1. Przedmiot aerodynamiki

Aerodynamika jest czescig sktadowa nauki o mechanice ptynéw, ktéra ciecze i gazy,
ogolnie nazywane ptynami, podporzadkowuje tym samym prawom i metodom
obliczeniowym.

Mechanika ptynéw, w zaleznosci od rozpatrywanego srodowiska i sit wystepujgcych podczas
ruchu wzglednego gazu i ciata statego, dzieli sie na hydromechanike i aeromechanike.
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Rys. 1. Schemat podziatu ,Mechaniki ptynéw”.

Hydromechanika jest naukg badajgcg prawa rzadzace cieczami znajdujacymi sie
w spoczynku i w ruchu.

Hydromechanika dzieli sie na:
— kinematyke cieczy badajacq zjawiska zachodzgce podczas ruchu cieczy
bez wnikania w przyczyny ten ruch wywotujace,
— hydrodynamike, inaczej dynamike cieczy, badajgca, zjawiska zachodzgce podczas
ruchu cieczy z uwzglednieniem sit dziatajacych na jej czgsteczki.

Hydrodynamika z kolei dzieli sie na:
— hydrostatyke -badajgcg warunki rwnowagi cieczy,
— hydrokinetyke -badajacqg ruch cieczy w zaleznosci od sit na nig .dziatajgcych.

Aeromechanika jest naukg badajacqg prawa rzadzace ruchem gazoéw i ciat statych
w os$rodku gazowym.
Aeromechanika dzieli sie na:
— aerostatyke -badajacqg zagadnienia rownowagi gazu,
— aerodynamike-badajaca prawa ruchu powietrza i wielkos¢ sit
oddziatujacych na ciata statle umieszczone w jego strumieniu.
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Wszystkie ciecze i gazy pod wptywem cisnienia lub temperatury zmieniajg swojg objetosé.
Zaleznie od stopnia zmiany objetosci rozréznia sie ptyny scisliwe i niescisliwe. Przy
rozpatrywaniu zagadnien aerodynamiki matych predkosci, kiedy nie zachodzi wyrazna zmiana
gestosci powietrza, traktuje sie je jako ptyn niescisliwy, co z matematycznego punktu widzenia zaciera
réznice miedzy cieczami i gazami. Wobec tego klasyczna aerodynamika, w ktérej nie uwzglednia sie

scisliwosci powietrza, nazywana jest hydroaerodynamikg lub aerodynamika matych predkosci
(do 0,4 Ma).

Aerodynamika duzych predkosci uwzglednia scisliwos¢ powietrza (powyzej Ma 0,4).

Aerodynamika dzieli sie na:

-aerodynamike teoretyczna,

-aerodynamike doswiadczalna,

-aerodynamike stosowang lub techniczna.
W aerodynamice teoretycznej ujmujgcej podstawowe prawa ruchu powietrza postugujemy sie
uproszczonym modelem ptynu rzeczywistego, zwanym ptynem doskonatym. Plynem doskonalym
nazywamy przyjety teoretycznie ptyn, ktory pozbawiony jest lepkosci. Uwzglednienie lepkoSci
w znacznym stopniu utrudnia obliczenia matematyczne, a poniewaz w wielu przypadkach lepkos¢ nie
odgrywa powazniejszej roli,
mozna jg pominag.
Aerodynamika doswiadczalna ustala wartoSci sit dziatajgcych na poszczegolne elementy statku
powietrznego. Bada zjawiska aerodynamiczne na drodze doswiadczeh nad aparatami latajgcymi
w czasie lotu lub nad ich. modelami w laboratoriach.
Aerodynamika stosowana zajmuje sie technicznym zastosowaniem aerodynamiki technicznej
i doswiadczalnej, stanowigc podstawe obliczen inzynierskich. Przy predkosciach lotu zblizonych do
predkosci dzwieku istotng role odgrywa scisliwosé powietrza oddziatujgca na charakter przeptywu, co
powoduje, ze prawa rzadzace tymi przeptywami w znacznym stopniu réznig sie od praw rzadzacych
przeptywami O matych predkosciach. Badaniem zjawisk zachodzacych w gazach poruszajacych sie
z duzymi predkosciami zajmuje sie dynamika gazoéw, zwana tez aerodynamikg duzych predkosci.
Jednym z podstawowych zatozen aerodynamiki jest ciggtos¢ osrodka (continuum), jednak na duzych
wysokos$ciach przy znacznym rozrzedzeniu powietrza zatozenie ciggtosci nie moze mieé zastosowania.
Dla badania praw rzadzacych przeptywami gazéw o matej gestosci wyodrebnita sie nowa gataz
aerodynamiki, zwana aerodynamika gazéw rozrzedzonych.
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Pojecia podstawowe
Plynem okreslamy ciecz lub gaz.

Parametry stanu ptynu

Stan ptynu okreslajg trzy parametry:
— cisnienie p,

— gestos¢ p lub ciezar wtasciwy v,
— temperatura T.

Cisnienie p jest to sita dziatajgca na jednostke powierzchni prostopadle do niej skierowana.
Jednostka cisnienia jest Niuton na metr kwadratowy (N/m?);
1 bar =10° N/m?.

Gestos¢ p (masa wlasciwa) jest to masa jednostki objetosci
m
=— [kg/m?
P=7 [kg/m’]
Ciezar wlasciwy vy jest to stosunek ciezaru danego ciata G do jego objetosci V.

y :% [N/m3;G/m3; kG/mB;dyna/cmS]

Temperatura T jest podstawowg wielkoscig charakteryzujaca stan cieplny danego ukfadu. Wedtug
kinetycznej teorii materii temperatura jest funkcjg energii kinetycznej czasteczek;
im wieksza jest energia czastek, tym wyzsza jest temperatura.
Pomiaru temperatury mozna dokonac tylko metodg posrednia, opierajac sie na zaleznosciach od
temperatury takich wtasciwosci ciat, ktére mozna zmierzyé¢ bezposrednio. Temperatura jest funkcjg
niezaleznych parametrow charakteryzujacych stan uktadu

T = f(p,v) gdzie:
p — cisnienie,
v — objetos¢ wtasciwa.
Temperature podaje sie w stopniach za pomocg skali Celsjusza {t, °C) skali Fahrenheita (t, °F) przyjetej
w, krajach anglosaskich, lub w skali bezwzglednej Kelvina (T, K) —- zalecanej przez ukiad jednostek Sl.
Zwigzek pomiedzy liczba stopni w skali Celsjusza, Fahrenheita i Kelvina okreslajg wzory:

t°C = 5/9 (°F-32)
tF=32+5/9 t°C
T K = t°C+273,15 ~ t°C+273

Wtasnosci mechaniczne ptynow
Do mechanicznych wiasnosci plynow zalicza sig Scisliwosc i lepko$c.

Scisliwos¢ jest to zdoInos¢ ptynu do zmiany swej objetosci (i gestosci) pod wptywem cisnienia.
Najmniejszg scisliwos¢ wykazujg ciata state, najwiekszg zas gazy.

Przyjmujemy, ze:
-gazy sg scisliwe — niezaleznie od wielkosci dziatajacych sit,
-ciecze sg niescisliwe — pod dziataniem niewielkich sit, takich jakie wystepuja w aerodynamice.

Dla przyktadu:

Dla zmiany gestosci o 1% :

-dla powietrza potrzebny jest przyrost ci$nienia o 100kG/cm?,
-dla wody - przyrost ci$nienia o Ap=22 000 kG/cm?,

-dla stali - przyrost ci$nienia o Ap=1 830 000 kG/cm?.
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Scigliwos¢ gazu wyjasnié mozna na prostym przyktadzie.
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Jezeli w zbiorniku szczelnie zamknietym ttokiem
o powierzchni F (m? umieszczony jest gaz
O cisnieniu p, dla zréwnowazenia sity cisnienia
wewnetrznego gazu do zewnetrznej strony
ttoka musi by¢ przytozona sita P (rys.).

Powiekszajgc te site o AP ttok przemiesci sie
o0 skok s, objeto$¢ gazu zmniejszy sie 0 Av,
a cisnienie w zbiorniku wzrosnie o Ap, gestos¢

gazu wzrosnie o Ap.

Rys. 2. Zmiana parametrow gazu pod wptywem sit
zewnetrznych.

Dany gaz jest tym bardziej $cisliwy, jezeli przy wzroscie sity o AP nastgpi wigksza zmiana AV lub Ap.

Scisliwosé gazow charakteryzuije sie tez za pomoca wspoétczynnika:
_pr
p RT

gdzie:

R — stata gazowa J/kg « K,

T — temperatura,

z czego wynika, ze $cisliwos¢ jest funkcjg temperatury. Scigliwo$é powietrza wywiera wptyw na
charakter przeptywu.

Sila tarcia, naprezenie styczne, lepkosé

Rozpatrzymy optyw ptaskiej, cienkiej ptytki, ustawianej rdwnolegle do kierunku przeplywu niezakibconego

Bedziemy rozpatrywac optyw tylko jednej strony plytki /1/ o dlugoscil.
Predkos¢ przeptywu niezaktdconego oznaczamy przez V.., ptaszczyzne x = const -bedziemy nazywaé
przekrojem, zalezno$¢ v(y) dla x = const - profilem predkosci.

Sita tarcia, naprezenie styczne.
W otoczeniu powierzchni ciata statego optywanego ptynem, wystepuje zjawisko adhezji, polegajace
na przyklejeniu sie warstwy elementéw ptynu do
powierzchni ciata statego.
Warstwa ta jest nieruchoma wzgledem ciata.
—_ Innymi stowy, ptyn zwilza powierzchnie ciata

< 7 statego.
P 2 Do warstwy elementdéw ptynu przyklejonych do
et ptytki prébuje przykleic sie sasiadujgca z nig
~ < Ve warstwa, do ktorej z kolei probuje przykleic sie

; <z warstwa nastepna, itd.

Tak wiec, w wyniku zjawiska adhezji pojawiajg
W sie w polu przeptywu, a przynajmniej w jego
czesci przylegajacej do ptytki, sity o kierunku
dziatania réwnolegtym do kierunku przeptywu -
sg to sily tarcia.

Ay

rys. Oplyw cienkiej ptytki. /1/ptytka,
/2/granica warstwy przysciennej
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W wyniku opisanych zjawisk, w poblizu optywanego ciata tworzy sie warstwa przyscienna /2/,
ktorej grubos¢ okreslana jest miejscem /odlegtoscia od powierzchni ciata/ w ktérym predkosé
przeptywu ptynu réwna sie 0,99 V.,

Lepkos¢ jest to zdolnos¢ ptynu do powstawania sit oporu (tarcia wewnetrznego)
przeciwdziatajacych przemieszczaniu sie jednej warstwy wzgledem innej pod wptywem sit
zewnetrznych.

Wystepowanie sit tarcia wewnetrznego zwigzane jest z budowg czasteczkowg materii. W cieczach
przyczyng powstawania sit tarcia wewnetrznego sa tzw. sity miedzyczasteczkowe,

w gazach (gdzie sity miedzyczgsteczkowe sg bardzo mate) — wymiana pedu pomiedzy
poszczegolnymi molekutami (rys. ).

v-Av
Warstwa 2 -
v-Av l -
S
L 1 i -’é, o
Warstwa 1
. —

<1

rys. Mechanizm powstawania sit wewnetrznych

Miarg lepkosci jest dynamiczny wspétczynnik lepkosci, ktorego wielkosé zalezy od rodzaju ptynu,
cisnienia i temperatury

_P V[N
" S dx | m?
gdzie:

P — sita niezbedna do pokonania sit tarcia wewnetrznego,
S — powierzchnia przemieszczajgcych sie wzgledem siebie warstw,
dV — predkos¢ przemieszczania warstw,
dx— grubosc¢ warstwy przejsciowej pomiedzy warstwami | i I,
w ktérej nastepuje ptynne przejscie od predkosci V do V-dV.

Jednostka lepkosci dynamicznej jest puaz (poise) P
1P =10" [N s/m?]

Kinematyczny wspotczynnik lepkosci jest to stosunek lepkosci dynamicznej gazu do jego gestosci
w danej temperaturze

v=~
o,
gdzie:

n — dynamiczny wspétczynnik lepkosci w N s/m®,
p — masa wlasciwa cieczy w kg/m?.

Jednostka fizyczng kinematycznego wspoétczynnika lepkosci jest stokes St
1St=10" m%s

Na wielko$¢ wspétczynnika kinematycznego V wptywa przede wszystkim masa zmieniajgca sie zaleznie
od zmian temperatury i ci$nienia cieczy.
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Lepko$¢ wzgledna jest to stosunek lepkosci dynamicznej danego czynnika do lepkosci ptynu
porownawczego (zwykle wody lub powietrza).

vEmYs] Charakterystyczne jest, ze ze wzrostem temperatury lepko$é
gazu wzrasta, gdyz wzrasta energia wewnetrzna czgsteczek,
\3,3

co powoduje wzmozenie ich ,ruchliwosci", czyli przenoszenie
iloéci ruchu od warstwy do warstwy wzrasta.
W cieczach natomiast ze wzrostem temperatury lepkosé
/ maleje, gdyz nastepuje zmniejszenie sit

_~ miedzyczasteczkowych
02 \

2015

2010

B

2095181 N

~—

g

o Povietrze

o n rort
rys. Zmiana gestosci wraz ze zmiang
temperatury dia powietrza i wody.

W tabl. przedstawiono wspotczynnik lepkosci suchego powietrza:
przy cisnieniu 100,23 kPa 760 mm Hg), w tabl. 4.2 — r6znych ciat ptynnych i gazowych.

Oznaczenie Temperatura, K

213 233 253 263 273 283 293 313 | 333 | 373 473

kg/m3 1,582 | 1,453 | 1,366 1,342 1,293 1,247 1226 | 1,135 | 1,068 | 0,946 | 0,746

Ns/m? 1462 | 1569 | 16,23 16,67 17,16 17,65 18,14 | 1892 | 20,32 | 20,68 | 23,73

m?/s 9241 | 10,80 | 11,881 | 12430 | 13,280 | 14,160 | 14,796 |16,669| 19,026 |23,130| 27,800

Dynamiczny wspotczynnik lepkosci réznych ciat ptynnych i gazowych

Ciato p 10 Ns/m?
L5 woda 17,8
Q § -'g- benzyna 3...6
? 8" g nafta 20
TYR olej lekki 25... 1500
e olej do smarowania 1500...3500
olej ciezki 3500...20 000
Wodoér, t = 20,8°C 0,089
Tlen, t=23°C 0,204
Azot, t=23°C 0,177
Dwutlenek wegla, t = 21°C 0,148
Para wodna, t=100°C 0,127
Para wodna. t =207°C 0.168
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Wilgotnos¢ jest to zawartos¢ wody (pary wodnej) w danej substancji (statej lub gazowej).

Przy okreslaniu wilgotnosci nie uwzglednia sie czastek wody chemicznie zwigzanych z czasteczkami
substancji.

