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Wynalazek niniejszy dotyczy samolotu, samolotu dolnego uskutecznia sie zapomoca
osadzonego na drugim samolocie i tworza- zwickszenia kata natarcia, albo przez
cego z nim samolot zlozony, przyczem sa- zwiekszenie w jakikolwiek imny sposéb
molot ten zaopatrzony w urzadzenie zamy- wspolczynnika nosnosci platéw gérnego sa-
kajace moze startowaé, lata¢ i w razie po- molotu podczas lotu samolotu ziozomego,
trzeby lagdowaé jako pojedyricza jednostka, w celu umozliwienia natychmiast po zwol-
a wspomniane urzadzenie zamykajace da- nieniu urzadzenia zamykajacego stamtw gor-
je si¢ podczas lotu samolotu =zlozomego nego samolotu do mniezaleinego lotu. Prizy
zwalniaé, w celu oddzielenia od siebie oby- takiej konstrukcji obydwa te samoloty zo-
dwéch samolotow skladowych. staja poczatkowo tak osadzone i ustalone

W patencie polskim Nr 20163 opisano wizgledem siebie, iz ptaty obydwéch samo-
samolot tego typu, zawierajacy urzadzenie, lotéw przyczyniaja sie do uzyskania iada-
ktére umozliwia startowanie samolotu o nej nosnosci zlozonego samolotu. We wspo-
bardzo duzem obcigzeniu platéow i odpo- mnianym patencie zaznaczono, ze mie by-
wiednio duzej minimalnej szybkosci lotu. toby praktyczne osadzanie poczathowo gor-
Wedtug wspomnianego patentu odczepia- nego samolotu wzgledem dolnego samolo-
nie gérnego samolotu (ktéry moze posia- tu tak, aby platy gérnego samolotu posia-
daé wzglednie duze obciazenie platéow) od daly =znacznie wigkszy kat matarcia od



platéw dolnego samolotu, pomiewaz po-
ciagneloby to za sobg trudnosé startu i po-
czgtkowego lotu samolotu ztozonego wsku-
tek tego, ze platy gornego samoloti znaj-
dowatyby si¢ w polozeniu nieczynnem i
nietylko niedostatecznie przyczynialyby sig
do zadanej no$nosci, lecz moglyby réw-
niez bardzo Zle wplywaé na rozrzadzanie
samolotem zlozonym jako caloscia.

Niniejszy wynalazek dotyczy zlozonego
samolotu wyzej opisanego typu, w ktérym
platy obydwéch samolotéw moga byé tak
ustawione wzgledem siebie, iz po uzyskaniu
przez samolot zlozony pewnej szybkosci
wspétczynnik nosnosci platéw gornego sa-
molotu jest dostatecznie duzy dla odtacze-
nia si¢ tego samolotu od dolnego bez po-
trzeby zwigkszania tego wspoélczynnika w
stosunku do wspoétczynnika nosnosci pta-
téw dolnego samolotu.

Wedtug niniejszego wynalazku platy
gornego samolotu sg ustawione w stalym
stosunku do platéw dolnego samolotu, co
nie pociaga za sobg koniecznosci ustawia-
nia platéw gérnego samolotu, gdy platy
dolnego samolotu sa ustawione pod katem
natarcia, odpowiadajacym najwickszej no-
$nosci. Efekt ten zostaje zapewniony zapo-
moca, platéw o rozmaitych charakterysty-
kach dla obydwéch samolotow, przyczem
platy gornego samolotu sa tak zbudowane
i osadzone, iz posiadaja wzglednie duza
réznice miedzy ich katem natarcia, odpo-
wiadajacym zerowej wartosci sily nosnej,
a katem natarcia, odpowiadajacym naj-
wigkszej sile nosnej, podczas gdy platy
dolnego samolotu posiadaja mata réznice
miedzy temi katami.

