, gdy datknal kolami ziemie,
pilot zapala rakiete, ktéra przeciwdziala rucho-
wi, skracajac przez to dobieg. Pod stowem ,,do-
bieg® rozumiem odlegtosé od punktu, w ktérym
samolot dotknie kolami ziemie, do punktu,
w ktéorym ruch ustanie. Zadaniem mojem jest
obliczenie dlugosci dobiegu przy dzialaniu i bez
dzialania rakiety celem poréwnania tych wiel-
kosci. Obliczenia przeprowadzam pod temi sa-
memi zalozeniami, co poprzednio.

W réwnaniu ruchu pominiemy wyraz ,,So,
gdyz silnik bedzie zatrzymany, natomiast zosta-
wie wyraz, zawierajacy spoiczynnik ,es“, przed-
stawiajacy opor $migla [24].

2. Wbudowanie rakiety.

Rakieta bedzie musiata byé tak wbudowana,
by reakcja gazéw wylotowych byla skierowana
ku tylowi. Oczywiscie, jedyriem mozliwem miej-
scem umieszczenia rakiety jest dolna cze$é ogo-
na (wzglednie wogdle tylnej czesci kadiuba).
Rakieta bedzie musiata byé tak skierowana, by
gazy wylotowe i plomien nie spowodowaly po-
zaru. Najlepiej do tego celu nadawalyby sie sa-
moloty metalowe. Nalezaloby dazyé¢ do tego, by
sifa reakcji gazéw wylotowych byla skierowana
poziomo. Gdy bedzie skierowana zanadto do gé-
ry, to moze wywiera¢ duzy moment, przewraca-
jacy samolot them na doé}, co grozi kapotazem.
Wprawdzie przy dobiegu samolot porusza sie
przy kacie natarcia wiekszym od krytycznego,
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co powoduje duzy opdér o momencie, przeciw-
dziatajacym momentowi rakiety w naszym wy-
padku, lecz lepiej oczywiscie dazyé do tego, by
moment od sily pociagowej rakiety byt jak naj-
mniejszy.

3. Rownanie ruchu ladujqcego samolotu.
Oznaczajac:

¢z = spdlezynnik oporu calego samolotu w cza-
sie dobiegu, przyjety za staly,

¢y1 = spblezynnik wyporu w czasie dobiegu,
przyjety za staly.

Mamy :
%%:(—P—PI—T—Cs’%sz) (139)
Q dv Q 2
S [(—P—,uQ)—(C;I-l-cs—.uCyl)E Fo ] (140)

Przy braku rakiety:

|

QD
&

i=|-re—re—ran g ro] as

SH

4. Dlugosé dobiegu.

Na podstawie rozwazan podobnych do za-
wartych poprzednio, dochodzimy do wzoréw :

Q 1
d==x
g (c=z+c.—/wyz)01"x

= L pop
Xln{(P+uQ)+(c,,+c, noy) o F o } (149)
(P+nQ)
Przy braku rakiety:
o 1 3
= 9 (cxl'*‘ca_ﬂcyl)gF
l”’Q’l‘(czl"*'ca—.ucyl)%Fvbg} : (143)
Xln]
KQ

5. Czas dobiegu.

Rozumujge podobnie jak poprzednio, docho-
dzimy do wzoréw dla:

(€zi+ e —pey) > 0.
1

\/(P'i‘l‘Q) (Cz1+ ¢, — ﬂcyz)—g— F

(29)
X

t= 2
g

(Czi+ e —meyr) oF}
X are tg{vl 2P+ u0) . (144)
Przy braku rakiety :
1
t, = @ X

g
VuQ (Czi+ e, —umey) % r

- I BTRT F -
gl tg{w\/(cﬁcwgcw)o } (143)
Dla:

(”’cyl‘_czl_Co) =409 (28)
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<

1

=

X

5 QV(P‘F 1Q) (Keyr— Cz1— ) % v

Xln]

]\/(P'l‘ uQ) (me,— cxl_cﬂ)% F + (ueyi—cezi—c,) 1)1-29— Fl
' (146)

V(P+ ﬂQ) (ﬂcyl— Czl— 03) % F — (,ucyl_cxl_cs) vl% 75 l

1
¢ =% X
QVﬂQ(MCyz—sz—Gs) -g- i
l\/ﬂQ(ﬂCyz— Czi1— Cs) —g— F 4 (peyi— ez —¢) Uz—g* Fl

(147)

X lll\

6. Predkosé ladowania.

Korzystnem jest, aby samolot, opierajac sie
o ploze, posiadal jak najwiekszy kat natarcia
— w miare moznosci wiekszy od krytycznego.
OczywisScie, do oznaczenia wielkosci spélczynni-
kéw aerodymicznych danego samololu trzebaby
posiadac¢ biegunowa danego samolotu.

Predkosé¢ ladowania:

iy N0 ol
’l)[—\/QF.cy‘Q .

Popelniam tu pewien blad, przyjmujac, ze
nCy Jest stale w czasie od Sciagniecia drazka
sterowego az do ustania ruchu, lecz i tak cho-
dzi tu tvlko o pewne poréwnanie dtugosei dobie-

gu przy zastosowaniu i bez zaslosowania ra-
kiety.

(148)

7. Sila pociggowa rakiety.

Oznaczmy opoOznienie:
dv —
Bt = (- P) :

Opoéznienie jest zmienne w czasie dobiegu;
celem jednak obliczenia sily pociagowej rakiety
musimy przyja¢ pewna Srednia wartosé¢ opdz-
nienia, stala w czasie calego dobiegu. Za pred-
kosé ,v* przyjmiemy rdéwniez pewna Srednia
wartosé »2/2%. Zatem z réwnania (140) mamy:

Pt v?
B= (% Dir. — #Q)—(sz—ca—ﬂcyl) “%F‘Zf (150)

(149)

8. Opoznienie samolotu.

Srednie opdéznienie samolotu — gdy dobieg
odbywa si¢ bez wspoéldziatania rakiety — obli-
czymy z réwnania (184) dla P=0:

e ,UB
Dirp. = —% uQ + (Cz1—es—uey) % FT‘] (161)

Na poczatku dobiegu, w chwili dotkniecia
ziemi kolami samolotu, mamy wielkoS¢ op6z-
nienia :

g9

Do = 0 [MQ + (Cz1+ € — fcyr) % F vﬂ] (152)

v.uQ(ycyz—czz—cs)% F —(peyi— e —¢) vzg Fl

W chwili, gdy ruch ustaje, mamy opoznienie:

Pos. =g 1 . (163)

Mozemy zatem przyjac:
Doy, = D2 Lok, (154)
Celem obliczenia sily pociagowej rakiety

obliczymy najpierw Srednie opo6znienie samolotu
bez wspoldziatania rakiety, nastepnie przyjmu-
jemy bezwzgledna warto$¢ na opdznienie troche
wieksza 1 wstawiamy ja w rownanie na oblicze-
nie sily pociagowej rakiety. Przy doborze wiel-
kosci opoOznienia nalezy kierowac¢ sie tem, by
wymiary rakiety nie wypadly zbyt duze. Zwykle
nalezy obraé¢ wielko$é tego op6znienia (bezwzgle-
dna) wicksza o okoto 20—40°% od opéznienia
przy dzialaniu samego napedu S$miglo-silniko-
wego.