Przez wilgotnos$¢ powietrza rozumie sie liczbe graméw pary wodnej zawartej w powietrzu do ilosci
pary wodnej, jakg zawieratoby powietrze nasycone parg w danej temperaturze. Oznaczajac przez W
wilgotno$¢ wzgledna, mozemy napisac:

w=-+100%
Po
gdzie:
p — cisnienie pary aktualnie zawartej w powietrzu,
po — CiSnienie pary nasyconej w tej samej temperaturze.

Tabl. 4.3 przedstawia zalezno$¢ wilgotnosci powietrza od temperatury.

Wilgotno$¢ wzgledng mozemy réwniez okresli¢ przez stosunek wilgotnosci bezwzglednej do maksymalne;j
wilgotnosci bezwzglednej w tej samej temperaturze. Jesli wilgotnosé bezwzgledna powietrza w temp.
20°C wynosi 10 g/m® powietrza wilgotnego, a wilgotno$é maksymalna dla tej temperatury wynosi 17,29
g/m* to wilgotno$é¢ wzgledna wynosi

W= 11—0 -100 = 58%

Problemami wilgotno$ci gazéw, gtéwnie powietrza, zajmuje sie higrometria.

STRUGA

Struga jest to cze$¢ przestrzeni ograniczona powierzchnia, jakg tworzg tory czasteczek
strumienia przechodzace przez punkty pewnego wydzielonego przekroju (rys.).

ROWNANIE STALEGO WYDATKU /Réwnanie ciggtosci/

Zastosowanie prawa zachowania masy do strugi prowadzi do bardzo waznego dla aerodynamiki
rownania statego wydatku. Podczas ustalonego przeptywu czynnika scisliwego w danym
przedziale czasu przez kazdy poprzeczny przekrdj strugi przeptywa ta sama masa czynnika, co
wyraza sie rownaniem statego wydatku:

Q,=p, V- Fr=p,V,-F, =.... :const.[kg/m3]
; -
£ N |
——
— | L 2z
Slraga

' G A 028272 F2
it 7 F./f yz
—— f} [l ,‘_2

g b
7

gdzie:

Qn- wydatek masowy,

p-gestosc osdrodka

v-predkosé przeptywu,

F- powierzchnia przekroju przeptywowego.
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Dla cieczy /ptynu niescisliwego/, lub gdy scisliwosci czynnika mozna poming¢
(np. przy matych predkosciach v), dla ktorej p=const, wzor przyjmuje postac:
O, =F-Vi=F,-V, =const [m3/s]

Wielko$¢ nazywana Qg jest wydatkiem objetosciowym.

Oznacza to, ze im powierzchnia przekroju poprzecznego jest wieksza, tym predkos$¢ czynnika
jest mniejsza i odwrotnie.

Prawo Bernoulliego.

Z duzego zbiornika napetnionego wodg wyprowadzony jest poziomo przebiegajacy rurocigg o
zmiennym przekroju (rys.). W kilku miejscach tego rurociggu wmontowano szklane rurki, w ktérych
mozna obserwowac poziom, wody. Poziom ten jest, oczywiscie, miarg ci$nienia statycznego wody
panujgcego w miejscu wmontowania rurki.

Dopdki rurociag jest zamkniety, a wiec nie przeptywa przez niego woda, dopéty poziom wody w
zbiorniku i wszystkich rurkach jest jednakowy; zgodnie z tzw. prawem naczyn potaczonych.
Wyciggamy wiec wniosek, ze wzdtuz poziomego rurociggu cisnienie jest state tak dtugo, dopdki nie
przeptywa przez niego woda. Stan taki obrazuje rysunek .

Gdy po otwarciu rurociggu woda ze zbiornika zaczyna przeptywac, zauwazymy, ze poziom w rurkach
ustala sie na ré6znych wysokosciach (rys. ). Im mniejszy jest przekroj odcinka rurociggu, w ktérym
wmontowana jest rurka, tym nizszy jest w niej poziom wody, a wiec tym nizsze panuje w tym odcinku
rurociggu cisnienie statyczne.

rys. Rozklad cignienia w rurociggu o zmiennym przekroju,
a -gdy woda nie plynie, cisnienie statyczne jest jednakowe
we wszystkich przekrojach
b- w czasie przeplywu cisnienie statyczne zmniejsza sig
w przekrojach, w ktorych woda plynie szybcig)

Nasuwa sie wiec pytanie, co mogto wptyng¢ na zmiane cisnienia w poszczegolnych przekrojach
rurociggu?

Odpowiedz jest prosta: poniewaz w jednostce czasu przez poszczegodlne przekroje rurociggu musi
przeptywaé ta sama objetos¢ wody, bo nie ma ona mozliwosci gromadzenia sie; przez przekroje
mniejsze musi ona przeptywa¢ odpowiednio szybciej niz przez przekroje wieksze, jak to pokazano na
rysunku za pomocg réznych dtugosci wektoréw predkosci V4, V, itd.

Te wiasnie réznice predkosci wywotaty réznice cisnien wzdtuz rurociggu, w mys| prawa zachowania
energii.
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Energia nie moze bowiem powstawac¢ z niczego, jedynie jeden rodzaj energii moze powstawac
kosztem innego jej rodzaju

(np. w przypadku energii atomowej — kosztem masy).

W opisanym doswiadczeniu nastgpita przemiana energii potencjalnej, zawartej w wodzie w postaci
cidnienia jej stupa

(ci$nienia statycznego), w energie ruchu wody (kinetycznag).

Proste rozwazania energetyczne pozwalajg na znalezienie wzajemnej zaleznosci miedzy obiema
formami wspomnianej energii. Jest to wtasnie tzw. réwnanie Bernoulliego:

Pstat — CiSnienie statyczne w danym przekroju pomiarowym /1,2,3,.../,
V - predkos¢ przeptywu w danym przekroju,
p - gestosc ptynu.

Prawo Bernoulliego mozna wyrazic¢ stowami:
wzdtuz strugi powietrza suma cisnienia statycznego oraz dynamicznego jest wielkoscia stalq
(constans) niezaleznie od przekroju w ktérym sa mierzone.

Powyzsze réwnanie dotyczy przewodu utozonego poziomo, w ktérym przeptywa ciecz
idealna nie posiadajaca lepkosci.

Nie uwzgledniono wiec:

a/ dodatkowego cisnienia potencjalnego wynikajgcego z ukosnego potozenia przewodu;
b/ strat cisnienia spowodowanych tarciem.

Dzielgc obie strony réwnania przez ciezar wiasciwy oraz uwzgledniajgc straty energii
spowodowane tarciem otrzymujemy rzeczywista postac¢ rownania Bernoulliego:
2

Do + 21 +w +Ah, , = const
4 g

gdzie:

_ psmt

- wysokos¢ cisnienia,
e
V2
—-wysoko$¢ predkosci,
2g
w- wysokos$¢ potozenia przekroju pomiarowego,
Ahgyat — Strata wysokosci spowodowana lepkoscig ptynu.
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2
W przyblizeniu wspétczynnik straty liniowej : A, . = A x ;—xé
g
gdzie:
A- wspotczynnik strat energetycznych na tarcie.
Jest on uzalezniony od charakteru przeptywu , wyrazonego przy pomocy

liczby Reynoldsa.
64
A= R—- dla przeptywu laminarnego
€

0316

{YRe

| — dtugosc¢ przewodu /lub dlugosé warstwy optywajacej ciato/
d- srednica przekroju przeptywowego

A

-dla przeptywu turbulentnego /burzliwego/
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W celu wyjasnienia prawa rozpatrzmy proste doswiadczenie. Wazmy dwa prostokatne skrawki
papieru tworzace sptaszczone litery ,C" i usytuujmy je w stosunku do siebie stronami, wypuktymi —
rys.

Jezeli dmuchniemy miedzy nie (niezbyt silnie) okaze sie, ze
skrawki papieru zblizajg-sie do siebie.

Zjawisko to wyttumaczy¢ mozna w nastepujacy sposob: kiedy skrawki
papieru trzymamy w rekach-przed dmuchaniem-(rys a. ), dziata na
nie tylko ciSnienie statyczne réwne cisnieniu atmosferycznemu.
Cisnienie to dziata na kazdy punkt skrawka papieru (od strony
wypukiej i wklestej). Poniewaz ma ono te samg wartos¢ w kazdym
punkcie, dlatego sity pochodzgce od ci$nienia dziatajacego na
powierzchnie sg takie same i skrawki pozostajg w rownowadze.
Cisnienie dynamiczne réwne jest zero.

QU
<

Z chwilg, gdy zaczniemy dmuchaé w
utworzony przez skrawki papieru zwezajacy sie
tunel (rys.), na podstawie réwnania statego
wydatku — w miare zblizania sie do przekroju
Il predkosc¢- przeptywu rosnie, osiggajgc w nim
—_—> <,I: najwiekszg wartosc¢ — rys b.

W oparciu o prawo Bernoulliego stwierdzamy,
ze tam, gdzie dla okres$lonej strugi predkos¢
rosnie — nastepuje wzrost cisnienia dyna-
micznego — cisnienie statyczne maleje
(tak, aby p,, + p,, = const).

@
@

—
V>0
C

Na tej podstawie sporzadzi¢ mozna wykres cisnienia statycznego dziatajgcego na skrawki papieru —
rys.c.

Od wklestej strony skrawkow papieru w dalszym ciggu dziata state cisnienie statyczne p rowne
cidnieniu atmosferycznemu, natomiast od strony kanatu ci$nienie statyczne spada w miare
oddalania od poczatku kanatu, osiggajgc minimalng wartos¢ w najwiekszym przewezeniu —

przekroj Il.

Jezeli wiec na rys. c wykreslimy réznice cisnien dziatajgca na skrawki papieru, okaze sie, ze jej
najwieksza wartos¢ bedzie znajdowata sie wtasnie w przekroju Il. Ta roznica cisnien, dziatajac na
powierzchnie skrawkdow, powoduje wystapienie skierowanej do wnetrza kanatu sity, ktéra przybliza
do siebie skrawki papieru.
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Wykorzystujgc prawo Bernoulliego nie tylko do badania przeptywow powietrza wokot powierzchni
nosnych statkdw powietrznych, zbudowano takie urzadzenia, jak:

-predkosciomierze,

-gazniki itp.

Odbiornik cisnienia powietrza (OCP) ma dwa kanaty:
-z wlotem czotowym do pobrania ci$nienia catkowitego, i
-z wlotem prostopadtym do naptywajacych strug powietrza, do pobrania ci$nienia statycznego.

1 pstat p+9—§—/2 ll pstat P
Pe=PetattPayn  — e e s - | /
=== = =T s ra
-
V= [2gh i’i—z) |
3 5. 2
P

Cisnienie catkowite p. doprowadzone jest do jednego ramienia manometru rteciowego (wodnego),
natomiast cisnienie statyczne p — do drugiego.

Poniewaz przekrgj rurki jest taki sam, od cisnienia catkowitego odejmuje sie ci$nienie statyczne,

a ukazana przez manometr réznica cisnien stanowi ci$nienie dynamiczne — a wiec predkos¢
lotu statku powietrznego.

W rzeczywistym predkosciomierzu role manometru rteciowego spetnia puszka aneroidowa
réznicowa.

Odbiorniki cisnien zabudowywane sg na wysiegnikach tak, aby znajdowaty sie w strumieniu
niezaburzonym optywem ciat lub na przedniej , nosowej czesci kadtuba /samoloty transportowe,
komunikacyjne/ z uwzglednieniem poprawek wynikajacych z deformacji strumienia.

Do zasady pracy gaznika silnika ttokowego wykorzystano zmniejszenie cisnienia w najwiekszym
zwezeniu gardzieli gaznika — rys.

Roznica cisnien: ' ,
M Przepustnica -atmosferycznego /pa/,i
- -statycznego, tym nizszego /w

\ stosunku do atmosferycznego/ im wieksza
Dfszan bedzie predkos¢ przeptywu /wiekszy kat

= otwarcia przepustnicy/, powoduje

B 22 wysysanie paliwa z dyszy, ktére porwane

E przez powietrze miesza sie z nim, tworzac

padenptetiagli ] mieszanke palng.

B f gdzie: h — r6znica pozioméw, pomiedzy

g R wylotem z dyszy /2/ a poziomem paliwa

P i w komorze ptywakowej /1/; zapobiega sie

f [ f w ten sposob przed wyptywem paliwa
——————— = do kolektora dolotowego, gdy silnik nie
pracuje.
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Przyrzady do pomiaru wielkosci przeptywu
Zwezka VENTURIEGO

Zwezka VENTURIEGO nalezy do przeptywomierzy zwezkowych,

stuzy do pomiaru natezenia przeptywu /wydatku/ ptynu na podstawie pomiaru réznicy cisnien
statycznych w dwoéch przekrojach zwezki:

-0 najwiekszej $rednicy /D/,

-0 najmniejszej srednicy /d/.

!
PiD,Vi Loy PR ——

P2, d, Vs

Aap

Na przedstawionym schemacie zwezki przedstawiono sposéb pomiaru przy pomocy U-rurki,
mierzgc réznice poziomow cieczy pomiarowej znajdujgcej sie w ramionach rurki Ap.

.D? .d?
Z réwnania ciggtosci: V| z 2 =V,- z.d

V2 V2
Z réwnania Bernoulliego: —— + b_n P
2 p 2 p

2
Wprowadzajgc modut zwezki: m = (%} ,

Otrzymamy wzér na obliczenie teoretycznego wydatku masowego
/bez uwzglednienia lepkoéci i scisliwosci/ dla cieczy:

2
0 = lm z'ﬂf ',/2lp\p .gdzie: Ap = p, - p,
—m

Jesli plynem przeptywajacym przez zwezke jest gaz /ptyn scisliwy/, wzor przyjmie postac:

0 =

2
m_Z D ‘& 2& , gdzie € — wspotczynnik Scisliwosci gazu / dla powietrza € = 1,4

1—-m? 4 P
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Dla przyktadu przesledzimy zmiany parametrow przeptywu zachodzgce w przekrojach 2 3
(wedtug rys.).

3.9, Mechanizm odrywania SI'@. strug % wywolujqeegol_tzw, opdr ksztaftu

Gdy pole przekroju poprzecznego tego przewodu w miejscu 2 oznaczone przez F, jest rowne
1dm?, wéwczas zestawienie danych dotyczace przekroju 2 jest nastepujace:

-pole przekroju (z pomiaru) F,=1m?
-predkos¢ (z pomiaru) Vo=10 m/s
-cisnienie statyczne (z pomiaru) p2 = 38,7 Pa

-ciSnienie dynamiczne (z pomiaru i obliczen) q.,=61,3 Pa

W przekroju 3 otrzymamy wtedy:

-pole przekroju (z pomiaru) F3=2dm?

