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W przypadkach, gdy samolot posiada
skrzydta, ktérych poprzeczne profile po-
przez cala ich rozpigtosé¢ sa jednakowe lub
ktérych grubos¢ w kierunku do koricéw
skrzydet stopniowo si¢ zmniejsza, podczas
lotu po przeciagnieciu samolotu nastepuje
latwo jego przechylenie na jeden koniec
skrzydla, co zkolei doprowadza do niebez-
piecznego kolysania si¢ samolotu. Samolo-
ty, posiadajace te ujemna wlasnosé, stano-
wia nietylko ciagle niebezpieczeristwo dla
niedoswiadczonych pilotéw, lecz uniemoz-
liwiaja tez osiagniecie najmniejszej mozli-
wej szybkoséci ladowania odpowiednio do
rozporzadzalnego najwyzszego wyporu
skrzydel samolotu, poniewaz juz nawet ma-

e przekroczenie kata natarcia, odpowiada-
jacego najwigkszemu wyporowi, doprowa-
dza do zniweczenia statecznosci poprzecz-
nej.

Wady powyzsze skrzydel moga byé u-
suniete mniej lub wiecej skutecznie zapo-
moca réznych srodkow. W tym celu stoso-
wano na zewngtrznych koncach skrzydet
profile procentowo grubsze, niz w $rodku,
gdyz grubsze profile posiadaja wicksze do-
puszczalne granice kata natarcia, niz pro-
file cienkie. Poza tem stosowano na ze-
wnetrznych korcach skrzydet wcigcia, kto-
re podczas lotu po przeciagnieciu samolotu
zmuszaja strumieri powietrza do przylega-
nia do skrzydla takie na zewnetrznych



koncach skrzydel, utrzymujac w ten spo-
sob zwrotnosé poprzeczng samolotu. Wresz-

cie wykonywano réwniez wichrowate skrzy-

dla tak, aby srodkowe czesci skrzydta osia-
gnely wczesniej krytyczny kat natarcia,
niz korice skrzydla. '

Wedlug wynalazku osiaga si¢ statecz-
no$é poprzeczng podczas lotu na przecia-
gnietym samolocie dzigki temu, Ze promien
krzywizny czola profilu skrzydta w odnie-
sieniu do kazdorazowej grubosci profilu
skrzydla wzdluz rozpietosci skrzydet jest
zmienny, przyczem w kierunku nazewnatrz
w obrebie koricow skrzydel promien krzy-
wizny czola profilu jest duzy, w srodkowej
za$ czedci stosunkowo matly. Statecznosé
poprzeczng samolotu mozna osiagnaé we-
dlug wynalazku réowniez w ten sposéb, ze
najbardziej wysunigta cze$é czola profilu
skrzydla tylko w srodkowej czesci rozpig-
tosci skrzydel zaopatruje si¢ w jedna lub
kilka nieréwnosci albo szorstkosci na prze-
strzeni, réwnajacej sie mniej wiecej poto-
wie dlugosci tej rozpigtosci.

W dawniejszych wykonaniach stosowa-
no réwniez skrzydla o profilu zmiennym
wzdluz ich rozpietosci, jednakze najgrub-
sze miejsce znajdowalo si¢ w obrebie kon-
céw skrzydel bezposrednio przy krawedzi
natarcia, a w obrebie skrzydel, potozonym
blizej kadtuba, znajdowalo si¢ mniej wie-
.cej w polowie szerokosci skrzydla. W ten
spos6b  w $rodku rozpietosci skrzydet
skrzydlo posiadato zaostrzona krawedz na-
tarcia, na koncach za$ silnie zaokraglo-
na. :
Skrzydto samolotu w dawniejszem wy-
konaniu posiadalo bardzo niedostateczne
wlasnoéci aerodynamiczne, podczas gdy
skrzydlo wedlug wynalazku wykazuje do-
bra sprawno$é, poniewaz najgrubsze miej-
sce profilu znajduje si¢ zawsze w najko-
rzystniejszej czeséci profilu, a wiec mniej
wigcej na jednej trzeciej szerokosci skrzy-
dla.” Nieréwnosci, szorstkosci lub mniejsze
promienie krzywizny znajduja sie w skrzy-

dle wedlug wynalazku w punkcie wejscia,
czyli spietrzenia powietrza podczas lotu
szybkiego. W tym punkcie spigtrzenia po-
wietrza, jak wiadomo, szybkosé przeplywu
powietrza, a tem samem jego opér, rowna
sig zeru.