9. Wymiary ¢ ciezar rakiety.

Wymiary i ciezar rakiety otrzymamy, podo-
bnie jak w poprzednim ustepie.

10. Spolezynniki tarcia.

Spélezynnik tarcia w czasie dobiegu przybie-
ra wedtug Neumark’a bez poréwnania wieksze
wartosci niz w czasie rozbiegu. Wynika to juz
stad, ze przy ladowaniu na trzy punkty czesé
reakecji pionowej przypada na ploze, ktéra pod-
lega tarciu poslizgowemu a nie tarciu toczenia.
W zwiazku z tem ogé6lny spoiczynnik tarcia mo-
7e wahadé sie od 0,05 do 0,3, a niekiedy i wyzej.

V. Start wodno-samolotéw przy pomoey ra-
kiety prochowej.

Przy pomocy rakiet prochowych moznaby —
podobnie, jak to robi Dornier — skracac start
wodnosamolotéw. Rakieta prochowa mogtaby
byé krotka, zapalona tuz przed chwila oderwania
sie samolotu od powierzchni wody.



VI. Tok obliezen i przyklady obliczeniowe *).
1. Start samolotw przy pomocy rakiety prochowej.

Obieram samolot typu samolotu wojskowego linjo-
wego. Zakladam: cigzar Q=2250 kg, N=450 KM,
n = 1850 obr|min = o 31 obr|sek, ilo$¢ obrotéw
w miejscu przy starcie: ny= 1500 obr[min =
= o 2b obr|sek, predkos¢ lotu poziomego: v=
= 200 km|godz = ~ 55,65 m|sek, powierzchnia
nosna : F=49m?, o=1. Materjal pedny rakiety: proch
CZATNY ; Cq oeer, = 1600 m[sek, y=0,00165 kg/cm3=
=1,65 kg[dem3, k=1. Z powodu braku biegunowej
samolotu w przypadku szczegélnym, obieram: spél-
czynnik wyporu w czasie rozbiegu ¢, = 1,00; spél-
czynnik oporu w czasie rozbiegu ¢,=0,07. Spél-
czynnik tarcia kél o podloze w = 0,07. Z powodu
dalej braku danych charakterystycznych w jakims
szezegblnym przypadku, obieram wielkosei charak-
terystyczne $migla wedlug Crocco [34], str. 430.
Famiglia Nr. 24. Obieram $rednice Smigla: D=2,8 m.
Obieram spélezynnik ¢, = 0,04. Wartosé, charakte-
ryzujaca posuw : Z.=W—UD=O,64 (4). Obierajac sto-
sunek skoku do $rednicy $migla réwny 0,7, otrzy-
mujemy maksymalna sprawnosé $migla réwna 0,78 ;
dla tego $migla przez extrapolacje: 7,=0,13. Obli-
czamy: ciag $migla w miejscu: S;=621%kg (6).
Stosunek S, : Q = 0,276 lezy w granicach wedlug
danych Neumark’a. Predko$é oderwania sie samo-
lotu: v,= 27,2 m/sek (66). Najpierw obliczymy
wszystkie wielkosci bez wspéldzialania rakiety t. z.
przy dzialaniu samego napedu S$miglo - silnikowego.
Srednie przy$pieszenie samolotu: py. 5 = 0,196 g (94),
Psr. . = 07192 g (95)1 Pér. b. = 01186 /] (96)7 Pob=
= 0,206 g (98), pus=0,166g (99), p4. .= 0,190 g
(100), B = 0,194 (104), p,; = 0,166 g (109). Spél-
czynnik Neumarka jest dodatni, zatem przyspiesze-
nie maleje w czasie rozbiegu. Dlugos$é i czas
rozbiegu: s,=197,6bm (31), t, = 14,1 sek (42),
t, =14 sek (58), s;=190 m (60), s, = 201 m (65).
Nastepnie obliczamy poszczegdélne wielkosci przy
wspoéldzialaniu rakiety, przyjmujac wieksze przy-
Spieszenie $rednie a mianowicie raz 0,25 g, drugi
raz 0,30 g. Obliczone wartosci pierwsze odnosza sie
do 0,25 g, drugie do 0,30 g. Sila pociagowa ra-
kiety: P = 121,56 kg — 234 kg (89), P = 129 kg —
— 241,5 kg (91), P = 143,7 kg — 256,2 kg (93).
Srednio: P=140 kg — 250 ky. Przyspieszenia : P, =
= 0,2689 — 0,317 g (101), p,= 0,22849—0,277 g
(102), 8 = 0,149 — 0,1261 (103), p*=0,228 g (108).
Droga i czas rozbiegu: s=147Tm — 125 m
(30), t=10,9 sekc — 9,2 sek (41), t=10,9 sek— 9,1 sek
(67),8=144,5 m—123 m (59), s=151m—126 m (64).
Srednica rakiety pelnej: d=22,2 cm—31 em (110). Cie-
zar pelnego naboju rakietowego: Gy =0,86 &g—1,23 kg
(112), G=9,45 kg—14,0 kg (113). Dlugosé pelnego na-
boju rakietowego: 7=14,8 cm — 11,3 cm (158). Cie-
zar calej rakiety dla luski z lekkiego stopu: G,.=
= 11,6kg— 17,1 kg (125). Zakladajac $rednice naboju
rakietowego d=10cm i przyjmujac wyzej obliczony
cigzar naboju, mamy nastepujace wymiary dla ra-
kiety ,z dusza®: dlugosé duszy h= 26,8 cm— 47,8 cm

#) Zmudne obliczenia do ponizszych przykladdéw
tego artykulu wykonal p. Jézef Niespal, technik-ry-
sownik Instytutu Techniki Szybownictwa, za co Mu na
tym miejscu skladam podzigkowanie,
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(120), wymiar h/=>55,1 em — 60,2 cm (121); calko-
wita dlugosé naboju 7= 81,9 em — 128,9 em (122).
Oczywiscie, przy uzyciu wiekszych rakiet mozna
bedzie uzyskad jeszeze krétszy rozbieg, jednakze
nalezy najpierw zbadaé, do jakich granic wymiaréw
mozna fabrykowaé tego rodzaju rakiety prochowe.