-predkosé v; (do obliczenia)
-cisnienie  statyczne P; (do obliczenia)
-cisnienie dynamiczne Qs (do obliczenia)

Predkos¢ w przekroju 3 obliczamy z rownania ciggtosci
FoeVo=F3e V3

stad otrzymujemy
= 7 =
Cisnienie dynamiczne w przekroju 2 wynosi wtedy:
- p-vy _1,2255-5 153 [Pal

2 2

Z rownania Bernoulli'ego otrzymujemy wielkos¢ cisnienia statycznego p..
Poniewaz suma cisnienh jest zawsze wielkoscig statg, wiec:

p. + g = 38,7 + 61,3 = 100Pa = p3 + q3 stad:

ps3=p2+02—qsz =100 - 15,3 = 84,7 Pa

V3 =5 [m/s]
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Srednie predkosci przeptywu.

Rozpatrujac przeptyw cieczy rzeczywistej przez rure zauwazymy,
ze predkosc¢ cieczy przy sciance rury jest bardzo mata w po-
' ( — réwnaniu z predkoscig w osi rury. Zjawisko to pochodzi stad,

ze ciecz na skutek tarcia o chropowatg powierzchnie rury i na
skutek lepkosci jest zahamowana przy Sciance rury i predkosé

d ~t-—{-¥max : cieczy w poréwnaniu z predkoscig w osi rury maleje (rys.).
Ve Dlatego do obliczen przeptywow wprowadza sie Srednig
- predkos¢ przeptywu.

Wir i cyrkulacja. Wiry spotyka sie powszechnie w przyrodzie, np. na rzekach w okolicach
filarow mostowych, na powierzchni wody za ptyngcym statkiem itp. Przyczyng powstawania wiréow
jest zdolnos¢ czasteczek cieczy lub gazéw do ruchu obrotowego (oprécz ruchu prostoliniowego).
Wiry sg zrodtem pewnego rodzaju oporu, ktory nazywany jest oporem wirowym. Wir i zwigzany z
nim strumien cyrkulacyjny stanowig podstawowe pojecia niezbedne do obliczenia sity nosnej
skrzydfa.
Gdy linia wirowa stanowi prostg prostopadtg do pewne;j
ptaszczyzny, wtedy linie pradu w tej ptaszczyznie sg
wspotsrodkowymi okregami, ktorych srodek lezy w punkcie przebicia
ptaszczyzny przez linie wirowg (rys. 4.6). W odlegtosci r od wiru
predko$¢ przeptywu v stycznego do okregu wyrazi sie wzorem
vr=C
gdzie: C jest wspotczynnikiem proporcjonalnosci.

Cyrkulacja T jest miarg intensywnosci lub natezenia wiréw.
Od rozktadu cyrkulacji wzdtuz rozpietosci skrzydta zalezg, wielkosci sit i momentéw dziatajgcych
na skrzydto. Jesli czgsteczka gazu porusza sie po okregu ze statg predkoscia v, to cyrkulacjg
wzdtuz tego okregu nazywamy iloczyn predkosci i drogi przebytej przez czastke. Podczas jednego
okrgzenia cyrkulacja wynosi

Fr=2Irv
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Atmosfera ziemska

Atmosferg ziemskag nazywana jest powtoka gazowa rozciggajgca sie nad powierzchnig Ziemi.
Stowo ,atmosfera" pochodzi z jezyka greckiego i oznacza atmos — para i sfaire — kula. Gtéwnymi
sktadnikami atmosfery sg: azot — 78,08%, tlen — 20,95% oraz

28
cﬂ: Rys. . Schemat atmosfery i osiggnietych w niej
#ﬁ[@t %_{_'f,-. wysokos$ci
1 —poziom morza, 2 —naj_wyzsz¥ zczyt Mt. Everest
(8843 m), 3 —chmury kiebiaste (1...2 km), 4—chmury
normalne (1...16 km), 5—chmury warstwowo-
24 deszczowe (0,5...5 km), 6 — chmury pierzaste (8...16
= km), 7—wysoko$¢ osiagnieta przez radziecki sterostat
"Osoawlachim” 8—chmury o barwie macicy pertowej
(ok. 30 km), 9 —wysoko$¢ osiggnieta przez balony
.23 sondy (ok. 40 km), 10 — wysokosc¢ osl nlqlta Erzez
& 2 amerykanski samolot doswiadczalny X-15 (78 km), 711

2500

2000 27

Cyavererna

|
[
]
0 |
P8 o
0 f l = —chmury srebrzyste (80...82 km), 72 —meteory
zapalajace sie na wysokosci ok. m, gasngce na
[ lajace si kosci ok. 160 k
i i wysokosci ok. 80 km, 11 —zorze polarne, 14,15,16 —
| powracajace na ziemie fale radiowe odbite przez
l zjonizowane warstwy atmosfery, 17 —powracajgca na
|
|
|

00 ziemie fala dzwigkowa odbita od cieptej warstwy
400 atmosfery, 18 — wysokos¢ osiagnieta przez
‘_% %nggykansm pojazd kosmiczny ,Atlas”(J. Glen,

1961 r., 256 km), 19 —wysokos¢ osiqlgni ta

[I)_[zez radziecki pojazd kosmiczny ,Wostok II" (H.
itow, dnia 6.08.1961 r., 257 km), 20—wysoko$¢

osiagnieta przez radziecki p%azd kosmiczny ,Wostok

I" (J. Gagarin, 12.04.1961r., 327 km), 21 —wysoko$¢

IErImOSTErd
=

osiggnieta przez radzieckié)ojazd kosmiczny |
150 (16.05.7900 r., 370 km), 22 — wysokos¢ osiagnieta
0 przez Plemszego radzieckiego satelite Ziemi
120 (4.10.1957 r., 947 km), 23 — wysoko$¢ osiagnieta

przez amerykanska rakiete ,Titan" (980 km), 2i—
wysoko$¢ osiggnie a,ﬁrzez radzieckiego sztucznego
Batelite Ziemi ,Sputnik 1" (3.11.1957 r, 1671 km), 25
—wysokos¢ osi nleéa 6)rzez amerykanska rakiete
nos$na ,Bxplorer " (2500 km), 26 —wysokos¢
osiggnieta przez radziecka rakiete balistyczng (1050
km), 27 —wysokos$¢ osiagnieta przez radZ|eck|e%o
sztucznego satelite. Ziemi ,Sputnik 111" (16.05:1968 r.,
1881 km), 28—radziecka rakieta kosmiczna ,tunnik-
1" — pierwsza sztuczna planetoida systemu
stonecznego (2.01.1959 r.)

D — najnizsza warstwa}Ejonosfery rozciggajgca sie na
wysokosci ok. 80 km., E — druga warstwa jonosfery
F,, F2 — najwyzsza warstwa jonosfery

Mezaslera

~stera

T A w0 W @ d & W @0t

7 72 3 4 4§ 67 8 90 1000 mb
nieznaczne ilo$ci argonu, dwutlenku wegla, wodoru, neonu, helu i pary wodnej. Atmosfere,
zaleznie od wiasnosci fizycznych, dzieli sie na kilka warstw (rys. ).
Warstwa bezposrednio przylegajgca do powierzchni Ziemi nazywa sie troposfera i rozcigga sie
do wysokosci ok. 8 km nad biegunami, 18 km nad réwnikiem, a nad posrednimi szerokosciami
geograficznymi do ok. 11 km. Troposfera charakteryzuje sie spadkiem temperatury srednio o
6,5°C na kazde 1000 m przyrostu wysokosci oraz spadkiem cisnienia. W troposferze wystepujg
pionowe ruchy powietrza, dzieki czemu przyjmuje sie, ze sktad chemiczny powietrza jest staty
na roznych wysokosciach. Para wodna wchodzaca w sktad powietrza wystepuje tylko w
troposferze i powoduje powstawanie zjawisk meteorologicznych, jak chmury, deszcze, mgty itp.
Na gérnej granicy troposfery temperatura powietrza wynosi — 56,5°C.

Nad troposferg rozcigga sie stratosfera charakteryzujgca sie niezmienng temperaturg
wynoszgcg — 56,5°C. Od wysokosci ok. 30 km temperatura wzrasta; wysokos¢ te uznano za
goérng granice stratosfery, nad ktorg rozprzestrzenia sie

mezosfera, zwana inaczej chemosfera. Na pograniczu stratosfery i mezosfery znajduje sie
znaczna liczba tréjatomowych czgstek tlenu zwanych ozonem. Czastki ozonu tworzg warstwe,
ktéra nie

przepuszcza ultrafioletowego promieniowania /o dtugosci fal krétszej od 29u/ chronigc organizmy
zyjace na Ziemi przed zabdjczymi krotkofalowymi promieniami Stonca. Warstwa ta nazywana jest
ozonosfera.

Nad mezosferg od wysokos$ci ok. 80 km zalega termosfera zwana strefg ciepta,

gdyz w miare wzrostu wysoko$ci nastepuje w niej stopniowy przyrost temperatury,

az do 1500°C na wysokosci 400 km.

Od wysokosci ok. 800...900 km rozcigga sie egzosfera, w ktérej temperatura jest stata, a gazy
egzosfery przechodza, w gaz miedzyplanetarny.
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Na duzych wysokos$ciach w termosferze istnieje warstwa charakteryzujgca sie znacznym
przewodnictwem elektrycznym; warstwa ta nazywana jest jonosfera. Jonosfera ma wielkie znaczenie
dla komunikacji radiowej, gdyz sprawia, ze fale radiowe odbijajg sie i powracajg na Ziemie. Struktura
jonosfery nie jest jednorodna i sktada sie z kilku warstw réznigcych sie od siebie koncentracjg
swobodnych elektrondw.

Na wysokosci ok. 80 km znajd Je sie najnizsza, tak zwana warstwa D zawierajgca od 100 do 1000
swobodnych elektronéw w 1 cm” i odbijajaca fale dlugosci powyzej 600 m.

Na wysokosci pomiedzy 90 a 130 km wystepuje nastepna warstwa, oznaczona symbolem E.
Zawiera ona od 10 000 elektronéw w 1 cm® w dzien, a do 150 000 w nocy. Warstwa E odbija fale o
diugosci mniejszej n|z 200 m. Warstwa F4 rozciaga si¢ na wysokosci ok. 160 km i zawiera do 100 000
elektronédw w 1 cm® gazu. Na wysokosci ok. 260 km rozmaga sie warstwa F, odznaczajaca sie
najwyzsza koncentracjq elektronéw (do 1 miliona w 1 cm?®).

To ogromne stezenie elektronéw sprawia, ze od warstwy tej odbijajg sie nawet krotkie fale radiowe
o dtugosci 15...30 m. Warstwa F; jest najdoktadniej zbadana, gdyz odgrywa ona zasadniczg role w
dalekosieznej tacznosci radiowe;j.

Miedzynarodowa atmosfera wzorcowa (MAW)
W celu umozliwienia :

-poréwnywania osiggéw samolotéw badanych w ré6znych warunkach atmosferycznych (parametry
atmosfery sg rézne zaleznie od potozenia geograficznego, pory roku, a nawet pory dnia),
-wykonywania bezpiecznie lotéw diugodystansowych,

wprowadzono umowng miedzynarodowg atmosfere wzorcowg charakteryzujgca sie statymi
parametrami, zwanymi normalnymi.

Wszystkie parametry atmosfery zmierzonej w danej chwili odnoszg sie do parametrow MAW ujetych
w tabelach.

Przyjeto, ze na poziomie morza, na H = 0m:
—temperatura powietrza t, = +15°C,
—cisnienie powietrza p, = 101 324 N/m2/1013 hPa/,
—qgestosc powietrza po = 1,226 kg/m
—ciezar wiasciwy pOW|etrza vo = 12,022 N/m°.

Do wysokosci H = 11 km parametry powietrza oblicza sie z nastepujacych wzorow:
t, =t,—6,5H/°C/

Dy _1226pH 288
260 273+1,

gdzie ty , py— parametry powietrza na wysokosci H wyrazonej w km.

Na wysokosciach powyzej 11 km gestosc powietrza py oblicza sie tak samo, jak na wysokosciach do
11 km; temperatura do wysokosci ok. 30 km jest stata i wynosi -56,5°C.

Oprécz fizycznych wtasnosci powietrza, w obliczeniach aerodynamicznych osiggéw samolotow
czesto potrzebnych jest wiele zaleznosci, ktérych wielkosci sg funkcjg wysokosci lotu, a wiec funkcjg
parametrow powietrza.

1) Stosunek predkosci lotu do predkosci przyrzadowej

v 1"
— = (—j , gdzie A:p_H
Vi A Po

2)Stosunek ciggu silnika turboodrzutowego na wysokos$ci do ciggu przy ziemi:

a) doH=11km T1=A°’7

o
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b) przy H> 11 km i =1,439A

0

gdzie T — ciag silnika turboodrzutowego..
3)Stosunek predkosci maksymalnej samolotu z silnikiem turboodrzutowym na wysokosci do
predkosci maksymalnej przy ziemi (przy zatozeniu, ze opory indukowany i falowy sg rowne zero):

v 1 0,15
a) doH=11km ﬂ:[—j
v A

o

0,15
b) przy H> 11 km - Vﬂz(lj = const
\% A

4) Stosunek maksymalnej predkosci wznoszenia na wysokosci do maksymaine;j
predkosci wznoszenia przy ziemi

a)do H=11km  —lmsc _ A0S
w

max ()

b) przy H > 11 km —max 17254

max o
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Tablica migdzynarodowej atmosfery wzorcowej (MAW)