Do konstrukcji ptatéw gornego samolo-
tu; w celu zapewnienia wzglednie duzej
roznicy miedzy katem natarcia, odpowia-
_ dajacym zerowej wartosci sily nosnej, a ka-

tem natarcia, odpowiadajacym jej najwiek-
szej wartosci, stosuje si¢ przewaznie skrzy-
dta o grubym przekroju i duzej sile nosne;j,
lecz rozumie si¢, ze mie wszystkie platy

o grubym przekroju lub o duzej sile noénej
posiadaja t¢ charakterystyke. Stosunkowo
duza, réznice pomiedzy katem matarcia, od-
powiadajacym zerowej wartosci sity no-
$nej, a katem natarcia, odpowiadajacym
najwickszej jej wartosci, mozna réwniez
otrzymaé zapomocs zastosowania szczelin
lub innych. unzadzen, stuzacych do zwigk-
szenia roéznicy migdzy wspomnianemi ka-
tami. Ponizej dla przykladu podano skrzy-
dla, nadajace si¢ do konstrukcji platow
gomego samolotu i posiadajace zadana
charakterystyke o wzglednie duzej roézni-
cy miedzy katem natarcia, odpowiadaja-
cym zerowej wartosci sily nosnej, a katem
natarcia, odpowiadajacym majwigkszej jej
warntosci.

1. Skrzydio typu Fokker F. VII, ktore
dla wydluzenia 6 posiada roznice okoto
26° migdzy katem natarcia, odpowiadaja-
cym zerowej wartoéci sily nosnej, a katem
natarcia, odpowiadajacym jej mnajwigkszej
wartosci. Skrzydlo to posiada przekréj o
maksymalnej grubosci okoto 20% cieciwy.

2. Skrzydlo typu Goéttingen 387, ktére
dla wydluzenia 6 posiada granice katowa
okoto 23° miedzy katem natarcia, odpowia-
dajacym zerowej wartoéci sity nosnej, a

‘katem mnatarcia, odpowiadajacym jej naj-

wickszej wartosci. Skrzydio to posiada
przekréd] o maksymalnej grubosci okolo
159% cieciwy. -

Typ skrzydta o wzglednie matej rézni-
cy miedzy katem matarcia, odpowiadaja-
cym zerowej wantosci sily nosnej, a katem
natarcia, odpowiadajacym jej majwigkszej
wartosci, nadajacy si¢ do konstrukcji pla-
tow dolnego. samolotu, jest typem skrzydia
o $redniem tylko maximum wspotczynnika
sity noénej i posiada przewaznie przekroj
o matej lub s$redniej grubosci w poréwna-
niu z przekrojem skrzydta, uzytego na pla-
ty gornego samolotu.

Wzglednie mata réznice miedzy kata-
mi natarcia, odpowiadajacemi zerowej i
najwiekszej wartosci sity noénej, mozna



réwniez otrzymaé, stosujac klapy lub inne
narzady, stuzace do tego celu. W ten sposéb,
jezeli skrzydlo jest zaopatrzone w klape,
ktéra poczatkowo jest ustawiona pod ka-
tem dodatnim lub wdét wzgledem skrzy-
dta, lecz potem porusza si¢ do gory (me-
chanicznie lub samoczynnie) w miare
zwigkszania si¢ szybkoéci samolotu, to
wtedy réznica miedzy katem natarcia, od-
powiadajacym zerowej wartosci sily no-
énej, a katem natarcia, odpowiadajacym
jej majwiekszej wartosci, zostaje zwykle
zmniejszona w poréwnamniu z odpowiednia
réznica podobnego skrzydla bez klapy. Po-
nizej podano przyklady skrzydet, posiada-
jacych zadana charakterystyke.

1. Skrzydto typu R. A. F. 15, ktére
dla wydluzenia 6 posiada réznice katowa
okoto 1714 % miedzy katem natarcia, odpo-
wiadajacym zerowej wartoéci sity nosnej,
a katem mnatarcia, odpowiadajacym jej maj-
wiekszej wartosci. _‘

2. Skrzydlo typu R. A. F. 34, ktére dla
wydluzenia 6 posiada réznice katowa okolo

16°. Skrzydlo to posiada s$rednio gruby
przekréj o maksymalnej grubosci okoto
13% cieciwry.

Ponizej podano przyklady skrzydel,
posiadajacych normalnie mala réznice po-
miedzy temi granicznemi katami matarcia,
ktéra jednak daje sie zmieniaé zapomoca
szczelin tak, iz otrzymuje sie wzglednie
duza réznice pomiedzy katem natarcia, od-
powiadajgcym zerowej wartosci sily no-
$nej, a katem natarcia, odpowiadajacym
jej najwickszej wartosci.