2. Start samolotu na wysokoéé przy pomocy
rakiety prochowey.

Obieram samolot typu wojskowego samolotu my-
sliwskiego. Zakladam : ciezar Q = o 1490 ky, N=
= 487 KM, n=1775 obr|min = 29 = 80 obr/sek.
ng= 1400 obr/min = ~ 23 obr|sek. Predkosé lotu po-
ziomego: v = 317,0 km[godz = ~ 88 m/[sek. Po-
wierzchnia no$na: F'=18,m?, ¢ = 1. Materjal pedny
rakiety: proch czarny; ¢4, = 1600 m/[sek. y =
=0,00165 kg[em?® = 1,65 kg|dem?®, k= L. Z powodu
braku biegunowej samolotu w przypadku szczegél-
nym, obieram: spélezynnik wyporu w czasie lotu
wznoszacego ¢,,= 1,1; spélezynnik oporu w czasie
lotu wznoszacego ¢;.= 0,1. Z powodu dalej braku
danych charakterystycznych w jakimé szezegélnym
przypadku, obieram wielkosci charakterystyczne
smigla wedlug Crocco [34], str. 430. Famiglia Nr.
24. Obieram $rednice $migla: D — 8m. Obieram
spblezynnik ¢, = 0,04. Wielkos$é, charakteryzujaca
posuw 4 = oo 1 (4). Obierajac stosunek skoku do
srednicy S$migla réwny 1,1, otrzymujemy maksy-
malna sprawnosé §migla, réwna 0,82, Dla tego &mi-
gla przez extrapolacje: 7,= 0,14. Obliczamy : ciag
smigla w miejscu: Sy= 750 kg (6). Stosunek ciagu
smigla do cigzaru Sy: Q = ~ 0,6 lezy w granicach
wedlug danych Neumarka. Najpierw obliczymy
wszystkie wielkosci bez wspéldzialania rakiety. Kat
wznoszenia sig samolotu: ¢, =33°35/ (133). Dlugosé
lotu na wysokos$é z = 1000 m, 8, = 1810 m (129).
Predkosé lotu po torze v, = 81,65 m[sek (132).
Predkosé wznoszenia sig w, = 17,5 m/sek (135).
Czas wznoszenia sig na wysokos$é z = 1000 m, it
= 57,2 sek (137). Nastepnie obieram kat wznoszenia
sig samolotu wigkszy, a mianowicie p=40° i =459,
Wartosci pierwsze beda sie odnosily do kata 409,
drugie do kata 45°. Predkos¢ lotu po torze v, —
= 30,6 m/sek — 29,8 m[sel (131). Dlugoéé lotu po
torze na wysokosé z = 1000 m, s=1560 m — 1410 m
(128). Predkos$é wznoszenia sig w = 19,65 m[selc —
— 20,7 m[sel: (184). Czas wznoszenia sie na wy-
sokos¢ z = 1000 m, ¢,= 51 sek — 48,3 sek (136).
Sila pociagowa rakiety: P=385b4 kg — 432 kg (138).
Srednica naboju rakietowego: d—36,7 cm— 40,6 em
(111). Ciezar na sekunde: G,=2,16 kg — 2,64 kg
(112). Cigzar calego naboju rakietowego: G —
= 110,0 kg — 127,0 kg (113). Dlugo$¢ pelnego na-
boju rakietowego = 63,4 cm — 58,6 em (115). Cie-
zar calej rakiety z dusza: 184 kg — 155 kg (125).
Przyjmujemy rakiete z ,dusza“ o tym samym cie-
zarze. Dlugo$é duszy h = 67,8 cm — 83,0 em (119).
Dlugosé walca h/=40,1 cm — 48,0 em (121). Calko-
wita dlugosé: 1=107,9 em — 126 cm (122).

3. Ladowanie samolotu przy pomocy rakiety
prochowej.
Dane te same, co w przykladzie 1. Q=2250 ky,
N =450 KM, #n = 1850 obr [min. = ~ 31 obr.[sek,
n,=1500 obr./min. = 25 obr.|sek, v=200km/godz —=
=05,bb m[sek, F=49m* 9=1%, ¢4, =1600m/sek,
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y = 0,00165 kgfem®, k=1%. Spéleczynniki aerody-
namiczne ulegng zmianie.- Obieram: ¢,;=0,8,
¢z =0,3, w=0,2, ¢,=0,04. Obliczamy: predkosé
ladowania v, = 30,4 m/sek (148). Najpierw bez wspol-
dzialania rakiety: dlugos§¢ dobiegu d;=157m
(143), czas: t,— 12sek (145), przyspieszenia: p,,—
—0,425 (152), 7,5 =0,2¢ (153), psr.s —0,312 (154).
Obieramy troche wigksze srednie opéznienie: pg. =
=0,4 g. Sila pociagowa rakiety: P=380 kg (150).
Dlugos$é dobiegu: d=99m (142). Czas do-
biegu: ¢t=17,0 sek (144). Srednica pelnego naboju:
d = 38,1 em (111). Ciezar naboju rakietowego:
G, =2,33 kg (112), G=186,3 kg (113). DIugosé naboju
rakietowego: 7=8,66 cm (115). Cigzar calej rakiety:
G,=19,9 kg (125). Zakladajac srednice naboju ra-
kietowego d=10 cm i przyjmujac wyzej obliczony
cigzar naboju, mamy nastepujace wymiary dla ra-
kiety ,z dusza“: dlugos$é duszy h=72,6 ecm (120),
wymiar h‘/=775 (121), calkowita dlugosé naboju
=150,1 em (122). Oczywidcie, przy uzyciu wigk-
szych rakiet moZna bedzie uzyskad jeszeze krétszy
dobieg, jednakze, podobnie jak przy rozbiegu, na-
lezy najpierw zbadaé, do jakich granic wymiaréw
mozna fabrykowaé tego rodzaju rakiety prochowe.
Przy ladowaniu nalezy jeszcze bra¢ pod uwage
mozliwosé zastosowania hamulecéw na kola. W po-
wyzszym przykladzie przy uZyciu troche silniejszej
rakiety i hamulcéw z pewnoscia dobieg dalby sie
skrécié do dlugosci okolo 50—60 m.

VII. Zestawienie wynikéw przykladéw obli-
ezeniowych.

1. Przy zastosowaniu rakiety do startu ma-
my w wyniku dla samolotu typu wojskowego sa-
molotu linjowego o ciezarze 2250 kg skrécenie
rozhiegu o 25%, wzglednie o 38°%,. Ciezary pro-
chu wypadaja odpowiednio 9,45 kg wzglednie
14,0 kg (zaleznie od przyspieszenia samolotu).

2. Przy zastosowaniu rakiety prochowej do
startu samolotu typu wojskowego samolotu my-
Sliwskiego o ciezarze <~ 1490 kg na wysokosé
1000 m (wznoszenie sie) uzyskujemy skrdcenie
czasu wznoszenia sie o 10,5%, wzglednie 15,8
zaleznie od kata nachylenia toru lotu do pozio-
mu. Ciezary prochu wypadaja odpowiednio
110,0 kg wzglednie 127,0 kg.

3. Przy zastosowaniu rakiety do ladowania
mamy w wyniku dla samolotu typu wojskowego
samolotu linjowego o ciezarze 2250 kg skrocenie
dobiegu o 37°. Ciezar prochu wypada 16,3 kg.