-]
H T 12 110,15 e 110,85
[m] ra K] i He) -;"; [kg,:ikz] a= % (‘E) a7 ‘E\‘ ) (Ta) a0 {“K)
—1000 21,50 294,5 | 854,59 | 1,1245 0,1374 1,0996 0,9537 1,069 | 0,986 | 0,876 | 1,054 0,922
— 800 20,20 | 293,2 | 834,95 1,0986 0,1349 1,0791 0,9627 1,055 | 0,989 | 0,899 | 1,043 0,937
— 600 L18,900 2919 | 815,67 1,0733 0,1323 1,0589 0,9718 1,041 | 0,992 | 0,923 | 1,032 0,952
— 400 . 17,60| 290,6 | 796,76 1,0484 0,1298 1,0390 0,9811 1,028 0,994 0,948 1,021 0,968
— 200 | 1630 2893 | 77820 | 10240 | 01274 | 10194 | 09905 | 1014 | 0,997 | 0974 | 1010 | 098
0 15,00 288,0 | 760,00 1,0000 0,1250 1,0000 1,0000 1,000 | 1,000 | 1,000 | 1,000 1,000
200 13,70 286,7 | 742,14 | 0,9765 0,1226 0,9809 1,0097 0,986 | 1,003 | 1,028 | 0,990 1,016
400 12,40 2854 | 724,62 0,9535 0,1202 | 0,9621 | 1,0195 0,973 | 1,006 | 1,056 | 0,979 1,034
600 11,10 | 284,1 | 707,44 0,9308 0,1179 0,9436 1,0295 0,960 | 1,009 | 1,085 | 0,968 1,051
800 9,80 282,8 | 690,59 0,9087 0,1156 0,9254 1,0396 0,947 | 1,012 | L115 | 0,958 1,068
" 1000 8,50 281,5 | 674,07. | 0,8869 0,1134 0,9074 1,0498 0,934 | 1,015 | 1,146 | 0,948 1,086
1200 7,201 280,2 | 657,87 0,8656 0,1112 0,8897 1,0602 0,922 | 1,018 | 1,178 | 0,938 1,104
1400 590| 2879 641,98 0,8447 0,1090 -0,8723 1,0707 0,909 1,021 1,211 0,928 1,123
1600 4,60| 277,6 | 626,41 0,8242 0,1069 0,8551 1,0815 0,896 | 1,024 1,246 | 0,918 1,142
1800 3,30 276,3 611,15 0, 8041 0,1047 0,8382 1,0923 0,884 1,027 1,281 0’908 1,161
2000 2,00| 2750 | 596,18-| 0,7845 0,1027 0,8215 1,1032 0,871 1,030 | 1,317 | 0,898 1,181
2200 0,70| 273,7 | 581,52-| 0,7652 0,1006 0,8051 1,1145 0,859 | 1,033 | 1,355 | 0,888 1,202
2400 —0,60| 2724 | 567,15 0,7462 0,0986 | 0,7890 1,1260 0,847 | 1,037 | 1,394 | 0,878 1,223
2600 —1,90| 271,1 | 553,06 0,7277 0,0966 0,7731 1,1374 0,835 | 1,040 | 1,434 | 0,868 1,245
2800 —3,20| 269,8 | 539,27 0,7096 0,0947 0,7574 1,1490 0,824 | 1,043 | 1,475 | 0,859 1,267
3000 —450! 2685 | 52575 | o918 | 00027 | 07420 | 01609 | 0812 1,046 | 1,518 | 0,849 1,289
H t r P p K ¢ K2 ° . Uz 110,15 1114 0,85
mo | oca | ek e | PR emn | &) ] A (@) E) ] e | (@)
3200 =580 267,2 | 512,51 0,6744 0,0908 0,7268 1,1729 0,800 | 1,049 | 1,563
s y A ) » , ) , 0,839 1,312
3400 ~T7,10| 2659 | 499,54 0,6573 0,0890 0,7119 1,1852 0,788 | 1,052 | 1,609 | 0,829 1,336
3600 ~8,40| 264,6 | 486,83 0,6406 0,0871 0,6972 1,1972 0,777 | 1,056 | 1,657
) y y A X s 5 K X 0,820 1,359
3800 —9,70 263,3 | 474,39 0,6242 0,0853 0,6928 1,2102 0,766 | 1,059 | 1,706 | 0,811 1,383
4000 ~11,00| 262,0 | 462,21 0,6082 0,0835 0,6685 1,2230 0,755 | 1,062 | 1 ,
8 , , X B X | 157 | 0,802 1,40
4200 —12,30| 260,7 | 450,28 0,5925 0,0818 0,6545 1,2361 0,744 | 1,065 | 1,810 | 0,792 1 432
4400 —13,60| 259,4 | 438,60 0,5771 0,0801 0,6407 1,2493 0,732 | 1,069 | 1,865 | 0,783 1 ’460
4600 —14,90| 258,1 | 427,17 0,5621 0,0784 0,6272 1,2627 0,721 1,073 ,
) s P 3 , y s , ; 1,922 | 0,774 1,487
4800 ~16,20| 256,8 | 415,99 0,5473 0,0767 0,6139 1,2763 0,711 1,076 | 1,980 | 0,765 1,514
5000 —17,50| 255,5 | 405,04 0,5329 0,0751 0,6007 1,2902 0,700 | 1,079 | 2,041 { 0,756 1,542
5200 —18,80| 254,2 | 394,32 0,5189 0,0735 0,5878 1,3043 0,690 | 1,082 | 2,104 | 0,747 1’5?1
5400 —20,10| 252,9 | 388,84 0,5050 0,0719 0,5751 1,3186 0,679 | 1,086 | 2,170 | 0,738 1,601
5600 —21,40| 251,6 | 373,58 0,4916 0,0703 0,5627 1,3332 0,668 | 1,089 | 2,237 '
B iy ;5 t ) 3 5 B o 0,729 1,631
5800 —22,70| 250,3 | 363,54 0,4784 0,0688 0,5504 1,3481 0,658 | 1,003 | 2,307 | 0,720 1,662
6000 —24,00| 249,0 | 353,73 0,4654 0,0673 0,5383 1,3629 0,648 | 1,097 | 2,380 | 0,712 1,693
6200 —25,30 | 247,7 | 344,13 0,4528 0,0658 0,5265 1,3782 0,638 | 1,101 | 2,455 | 0,703 l,ns
6400 —26,60 | - 246,4 | 334,74 0,4404 0,0643 0,5148 1,3937 0,628 1,105 2,534 0,694 1,759
6600 —27,90| 2451 | 325,56 0,4284 0,0629 0,5034 1,4095 0,618 | 1,109 | 2,614 | 0,686 . 1,793
6800 —20,20 | 243,8 | 316,59 0,4166 0,0615 0,4921 1,4255 0,608 | 1,112 | 2,698 | 0,678 1 ’82'?
7000 —30,50| 242,5 307,82 0,4050 0,0601 0,4810 1,4419 0,599 1 .
f X X X ¥ 8 J16 | 2,786 | 0,669 1,862
7200 —31,80 | 241,2 | 299,24 .| 0,3937 0,0588 0,4702 1,4584 0,589 | 1,120 | 2,877 | 0,661 1,898
7400 —33.101 2399 | 290.86 0.3827 0.0574 0.4594 1.4753 0.580 1.124 | 2971 0.A52 1 ,016
7600 —34,40| 238,6 282,67 0,3719 0,0561 0,4489 1,4925 0,571
S ) , ) s . 3 1,128 | 3,069 | 0,644 1,975
7800 ~3570| 237,3 | 274,67 0,3614 0,0548 0,4386 1,5100 0,562 | 1,132 | 3,171 | 0,636 2,015
8000 —37,001 236,0 | 266,85 0,3511 0,0535 0,4285 1,5277 0,553
, s , A X » 8 1,136 | 3,277 | 0,628 05
8200 —38,30 | 2347 259,22 0,3411 0,0523 0,4185 1,5458 0,544 1,140 3,386 0,619 ;:092
8400 —=39,60| 2334 251,76 0,3313 0,0511 0,4087 1,5641 0,535 1,144 3,498 0,612 2,138
8600 —40,90 | 232,1 | 244,48 0,3217 0,0499 0,3992 1,5828 0,526 ,
s s : ! , B , 1,148 3,616 0,604 2,183
8800 —42,20 | 230,8 | 237,36 0,3123 0,0487 0,3897 1,6018 0,518 1,151 | 3,740 0,596 2,2;8
9000 —43,50| 229,5 230,42 0,3032 0,0475 10,3805 1,6212 0,509 ’
N s ; s ! s i , 1,155 | 3,868 | 0,588 2,274
9200 | —44,80| 228,2 | 223,64 | 02943 | 00464 | 03714 | 1,6409 | 0,500 | 1,160 | 4,001 | 0,580 2:321
9400 —46,10| 226,9 | 217,03 0,2856 0,0453 0,3625 1,6610 0,492 1,164 4,140 0,5‘?2 2,369
9600 —47,40 | 225,6 | 210,57 0,2771 0,0442 0,3537 1,6814 0,483 | 1,169 | 4,284 0)564 2,420
9800 —48,70 | 2243 204,27 0,2688 0,0431 0,3451 1,7022 0,475 1,173 4,435 0,557 2471
10000 —50,00| 223,0 | 198,12 0,2607 0,0421 0,3367 | 1,7234 0,567 | 1,77 I ,
, X X X X ) X ,777 | 4,590 | 0,550
10200 —51,30| 221,7 | 192,13 0,2528 0,0410 0,3284 1,7450 0,459 1,181 4,752 0,542 ?:‘ﬁ
10400 —52,60| 220,4 | 186,28 0,2451 0,0400 0,3203 1,7670 0,451 | 1,186 | 4,923 0’535 2,631
10600 | —53,90| 219,1 | 180,58 | 02376 | 0,0390 | 0,3123 | 1,7894 | 0,443 | 1,191 | 5.100 | 0.527 2,689
10800 —55,20 | 217,8 175,02 0,2303 0,0381 0,3045 1,8121 0,435 | 1,195 | 5,286 0>520 2,748
11000 —56,50] 216,5 | 169,60 0,2232 0,0371 0,2968 1,8357 0,427 | 1,199 | 5476 | 0,513 2,808
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Liczba Reynoldsa. Opor tarcia.

W 1883 r Reynolds wykonat doswiadczenie, ktérego schemat pokazany jest na rysunku.
Doswiadczenie to daje odpowiedz na pytanie, jaki bedzie obraz przeptywu ptynu, zakfadajac,
ze parametry:

d - Srednica wewnetrzna rury,

rodzaj ptynu /v- lepkos$é kinematyczna, zalezna od rodzaju cieczy i jej temperatury/ oraz
poziom cieczy w zbiorniku sg state.

Otwierajgc stopniowo zawér 3 bedziemy zmieniali predkosé przeptywu predkosc.

Jesli predkosc¢ przeptywu jest dostatecznie mata, to struga cieczy zabarwionej, wyptywajacej ze
zbiornika 2 nie miesza sie z pozostatg czescig przeptywu — przeplyw jest laminarny.

z ! aj
N _‘
== R <A
7 [strugn cleczy zabarwione/
1\ _ ¥ . |
~| Po, = 2300
3
1 .

— - p—— ! JP"? > Eef_‘f‘
7 i
( ciecz zabarwiona

Przy pewnej predkosci, nazywanej predkosciag krytyczng v, , odpowiadajgca jej liczba Reynoldsa
nazywa sie krytycznag liczbg Reynoldsa Rey, - struga cieczy zabarwionej zaczyna sie wyginac.
Przy v >vy, struga cieczy zabarwionej intensywnie miesza sie z pozostatg czescig przeptywu -
przeptyw jest turbulentny.

Fizycznie liczba Reynoldsa wyraza stosunek sit bezwtadnosci /zaburzajacych przeptyw/

do sit lepkosci /ustateczniajgcych przeptyw/.

Liczba ta obliczana jest ze wzoru:

Re=/"2
v

gdzie:
-V —predkosé¢ przeptywu,
-d — $rednica przewodu lub inny charakterystyczny wymiar liniowy optywanego ciata
/np.cieciwa profilu/,
-v- Kinematyczny wspétczynnik lepkosci ptynu.
W miare wzrostu predkosci przeptywu, rosng sity bezwladnosci, a wiec rosnie rowniez liczba Re.
Zwykle przyjmuje sie, ze Re, dla wody réwna jest liczbie 2300, dla powietrza 2x10°.
Podana wartos¢ Rey, odnosi sie tylko do przeptywu w przewodzie o przekroju kotowym.

Predkos¢ krytyczna przejscia

Wyraza sie ona zaleznoscig

Vie = 23005 /dia wody/
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Vi
Piyn cSt m/s
woda 1 0,23

powietrze 15 3,4

olej silnikow 200 46

(perykladowg)
gliceryna 870 200

W tablicy przedstawiono wartosci v dla kilku ptynéw o
temperaturze 20°C, w przypadku powietrza cisnienie jest
rowne 1 at, d =10 mm.

Zazwyczaj srednia predkos¢ przeptywu cieczy w przewodzie jest rzedu kilku m/s, gazu -
kilkunastu m/s. W ponizszej tablicy przedstawiono wartosci Re dla typowych przyktadoéw przeptywu:
wody w rurociggu, powietrza w przewodzie wentylacyjnym i oleju silnikowego w instalacji olejowej.
Widaé stad, ze jesli idzie o przeptyw w przewodzie, to w przypadku wody i powietrza - jest on
turbulentny, a w przypadku ptynu bardziej lepkiego niz powietrze, np. oleju - moze on by¢ laminarny

v d v
Ptyn m/s mm | cst Re Przeptyw
woda 1 20 | 1 20 000
. turbulentny
powietrze | 10 100 | 15 66 700
Sim?LeoiWy 5 5 | 200 125 laminarny

Wptyw chropowatosci na liczbe Reynoldsa.

Na ogét, na wewnetrznej sciance przewodu /na powierzchni optywanej/ znajdujg sie nierownosci.

555 N B
2 N *
60 A ;
\ \‘H“_— K» k=g
554 \\ I‘
\ \ \\\ l\-
\
50 \ h\"—-—_'_ _?.m?—'
\ o)
“ \\\ L A=Ak fe) A=2(k) ——
A ]
I
_ \
o \ \\\\\ \
WK T 1107
TN N T ]
5 \ : %{Q\_\H"““‘-T— —
\ H'\-_-..._ M 5'10-5
\ N i
30 1 = 710 T
\
AR N \ |
25114 %e k\ ST~ 210> TT]
\ \\\"\;._ \ !
" NN N [r10? '
s N
‘\\\_\Q:::___\ r -:&;
15— ks x| AN =
sl st
I NS
7 - Co SIS
aoad 93164 | |/F Z‘*::‘
F 1 R‘W - i
5
%
8 6l8l] . 6l 8 618
V74 wi 2 4 pF 7 4 108 S

Chropowatoscig przewodu /powierzchni/
k nazywa sie srednig wysokos$c¢ tych nieréwnosci.
Chropowatoscig wzgledng nazywa sie wielkosé
-k
k==

/
W przeptywie laminarnym wspoétczynnik straty
liniowej nie zalezy od chropowatosci ,gdyz
nierownosci na $ciance /powierzchni/ zaktécajg
ruch jedynie cienkiej warstwy ptynu.

A=f/ Re/

W przeptywie turbulentnym, w wyniku istnienia
ruchu pulsacyjnego elementéw ptynu, wptyw
nierbwnosci na $ciance przenosi sie na duzg
odlegtosé od Scianki.

W zwigzku z tym, wspotczynnik straty
liniowej- zalezy w sposob istotny od
chropowatosci wzgledne;j.