1. Skrzydlo typu R. A. F. 15 ze szcze-
ling posiada dla wydtuzenia 6 réznice ka-
téw natarcia okolo 27140,

2. Skrzydio typu R. A. F. 31 ze szcze-
lina posiada dla wydluzenia 6 réznice ka-
téw natarcia okoto 30°.

Rozumie sig, ze w celu =zwickszenia
réznicy miedzy katem natarcia, odpowia-
dajacym zerowej wartosci sily nosnej, a
katem natarcia, odpowiadajacym jej maj-

wiekszej wartosci, skrzydlo mozna zaopa-
trzyé albo w state szczeliny, albo w zmm
ne. Jezeli stosuje si¢ zmienne szczeliny, to
zmiane ich osigga sie albo samoczynnie,
albo zapomoca urzadzeri mechanicznych.
Jezeli platy obu samolotéw posiadaja
rozne charakterystyki, to dla lotu zboZone-
go obydwa samoloty tak sie ustawia wzgle-
dem siebie, by ich ptaty byly jednoczesnie
ustawione pod lub prawie pod katami natar-
cia, odpowiadajacemi najwigkszej wartosci
ich sity nosnej. W ten sposéb, gdy samolot
zlozony wzlatuje ze swa najwieksza szyb-
koscia wezlotowa, to w miare przyspieszania
ruchu samolotu zlozonego zmniejszaja sie
katy matarcia platéw poszczegélnych sa-
molotéw. Wskutek rozmaitych chamaktery?
styk platéw obydwéch samolotéw skiado-
wych, sita noéna platéw dolnego samolotﬂu
spada szybciej niz sita nosna platéw: gor-
nego samolotu, wskutek czego w miare
zwigkszania sie szybkosci \s:amqlotu'z[lozo-
nego platy gérnego samolotu zapewniaja
warastanie nosnosci platéow zlozomego sa-
molotu. Przy pewnej szybkosci platy gor-
nego samolotu posiadaja sile¢ nosna réwna
ich wadze. Nastepnie, gdy szybkosé samo-
lotu zlozonego wazrasta jeszcze w:eoel.
wowezas sita nos$na, dizi;awl-‘a,ia‘ca na platy
gémego samolotu, wzrasta i staje sie wiek-
sza od ciezaru samolotu, podczas gdy smha
nosna, dziatajaca na platy dolnego samo-
lotu, zostaje zmniejszona i staje sie mmz;-
sza od cigzaru tego samolotu. W kazdym
razie, gdy nadmiar sily noénej na gérnym
samolocie osiggnie lub przekroczy mini-
mum, niezbedne do zapewnienia b@plecz
nego odtaczenia obydwéch samolotéw, u-
rzadzenie zamykajace, laczace ze soba
obydwa samoloty, moze byé zwolnione i w
ten sposéb gérny samolot moze Lac1e6 sa-
modzielnie. Natychmiast po tem zwolnieniu
gorny samolot wiznosi sie wskutek nwdmler-
nego zwiekszenia kata natarcia ptatéw, pod-
czas gdy dolny samolot traci swa wysokos§é
wskutek zmniejszenia si¢ kata mnatarcia



platéw, co umozliwia szybkie odtaczenie
obu sameolotéw. Przyklad, wyjasniajacy
niniejszy wynalazek, opisany jest ponizej.

‘Na fig. 1, 3, 5 i 7 przedstawiono prze-
kroje rozmaitych skrzydet, a na fig. 2, 4, 6
i 8 — odpowiednie krzywe, wykazujace
zmianry wspdlczynnika nosnosci skrzydel w
zaleznosci od zmian kata natarcia. Przekro-
je skrzydel i krzywe wspolczynnika ich
noénodci wzieto z ,,Royal Aeromautical So-
ciety's Handbook of Aeronautics”.