VIII. Zakonczenie i wnioski.

W wyniku przeprowadzonych obliczen
chodzimy do wnioskéw, ze rakiety prochowe
moga w pewnych szezegélnych przypadkach
znales¢ zastosowanie w lotnictwie wojskowem
(np. start czy ladowanie na lotnisku, porytem
bombami, na matem lotnisku pomocniczem, .
szczegllnie maszyn ciezkich, bombardujacych).
Rakiety wypadaja wzglednie duze, jednakze ko-
rzysei, plynace z ich zastosowania, réwniez nie
sa made. Przy locie wznoszacym rakiety wy-
padaja bardzo duze i sa nieodpowiednie.
Skrocenie rozbiegu przy starcie moze dojsé¢ do
38°, skrécenie dobiegu przy ladowaniu do
~ 37°/,. Zastosowanie rakiet prochowych przy
wznoszeniu sie samolotu daje mate korzysci
i uzycie ich w tym wypadku nie optaca sie. Na-
lezy sie spodziewac¢ pewnych korzysci przy sto-
sowaniu tych rakiet do startu wodnosamolotow
i wychodzenia z korkociagu.

do-

Oczywiscie, powyzsze obliczenia nabiora pel-
nej wartosci dopiero wtenczas, gdy zostana
przeprowadzone pewne pomniiary celem zbadania
najwazniejszego czynnika, t. z. czynnika bez-
pieczenstwa (wybuch). Dalej rakieta musi byé
tak wbudowana, by gorace gazy wylotowe nie
objely zadnej czesci samolotu (szczegdlnie opie-
rzenia tylnego). Bezwzglednie w zwiazku z tem
wystapia moze duze trudnosci konstrukcyjne.
Dalszem dazeniem powinien byé warunek, by
kierunek sily pociagowej przechodzil przez
Srodek ciezkosci catego samolotu lub blisko nie-
go. W kazdym wypadku mniejsze trudnosci wy-
stapia przy samolotach metalowych niz przy sa-
molotach o konstrukecji drewnianej lub miesza-
nej. Wreszcie badania powinny iS¢ w kierunku
konstruowania rakiet jak najwiekszvch — oczy-
wiscie w granicach bezpieczenstwa — gdyz ra-
kiety duze dadza bezwzglednie lepsze wyniki,
szczegOlnie gdy chodzi o dlugosé dobiegu i roz-
biegu.

IIL.

Start silnie przecigzonych samolotéw przy pomocy rakiet prochowych.
Le décollage des avions trés surchargés a I'aide de fusées a poudre.

Enfin 'aufeur considére des possibilités de I'emploi
des fusées a poudre comme l'aide au décollage des avions
trés surchargés, p. ex.: de l'avion de bombardement sur-
chargé de bombes et de 'avion léger, II cathégorie, de-
stinée au vol longues distances et surchargée de combu-
stible.

Comme résultat des calculs, I'auteur vient & la con-
clusion, que, si I'on emploie une assez grande contenance
de poudre, le roulement du décollage des avions de bom-
bardement trés surchargés de bombes peut étre raccourci
méme a 45%. Au contraire, si on emploie une assez

petite contenance de poudre, le roulement du décollage de
l'avion léger, II cathégorie, destinée au vol a longues
distances et surchargée de combustible, peut étre raccourci
méme a 55%.

L’emploi des fusées a poudre aide les avions sur-
chargés au décollage des aérodromes, dont la longueur
est insufisante au décollage sans aide des fusées a poudre.

Przeglad tresci:

Wstep. I Start silnie przecigzonego samolotu bombo-
wego przy pomocy rakiet prochowych. II. Start silnie



przeciazonego samolotu lekkiego — 2 kategorji (cigzar
wlasny do 450 %g) — do lotu dlugodystansowego przy
pomocy rakiet prochowych. III. Zakonczenie.

WSTEP.
W ponizszym, ostatnim artykule, rozpatruje
mozliwosei zastosowania rakiet prochowych

w celu skréocenia rozbiegu przy starcie silnie
przecigzonych samolotéw a to: samolotu bom-
bowego, przeciazongo bombami i lekkiego samo-
lotu turystycznego 2 kategorji (waga wlasna do
450 kg), przeciazonego paliwem do lotu diugo-
dystansowego. W mysl glosow badaczy sowiec-
kich, ktore wyzej przytoczylem, nalezy sie spo-
dziewaé, ze w tym wypadku korzysé, wyplywa-
jaca z zastosowania rakiet prochowyech przy
starcie, bedzie najwieksza, gdyz start samolo-
tow przeciazonych jest wogédle zawsze diugi
i niebezpieczny. Bardzo czesto diugosé lotniska
okazuje sie niewystarczajaca do tego, by prze-
ciagzony samolot mégl bezpiecznie startowaé, cze-
go zreszta dowodza Smiertelne wypadki, jakie
mialy nieraz miejsce przy starcie silnie przecia-
zonych samolotéw.

I. Start silnie przeciazonego samolotu bombo-
wego przy pomocy rakiet prochowyech.

1. Typ samolotu.

Obieram samolot bombowy typu Amiot 144.
Jest to ciezki samolot do bombardowania z za-
Yoga, skladajaca sie z 45D ludzi. Dane charak-
terystyczne wedtug [35] *):

diugosé 18,24 my; rozpietosé 24,00 m;

powierzchnia skrzydel 91,4 m®; wydluzenie
skrzvdel 6,3.

Ciezary samolotu z silnikami ,,Gnome-Rho-
ne 14 Kirs*.

Ciezar pustego samolotu 5800 kg.
Ciezar normalny fadunku 3200 kg.
Ciezar maksymalny tadunku . 5700 kg.
Ciezar w locie normalny . 9000 kg.
Ciezar w locie maksymainy . 11500 kg.
Obciazenie powierzchniowe . 98,5 kglm®.
Obciazenie mocy 5,7 kg/KM.

- Zespo6! napedowy:

2 silniki 14-0 cylindrowe, w dwie gwiazdy,
chlodzone powietrzem, Gnome - Rhone ,,14
Kirs“, kazdy o mocy nominalnej 800 KM na
wysokosei 4000 m.

Ciezar bomb:
2000 kg przy 2000 km zasiegu.
Niektore wyczyny:

szybkos¢ maksymalna na wysokosei 4000 m
350 km/godz,

szybko$¢ podrézna na wysokosci
300 km/godsz,

szybkosé ladowania 90 km/godz,
zasieg z ciezarem bomb 2000 km/godz,

Najwiekszy zasieg przy ciezarze
3700 kg, 4000 km.

4000 m

paliwa

1) Cyfry w nawiasach odnosza sie do spisu litera-
tury, podanego na koncu pierwszego (I) artykulu.
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2. Ciagg $migla.

Ciag $migla w miejscu, wobec braku danych
charakterystycznych zespotu $miglo - silnikowe-
g0, obliczymy ze stosunku ciagu Smigla w miej-
scu do ciezaru catkowitego w locie. Jak wyzej
wspomnieliSmy, w poprzednich artykulach, sto-
sunek ten wediug Neumarka wynosi:

%0- —02—04

Fuchs [36] daje przvklady, w ktérych stosunek
ten dla samolotéw o wadze wzglednie nieduzej
(1530 kg i moc silnika 170 KM) wynosi 0,354
i 0,262,

W naszym wypadku przyjmiemy ten stosu-
nek dla normalnego ciezaru w locie:

S,
6 = 0,4.
Zatem: §,=0,4 Q= 0,4 9000 = 3600 kg.

Ponizej rozpatrzymy start naszego przykla-
dowego samolotu bombowego silnie przeeciazo-
nego bombami. Do obliczen przyjmiemy 3 cie-
zary samolotu w locie:

Q, = 12000 kg
Q, = 14000
Q, = 16000

Z tych 3 ciezaréw pierwszy jest wiekszy
0 500 kg, drugi o 2500 kg, trzeci o 4500 kg od
maksymalnego ciezaru w locie, podanego przez
wytwornie naszego przykladowego samolotu.
Stosunek ciagu $migta w miejscu do calkowitego
ciezaru w locie bedzie odpowiednio teraz wynosit
0.3, 0,257 i 0,225.