Wspétczynnik strat A w przeptywie turbulentnym
jest zalezny od liczby Reynoldsa i wielkosci
nierownosci

r=f (Re, k)
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Krytyczna liczba Reynoldsa rozdzielajgca te rodzaje

Wielkoséei liczb Reynoldsa

przeptywu zalezna jest od rodzaju zastosowanego o Srednia Prodkosé RLiczEI)g
profilu skrzyda (od ksztattu ciata) i od starannosci Rodzaj ciala e | vmis |Re 70+ v-c
wykonania jego powierzchni.
Lis¢ zanonii 40 1 2 800
Model pokojowy 60 2 8 400
Model pokojowy 150 4 42 000
Przykdad , . Jaskéika 50 | min. 6,1 12800
Dla modelu sredniego latajgcego z predkoscig Jaskélka maks.39 82000
maksymalng 6 m/s liczba Re=63000. Model latajacy maly 100 3 21000
Model latajacy fredni 150 6 63 000
4 Model latajacy ‘duzy 300 45 950 000
&A; 9 P Mewa srebrna ~ 100 10 70 000
4 Albatros 200 16 224 000
qooe b~ Szybowiec szkolny 1600 10 1100 000
=< : ’ Szybowiec szkolny 1200 | min. 15 1 260 000
90015 1— \\.h\ Samolot szkolny maks.60 5 040 000
iﬁ: Samolot my$liwski tto- 1500 200 21 000 000
oo ~ kowy
gﬁg Samolot my§liwski od- 2000 500 70 000 000
m;', L rzutowy ’
40006 AN Samolot komunikacyj-
40005 ny odrzutowy nad- 6000 - 500 210 000 000
N diwickowy
o004 N ~
e
\\
™
~
qooozl |
49 50 80 70 80 90100 120 140 160 180 200 250 300 350 Rex100F 500
rys Wykres dopuszezalnych nierdwnogcl
skrzydla w zaleZnodei od liczby Re
Z wykresu odczytujemy, ze k/I=0,0011. Przy cieciwie skrzydta I=150mm dopuszcza sie
wielkos¢ nierownosci k=150-0,0011=0,165 mm.
[ Td =G/
12 @ 12
I P ;,:—-:J’_‘_._ Przy rosnacej I|czt?|e Rg (czylllr().ancej predkosci,
102 | 0 podgzas gdy wymiary Ilnlpwg i klnematyczna, Iepkosc
L burbulalorem - powietrza nie ulegajg zmianie/ warstwa przyscienna
=f (R P . . .
081955 Cyf(Re) g przy krytycznej liczbie Re po przebiegu laminarnym
przechodzi w warstwe turbulentna, przy czym wspoétczynnik
L4 ¢ sity nosnej ¢, poczatkowo powieksza sie skokowo, po czym
w sposob ptynny; natomiast w podobny sposob zmienia sie
08 ¢ opor —tylko w odwrotnym kierunku, czyli zmniejsza sie.
04 S P =4 . . .. . . .
Lo Zmiana obu tych wielkosci powoduje polepszenie wtasciwosci
yez . .
1004 - ’ aerodynamicznych profilu.
42
Re,,
0 50000 100000 760000 200000
Rs—'vi/v

Rys. 3.28. Zaleznosé wspélczynnikéw Cy, Co.
i doskonalofei d = C,/Cx od liczby Re

Podsumowanie:

c,=C

X lam

+C

X turb

Od charakteru przeptywu w warstwie przysciennej: laminarnego i/lub turbulentnego, od dtugosci
tych warstw, od ich grubosci zalezy wielko$¢ wspoétczynnika oporu tarcia.
Wielkos¢ tego wspdétczynnika mozna przedstawi¢ w postaci wzoru:

22
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OPLYWY CIAL O ROZNYM KSZTALCIE. OPOR KSZTALTU /CISNIENIOWY/

Optyw pflaskiej ptytki.

Plytka jest ptaska, cienka (przednia jej krawedz jest ostra), powierzchnia jej jest gltadka; ptytka
ustawiona jest réwnolegle do naptywajgcego strumienia.

Naptywajacy na ptytke strumien rzeczywisty ma predkos¢ Voo.

W czasie optywu ciata tworzy sie warstwa przyscienna, ktoérej grubos¢ okreslana jest

na podstawie pomiaru predkosci w miare oddalania sie od powierzchni ciata optywanego.
Warstwa powietrza najblizsza powierzchni jest wyhamowana do predkosci rownej 0,

w miare oddalania sie od powierzchni ciata predko$¢ przeptywu stopniowo wzrasta;
osiggniecie predkosci 0,99 Voo okresla grubos¢ warstwy przysciennej

7 i
Warstwa (urbelencyina
lS'a‘ref)':\a (punkt) pragjscia AN
Warstwa laminarma \ B
i'\,_ Vw ‘\
Voo \ — :
—_— \ 99% Vo \ -
—_— \ "7 ;
" Fi
ratann e el Vi
£ Z i -
T st A e 2 s g A A A A A 4
Xkr | 81 —grubos¢ warstwy przysciennej laminarnej
81- grubos¢ warstwy przysciennej turbulentnej

Dtugos¢ warstwy laminarnej x, /odlegtosé od noska punktu przejscia/ obliczamy ze wzoru:

_ Rexv
xkr o V

Na rys. pokazano schematycznie, jak grubos¢ warstwy przysciennej laminarnej po rozbudowaniu sie
zafalowania strug szybko rosnie po przejsciu w warstwe burzliwg. Poszczegdlne strugi mieszajac sie
miedzy sobg oddajg sobie wzajemnie energie kinetyczng, przy czym jest to powigzane ze wzrostem
oporu. Opor ten przy warstwie burzliwej jest znacznie wiekszy; powoduje wieksze straty energii niz
przy warstwie laminarnej, co potwierdzajg rowniez pomiary wagowe w tunelu aerodynamicznym.

Wyobrazmy sobie cieniutkg struzke powietrza obiegajaca krawedz ptytki, wystajaca ku gérze lub ku
dotowi. Gdy promien zaokraglenia wynosi np. 1 mm = 0,001 m, zas predkosc¢ strugi optywajace;j
v =10 m/s, wtedy przyspieszenie potrzebne do zmuszenia czgsteczki powietrza do przebiegania tuz
przy sciance mozna wyrazi¢ nastepujacym wzorem :

y:oo10? 5
a="—=—=100000[m/s’]

r 0,001
jezeli uwzglednimy, Zze przyspieszenie ziemskie g=9,81 m/s?, to otrzymamy przyspieszenie
wzgledne:

a= 100000 _ 10000g
9,81

wiec ono az 10 000 razy wieksze od przyspieszenia ziemskiego.

23 Aerodynamika i mechanika lotu



Czasteczki powietrza majg tendencje do poruszania sie nie po torach zakrzywionych, a po prostych
i zamiast obiega¢ naokoto krawedzi, starajg sie oderwac od krawedzi i biec dalej po styczne;.
Poniewaz przy poruszaniu sie po torze zakrzywionym przyspieszenie jest proporcjonalne do
kwadratu predkosci u oraz jest odwrotnie proporcjonalne do promienia krzywizny, wiec

a
Odervranie Cien aerodynamicziy

C 7

v
5° PR
X . |

-

Rys. 3.15. Oplyw piaskiej plytki w zaleznosci od jej e
ustawienia, czyli kata natarcia a:

przyspieszenie jest tym wieksze, im ostrzejsza jest krawedz i lepsze sg warunki do oderwania strug.
Oczywiscie, nie zalezy nam na takim oderwaniu, ze wzgledu na wyrazne zwiekszanie sie oporu

(rys. 3.15c). Rachunek pozwala na stwierdzenie, ze przy warunkach podanych powyzej

(tzn. przy v =10 m/s oraz r = 1mm) cisnienie atmosferyczne zaledwie wystarcza do przyci$niecia
struzki do krawedzi. Gdy predkos¢ jest wieksza, struzka odrywa sie od krawedzi, tworzac miejscowq
préznie, czemu towarzyszy efekt dzwiekowy w postaci szumu lub gwizdania. Podobnie dzieje sie,
gdy promien krzywizny jest mniejszy. Jesli promien krzywizny roénie, lub gdy predkos¢ maleje, to
maleje rowniez niebezpieczenstwo oderwania strug. Omowione przypadki optywu ptytki oraz optywu
krawedzi charakteryzujg drugi rodzaj oporu powstajgcego przy ruchu ciata w powietrzu, a mianowicie
oporu ksztaftu, ktéry pojawia sie przy oderwaniach potgczonych zwykle z tworzeniem sie réznic
cidnien.

Plytka bowiem pozostata ta sama, co poprzednio (w przypadku réwnolegtego ustawienia do kierunku
przeptywajacych strug, gdy obserwowalismy powstawanie tylko oporu tarcia), ale jej ksztait w
stosunku do biegnacych strug powietrza jest zupetnie inny, w razie jej nieréwnolegtego ustawienia
(nie mowigc juz o ustawieniu prostopadtym) do kierunku ruchu, przy ktérym pojawiajg sie wyrazne
réznice cisnieh po obydwu stronach ptytki. Te réznice cisnien i zawirowania przeptywu sg powodem
bardzo duzego zwiekszania sie oporu, a zjawiska te noszg nazwe oporu ksztattu.

Optyw powierzchni krzywoliniowej

Nalezy blizej rozpatrzy¢ zjawiska zachodzace w warstwie przysciennej przy optywie powierzchni
zakrzywionej, na ktorej pojawiajq sie okreslone roznice cisnien statycznych,

a wiec:

-przy wzroécie ci$nienia statycznego,

-przy zmniejszaniu sie cisnienia statycznego.

Na rys. pokazano jak podczas przeptywu wzdtuz Scianki predko$¢ w warstwie przysciennej w poblizu
powierzchni maleje coraz bardziej na skutek hamowania czasteczek spowodowanego tarciem,
a wiec lepkoscig powietrza. Predkos¢ ta maleje w punkcie 3 do zera i tu nastepuje oderwanie
przeptywu od $cianki, co jest szczegdlnie niekorzystne, gdy cisnienie powietrza w strumieniu
niezaktéconym wynikajace z prawa Bernoulliego) jest
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ax 79 .

rys. Schemat zmniejszania si¢ predkosci w warstwie
przysciennej i oderwania przeptywu
3-punkt oderwania

wieksze (poza punktem 3) niz byto przed nim.

Wtedy bowiem czasteczki powietrza zahamowane na skutek tarcia o powierzchnie majg tendencje
do poruszania sie w strone przeciwng do kierunku ruchu, wypychane tym zwiekszajacym sie
ci$nieniem.

Za punktem 3 tworzy sie obszar zawirowany, powodujgcy znaczny opor.

Grubos¢ warstwy przysciennej jest stosunkowo niewielka w normalnych warunkach i wynosi od kilku
dziesiagtych do kilku milimetréw, zas pomiary jej sg bardzo trudne, bowiem wazne jest, aby nie
zaktécac przeptywu w miejscu pomiaru. Trzeba byto wiec opracowaé miniaturowe przyrzady
pomiarowe i specjalne metody badan o tyle skomplikowane, ze najistotniejsze zmiany zachodzg w
tzw. subwarstwie przysciennej, czyli w warstewce najblizszej powierzchni ciata.

Do pomiaru stuzg zwykle cieniutkie druciki oporowe czute na zmiany temperatury. Sg one
wprowadzane na odpowiednig odlegtos¢ od Scianka i zmieniajg swoj opor elektryczny pod wptywem
chtodzgcego dziatania strumienia przeptywajgcego powietrza. Intensywnos$¢ tego chiodzenia zalezy
oczywiscie od ilosci przeptywajacego powietrza na jednostke czasu, a wiec od jego predkosci w
danej odlegtosci od Scianki olafa.

Taki pomiar nie daje co prawda zadnych wskazéwek dotyczacych charakteru przeptywu (czy jest on
laminarny czy tez burzliwy), pozwala jednak okresli¢ predkos¢ srednia. Inng metodg jest pomiar za
pomocg ultradzwiekow, ktdrych odbicie od $cianki ciata powraca do aparatury wytwarzajacej je i po
odpowiedniej obrébce elektroniczno-rachunkowej pozwala na okreslenie tego co sie dzieje w
strumieniu powietrza, przez ktéry przechodzity impulsy ultradzwiekowe. Metoda ta pozwala na lepsze
zbadanie charakteru warstwy przysciennej

Przyktad optywu profilu lotniczego strumieniem powietrza o réznej liczbie predkosci
/réznej liczbie Re/
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Grubos¢ warstwy przysciennej optywajacej profil lotniczy w funkgciji liczby Re.

Jest charakterystyczne, ze wzory okreslajace grubos¢ warstwy przysciennej zawierajgq

w mianowniku liczbe Re, co oznacza, ze przy duzej liczbie Re grubos¢ warstwy przyscienne;j
jest mniejsza niz przy Re matej i to zaréwno przy jej laminarnym, jak i burzliwym charakterze.

5, =548 -x-Re™"?
o . =0377-x-Re™'”

turb

Optyw kuli

Interesujace jest takze porownanie optywu
teoretycznego w warunkach cieczy idealnej
(pozbawionej lepkosci i scisliwosci) z optywem
rzeczywistym cieczy lepkiej i scisliwej, jakg jest
naprawde powietrze.

Z przedstawionego linig ciagta rozktadu cisnieh
dziatajgcych na powierzchnie

wynika, ze jest on symetryczny wzgledem

obu osi : x /wzdtuz ktorej dziata sita oporu Py /

i z /lwzdiuz ktoérej dziata sita nosna P, /.

Sity dziatajgce na powierzchnie rownowazg sie.
Linig przerywang pokazano rozktad cisnieh przy
- optywie ptynem rzeczywistym.

Rozktad cisnien statycznych wzgledem osi z jest symetryczny ,a wiec sity sie rownowaza.
Rozktad cisnien statycznych wzgledem osi x nie jest symetryczny. Dziata wiec sita oporu,
skierowana przeciwnie do kierunku naptywajgcych strug.

Dla lepszego zrozumienia zachodzacych zjawisk nalezy najpierw zwrdci¢ uwage na optyw kuli przy
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niewielkiej jej srednicy i przy niewielkiej predkosci przeptywu /mata liczba Re/.

Op¢r jest wtedy stosunkowo duzy, zas$ linie pradu uktadajg sie tak, jak to przedstawia rys. a.

Widac tu wyraznie, ze warstwa przyscienna stracita swojg predkos¢ przy sciance nie dochodzac
nawet do potowy obwodu kuli na linii oderwan przeptywu.

Na skutek tego, oderwanie rozszerzyto zakres zawirowan poza Srednice kuli, co oczywiscie musiato
pociggna¢ za sobg duze powiekszenie oporu.

W drugim przypadku (rys.b) przy wiekszej predkosci /wieksza liczba Re/ warstwa laminarna ma czas
przejs¢ w warstwe burzliwa, majaca znacznie wiekszg energie kinetyczna, i oderwanie nastepuje
znacznie pozniej, poza potowg obwodu kuli, zas obszar zawirowany po oderwaniu strug jest
znacznie mniejszy, podobnie jak caty opor.

Zmierzone wielkosci oporu kuli w obydwu przypadkach pozwalajg na okreslenie nastepujgcych
wspotczynnikdw oporu:

C. = 0,48 w pierwszym przypadku, gdy oderwanie nastapito przed przekrojem srednicowym kuli,
Cx = 0,08 przy oderwaniu zachodzacym poza $rednicowym przekrojem.
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Rdznica jest znaczna i stanowi ona o zasadniczej zmianie charakteru optywu oraz o wzroscie

wspotczynnikdw oporu.
W naszym przypadku optywu kuli réznica jest szesciokrotna, a wiec bardzo duza.

Sztuczne przyspieszenie przejscia warstwy laminarnej w burzliwg mozna spowodowaé

np. za pomocg drutu umieszczonego na powierzchni kuli. Drut taki nazywamy turbulizatorem, a jego
zadaniem jest zaburzanie przeptywu w warstwie przysciennej dla zmniejszenia oporu catkowitego
kuli przez zabezpieczenie przed oderwaniami strug w warstwie przysciennej i w konsekwencji tego
— przed oderwaniami strug optywajgcego strumienia od optywanego ciata.