Fig. 1 przedstawia przekréj poprzecz-
ny skrzydta typu Folkker F. VII. Skrzydlo
to jest zaostrzone od $rodka ku koricom,
a uwidoczniony przekré] poprzeczny wy-
konany jest przez srodkowa, czes¢ skrzydta.
Skrzydio to posiada gruby przekr6j i ma-
daje si¢ zwlaszcza do konstrukciji jedno-
platowcow. Najwigksza grubosé wynosi
odkolo 20% cieciwy.

Fig. 2 przedstawia krzywa zmian wspot-
czynnika noénosci skrzydia Fokker F. VII
w zaleznoéci od kata matarcia. Krzywa te
otrzymano na podstawie badari modelu i
odpowiada ona wydtuzeniu 6. Badania mo-
delu tego skrzydta wykazuja, ze nosnosc
skrzydla zwieksza si¢ wtedy, gdy kat na-
tarcia zwieksza sie, a krzywa, wskazana
na fig. 2, dotyczy przypadku, w ktérym
kat natarcia zwicksza sig¢. Kat matarcia o
jest oznaczony w stopniach, a wspéiczyn-
nik nosnosci K, — w jednostkach angiel-
skich. Na wykresie widaé, ze kat natarcia,
odpowiadajacy zerowej wartosci sity no-
$nej, wynosi —8°, a kat natarcia, odpowia-
dajacy najwigkszej jej wartosci, — okolo
18°. Réénica R, miedzy temi dwoma ka-
tami matarcia wynosi w ten sposoéb okoto
26". : :

‘Fig. 3 przedstawia przekr6j poprzecz-
ny skmzydla typu Gottingen Nr 387. Jest
to skrzydlo o dosé grubym przekroju i na-
daje si¢ de budowy jednoplatowcow. Naj-
wigksza grubosé wynosi okolo 15% cigei-
Fig. 4 przedstawia krzywa zmian

wspotczynnika nosnosci skrzydla Gottin-
gen Nr 387 w zaleznosci od zmian kata na-
tarcia. Krzywa otrzymano na podstawie
badarn modelu, przyczem odpowiada ona
wydiuzeniu 6. Na wykresie wida¢, ze kat
natarcia, odpowiadajacy zerowej wartosci
sity nosnej, wynosi —7°, a kat natarcia,
odpowiadajacy najwickszej jej wartosci, —
okoto 16°. Réznica R, migdzy temi dwoma
katami natarcia wynosi wigc okofo 23°.

Fig. 5 przedstawia przekréj poprzeczny
skrzydta typu R. A. F. 15. Skrzydlo to
posiada wzglednie cienki przekréj, przy-
czem najwicksza grubo§é wymosi okolo
6,5% cieciwy. Sknzydlo to nadaje sie wigc
glownie do budowy dwuplatowcow.

Fig. 6 przedstawia krzywa zmian
wspotczynnika nosnosci skrzydla R. A. F. 15
w zaleznosci od zmian kata matarcia. Krzy-
wa, te otrzymano na podstawie badan me-
delu, przyczem odpowiada ona wydiuzeniu
6. Jak wida¢ na wykresie, kat natarcia,
odpowiadajacy zeérowej warbosci sity no-
$nej, wynosi okolo —2° a kat matarcia,
odpowiadajacy najwickszej jej wartosci, —
okoto 15,5°. Réznica R, miedzy temi dwo-
ma katami natarcia wynosi wigc okoto 17,5°.

Fig. 7 przedstawia przekréj poprzeczny
skrzydta typu R. A. F. 34. Jest to przy-
ktad $rednio grubego skrzydla, ktére nada-
je si¢ do budowy jednoptatowcow i dwu-
ptatowcow. Najwigksza grubosé wynosi o-
kolo 13% cigciwy.

Fig. 8 przedstawia krzywa zmian
wspotczynnika nosnoéci skrzydia R. A. F. 34
w zaleznoséci od zmian kata natarcia. Krzy-
wa, te otrizymano z badan modelu i odpo-
wiada ona wydluzeniu 6. Z wykresu widag,
7ze kat mnatarcia, odpowiadajacy zerowe;j
wartosci silty nosnej, wynosi okoto —1°, a
kat natarcia, odpowiadajacy najwickszej
jej wartosci, — okolo 15°. Réznica R, mie-
dzy temi dwoma katami natarcia wynosi
wiec okoto 16°.