Skutecznosé skrzydla wedlug wynalaz-
ku polega na znanem zjawisku, ze profile
skrzydel z zaostrzonem czolem posiadaija
mniejsze granice kata natarcia, niz profile
z czolem bardziej zaokraglonem. To samo
dotyczy profiléw, posiadajacych na przed-
niej czesci ich czola nieréwnosci lub szorst-
kosci. Skutek, osiagany przez uksztaltowa-
nie skrzydla wedlug wynalazku, bylby wiec
podobny do osiaganego przez wichrowate
skrzydto lub przez zastosowanie profiléw o
malych granicach dla kata natarcia w $rod-
ku, o duzych za§ — na korcach.

Skrzydlo wedlug wynalazku wykazuje
jednak jeszcze dalsze korzysci. Profile
skrzydel z czolem zaostrzonem lub w przy-
blizeniu zaostrzonem, wykazuja, przy
wzrastaniu kata natarcia, powyzej kata, od-
powiadajacego najwyzszemu wyporowi,
stosunkowo male zmniejszenie si¢ wspoél-
czynnika wyporu. Wtasnosé¢ ta jest bardzo
korzystna ze wzgledu na statecznos¢ po-
przeczng podczas lotu na przeciagnietym
samolocie, gdyz zmniejsza kolysanie sig
samolotu. Poza tem profile skrzydel z nie-
rownosciami na krawedzi natarcia skrzy-
dla oraz profile skrzydel, posiadajacych
przednia czolowa powierzchnie o niewiel-
kim promieniu krzywizny maja te wlasnosé,
ze strumierl powietrza zazwyczaj odrywa
si¢ wpierw w obrgbie czota skrzydta, pod-
czas gdy jeszcze przylega w obrebie tylnej
krawedzi skrzydta. Wskutek tego srodek
wyporu zostaje przesunigty do tytu. Po-
wstaly w ten sposéb moment obrotowy na-
chyla przéd samolotu, powodujac zmniej-
szenie si¢ kata natarcia skrzydel samolotu,
wplywajac tem samem dodatnlo na sta-
tecznosé samolotu.

Na rysunku uwidoczniono kilka przy-



kladéw: wykonania ‘prefilow skrzydla, Fig.
1 przedstawia profil skrzydta wedlug wy-
nalazku, w ktérym zaznaczono linjami kre-
skowang i kropkowana odnosne: ksztalty
krawedzi natarcia skrzydla wedlug wyna-
lazku wzdtuz rozpi¢tosci skrzydel, a fig.
2 — 8, przedstawiaja kilka odmian wyko-
nania czola profiléw skrzydla.

W obrebie koricow skrzydet wedtug wy-
nalazku promien krzywizny czota ich pro-

filu jest duzy i profil posiada zarys, uwi-

doczniony na fig. 1 pelnemi linjami. Az do
polowy skrzydla zmniejsza si¢ promien
krzywizny czola skrzydla i moze, ewen-
tualnie, zmniejszyé sie¢ nawet do zera, tak
ze powstanie wéwczas profil ostrej krawe-
dzi natarcia, jak uwidoczniono linjami
kropkowanemi na fig. 1. Posrednie profile,
z ktorych jeden profil jest zaznaczony po-
migdzy obu linjami koricowych profiléw
skrzydla, posiadaja czoto o $rednim pro-
mieniu krzywizny, jak uwidoczniono na ry-
sunku linjami kreskowanemi. W skrzy-

dtach, zwezajacych sie ku koricowi (trape-’

zowych, eliptycznych lub tym podobnych),
promieri krzywizny réwniez si¢ zmniejsza
wedlug wynalazku w kierunku ku srodko-
wi rozpietosci skrzydet nosnych, jednakze
to zmniejszenie promienia krzywizny moze
nie by¢ absolutne, gdyz wystarczy w wiek-
szosci przypadkéw zmniejszenie sie pro-
mienia krzywizny czola profilu proporcjo-
nalnie do grubosci skrzydla.