Ke Z)’ 100< ke < Re,, Re > Re,.

Podsumowanie:
Ksztatt ciata optywanego ma wptyw na rozktad cisnien statycznych dziatajacych na

jego powierzchnie, a tym samym na sity dziatajgce na to ciato.
Wielkos$¢ oporu wyrazona jest przy pomocy
wspotczynnika oporu ksztattu /ci$nieniowegol/.

A wiec wspétczynnik oporu ciata wyrazamy wzorem:

Cx ciata = Cxt + Cx p
gdzie:
- Cxt - Wspofczynnik oporu tarcia
- Cxp- WspOtczynnik oporu ksztattu /ciSnieniowy/.
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Wspétczynniki oporu ¢, ciat o roznym ksztatcie.

Wartosci wspétczynnikow oporu roznych ciat podano na rys. przy czym najniekorzystniejszy ksztatt
pod wzgledem oporu ma wklesta czasza (C, = 1,4) oraz pret o przekroju prostokatnym lub
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kwadratowym (C, = 1,6).

Bardzo duzy wspotczynnik oporu ma nic

(rowniez C, = 1,4), co wynika z jej nierownej powierzchni

i wystajacych z niej poszczegdlnych witdkien przedziwa.
Najwiekszy wspotczynnik oporu preta o przekroju kwadratowym
czy prostokatnym jest wynikiem tego, ze na krawedziach
powstajg oderwania strug powiekszajgce rzeczywiste
zmniejszenie miejscowego przekroju przeptywu, podobnie jak to
miato miejsce przy optywie kuli z wczesnym oderwaniem w
warstwie przyscienne;j

(rys. ), za$ duze przyspieszenie predkosci czasteczek przy
optywaniu ostrych krawedzi wymaga dodatkowej energii —
powieksza jednak opor.

Ciato kroplowe nie powodujgce duzych zakiéceh w strumieniu
powietrza optywajacego ma opér 30 do 40 razy mniejszy

(C, =0,03 do 0,045 w zaleznos$ci od smuktosci). Ksztalt taki ma
kropla spadajacej wody, poniewaz stara sie ona przybra¢ forme
zgodng z ksztaltem optywajacych ja strug powietrza, powodujac
minimalne zaktécenia w strumieniu, zgodnie z ogdlnie
panujgcym w przyrodzie prawem zachowania minimum energii
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Parametry geometryczne profilu

Profilem lotniczym nazywa sie ksztatt (obrys) przekroju ptata w ptaszczyznie prostopadtej do osi
biegnhacej wzdtuz rozpietosci.

Cieciwa profilu b jest to odcinek prostej taczacej dwa najbardziej od siebie oddalone punkty profilu
(rys.).

Obrys gorny Grubosclg)
Linia §rodkowa(szkieletowal

Krawed?Z .
natarcia Krowedz
Nosek 7 splywy
.-ll"-']

N Krzywizna.(f)
Xg \\

- Cieciwa
Xe - brys dolny

" : -

|

)

Maksymalna grubos$¢ profilu gn.x jest to odcinek prostej prostopadtej do cieciwy tgczacej dwa
najbardziej od siebie oddalone punkty na géornym i dolnym konturze profilu.
Grubos¢ wzgledna profilu jest to stosunek maksymalnej grubosci profilu g,,.x do cieciwy

é:%.loo%

We wspotczesnych samolotach stosowane sg profile, ktérych g = 6... 18 %; grubsze profile
stosowane sg jako przykadtubowe. W naddzwiekowych samolotach grubosé wzgledna profilu wynosi

3...4%.
Potozenie maksymalnej grubosci wzgledem noska profilu okreslone jest wspotrzedng x, lub za

pomoca wspotrzednej wzglednej

Xg =%-100%

Linia szkieletowa profilu jest to linia taczaca mostek profilu ze sptywem i jest miejscem
geometrycznym srodkéw okregéw wpisanych w obrys profilu.

Wygiecie profilu f, jest to najwieksza odlegto$¢ migdzy linig szkieletowa a cieciwg. Wygiecie
wzgledne f jest to stosunek wygiecia maksymalnego do cieciwy

f:%xlOO%

Dla wspotczesnych profilow f = 0...3%; jesli f =0, to profil jest symetryczny, a cieciwa i linia
szkieletowa pokrywajq sie.
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Wspoétczynnik wypetnienia noska profilu c,
jest to grubosé noska profilu w odlegtosci 1% cieciwy od jej przedniego skrajnego punktu (rys.).

Avsek pacieniony
Nosek pogrubiony

—— T

R

Wzgledne wypetnienie noska ¢, jest to stosunek wspotczynnika ¢, do maksymalnej grubosci profilu
gmax

_ c,
! gmax
Kat natarcia o (rys.) jest to kat zawarty miedzy cieciwg profilu b a wektorem predkosci v.,
strumienia powietrza optywajacego profil. Wraz ze zmiang kata natarcia ulega zmianie wielkos¢

wypadkowej sity aerodynamicznej R i wypadkowego momentu M.

¥

a{>f? IIJII{%%%””,%_

Podziat profili lotniczych
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czny (kigsyczny) e tukowy

ny (laminarny ! _@_ noddZwigkowy
. soczewkowy
_QAWH.?S?O—W)«QUH}*

' T T noddZwitkowy
ow
Q ptasko-wypukty rompowy '

o Profile lotnicze
e NY@dkryiyczny
\,‘_________‘_,,-4'""‘- .

Oznaczenia profiléw lotniczych

Lotnicze profile aerodynamiczne usystematyzowane sg w rodziny, ktore dzielg sie na serie.
Rodzina jest to zespot profilow, ktory skfada sie z jednego profilu podstawowego i z szeregu profiléw
powstatych przez zmiane jednego lub kilku parametréw profilu podstawowego.

Seria jest to zespdt profildw o tym samym ksztatcie roznigcych sie grubosciami wzglednymi.
Do bardziej znanych profildw nalezg profile typu NACA (National Advisory Committee for Aeronautics
— USA), GAGI (Centralnyj Aerogidrodynamiczeskij Institut —ZSRR),

RAF (Royal Aircrafts Establishment — Wielka Brytania), Clark (W. E. Clark — konstr.)

Najszerzej stosowane w lotnictwie sg profile typu NACA. Przyjety sie réwniez oznaczenia profiléw
wprowadzone przez firme NACA — z reguty w postaci symbolu czterocyfrowego
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lub pieciocyfrowego. Np. NACA — 2306 oznacza:
-2 — wygiecie profilu, f w procentach,
-30 — wielkos¢ wspotrzednej okreslajacej potozenie maksymalnego wygiecia
na cieciwie, )?fw proc,

-6 — grubos¢ wzgledna profilu, g w proc.

W przypadku symbolu pieciocyfrowego, np. NACA — 23012, pierwsze 3 cyfry wyrazajg te same
wielkosci, co w oznaczeniach czterocyfrowych, natomiast liczba 12 oznacza grubos¢ wzgledng (w
proc). Przy oznaczaniu profilow laminarnych okresla sie takze potozenie maksymalnego
podcisnienia, np. NACA-16-407:

—1 — numer serii,

— 6 — potozenie miejsca maksymalnego podcisnienia

w dziesigtych czesciach cieciwy liczgc od noska profilu,

—4 — dziesieciokrotny wspoéfczynnik sity nosnej,

—07 — wzgledna grubos¢ profilu.
Charakterystyka profilu jest to zaleznos¢ wspoétczynnika sity nosnej c,, wspotczynnika oporu ¢,
i wspotczynnika momentu ¢, od kata natarcia a.

Powstawanie sity no$nej na profilu lotniczym.

Istote powstawania sity nosnej na skrzydle wyjasnit i naukowo uzasadnit w 1906 r. rosyjski uczony
M. J. Zukowski formutujgac znane twierdzenie, ktére brzmi: ,Jezeli ptaski przeptyw majacy

w nieskonczonosci predkosé v,, optywa jakikolwiek zamkniety obrys, po ktorym cyrkulacja predkosci
jest rowna 7 to sita cisnienia hydraulicznego dziata na ten obrys w kierunku prostopadtym

do predkosci v,, ijest rowna

P=pv,T

przy czym Kierunek dziatania tej sity mozna znalez¢ obracajgc wektor v,, wokét jego poczatku
o kat prosty w kierunku przeciwnym dodatniej cyrkulacji". Sita nosna dziatajgca wzdluz rozpietosci
skrzydta wynosi

P,=p v, Tl

Z analizy wymiarowej i rownania Bemoulliego wiadomo, ze aerodynamiczna sita no$na jest

proporcjonalna do cisnienia dynamicznego i odpowiedniej powierzchni

Przyrownujac dwa ostatnie wzory, otrzymamy zalezno$¢ cyrkulacji od wspétczynnika sity nosnej
r=1/2c,v,b

Twierdzenie Zukowskiego wyttumaczyé mozna w sposdb nastepujacy (rys. 4.28).

Schemat tworzenia sie wiru rozruchowego

i cyrkulacji na skrzydle

a — | faza: strugi dolne optywajac ostra
krawedz sptywu tworza zawirowanie bedace
poczatkiem wiru rozruchowego,

b — Il faza: powstawanie cyrkulacji w
konsekwencji tworzenia sie i odrywania wiru
rozruchowego,

¢ — lll faza: ustalenie sie optywu profilu
skrzydta — wir rozruchowy zostat uniesiony
przeptywajacym strumieniem,
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Obraz wiru rozruchowego
sfotografowany
w tunelu dymowym.

Obserwujac optyw profilu lotniczego niesymetrycznego ustawionego pod zerowym katem natarcia
przez strumienh gazu z tatwoscig stwierdzamy, ze czgstki poruszajace sie z szybkoscig v wzdtuz
grzbietu majg dtuzszg droge, na skutek asymetrii profilu i kata natarcia, anizeli czgsteczki
poruszajace sie wzdtuz spodu profilu , a wiec czas optywu wzdtuz grzbietu profilu zmierzajac do
spotkania sie z czgsteczkami na grzbiecie profilu.

Jednak optyw ostrej krawedzi powoduje pojawienie sie ruchu wirowego, ktory jest przyczyng
powstawania dodatkowego ruchu czgstek powietrza wokét profilu z szybko$cig v, o kierunku
przeciwnym do ruchu wirowego. Ten dodatkowy ruch powietrza nazywa sie cyrkulacja.

Ruch cyrkulacji sumuje sie z zasadniczym strumieniem powietrza, dzieki czemu szybko$¢ czastek
wzdtuz grzbietu réwna sie v+v,, natomiast szybkos$¢ wzdtuz spodu odejmuje sie i wypadkowa
predkos¢ czastek wynosi v — v.
; : . W tej sytuaciji: czgstki rozdzielone przez
krawedz natarcia profilu spotykajg sie
teraz przy krawedzi sptywu, wobec czego
zanika optyw ostrej krawedzi, a wiec
zanika rowniez wir. Cyrkulacja natomiast
istnieje przez caty czas optywu profilu;
zanikanie cyrkulacji spowodowatoby
natychmiastowe wystgpienie wiru w jedng
lub w drugq strone profilu, pomniejszajgc
lub wzmagajac cyrkulacje. Z powyzszego
wynika, ze szybkos¢ czgstek wzdtuz
grzbietu profilu jest wieksza od szybkosci
ruchu profilu w strumieniu. Z réwnania
Bemoulliego wiadomo, ze w miare
wzrostu predkosci przeptywu rosnie
warto$¢ cisnienia dynamicznego, maleje
za$ wartosc cisnienia statycznego, a wiec
na gornej powierzchni profilu wystepuje
podcisnienie, zas na spodzie profilu, gdzie szybkos¢ czastek jest mniejsza od szybkosci ruchu
profilu, wystapi nadcisnienie.

Taki rozktad cisnien na skrzydle powoduje powstanie sity nosnej (rys. ).

Od réznicy cisnien statycznych dziatajacych na obie powierzchnie profilu /lub powierzchnie
ciata o innym ksztalcie/ zalezy nosnos¢ , okreslana wspoétczynnikiem nosnosci c,.
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CHARAKTERYSTYKI PROFILI.

1/ C,=f (o ), Cx f (a0 ) dla profilu symetrycznego.
Z prawa Bernoulliego wynika, ze optyw profilu symetrycznego ustawionego pod katem
natarcia a = 0 jest symetryczny; rozktad cisnien statycznych dziatajacych na
powierzchnie profilu bedzie réwniez symetryczny, a wiec réznica cisnien réwna jest 0.
Profil nie posiada nosnosci /c,=0/.
Profil symetryczny bedzie posiadat nosnos¢ / ¢,=0 /,

—— gdy zostanie ustawiony pod katem natarcia  oc=0.
_"—//’/_-\

(CTMM  N— Zalezno$¢ nosnosci od kata natarcia C,=f(a )
'W’* przedstawiana jest w postaci charakterystyki.
e Krzywa C,=f (a. ) ma w duzej swej czesci ksztatt linii
T prostej zakrzywiajacej sie dopiero przy katach powyzej
8...12°, co jest spowodowane powstawaniem oderwan
optywu na tylnej, grzbietowej stronie profilu.

Obszar tych oderwan rozszerza sie stopniowo
obejmujac zakres od krawedzi sptywu az prawie do
krawedzi natarcia przy maksymalnej wartosci
wspotczynnika C..

=
7
7

) s Ly

Kat, po przekroczeniu ktérego nastepuje pogorszenie
sie nosnosci profilu /skrzydta/ nazywamy
krytycznym katem natarcia o,

Podobnie jak dla wspoétczynnika sity nosnej, wspétczynnik

chc S ) d
a 1 sity oporu ¢, zalezy réwniez od kata natarcia.
M,.‘@wc ' Z wykresu wynika, ze minimalna wartos¢ wspétczynnika sity

AN oporu uzyskiwana jest przy takim kacie natarcia oy ,przy
ktérym wystepuje zerowa sita nosna.
/ Praktycznie, przy tym kacie natarcia, gtdwng sktadowa jest

opor tarcia.

W miare wzrostu katow natarcia zarowno dodatnich jak i
ujemnych wspoétczynnik oporu ksztattu gwattownie rosnie,
- uzyskujac maksymalng wartos¢ przy kacie natarcia
b wynoszacym 90°.

/04 8 12 16 20

Profil NACA-0009

\
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2/ C,=f (o), Cx f (o) dla profilu niesymetrycznego.

Na schematach przedstawiono optyw profilu niesymetrycznego ustawionego pod réznymi katami
natarcia przy jednakowej predkosci naptywajgcego strumienia, rozktady cidnien,
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optyw profilu oraz wielkosci sit dziatajgcych na profil.

Na podstawie powyzszych rozktadow cisnienia statycznego rysowana jest charakterystyki:
wspotczynnika nosnosci i wspoétczynnika oporu w funkcji kata natarcia.