Nalezy zaznaczyé¢, ze skrzydla, do kto-
rych odnosza si¢ fig. 1 — 8, sa jedynie



wybrane jako przykiady skrzydet, posia-
dajacych wspomniane charakterystyki. Wy-
bér skrzydet, jakie maja byé uzyte do gor-
nego i dolnego samolotu zlozonego samolo-
tu, okresla si¢ w praktyce w zwiazku z o-
golnym rysunkiem i zgdamemi charaktery-
stykami obu samolotéw sktadowych. W
kazdym jednak razie skrzydia obu samo-
lotéw sktadowych dobiera si¢ w mysl wy-
nalazku w ten sposéb, aby réznica miedzy
katem natarcia, odpowiadajacym zerowej
wartosci sily nosnej, a katem natarcia, od-
powiadajacym najwickszej jej wartosci,
byta znacznie wigksza dla gérnego samo-
lotu niz dla dolnego samolotu. Nalezy
réwniez zaznaczyé, ze przekroje skrzydet
dobiera si¢ odpowiednio do wydtuzenia,
zastosowanego do platow gornego i dolne-
~ go samolotu skladowego. Zwigkszenie wy-
dtuzenia skrzydta powoduje zwykle zwigk-
szenie wspoétczynnika najwigkszej nosnosci,
lecz jednoczesnie zmniejszenie réznicy po-
miedzy katem natarcia, odpowiadajacym
zerowej wartosci sily nosnej, a katem na-
tarcia, odpowiadajacym jej najwigkszej

gestosci powietrza.

Stosownie do wyzej wyjasnionych za-
sad obydwa samoloty znajduja sie w takim
stosunku do siebie, iz podczas wzlotu sa-
molotu ztozonego platy obydwéch samolo-
tow skladowych posiadaja wspétczynniki
najwigkszej noénoéci. Zachodzi to wtedy,
gdy kat natarcia gérnego samolotu wynosi
okoto 18°, a. dolnego samolotu — 15°, wisku-
tek czego platy gérnego samolotu sa usta-
wione pod katem natarcia, wigkszym o 3°
od kata natarcia platéw dolnego samolotu.

Najwieksze wspétczynniki nosnosci oby-

wartosci. W praktyce priekroje skrzydet
obu samolotéw sktadowych tak si¢ dobie-
ra w stosunku do zastosowanego wydluze-
nia, aby otrzymaé zadang réznice pomiedzy
katem mnatarcia, odpowiadajgcym zerowej
wartosci silty nosnej, a katem natarcia, od-
powiadajacym majwickszej jej wartosci. .

Nastepujacy przyklad ilustruje zasto-
sowanie wynalazku w przypadku zlozonego
samolotu, w ktérym skrzydto Fokker F. VII
i skrnzydto R. A. F. 34 sa odpowiednio ‘u-
zyte ma platy gornego i dolnego samolotu
Nalezy zaznaczyé, ze mizej podane liczby
maja jedynie na celu zobrazowanie wyija-
$nionej zasady. Nie bierze si¢ pod uwage
nosnosci plaszczyzn ogonowych i t. d.
Przyjeto, ze platy posiadaja knzywe
wspotczynnika nosnosci, wskazane na fig.
2 — 8, i ze gorny samolot o duzem obcia-
Zeniu, ktéry ma byé odczepiony, posiada
minimalna szybkosé lotu o 50% wieksza, od
minimalnej szybkosci lotu samolotu zlozo-
nego. Przyjeto rowniez (jedynie dla jasno-
éci), ze obydwa samoloty posiadaja jedna-
kowy cigzar catkowity.

catkowitemu cigzarowi poszczegélnych samolotow,

powierzchni ptatu gérnego samolotu, o
powierzchni platu dolnego samolotu, o 4 P
najmniejszej szybkosci lotu samolotu ztozonego, ‘
najmniejszej szybkosci .lotu samolotu gérnego.

dwéch skrzydet wynosza odpowiednio 0,73
i 0,51 (fig. 2 i 8). S

Zwiazek miedzy powierzchniami platow
okreslaja mastepujace réwmania, ktore
przedstawiaja warunki dla lotu poziomego
przy najmniejszej szybkosci samego tylko
gormego samolotu i samolotu ztozonego:

W =0.4,.073.(15 V )?
2W=0.4,.0713.V_2 + 0.A4,.051.V 2
2—0,73 '
A= 2X0,73 X 1,5 — 0,7 A =54,
0,51 I




t. j. powierzchnia ptatu dolnego samolotu
jest pieé¢ razy wigksza od powierzchni pta-
tu gérnmego samolotu.