Przeciazenie naszego samolotu do 16.000 kg
jest malo prawdopodobne do zrealizowania
w praktyce, choé ze wzgledu na stosunek ciagu
Smigta w miejscu do catkowitego ciezaru w lo-
cie byloby do pomgyS$lenia jeszcze wieksze prze-
ciazenie. Wedlug Neumarka bowiem stosunek
ten dla samolotéw bardzo przeciazonych moze
spasé¢ do 0,1, czyli ciezar samolotu w locie mégl-
by w naszym wypadku wynosi¢ nawet 36.000 kg.
Oczywiscie tego rodzaju obciazenie jest nie do
pomyslenia dla samolotu Amiot 144. Jednakze
przeliczymy i 3-i przypadek przeciazenia nasze-
go przykladowego samolotu w celach poréwnaw-
czych.

Ciag S$migla w locie wzglednie w ruchu
(przy starcie) obliczymy ze wzoru Alayrac’a-
Everling’a:

S=8,— c.F% 2,
Spoélezynnik ,e,“ obierzemy za Neumarkiem

i Fuchsem [36] réwny : :
¢, =0,0b.

3. Spolezynnik tarcia.

Na podstawie rozwazan w poprzednich ar-
tykulach obieram wielko$¢ spolczynnika tarcia
kot samolotu o podioze:

u=0,08,
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4. Predkosé oderwania ste.

Przyjmuje, ze w czasie rozbiegu kat natarcia
skrzyde! nie ulega zmianie. Przyjecie to nie
jest zupelnie stuszne, gdyz pilot w czasie roz-
biegu zwykle manewruje drazkiem sterowym,
jednakze dla naszych poréwnawczych celow jest
ono zupelnie wystarczajacym. W braku biegu-
nowej naszego przykladowego samolotu ograni-
czymy sie do przyjecia spotezynnika sily nosnej
w czasie rozbiegu. Niech:

¢, = 0,8.
Predkos¢ oderwania sie samolotu otrzymamy
7€ WZOIuU:
(532!
V= \—- — —.
Hespivicy

Przyjmujac gestos¢ powietrza:
1
i =)

mamy dla naszego przeciazonego samolotu od-
powiednio *):

v,, = 1,2 m/sek

Yy — DD, DI

Vg =9t =

5. Spolezynnik oporu samolotw w czasie
rozbiegu.

Spotezynniki oporu naszego przvkladowego
samolotu beda wogoéle dosyé duze ze wzgledu na
wiszace zewnatrz bomby, wystajace ewentualnie
gondole i ostony strzelecow platowcowych, lufy
karabinéw maszynowych i t.d it.d. Ze wzgle-
du na mozliwo$¢ istnienia wszystkich tego ro-
dzaju oporow szkodliwych, przyjmuje dla kata
natarcia w czasie rozbiegu:

en— 0,1

6. Zmiana predkosci samolotu.

Nalezy zaznaczyé, ze przeciazenie samolotu —
przy zachowaniu tej samej mocy zespolu Smi-
glo - silnikowego — wplynie na zmniejszenie
szybkosci maksymalnej i podréznej lotu. Zmia-
nami tymi nie bede si¢ zajmowal na tym
miejscu. R T

7. Dlugosé rozbiegu.

. Dtugosé rozbiegu otrzymamy ze wzoru (26)
poprzedniego (IL.) artykulu:
gl Q
gue,—e.—c,)Fo -

(SO ol Q) =+ (”‘ Cy—Cz— C,) F‘g_ vu2
(So—uQ)

Dla naszego przykladowego samolotu, po
podstawieniu w powyzszy wzor odpowiednich
wartosci, otrzymamy:

X

X In

s, = 837 m
5, — 1370a8
s, = 2283

8. Wbudowanie rakiet.

Z kolei obliczymy dlugo$é rozbiegu skréco-
nego przy pomocy rakiet prochowych. Przyj-
muje rakiety o sile pociagowe;j:

P, =40 kg.

Nie biore pod uwage zwiekszenia ciezaru samo-
lotu skutkiem dodatkowego ciezaru rakiet. Ra-
kiety wbudowujemy w skrzydia pomiedzy ka-
dtubem a lotkami. Rakiety powinny by¢é usta-
wione pod maltym katem do osi kadiluba na
zewnatrz (w plaszczyznie poziomej) tak, by plo-
mienie i gazy spalinowe nie obejmowaly uste-
rzenia, lecz przechodzily na zewnatrz niego.
Dalej rakiety powinny byé tak whudowane, by
kierunki ich sit pociagowych przechodzily przez
srodek ciezkosci calego samolotu wzglednie bliz-
ko niego, a to w celu unikniecia zbyt wielkiego
momentu badz to ,,na glowe®, badz to ,na ogon*
samolotu. Ulozenie komér spalinowych rakiet
na tylnej czesci platow no$nych tak, by wyloty
tych komoér znajdowaly sie na krawedzi splywu
skrzydta, nie bedzié mialo prawie zupelnie
wplywu na wielko$é sily nosnej skrzydla ze
wzgledu na duza powierzchnie i glebokosé skrzy-
dfa. Poniewaz nasz przyktadowy samolot posia-
da klapy do ladowania, wiec komory spalinowe
beda musiatly byé umieszczone na gérnej po-
wierzchni skrzydel. Dobrym byloby uzycie klap,
zajmujacych tylko dolna czes$é grubosci skrzy-
d¥a, a nie cala grubos$é (np. klapy Zap’a). Za-
palanie rakiet elektryczne, przy pomocy ma-
tej bateryjki, umieszczonej w kabinie pilota.
Wszystkie rakiety w obu skrzydlach zapalane
rownoczesnie. W kazdym skrzydle umieszczamy
po 10 rakiet w odstepach */:-metrowych, wzgled-
nie po 14 rakiet w odstepach <~ 35-centymetro-
wych tak, ze wszystkie rakiety zajma rozpietosé
okolo 5 m, réwna mniej wiecej rozpietosci klap
do ladowania. Zaznacze jeszcze, ze nie uwzgle-
dnie zmniejszenia sily pociagowej poszczegdl-
nych rakiet skutkiem nachylenia osi rakiet do
osi kadluba, gdyz zmniejszenie to bedzie nie-
znaczne. Gdyby ktéras z rakiet nie zapalila sie,
to pilot bedzie musial wyréwnacé kierunek ruchu
samolotu przez odpowiednie wychylenie steru
kierunkowego, co wobec maltego stosunku sily
jednej rakiety do sily ciagu Smigiel nie bedzie
trudnym. Calkowita sila pociagowa wszystkich
rakiet bedzie zatem wynosila (odpowiednio do
tego, czy uzyvjemy 20 czy 24 rakiet):
P, =800 kg
Pyr=— 9605

W komorach spalinowych rakiet nalezy prze-
widzie¢ urzadzenie, wyrzucajace na zewnatrz
tuski po spaleniu sie naboju rakietowego. T.uski
te zatem pozostawalyby na lotnisku, z ktérego
samolot startowaiby.