Profil niesymetryczny ustawiony pod katem natarcia o = 0 nie jest optywany symetrycznie,
a wiec posiada juz nosnos¢ /C; =0>0/.
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o4 & # i 29 21
Profil NACA-4415

T

Ustawienie profilu pod katem natarcia ujemnym (-3°+-7°)
powoduje utrate jego nosnosci

/c,=0/; przy dalszym wzroscie kata natarcia w strone wartosci
ujemnych, profil zyskuje na nosnosci,

ale jej kierunek bedzie odwrotny.

Krzywa C.,=f (o ) ma w duzej swej czesci ksztatt linii prostej
zakrzywiajacej sie dopiero przy katach powyzej 8...12°, co jest
spowodowane powstawaniem oderwan optywu na tylnej,
grzbietowej stronie profilu. Obszar tych oderwah rozszerza sie
stopniowo obejmujac zakres od krawedzi sptywu az prawie

do krawedzi natarcia przy maksymalnej wartosci wspotczynnika
C..

Krzywa wspétczynnika oporu c¢,=f (o) ma charakterystyczny
. LA, . . .
punkt, a mianowicie ™" | przy ktéorym wspotczynnik oporu ma

warto$¢ Cxmin Kat najmniejszego oporu dla profili
niesymetrycznych jest zawsze ujemny.
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Wpltyw parametréw geometrycznych na charakterystyki profilu.

a/ na wspétczynnik nosnosci ¢,

p Z badan wynika, ze przy tym samym kacie
: L natarcia wielko$¢ uzyskiwanych spétczyn-
19 —— yd — \\ nikéw sity nosnej C, zwieksza sie wraz ze
: / T wzrostem wygiecia linii szkieletowej, zas
0= / g N R krzywe C,= f (o ) przesuwaja sie réwnolegle
/ 2l T w kierunku wigkszej nosnosci tak, ze
08 A / wartosci C, muszg ré\_/vnlez r9§nqé, przy
) / / 9=6% czym wzrasta rowniez wartos¢ C; max;
. ’ =0/ .
0% /I~ [ ]
1— profl NACA-6506, : b o
strzatka fnax= 6% b, a Z
2 — profil NACA-4506, ‘ ;
© L strzalka - f,5=4%Db, .
| 3— profil NACA-2506, : 12
strzatka fmax=2% b. = ’ i P |
I ‘ [ f 10 E\L
3 1 v | \
4 & 170 B &° |

Vi
06 I f=0%

Zwiekszenie grubosci profilu powoduje ' | " " M'3 ’
O . L . — orofil M3,
réwniez zwigkszanie sig najwiekszej 04 grul?oét‘: 9=10%b. —
wartosci C, max, ale krzywe C, = f(a) lezg 5 — profil M2,
bardzo blisko siebie, zas w poblizu C,=0 ' 02 sirgfggfhfjﬁ%b- .
praktycznie pokrywaja sie ze sobg; arubosé a=6%b
§ ] | |
-4° /8 e R o°
- L N
408
s I zmniejszenie promienia krzywizny krawedzi
natarcia, czyli jej zaostrzanie, zmniejsza
wielkos$c¢ krytycznej liczby Re, nie nalezy
s Roed200i0 4 jednak zmniejszac¢ tego promienia ponizej
4ee0 / wartosci r = 0,5% b, poniewaz wtedy moga sie
004 pojawiaé niekorzystne zjawiska na grzbietowej
/ stronie profilu, w postaci wczesniejszych
0 oderwan optywu i to juz przy niewielkich
katach natarcia (nawet 6°), a zmniejsza sie
wtedy takze wspétczynnik C, max, pOmMimo
a0z % powstawania burzliwego przeptywu w
H / warstwie przyscienne;j.
0
'}\ a0 ‘_____,/
o
-4 -2 0 2 4 3 8

Wplyw maksymalnej grubosci profilu na opoér dla
profili symetrycznych:

1.profil Go-445, grubosé g=6%b, f=0%b

2 profil Eiffel E300, g=12,5%b, f=4%b

3.profil Go 459 grubosé g= 13%b, f=0%b
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b/ na wspotczynnik oporu Cy

Wygiecie linii szkieletowej ma duzy wptyw na wielkos¢ wspotczynnika oporu C,, poniewaz powieksza
ono gruboé¢ liczong od cieciwy profilu. Pocigga to za sobg poza tym zwiekszenie oporu ksztattu
przez drobne zawirowania za dolng czescig noska.

Na rys. podano wykresy zalezno$ci wspétczynnikow oporu w funkcji kata natarcia

Cy = f(a) dla profilu symetrycznego Go-459

nie majgcego zadnego wygiecia linii szkieletowej (f = 0) oraz profilu wklesto-wypuktego Eiffel

E-300 o wygieciu linii srodkowej f= 4% b.

Profil wygiety ma znacznie wieksze opory przy wzroscie kata natarcia, chociaz C, i, jest dla obydwu
profiléw taki sam przy kacie natarcia i wynosi on C,= 0,0074. Te wieksze opory sg oczywiscie
wynikiem dodawania sie do oporu profilowego wiekszych oporéow spowodowanych powstawaniem
wiekszych wspotczynnikow sity nosnej, czyli oporéw indukowanych, ktére dla profilu wygietego sg
zawsze wieksze.

Podobny przebieg ma réwniez krzywa Cx=f(a.)

dla cienkiego profilu Go-445 o grubosci tylko

6% b. Wzrost oporu jest tu w miare powiekszania sie kata natarcia bardziej gwattowny.

Badania te wykonywano przy liczbie

Re =420 000, a przy mniejszych liczbach Re przebieg krzywych jest zwykle nieco inny i przy

Re = 82 000 krzywe takie pokazano na rys.

| ;,5 //
AV

005 A
\ VAN
\\N 00417 // Pomiary wykonane przy liczbie Re = 82 000 z
N 4

symetrycznymi profilami NACA-6412 i NACA-
6409, majacymi grubosci odpowiednio 12% i

— f 9% wykazujg podobny jak poprzednio ksztatt
N—T" | krzywej oporu c,=f(a) dla profilu grubszego
a0z o (12%), chociaz wielko$é minimalna oporu jest
Re = 82000 wyzsza (Cy min = 0,027). Profil cienszy (9%) ma
Qo1 wprawdzie mniejszy opor minimalny

{Cyx min =0,023), ale w zakresie katow od —3,5°
do +0,5° krzywa oporu jest nieregularna i
wykazuje wyrazny wptyw zmian w warstwie

6° 4° -2° ) 2° q° £°cl®

lRysb R Krzywe C,= fla/ przy matych przysciennej. Poza zakresem tych zmian
iczbach Re I P

1-profil NACA-6412, grubosé g= 12%b, strzatka F=6% b, krzywe przmeUJq Znowu zhany Juz (.:.hara.kter
2-profil NACA 6409 ,grubo$é 9%b,strzatka f=0% paraboliczny wzrostu oporu w funkcji zmian

kata natarcia.
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Biegunowa profilu. Doskonatosc.

Biegunowa samolotu (nazywana niekiedy od nazwiska jej twércy biegunowg Lilienthala) przedstawia
zaleznos$¢ wspotczynnika sity nosnej od wspotczynnika sity oporu.

V=const, H=const

ehe,

\
\ Caygh
\ \ fﬂa
C;I o

\ 5
N
Gy
-0 -5

Biegunowg samolotu wykresla sie na podstawie wykreséw: ¢, .= f(oc) i C4 = f(oc), przenoszac-
wartosci ¢, i ¢, dla danego « na wykres o wspétrzednych c,, c,.

| tak dla oc = 5°, wartosci c,s5- i cy5- 0dktadamy na wspoétrzednych c,, c,.
Otrzymany punkt odpowiada katowi natarcia «« = 5°. Podobnie postepujemy z pozostatymi katami
natarcia.

a/ dla profilu symetrycznego
Po narysowaniu krzywej biegunowej widzimy, ze charakterystyka jest symetryczna wzgledem osi
odcietych c, /charakterystyki zrédtowe c,=f(a) i c,=f(a)

Cz sg symetryczne wzgledem odpowiednich osi/.

Punkt odpowiadajacy katowi natarcia a=0° /przy

ktérym profil nie posiada nosnosci ¢,=0/

potozony jest na osi odcietych w punkcie

odpowiadajgcym wartosci wspotczynnika oporu cy.

1.21
1.07
0.81
0.61
0.41
0.2
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b/ dla profilu niesymetrycznego
Ksztalt krzywej nie jest symetryczny wzgledem osi ¢, /krzywe z ktdérych powstata,
nie sg symetryczne wzgledem odpowiednich osi/.

b o
Ay _—preecigganie
: i
2 maN 72 .
4 e ( &) —maks. disgolrwa-
CE Jmax 105¢ loluf2ss)
Aaty natarcia startu
{ lgdowania
+5‘°cc ¢
ap. (== -maksymain,
g (Cx 4 za;ggy lm{a/f(zss)
A o=
~28° —moksyinalng predkose lofu .
B ~8° ~pyrkowanie A
-
b min. \3
-12° lot plecowy

Z krzywej biegunowej mozna :
-odnalez¢ graficznie wartos¢ wypadkowej sity aerodynamicznej dla dowolnego kata natarcia.
Wykonujac rzut z dowolnego punktu na biegunowej na osie ¢, i ¢, znajdujemy wartosci tych
wspotczynnikow.
Nastepnie budujemy prostokat o bokach rownych tym wartosciom, przekatna prostokata stanowi
wielkos¢ wspétczynnika cgr wypadkowej sity aerodynamicznej,
- okredli¢c doskonatosé konstrukcji, dzielac wspétczynnik sity nosnej ¢, przez c, dla danego kata
natarcia,

K=

C

wyprowadzajac z poczatku uktadu styczng do krzywej, wartos¢ kata natarcia, przy ktérym
doskonatos¢ konstrukcji osigga wartos¢ maksymalna.
Osiggnie ona wartos¢:

C
_ z
Kmax - ( j
Cx max

Kat ten okreslany jest jako kat optymalny (0qp).
Lecac lotem poziomym utrzymujac aq,c uzyskamy maksymalny zasieg lotu.
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Ze wzoru na doskonato$¢ wynika, ze jej wartosé zmienia sie od wartosci 0 /przy ¢,=0/ do
wartosci maksymalnej, nadanej przez konstruktora, zaleznej od przeznaczenia samolotu:
-szybowce — 30 - 40,
-transportowe i komunikacyjne 11-16,
-samoloty szybkie, wojskowe 2,5-4,5.
Zalezno$¢ doskonatosci od kata natarcia mozna przedstawi¢ w postaci wykresu:

Z wykresu biegunowej rowniez wynika fakt, ze tg samg doskonatos¢

K| posiada konstrukcja , gdy prosta wyprowadzona z poczatku uktadu
przecina wykres w dwoch punktach: A i B, réznigcych sie pod siebie
Kimax katem natarcia.
Frofit symerryerny | -okresli€ kat natarcia, przy ktérym mozna osiagngaé maksymalng
20 predkos¢ lotu.

Nalezy przeprowadzi¢ styczng do krzywej, rownolegta do osi ¢, /c,
Frofil niesyme- | OSigga wartos¢ minimalna/,
ryeany -wyznaczy¢ kat natarcia, przy ktérym osiggniemy maksymalng
dtugotrwatos¢ lotu

3
CZ
02
- X/ max

ae
[ Ot J7 20
A% Jf
10
S
a9 \y /5’ Dla przedstawienia osiggéw samolotu rysuje sie zbiér
0 biegunowych dla :
48 /ﬁ — -réznych predkosci w zakresie od Vin do Vinax,
/é W _réznych wysokosci od H=0 m do Hoyep

N

j: % 75
[z // / d -
I

43

42

087
e —al
a1 #edm Obszar
001
falg-
wego| O

0 g0z 404 o5 008 q4r

Rys. 5-9. Biegunowa lotu poziomego
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Sity powstajgce na profilu.

W czasie optywu ciat na jego powierzchnie oddziatywajg sity aerodynamiczne.
Redukujac je do jednej sity wypadkowej otrzymujemy catkowitg site aerodynamiczng R,
ktoéra obliczana jest ze wzoru:

2
R:cRpLIS
2
gdzie:
-Ccr  —wspotczynnik sity aerodynamicznej /wyznaczany z biegunowej,
2
- - ciSnienie dynamiczne,
-S -powierzchnia
Pz f———o .
r< ]
AN -
£
L« 90°

W praktyce sita reakcyjna R rozktadana jest na dwie sktadowe:
- site nodng P, , ktéra jest zawsze prostopadta do kierunku naptywajgcego strumienia
N
Pz = cz p S ’
2

gdzie:
-C, — wspotczynnik sity nosnej,
2

-ci$nienie dynamiczne,

-S -powierzchnia.
Znajgc wielkosc sity nosnej wiemy, jakiej wielkosci sity ciezkosci Q moga by¢ rownowazone,

- site oporu, ktora jest zawsze przeciwnie skierowana do naptywajgcego strumienia

2
P =c, PV S,
gdzie:
-Cx-Wwspotczynnik sity oporu,
p-V’

-ci$nienie dynamiczne,

-S — powierzchnia

Znajomos¢ sity oporu umozliwia nam dobranie odpowiedniego zespotu napedowego
dla pokonania tych sit.

Wypadkowa sita aerodynamiczna przytozona jest w punkcie zwanym srodkiem parcia,
jednak dla utatwienia niektorych rozwazan w aerodynamice, mechanice lotu oraz
statecznosci i sterownos$ci przyjmuje sie ,ze jest ona przytozona w $rodku ciezkosci samolotu.

41 Aerodynamika i mechanika lotu



Sity aerodynamiczne dziatajace na profil wytwarzajg takze momenty pochodzace od tych sit
wzgledem noska profilu, prébujacych zmieni¢ potozenie profilu /skrzydta, a tym samym i samolotu
wzgledem naptywajacych strug powietrza/

Dlatego znajomos$c¢ wielkosci tym momentow /ktére musza by¢ zrbwnowazone - zostanie to
omowione w dziale ,Statecznos¢ i sterowno$¢ samolotu’/ jest bardzo istotna .

Aby wyznaczy¢ wielkosé tych momentdéw konieczna jest znajomos¢ :

- wielko$ci sit aerodynamicznych,

-ramienia dziatania tych sit.