. Gdy samolot zltozony odrywa sie od
ziemi przy swej najmniejszej szybkosci lo-
tu, wtedy stosunki, przy jakich obydwa sa-
moloty sktadowe przyczymiaja sie do cat-
kowitej nosnosci, sa nastepujace, przyjmu-
jac, ze L, jest sila nosna platow gormego
samolotu, a L, — sita nosna platéw dol-
nego samoloti:

2
1 — Q.A1 .0,73 Vm =O.286

L,” ©5A,.051V,2
L +L,=2W

L = 0445 W

L, =155 W

Jezeli R stanowi reakcje miedzy oby-
dwoma samolotami sktadowemi, to wtedy

R=W-—L =L, —W=055 W,

a wiec bedzie to zatem sila o wartosci 0,555
W, ktéra usituje zapobiec odtaczeniu sie od
siebie obydwéch samolotéw sktadowych.
Gdy jednakze samolot ztozony zwiek-
sza swg, szybkos¢, to nosnosé ptatow goérne-
go samolotu zwieksza sie, a nosnosé platéw
dolnego zmniejsza sie, przyczem przy pew.
nej szybkosci lotu kazdy samolot sktadowy
bedzie unosit swéj whlasny ciezar. Gdy sa-
molot zlozony jeszcze mwiekszy swa szyb-
kosé, to wtedy mosno§é goérnego samolotu
staje si¢- wigksza od noénosci dolnego, cze-
go wynikiem bedzie sita, usitujaca odta-
czy¢ od siebie obydwa samoloty sktadowe.
- W ten sposob np., gdy samolot ztozony
osiggnie szybkosé V., przy ktérej katy na-
tarcia platow obydwoch samolotow sktado-
wych wynosza 1° (dolnego) i 4° (gérnego),
wiedy stosunki, w ktérych obydwa samolo-
ty zlozone przyczynmiaja si¢ do unoszenia
calosci, zostaja okreslone jak nastepuje:

Wspotozynnik noénosci ptatéw gérmego
samolotu (fig. 2) — 0,455.

Wispotezynnik nosénosci ptatéw dolnego
samolotu (fig. 8) = 0,075.

Catkowita nosnosé — 0.4,.0,455.V,2 +
4+ 0.54,.0075 V2 =2 W =20.4,.
e skad v, 2X 073X 1,5

0,455+5X0,075
Vu2=396V,%aV, =19V .

073.(15 V

Nastepnie, jezeli

L, — sile nosnej platéw goérnego sa-
molotu skladowego, a

L, = sile nosnej platow dolnego sa-
molotu sktadowego, to

La 0455
L. 5X0,075 '
L, + L, = 2 W, skad
L =11 W

L,=09 W

Jezeli T jest nadmiarem sily nosne;j

gornego samolotu, to
I'=L —W=W-—L,=01W.

W ten sposéb przy szybkosci prawie
dwa razy wigkszej od najmniejszej szybko-
$ci lotu zltozonego samolotu géorny samolot
podnosi¢ bedzie ‘wiecej miz swo6j whasny
cigzar, przyczem istnie¢ bedzie sita, rowna
prawie 0,1 W, usitujaca odlaczyé od siebie
obydwa samoloty.

Gdy samolot ztozony jeszcze wigcej po-
wigkszy swa, szybkoéé, np. do szybkosci V,,
przy ktérej katy natarcia platéow obydwoch
samolotow skladowych wynosza 0,5° (dol-
nego) i 3,5° (goérnego), wtedy podzial no-
$nosci miedzy obydwoma samolotami skta-
dowemi zostaje okreslony jak mastepuje.

Wspétczynnik nosnosci platéw gérnego
samolotu sktadowego (fig. 2) — 0,435.