1) Obliczenia do przykladéw w tym artykule, po-
dobnie jak w dwoéch poprzednich, wykonal p. Jozef
Niespal, technik - rysownik Instytutu Techniki Szybow-
nictwa, ktéremu na tym miejscu sktadam jeszcze raz
podziekowanie za Jego niestrudzona pomoc,



9. Dlugosé rozbiegu przy wspoldzialaniv rakiet.

Dlugosé rozbiegu przy przyjeciu, ze rakiety
pala sie przez caly czas rozbiegu, otrzymamy
z wzoru (27) poprzedniego IT artykutu:

_ Q
ST gwe,—c—c)Fe
(So+P—1 Q)+(no,—ca—e) Fg 0.2

o S FP—rQ
W naszym przypadku dla 20 rakiet:
s, = bH86 m
8, =-900..,,
SRR B S
Dla 24 rakiet:
s, = bbl m
s, = 84b
5, = 1250

10. Czas rozbiegu przy wspoldziataniv rakiet.

Czas rozbiegu przy wspdldziataniu rakiet
obliczymy z dokladnego wzoru (41) poprzedniego
IT artykulu:

i @
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Dla prochu czarnego:
Ca r=. = 1600 m|[sek.
G, = 0,246 kg|sek.

Catkowity ciezar naboju rakietowego jest za-
lezny od czasu palenia sie rakiety. Przyjmuje-
my, ze rakieta pali sie przez caly czas rozbiegu,
wiec wezniemy do obliczen czasy rozbiegu, wy-
zej podane. Przy uzyciu 20 rakiet, ciezar na-
boju rakietowego jednej rakiety bedzie odpowie-
dnio wynosit:

G,=G,t, =525 kg .
G —1G i, — (525
Gyi= G, ;=984

Przy zastosowaniu 24 rakiet czasy rozbiegu

sa troche krotsze:

. (113)

G, = 4,9 kg T3
52 = 6182 n
—G—S = 9:25 n

Przyjmujemy naboje rakietowe pelne, o sta-
tym przekroju, dajace stala sile pociagowa. Diu-
20S¢ pelnego naboju rakietowego da nam wzor:

4G

z=n'd27. e € L

1

X

o9
2\/<P+So— #Q)(ete.—po) g F

DXl =

]\/(So+P_1" Q) (czt+c—pey) ‘g‘ F + (c.+ ca—[“cy)% Uy Fl

W naszym wypadku dla 20 rakiet :

t, = 21,30 sek

t, =29,46

3 = 40700 »
Dla 24 rakiet:

t, = 20,10 selk

"Tz b= 27766 ”

£, =37,60 ,

11. Wymiary © ciezar rakiet.

Srednice naboju rakietowego otrzymamy
z zalozenia, ze dla prochu czarnego, z ktérego
rakiety beda zrobione, 1 c¢m”® powierzchni prze-
kroju naboju rakietowego daje sile pociagowa
réwna /s kg. Zatem:

7 d? oSl
= 4 e ==
P Okg i k 3
Z tego:
d= ~ 125 em.

Dalsze wartosci otrzymamy z wzoréw, poda-

nych w poprzednim II artykule. Mianowicie:
ciezar gazow w 1-ej sekundzie:
G.=Pg . (112)
ca 7z,

‘\/(SO+P_II'Q) (0,-}—0,——,“0_,,)% L= (ez+ ca'—'.ucy)% Vu F[

Dla naszych przvpadkow, przy ciezarze wlasci-
wym prochu:
y=0,00165 %g|cm?®

l, = 26,6 cm
l;=—36,6 7,
l;=196
, =250 ,
=344 ,
I, =467
Ciezar calej rakiety dla tuski z lekkiego
stopu:
100
"= 55 G . (125)
G,,= 6,40 kg
G.— 886 ,
G.=12,00 .
G — 603
G.— 833 ,
G,=11,30 ,

Ciiezar prochu wszystkich rakiet wyniesie od-
powiednio przy uzyciu 20 rakiet 105,0, 145,0
i 196,8 kg, przy uzyciu 24 rakiet 119,0, 164,0
i 222,0 kg. Ciezar ogélny wszystkich rakiet przy
uzyciu 20 rakiet wyniesie odpowiednio 128,0,
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177,0 i 240,0 kg, przy 24 rakietach 145,0, 200,0
i271,0 kg.

12. Wniosk:.

Z powyzszych obliczen widac, ze mozna przy
uzyciu rakiet prochowych skrécié rozbieg star-
tujacych samolotéw bombowvych, silnie przecia-
zonych, odpowiednio o 30, 34°% i 41° prz
uzyciu 20 rakiet, wzglednie o 34°%, 38,5%
i 45,5 przy uzyciu 24 rakiet w zaleznosci od
przeciazenia. Charakterystycznym jest, Zze przy
wiekszym przeciazeniu zysk na skréceniu diu-
goSci rozbiegu przy zastosowaniu rakiet jest
wiekszy, niz przy mniejszym przeciazeniu. Stad
wniosek, ze stosowanie rakiet bedzie sie opla-
calo przy starcie samolotéw bardzo silnie prze-
cigzonych, t.z. w wypadkach, gdy ograniczona
ditugosé lotniska nie pozwoli na start tych samo-
lotéw przy pomocy samego napedu $migto - sil-
nikowego. Ciezar prochu wypada wzglednie du-
zy tak, ze zastosowanie rakiet bedzie dosyé kosz-
towne i nie oplaci sie w kazdym wypadku, lecz
tylko w szczegdélnym.

II. Start silnie przeeiazonego samolotu lek-
kiego — 2 kategorji (ciezar wlasny do 450 Zg) —
do lotu dXugodystansowego przy pomoey ra-
kiet prochowyeh.

1. Typ samolotu.

Obieram samolot turystyezny typu R. W.D.
5 - bis, na ktéryvin major - pilot Stanistaw Ska-
rzynski ustanowil' dnia 7 maja 1933 r. rekord
miedzynarodowy dla samolotéw lekkich 2 - ka-
tegorji ). Dane charakterystyczne *):

waga pustego samolotu . . . 446 kg,
waga benzyny 700 litrow a 0,720 504 kg,
waga oliwy . S d e 30 kg,
WagaspDHota e ey 75 kg,
waga bagazu 1 narzedzi ; 10 kg,
waga calkowita w locie . . 1065 kg.

Nalezy zaznaczyé, ze pojemnos¢ zbiornikdow
wynosita 752 litr. tak, ze mjr. Skarzynski moégt
zabrac jeszcze 52 litr. benzyny wiecej. Wlasciwa
waga pilota w tym locie wynosita 68 kg. Ponie-
waz jednak przepisy miedzynarodowe wymaga-
ja wagi pilota 75 kg, musiato sie brakujacych
7 kg wagi uzupelni¢ dodatkowym bagazem.

Zespol smiglto - silnikowy:

silnik ,,Gipsy Major®,

moc nominalna przy 2100 obrimin 120 KM,

moc maksymalna przy 2350 obr/min 130 KM,

zuzycie benzyny 26 litr/godz.

Dalej:

powierzchnia nos$na okolo 13,00 m®,

obciazenie powierzchniowe w tym
82 kg/m?,

obciazenie mocy w tym locie 8,8 kg/KM,

$rednia szybko$é samolotu 177 km/godz.

locie

1) Klasa C. Samoloty lekkie — 2 kategorja (ciezar
wlasny do 450 kg). Dlugo$é lotu w linji prostej (Pol-
ska) — rekord dyplomowany. Kapitan Skarzynski na
jednoptatoweu RWD—b bis. Silnik Gipsy Major 130 KM.
Z St. Louis w Senegalu do Marceio (Brazylja) 7 maja
1933 r. 3582 km.