Skrzydlom samolotu nadaje sie czesto
taka postaé, ze jeden lub kilka profilow
zasadniczych skrzydla zmniejsza sie lub
tez zwigksza sig¢ nietylko procentowo w sto-
sunku do szerokosci skrzydet, lecz réwniez
w ten sposéb, ze grubosé profilu zmniejsza
si¢ procentowo w kierunku ku korficom
skrzydel. Wraz ze zmniejszeniem grubosci
skrzydla na koricach otrzymuje si¢ zmniej-
szenie oporu caltego skrzydta, jednakie w
tym przypadku nastgpuje tez zwiekszenie
niebezpieczeristwa bocznego przechylenia
si¢ samolotu podczas lotu na przeciagnie-

{ym samolocie, jak juz wspomniano po-
przednio wyzej. Wedlug wynalazku pro-
mien krzywizny czota profilu tego rodzaju
skrzydel zmienia si¢ wzdluz ich rozpigtosci
tak, aby odnosnie do profilu zasadniczego
wedlug fig. 1 lub profiléw, ksztaltowanych
odpowiednio do procentowo réwnej grubo-
$ci, promieri krzywizny -byl duzy na kon-
cach skrzydel, maty zas wpobhzu podtuz-
nej osi samolotu. ‘

Przyklady wykonania skrzydel, zapo-
moca ktérych otrzymuje sig takie same lub
podobne wyniki, sa uwidocznione na fig. 2
do 8. W przykladach wykonania skrzydla
wedlug fig. 2 do 5 na krawedzi natarcia
skrzydta o normalnym profilu sa przymo-
cowane listwy, tworzace na profilach skrzy-
dta rodzaj wystepéw. Listwy te moga w
przekroju poprzecznym posiadaé postaé
tréjkata (fig 2), trapezu (fig. 3), dwu przy-
leglych tréjkatow (fig. 4), lub tez ksztalt
zaokraglony (fig. 5). Czolo profilu skrzy-
dta, zaopatrzone w ten spoééb w odnosne
nieré6wnosci, moze byé poddane prébnym
lotom, w celu dobrania najwlasciwszego
ksztaltu, wykazujacego najlepsza spraw-
no$é. W szczegélnosci mozna w ten sposéb
stwierdzi¢, na jakiej dlugosci nalezy kra-
wedZ natarcia skrzydta zaopatrzyé w nie-
rownosci wzdluz rozpietosci skrzydetl, aby
osiaggnaé najlepszy mozliwie wynik. Ten
najlepszy wynik zostanie osiagniety wtedy,
jesli stosownie do wynalazku najbardziej
wysunigta ku przodowi czes$é czota profilu
skrzydta w $rodkowej czesci rozpietosci
skrzydel bedzie posiadata jedna lub kilka
nieréwnosci albo szorstkosci o dlugosci,
réwnajacej sie mniej wigcej polowie roz-
pigtosci skrzydla.

W przyktadzie wykonania skrzydta we-
dlug fig. 6 na krawedzi natarcia skrzydta
umieszczona jest szorstka powierzchnia a,
w przykladzie wykonania wedtug fig. 7 za-
stosowana jest nieré6wnosé w postaci wgte-
bienia, a wedtug fig. 8 — czesciowy wystep
w postaci schodka.



Zastrzezenia patentowe.

1. Skrzydlo nosne samolotu, ktérego
profile na zewnetrznych koricach pézniej
osiagaja krytyczny kat natarcia, niz na we-
wnetrznych koricach wpoblizu kadtuba sa-
molotu, oraz ktérego najwigksza grubosé
profilu znajduje si¢ mniej wigcej na jednej
trzeciej kazdorazowej szerokosci skrzydta,
znamienne tem, ze promieni krzywizny czo-
la profilu skrzydla w odniesieniu do pro-
filu zasadniczego lub kilku profiléw o réw-
nej procentowo grubosci jest zmienny
wzdluz rozpietosci skrzydet, przyczem na-
zewnatrz, w obrebie koricow skrzydel, pro-

mien krzywizny jest duzy, w srodkowej zas
czesci rozpietosci skrzydet stosunkowo ma-
by (fig. 1).

2. Skrzydlo nosne samolotu wedlug
zastrz. 1, znamienne tem, ze najbardziej
wysunieta ku przodowi czesé czolowej po-
wierzchni skrzydta posiada tylko na prze-
strzeni srodkowej czesci rozpigtosci skrzy-
del, na dlugosci, réwnajacej si¢ mniej wie-
cej polowie tej rozpietosci, jedna lub kilka
nieréwnosci albo szorstkosci (a fig. 2 — 8).

Willy Messerschmitt.
Zastepca: Inz. J. Wyganowski,

rzecznik patentowy.
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