Wspoétczynnik nosnosci ptatéw dolnego
samolotu sktadowego (fig, 8) = 0,055,



Catkowita sifa moéna = p.A4,.0,435.
V2 +0.5.4,.0055.V,2 = 2 W=2.
0. A, .073. (1,5 V)2 skad
V2 — 2 X073 X15 . V.2 =462 V,?

0,435 + 5 X 0,055
Cczyi V, =215V .

Nastepnie, jezeli

L, = sile noénej platéw gérnego sa-
meloty, -

L, = sile nosnej platow dolnego sa-
moi»otu. to

L, . 0435

L 5 X 0,055 °

L +L,—2W,

E, — 1225 W,

L, = 0,775 W.

W ten sposéb przy szybkosci powietrza
prawie 2,15 razy wigkszej od najmmiejszej
szybkodci lotu samoalotu zlozonego gorny
samolot bedzie posiadal nadmiar nosnosci
wickszy o 0,225 od ciezaru whasnego, pod-
czas gdy deolny samolot bedzie posiadat ta-
ki sam niedobér nosnosci; powstaje zatem
sita okolo 0,225 W, usitujaca odlaczyé¢ od
siebie obydwa. samoloty skladowe.

Z powyzszego wynika, ze gdy szybkosé
zlozonego samolotu wzrasta, wowczas stale
wazrasta rowniez nosnos¢ platéw goérnego
samolotu, podczas gdy nosnosé platow dol-
nego samolotu stale sie¢ zmniejsza dzieki
réznicy charakterystyk skrzydet obranych
wedlug wynalazku. Dziatanie zlozonego
samolotu jest normalnie takie, ze w locie
poziomym moze utrzymaé szybkosé, prze-
kraczajaca minimalna szybkosé, przy kto-
rej obydwa samoloty sktadowe usituja od-
laczyé si¢ od siebie, lecz w kazdym razie
szybkosé samolotu ztozonego mozna zwigk-
szyé, az osiagnie si¢ zadana szybkosé.

Jak wyjasniono wyzej, urzadzenie za-
mykajace, laczace ze sobg obydwa samolo-
ty, moze by¢ tak wykonane, aby go mozna
bylo zwolni¢ w kazdej chwili po osiagnie-
ciu przez zlozony samolot szybkosci, przy

ktérej gorny samobot posiada nadmiar ne-
$noéci i istnieje sila, usilujaca. odlaczyé je
od siebie. Z powyzszego widaé, ze po zwel-
nieniu urzadzenia laczacego gérmy samolot
natychmiast wznosi si¢ z doluego: samele-
tu i unosi si¢ w powietrzu z zachowaniem
réwnowagi. W chwili odtaczania sie od dol-
nego samolotu gorny samolot unosi  sig;
zwykle pod katem natareia bliskim kata,
odpowiadajacego najwickszej ' mosnesci,
wskutek czego gorny samolot odiacaza  sie
w ten sposéb w szczegélnie koszystnych
warunkach. W chwili odtacaenia. si¢ od sie-
bie obydwiéch samolotéw dolny samolot po-
siada niedobér noénoéci i w ten sposob usi-
tuje odigczyé sie od gomnego samolota.
Natychmiast jednak po bezpiecznem odly-
czeniu sie od siebie obu samclotow, pilot
dolnegeo samolotu meze przez manipulowa-
nie sterami zwigkszyé nosnoéé delnego sa-
molotu do wielkoéci, niezbednej dla nieza-

leznego lotu tego samolotu.

Gérny samolot moze byé umocowany na
dolnym samolocie w trzech lub wiecej miej-
scach oraz meze posiadaé urzadzenie, za-
pewniajace to potaczenie dowolnie diuge,
albo tez moze nie byé umocowany w kilku
miejscach, lecz spocazywaé w tulejach: lub
tozyskach na dolnym samolocie i utrzymy-
waé si¢ w swem. poloZeniu zapomocs spe-
cjalnych wurzadzern zamocowywujacych.
Najlepiej, jezeli gorny samolot jest umoco-
wany na dolnym samolocie w jednem tyl-
ko miejscu, gdyz wtedy wykluczone jest
wszelkie niebezpieezesistwo, jakie mogloby
wyniknaé w razie, gdyby przy odmykaniu
zawiodlo jedno z polaczen.