?) Dane uzyskane od majora - pilota Skarzynskiego.

Samolot R. W.D. -5 bis byl to uzytkowy sa-
molot turystyezny R. W. D. - 5, przerobiony spe-
cjalnie do diugodystansowych rekordowych lo-
tow, jednak z zachowaniem wszystkich charak-
terystycznych cech typu RWD -5. W samolocie
skasowano drugie miejsce, aby wmontowaé¢ do-
datkowo 3 zbiorniki, mianowicie: 1 duzy z tylu
za miejscem pilota i 2 dodatkowe w skrzydle sa-
molotu. Dzieki temu samolot ten moéglt zabraé
752 litr. benzyny.

Powyizszy lot rekordowy trwal 20 godz. 15
minut.

2. Cigg $migla.

Ciag $migla, wobec braku danych charakte-
rystycznych zespolu $miglo - silnikowego, obli-
czymy ze stosunku ciggu $migta w miejscu do
ciezaru calkowitego w locie. Dla przeciazonego,
jak w naszym wypadku, samolotu obieram ten
stosunek:

% — 0,96,
Zatem : S,—0,26 Q — 0,26.1065 — ~ 275 Ig.

Ponizej rozpatrzymy start tego samolotu,
jeszcze bardziej przeciazonego paliwem. Do obli-
czen przyjmiemy 2 ciezary samolotu w locie:

Q, = 1150 %g
Q, = 1250 ,

Zatem przyjmuje, ze samolot zabiera w pierw-
szym wypadku 85 kg benzyny wiecej (118 litr.),
w drugim 185 kg benzyny wiecej (257 litr.). Sto-
sunek ciagu Smiglta w miejscu do calkowitego

ciezaru w locie bedzie odpowiednio teraz wyno-
sit 0,239 1 0,22.

Ciag smiglta w locie:
S=S0—c,,F-§- V2
¢,=0,05.

3. Spolezynnik tarcia.

Obieram : u = 0,08.

4. PredkoSé oderwania sie.

Zakladam te same przyjecia, co w poprzed-
nim ustepie (ITI/T). W braku biegunowej samo-
lotu obieram dla kata oderwania sie:

cy=—"150"

Predkosé oderwania sie:

W naszym wypadku:
v, = ~ 36,2 m|[sek
’l},,l= oo 37,6 »
Vy,= 39,2 »

5. Spolezynnil oporu samolotu w czasie rozbiegu.

Obieram dla stalego kata natarcia, na kto-
rym odbywa sie rozbieg:
ex—:0.09,



6. Zmiana predkosei lotu.

Przeciazenie samolotu zmieni troche — przy
zachowaniu tej samej mocy silnika — $rednia
predkosc¢ lotu. Zmianami tymi nie bede sie zaj-
mowal na tym miejscu.

7. Zasieg.

Zawarto$é benzyny wynosita w locie majora
Skarzynskiego 700 litréw. Przy przyjeciu na-
szych przeciazen zawarto$é benzyny wynosilaby
odpowiednio 818 litréw i 957 litr6w. Przyjmujac
dla wszystkich 3 wypadkow jednakowa $rednia
szybkos¢ podrézna 170 km/godz i zuzycie ben-
zyny 26 litr/godz, mozemy Yatwo obliczy¢ ma-
ksymalne zasiegi w linji prostej:

L = 4570 km
L,=5350 ,
L,—6250 ,

Powyzej podatem, ze lot majora Skarzyn-
skiego wynosit w linji prostej 3582 km. Faktycz-
nie byt on z pewnoscia diuzszy, a pozatem pe-
wien zapas benzyny pozostal jeszcze w zbiorni-
kach.

Mozemy  zasieg obliczy¢é wzorami
dokfadnymi. Np. wzor Bréguet’a:

970 L% i @
L=270 ol oo

bardziej

gdzie:

7 = sprawnos¢ S$migla,

b = zuzycie paliwa kg/KM godz.,

Q= calkowity cigezar samolotu przy starcie,

Q, = ciezar paliwa przy starcie.

Powyzszy wzoér jest wyprowadzony pod za-
fozeniem, ze w chwili ladowania samolotu pa-
liwo zostato calkowicie zuzyte i zbiorniki sa
puste.

‘W naszych wypadkach, w celu uproszczenia
obliczen, przyjmiemy pewne wielkosci za stale,
opierajac sie na przykiadach obliczeniowych
Neumarka (Stefan Neumark. Metoda analitycz-

na w mechanice lotu. Sprawozdanie I. B. T. L.
Nr. 8 i Nr. 12). I tak:

n = 0,75,
b= ~ 0,167 kg |[KM godz. (wedlug danych
wyzej),

¢,:¢; = H,7; obieram te warto$§é przecigtna
za staly w czasie calego lotu we wszyst-

kich wypadkach.

Qp W naszych wypadkach wynosi odpowie-
dnio 504 kg, 589 kg i 689 kg.

Zatem : L = ~ 4700 km,
L= ~5300 ,
L;= ~ 6000 ,

OtrzymaliSmy wyniki zblizone do poprze-
dnich. Neumark i Bonder podaja jeszcze inne
wzory na obliczenie zasiegu, z ktérych tutaj nie
skorzystamy, gdyz chodzi nam o obliczenie po-
rownawcze.

Uwazajac zasieg 4500 km za wyjsciowy, wi-
dzimy, ze przy przeciazeniach, przez nas przy-
jetych, zwiekszamy zasieg odpowiednio o okoto
19°/s wzglednie o okolo 39%.
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8. Dlugosé rozbiegu.

Dlugosé rozbiegu otrzymainy ze wzoru (26)
artykutu II:
Q

g ==
gue,—ez—ec,)Fo X

(S, —1 Q)+ (1e,—ca—e,) F% 0.2

X In
(So—n Q)
U nas: s =450 m
s, = b67. ,,
s;= 730 |,

9. Wbudowanie rakiet.

Rakiety wbudowujemy w skrzydia. Szcze-
g6ty konstrukcyjne, podane w poprzednim uste-
pie, zachowuja i tu swoja waznosé. W kazdym
skrzydle umieszczamy 3 wzglednie 4 rakiety,
kazda o sile pociagowej 20 kg. Zatem calkowita
sifa pociagowa rakiet:

P, =120 kg
=02

10. Dlugoéé rozbiegu przy wspoldzialaniu rakiet.

Dtugosé rozbiegu przy przyjeciu, ze rakiety
pala sie przez caly czas rozbiegu, otrzymamy ze
wzoru (27) artykutu II:

= Q
g(ﬂ'cy—cz‘_'ca)Fg

(So+P—p Q) +(we,— e ) F-5- 0.2

X

= Gt P Q)
W naszym wypadku dla 6 rakiet:
= 2bb m,

87— 32
8,=382 ,,

Dla 8 rakiet:
s =226 m,
8=278 ,
sg= 827

11. Czas rozbiegu przy wspoldziataniu rakiet.

Czas rozbiegu przy wspéldzialaniu rakiet
obliczymy z dokladnego wzoru (41) artykulu IIL.
Tutaj odrazu podamy wyniki. Dla 6 rakiet:

t = 13,8 sek

2,=156,9 ..,

Le=i9 A%
Dla 8 rakiet:

t =121 sek,

t,=145

t,=165

12. Wymiary t ciezar rakiet.

Wymiary naboju rakietowego i ciezar calej
rakiety otrzymamy w podobny sposéb, jak
w poprzednim ustepie. Dla prochu czarnego:
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7 d? l
AR FES
d=8,75 em = ~ 88 mm.
Ciezar gazéw w 1 sekundzie:
G, = 0,123 kg|sek.
Przy uzyciu 6 rakiet ciezar naboju rakietowego
jednej rakiety:
G =Gt = 1.0 kg,
Q=G ty= ~ 1,96 ,
Gy=G, t,= ~ 235 ,
Przy 8 rakietach:

P.—=90%kg—

Z tego:

G =149 kg,
—le:‘ 1,78
a2= 2103 n
Diugosé pelnego naboju rakietowego (114):
i = 17,2.¢em;
U519, 8w
ls—= 238
Przy 8 rakietach:
1 =15,1 em,
Z= 180 ,
l—2= 2075 »
Ciezar calej rakiety dla luski z lekkiego stopu:
G, = 2,08 kg
G —2,39">
G,.,= 2,86
G. =182 ,
G.,=2,18 ,
a;1= 2,48 n

Ciezar prochu wszystkich rakiet wyniesie od-
powiednio przy uzyciu 6 rakiet 10,2 kg, 11,8 kg
i 14,1 kg, przy uzyciu 8 rakiet 11,9 kg, 14,3 kg
i 16,2 kg. Ciezar ogélny wszystkich rakiet pray
uzyciu 6 rakiet wyniesie odpowiednio 12,5 kg,
14,4kg 1 172Fkg, przy 8 rakietach 14,6 kg,
17,5 kg 1 19,8 kg.

18. Wniosk:.

Z powyzszych obliczen wynika, ze mozna
przy uzyciu rakiet prochowych skrécié rozbieg
startujacych samolotéw turystycznych, silnie
przecigzonych, odpowiednio o 43°%, 45° i 48,
przy uzyciu 6 rakiet, wzglednie o 50%, 52%,
i 55° przy uzyciu 8 rakiet. Bezwzgledne diu-
gosci skrocenia rozbiegu wyrazaja sie cyframi
195 m, 255 m 1 348 m, wzglednie 224 m, 294 m
i 403 m. Zatem zysk na skréceniu diugosci roz-
biegu bezwzglednie optaci sie, tym bardziej, ze
ciezary prochu wypadaja mate. Wymiary ra-
kiet nie sa zupeilnie duze, zastosowanie za$s kil-
ku matych rakiet zwieksza znacznie stopien bez-
pieczenstwa. Nie bedzie wiec zachodzita obawa
wybuchu rakiety wlasnie z powodu malych jej
rozmiarow, a w razie nawet wybuchu bedzie on
nieszkodliwy z powodu matej zawartosci prochu.
Podobnie jak w poprzednim przyvkladzie, oka-

rakiet jest wiekszy, niz przy mniejszym prze-
ciazeniu.

ITI. Zakonczenie.

W wyniku obliczenn dochodzimy do wnioskéw,
ze przy uzyciu wzglednie duzej ilosci prochu
mozna, skréci¢ rozbieg startujacych samolotéw
bombowych, silnie przeciazonych bombami, na-
wet 0 45°/o. Przy uzyciu zas madej ilosci prochu
mozna skroci¢ start lekkiego samolotu turystycz-
nego (I kategorji), przeciazonego paliwem, tak
ze zasieg wzrasta 0 39°/o (z 4500 km do 6250 km),
o 55°%%. To ostatnie skrécenie wyraza sie bez-
wzgledna wartoscia 403 m, a wiec dtugoscia,
ktéra moze mieé¢ przy starcie z niewielkich lo-
tnisk wzglednie z lotnisk, otoczonymi wysokimi
przeszkodami, bardzo duze znaczenie i ktora
moze zapewnic¢ zupelnie bezpieczny start w tych
wypadkach.

Przy ewentualnym zastosowaniu rakiet pro-
chowych do lekkich samolotéw turystycznych
konstrukeji np. mieszanej moglyby powstacé
pewne obawy pozaru w razie np. wybuchu je-
dnej rakiety, podobnie jak to zreszta moze mieé
miejsce w szybowcach. Ot6z nalezy stwierdzid,
ze wszystkie dotychczasowe glosy i zdania, ty-
czace si¢ mozliwosci ewentualnego pozaru, opar-
te sa na przypuszczeniach tylko. Glosy te zreszta
wychodza przewaznie z ust ludzi, ktérzy wogoéle
W zyciu nie widzieli palacych sie rakiet, a bedac
nastawieni wrogo w stosunku do prochu, jako
materjatu pednego, upieraja sie przy swoim zda-
niu li tylko z wrodzonego konserwatyzmu ludz-
kiego. Wypadek Stamera, pierwszego na Swie-
cie pilota na szybowcu rakietowym, ktéremu
w czasie lotu wybuchia jedna rakieta, powodujac
pozar wusterzenia, mial gléwny swoéj powdd
w tem, ze rakiety byly umieszczone tuz pod
skrzydiem (samolot byl typu ,,Kaczka®), a wiec
nie bylo trudno o pozar.

Lecz tenze sam Stamer, ktérego glos wyzej
przytoczytem, twierdzi, ze zastosowanie rakiet
prochowych w lotnictwie do specjalnych celéw
jest mozliwem przy zachowaniu pewnych $rod-
kéw ostroznosci. Gdy o tych ostatnich bedzie
si¢ pamigtalo, to stosowanie rakiet prochowych
bedzie zupeinie mozliwe, czego zreszta dowodza
powazne glosy sowieckie i chocby patent Dor-
nier’a. Chyba nie nalezy sadzi¢, ze jedna z naj-
wigkszych fabryk samolotéw na $wiecie paten-
tuje rzeczy, nie mogace znalezé praktycznego za-
stosowania. Bezwzglednie niewatpliwem jest, ze
rakiety prochowe dadza sie zastosowadé bez za-
dnych obaw do samolotéw konstrukecji metalo-
wej. Lecz i w konstrukcjach mieszanych mozna
sie zabezpieczy¢ przed ewentualnoscia pozaru
przez pokrycie czeSci, znajdujacych sie blizko
komory spalinowej rakiet, cienka blacha alu-
miniowa, przez uzycie sklejki opancerzonej bla-
cha metalowa (niektére polskie wytwérnie sklej-
ki juz wyrabiaja sklejke, opancerzona blacha
stalowa) i t.d. it.d. Nalezy sprébowa¢, nalezy
rozpocza¢ pewne badania, by méc okresli¢ wiel-
kos¢é rakiet, przy ktérej moze nastapi¢ wybuch,
dalej, by méc okresli¢c odleglosé, poza ktéra be-

zuje sie, ze przy wiekszym przeciazong dzie mozna umiesci¢ bezpiecznie nawet czyste
skréceniu diugosci rozbiegu pr wsh)s‘d’v&ﬁhu rewno bez zadnego pokrycia.
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