Urzadzenia taczace, stosowane do po-
taczenia obu samolotéw sktadowych samo-
lotu zlozonego, moga byé wykonane po-
dobnie, jak urzadzenia, opisane w patencie
Nr 20163, i moga byé zaopatrzone w odpo-
wiednie marzady zabezpieczajace. Mozna
np. stosowaé narzady, zapobiegajace catko-
witemu zwolnieniu urzadzen laczacych, do-
poki skrzydla gérnego samolotu nie posia-



daja dostatecznej wartoséci sily nosnej i nie
zapewniaja bezpiecznego odlaczenia sie obu
samolotoéw skladowych oraz niezaleznego
lotu gérnego samolotu natychmiast po jego
odlaczeniu sie. Wreszcie urzadzenia tgcza-
ce moga byé tak wykonane, aby je mozna
bylo zwalniaé¢ tylko przez laczne lub ko-
lejne dziatanie narzadéw rozrzadczych, u-
mieszczonych na obydwéch samolotach
skladowych.

Nalezy nastepnie zaznaczyé, ze sposéb
zapewnienia bezpiecznego odlaczenia od
siebie obydwéch samolotéw, tworzacych
zlozony samolot, opisany w patencie Nr
20163, moze byé¢ polaczony ze sposobem
wedtug niniejszego wynalazku. Potaczenie
tych sposobéw moze w razie potrzeby za-
pewnié¢ bezpieczne odlaczenie od siebie obu
samolotéw zapomoca zwickszenia wsp6l-
czynnika nosnoséci platow gérnego samolotu
lub zapomoca, takiej budowy platéow gor-
nego samolotu, aby posiadaly one charakte-
rystyki, rézniace sie od charakterystyk pla-
téw dolnego samolotu w mniejszym stopniu,
jaki bytby wymagany, gdyby sposéb wediug
jednego lub drugiego wynalazku byl uzyty
osobno.

Rozumie si¢, ze kazdy samolot sklado-
wy samolotu zlozonego wedlug wynalazku
moze byé samolotem ladowym, wodnym lub
ladowo-wodnym.

Zastrzezenia patentowe.

sktadajacy sie
osadzonych jeden

1. Samolot =zlozony,
z dwéch samolotéw,

na drugim, z ktérych kazdy jest zdol-
ny do samodzielnego lotu, przyczem
obydwa samoloty poczatkowo sa po-
taczone ze soba zapomocy dajacego
sie zwalnia¢ urzadzenia zamykajacego
tak, aby wumozliwi¢ start gérnego sa-
molotu, znamienny tem, ze plat lub platy
gornego samolotu sa ustawione tak, iz réz-
nica miedzy ich katem natarcia, odpowia-
dajacym zerowej wartosci sity nosnej a ka-
tem natarcia, odpowiadajacym najwigksze;
jej wartosci, jest znacznie wigksza od ta-
kiejze réznicy dla ptatéow dolnego samolo-
tu.

2. Samolot zlozony wedlug zastrz. 1,
znamienny tem, ze plat gérnego samolotu
posiada gruby przekréj i duza nosnosé
(np. jak ptat Fokker F. VII lub Géttingen
387), podczas gdy plat dolnego samolotu
posiada cienki lub tylko s$rednio gruby
przekréj (np. jak plat R. A. F. 15 lub
R. A. F. 34).

3. Samolot zlozony wedlug zastrz. 1,
znamienny tem, ze platy kazdego z samolo-
téw, tworzacych samolot zlozony, sa zao-
patrzone w szczeliny, klapy lub inne urza-
dzenia, umozliwiajace zmiane réznicy mie-
dzy ich katem matarcia, odpowiadajacym
zerowej wartosci sily nosnej, a katem na-
tarcia, odpowiadajacym najwickszej jej
wartosci.

Robert Hobart Mavyo.
Zastepca: Inz. St. Pawlikowski,
rzecznik patentowy.



Do opisu patentowego Nr 20930.
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Druk L. Bogustawskicgo i Ski, Warszawa.
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