O zmiennosci sit aerodynamicznych juz sie dowiedzieliSmy z poprzednich rozdziatéw.
Aby poznac¢ wielko$¢ ramion , musimy wprowadzi¢ dwa pojecia;

-$rodek parcia/wyporu/

-$rodek aerodynamiczny / ognisko profilu , punkt neutralny/

Srodek parcia /wyporul.
Srodkiem parcia /wyporu/ nazywamy punkt przeciecia wypadkowej sity aerodynamicznej

z cieciwg profilu.
Potozenie tego punktu obliczamy w nastepujacy sposéb:

AR
%(ﬁ/_:'ﬁ— Al
| !
"““'XJ}H —_— l
b |

Wielko$¢ momentu dziatajgcego wzgledem noska profilu wyznaczamy ze wzoru:
p-V’

M, =P -x,=c, S-x,

Z pomiarow przeprowadzonych w tunelu aerodynamicznym wiadomo, ze

2
M :cmp d

y

S-b

gdzie:
-Cm —WSpOtczynnik momentu

Po przyréwnaniu i uproszczeniu wzoréw otrzymujemy zaleznosc¢

c _ c
x.sp =-"p , x.sp =_"
C C

V4 zZ

Wspodtczynnik momentu jest funkcjg ¢, , a tym samym kata natarcia.
Ac,

c

gdzie :
-Cmo — WSpOtczynnik momentu przy zerowej sile nosnej
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Na rysunku ponizej pokazano konkretny przyktad wedréwki srodka wyporu dla trzech
charakterystycznych profilow.

Na osi pionowej zaznaczono % potozenie cieciwy b, na osi poziomej- kat natarcia.
1.Profil normalnie stosowany o wygietej ku gorze linii Srodkowej jest profilem

niesymetrycznym/ wklesto-wypuktym/, wykres zmian pokazano linig ciagta /1/; jest to wykres
typowy dla wszystkich profildw o tym ksztatcie

¥

\| & !

70! i

|
\ & P I
l50 I i : : }
f!\u ; 3 P
A \1!\ [ Ry ! 2’_‘_'4:
—FT:‘-_:F:‘ =1 /—"’—"‘2_/.-“’-—'2-"—-—;_-—«-—-—,-:;;‘;_“_- e . ]_—“

; 5

Jak wynika z powyzszego wykresu, a takze z zamieszczonych w rozdziale ,Powstawanie sity no$ne;j
na profilu niesymetrycznym” wynika, ze przy zmianie kata natarcia :
-wartos$¢ oraz kierunek dziatania catkowitej sity aerodynamicznej R ulega zmianie.
-zmienia sie kat zawarty pomiedzy linig dziatania wektora sity reakcyjnej i cieciwg profilu.
W zwigzku z tym ulegajg zmianie proporcje pomiedzy sktadowymi,
na ktére rozktadamy tqg site.
-zmienia sie potozenie srodka parcia.
Jest to tzw. wedréwka srodka parcia.

Przy zmniejszaniu kata natarcia /w zakresie wartosci dodatnich - najczesciej
wykorzystywanych, srodek parcia przesuwa sie w strone krawedzi sptywu, zas przy
zwiekszaniu kata natarcia sSrodek parcia przesuwa sie w kierunku noska profilu, jednak
nie przekracza punktu lezagcego w odlegtosci i cieciwy.

Troche inaczej wedruje srodek parcia w zakresie katow ujemnych.
Przy matych ujemnych katach natarcia srodek parcia odsuwa sie gwattownie przed
krawedz natarcia, zblizajgc sie do niej przy wzroscie ujemnych wartosci kata natarcia
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Wedrdwka srodka parcia jest tym intensywniejsza, im wieksze jest wygiecie linii szkieletowej
profilu.

2.Profil symetryczny /bez Zzadnego wygiecial/, jest profilem czesto uzywanym na usterzenia.
Linig kreska-kropka / 2/ pokazano dla tego profilu wykres zmian przedstawiajacy linie prosta
réwnolegtg do osi katéw o w dos¢ duzym zakresie (od ok. —11° do +11°), przy czym odlegtos¢
srodka parcia od noska —oznaczana jako Xxs, jest w tym zakresie katow stata i wynosi ok.

25% dtugosci cieciwy b .

3.Profil samostateczny / linia 3/ o linii Srodkowej wygietej w ksztatcie sptaszczonej litery S z
krawedzig sptywu podniesiong ku goérze. Wykres zmian jest odwrotny niz dla profilu normalnego.

Srodek aerodynamiczny /ognisko profilu, punkt neutralny/

Jest to punkt lezacy na cieciwie, wzgledem ktérego wspétczynnik momentu nie zalezy od kata
natarcia /dla katéw mniejszych od krytycznego/.

My

*—-X(;'p —

=
1

Potozenie tego punktu wyznacza sie w nastepujacy sposob: obiera sie punkt A lezacy
w odlegtosci x, i oblicza sie moment od sity P,:

M, ZPZ(XS,, —XA)zPZ "X, - P -x,, oraz wiedzac, ze:

2 2

pV pV

P-x,=c, S-boraz P -x,=c, S-x,
otrzymamy:
2 2 2

. . v
M,=c P 5 S-x,+c P 2V S - b ,dzielac obie strony réwnania przezp

z m

S -biwstawiajgc na

- s c .
miejsce ¢, wartosc ¢, +—, otrzymujemy:
c

z

B N Ac,, N '
cmA - cmo Ac X4 C,

Ac,, Ac

X, =x =- , to
AT Ac Ac

z z

m

+Xx, =0 i wspotczynnik ca jest staty dla wszystkich katow natarcia

Srodek aerodynamiczny profilu lezy najczesciej w odlegtosci ~1/4 cieciwy od noska.
A wigc dla profilow symetrycznych, dla ktérych ¢, , =0, ognisko profilu pokrywa sig ze srodkiem
parcia.
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Z powyzszych wzoréw wynika, ze wielko$¢ wspoétczynnika momentu zmienia sie wraz ze zmiang kata
natarcia a.

Zaleznosc tg przedstawia sie w postaci charakterystyki c,,=f(a.).

Ma ona inny przebieg dla profilu symetrycznego i dla niesymetrycznego.

dla profilu niesymetrycznego dla profilu symetrycznego
s
(.l i b
121
\ ol
\ 44
\=2 ; D |
= &
961 N ]
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I
I
i &
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&
ﬁh"?&"} .
7 T
a
o N Wplyw kata natarcia na potozenie i
&t o wielkos¢ sity reakcyjnej przy réznych
3 - . .
mf,iz @, katach natarcia pokazano po lewej
: i M i :
@r_ i = k¥ stronie schematu

dla profilu:
a- symetrycznego,

299 S 0Ly, oLy .
4 b- niesymetrycznego,
f ety “oj c- samostatecznego.
S Lo o T — Symbolem N zaznaczono srodek
D) | é@—md‘rﬁ;’f} aerodynamiczny
Rl /punkt neutralny, ognisko profilu/.

Po prawej stronie pokazany jest uktad

oy , . .
rownowazny przedstawionemu po
s stronie lewe;j.
oz
&y T

o ——

CCpp
3%

Wytworzone sity reakcyjne przeniesiono do punktu N /dla przypomnienia, jest to punkt wzgledem
ktérego wspoétczynnik momentu nie zalezy od kata natarcial,

a dla réwnowagi uktadu, dla profilu niesymetrycznego i samostatecznego, nalezy

przytozy¢ moment o wielkosci wynikajgcej z wedréwki srodka parcia i zmieniajacej sie

wielkosci sity reakcyjnej.

Podsumowanie o wedrowce srodka parcia:

dziatanie sit aerodynamicznych w srodku parcia jest rownowazne dziataniu tej samej sity

w srodku aerodynamicznym oraz momentu wzgledem srodka aerodynamicznego, zgodnie z zasadg
réwnolegtego przenoszenia sit.

Przy obliczeniach tatwiej operowac uktadem réwnowaznym rzeczywistemu.
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Skrzydto samolotu

Kontur skrzydta w widoku z gory nazywamy jego obrysem (rzut pionowy),
zas$ jego przekréj poprzeczny — profilem skrzydta.

Obrysy skrzydet dzielimy na:

Widok od czota {(z preodul

: - T ¥ ool _ 1
— T —— o e b B
Bez wzniosu Skrzydfo ze wzniosem 2 ujemnym wzniosem

Ewolucja ksztattu skrzydta

Skrzydto jest nie tylko zasadniczym
zespotem ptatowca wytwarzajgcym site
z nosna, lecz takze ma decydujacy
wpltyw na opor aerodynamiczny
samolotu. Z tego wzgledu jednym z
najwazniejszych problemdéw, jaki
nalezy rozwigzac podczas
projektowania samolotu, jest wiasciwy
. wybér ksztattu skrzydta oraz jego
parametrow geometrycznych,
aerodynamicznych,
wytrzymatosciowych itp. Tylko bowiem
optymalne pogodzenie wzajemnie
J A sprzecznych wymagan (gtéwnie
! aerodynamiki i wytrzymatosci) moze
zapewni¢ powodzenie przedsiewziecia,
) ~tzn. uzyskanie odpowiednich wiasnosci
lotnych samolotu przy réznych
predkosciach.
Skrzydta proste. Dominacja skrzydta
prostego o srednim i duzym wydtuzeniu

(A >4) w lotnictwie $Smigtowym jest dla

oczywista, poniewaz jego zaletg jest
zdolnosé do osiggania duzych

Rys. 318, Samoloty ze skrzydiami prostymi wspotczynnikow sity nosnej nawet przy
~ LOCKNEED ati ¢ = ENGHISH PLECINC \Cahera’y 3, SUP ©UssT matych Katach natarcia. Umozliwia to

istothne zwiekszenie obcigzenia

jednostkowego, a wiec i zmniejszenie gabarytéw oraz ciezaru, bez obawy znacznego wzrostu
predkosci startu i lgdowania. To ostatnie stwierdzenie jest tym bardziej uzasadnione, ze w skrzydle
prostym daje sie tatwo zastosowac skuteczng mechanizacje umozliwiajgca rozszerzenie zakresu
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predkosci uzytkowych. Zalety te sprawity, ze skrzydta proste o sSrednim wydtuzeniu znalazty rowniez
zastosowanie w samolotach przydzwiekowych z napedem odrzutowym (rys.).

Wada decydujaca o nieprzydatnosci takich skrzydet w lotnictwie naddzwiekowym jest gwattowny
wzrost wspotczynnika oporu po przekroczeniu May(rys.), co sprawia, ze pokonanie ,bariery dzwieku"
w locie poziomym jest mozliwe tylko przy wyjatkowo duzym nadmiarze ciggu. Sytuacje pogarsza
dodatkowo i ten fakt, ze w zakresie predkosci odpowiadajgcych 1>Ma>Ma,, w samolotach ze
skrzydtem prostym nastepuje najszybsza i najwieksza zmiana potozenia srodka parcia, a wiec i
wywazenia trudnego do skompensowania za pomoca steru wysokosci.

Pewng poprawe charakterystyk uzyskuje sie przy zastosowaniu skrzydta o matym wydtuzeniu z
cienkim, naddzwiekowym profilem. W skrzydta tego typu wyposazono m.in. samoloty amerykanskie
F-104 i F-5A, francuski ,Trident" Il i angielski T.188.

Poniewaz wydtuzenie takiego skrzydta jest mate /A=2+4/ uproszczone zostaje zagadnienie uzyskania
dostatecznej sztywnosci. Gtéwnymi zaletami skrzydta prostego o matym wydtuzeniu , w poréwnaniu
ze skrzydtem skosnym i trojkatnym, sg przede wszystkim /przy rownych g i A/ lepsze charakterystyki
aerodynamiczne przy predkosciach dokrytycznych, gtéwnie podczas lgdowania.

Natomiast gtdwng wadg jest gwattowna zmiana wspotczynnika oporu c,g /cx odpowiadajace ¢,=0/ i
pochylenia krzywej c,=f/a/ w czasie przekraczania predkosci dzwieku ,a takze duzy op6r i mata
doskonatos¢ w obszarze przydzwiekowym. Te ujemne wplywy mozna nieco ztagodzi¢ przez
zastosowanie jeszcze cienszych profili i mniejszych wydtuzen. Uzyskanie odpowiedniej
wytrzymatosci takiego skrzydta prowadzi do wzrostu ciezaru jego konstrukciji.

Dlatego skrzydta proste, chociaz Izejsze od sko$nych ,ustepujg jednak pod wzgledem ciezarowym
skrzydtom trojkatnym , przy tych samych S, p, i g. Uwaza sie ze zastosowanie cienkiego skrzydta
prostego o matym wydtuzeniu jest celowe jedynie w samolotach o predkosciach odpowiadajacych
Ma(1,8. Przejscie przez kryzys falowy realizuje sie za pomocg dopalania lub korzystania z
dodatkowych przyspieszaczy.

Skrzydta skosne
Wiekszos¢ samolotéw przy- i naddzwiekowych lotnictwa cywilnego i wojskowego wyposazona jest w
skrzydta skosne. Przyczyng tak szerokiego ich zastosowania sg niewatpliwe ich zalety
aerodynamiczne w obszarze predkosci przydzwiekowych. Obecnie obserwujecie réznorodnosé
stosowanych ksztattow i rozwigzan oraz modyfikacji majgcych na celu wyeliminowanie lub
przynajmniej ztagodzenie wielu wad zwigzanych ze skosem krawedzi natarcia.
Wady te odczuwa sie zaréwno przy duzych, jak i przy matych predkos$ciach lotu, przy czym nasilajg
sie one w miare wzrostu kata skosu.
Do najwazniejszych z nich nalezy ,zaliczy¢:
1) zmniejszone wtasciwosci nosne skrzydta oraz mniejszg skutecznos¢ dziatania mechanizaciji
(klap i slotow),
2) wzrost statecznosci statycznej poprzecznej w miare wzrostu kata skosu i kata natarcia,
co utrudnia osiggniecie odpowiedniego stosunku miedzy statecznoscig kierunkowg
i poprzeczng samolotu i zmusza do stosowania wiekszej powierzchni usterzenia
pionowego oraz do nadawania skrzydtom lub usterzeniu poziomemu ujemnego kata
wzniosu,
3) oderwanie strumienia powstajgce przy koncowych przekrojach skrzydta, co prowadzi
do pogorszenia podtuznej i poprzecznej statecznosci i sterownosci samolotu (obniza
skutecznos¢ lotek). Wptyw ksztattu skrzydta na lokalne oderwanie strumienia oraz jego
rozprzestrzenianie sie wzdtuz rozpietosci jest nastepujacy.
Przy skrzydtach prostokatnych (n=1) oderwanie wystepuje najpierw w czesci przykadtubowej,
a przy skosnych — na koncu. Oderwanie strumienia na koncach skrzydet skosnych zwigzane
jest z ich optywem przestrzennym. W skrzydtach prostokatnych strugi (patrzac z gory) sq praktycznie
réwnolegte jedna do drugiej, natomiast przy skrzydtach skosnych majag ksztatt troche inny.
W poblizu krawedzi natarcia czesci przykadtubowej takiego skrzydta strumienie rozszerzajq sie.
Towarzyszy temu zmniejszenie predkosci i wzrost cisnienia (zmniejszenie podcisnienia). Z tego
wzgledu rozktad cisnien w czesci przykadiubowej i koncowej jest rozny
— w czesci kohcowej skrzydta wystepuje wieksze podcidnienie i wiekszy jest gradient cisnienia.
Wiasnie wieksze gradienty cisnienia sg przyczyng powstania oderwania strumienia. Poza tym na
powstanie zjawiska oderwania strumienia na kohcach skrzydet skosnych ma wptyw sptywanie
warstwy przysciennej wzdtuz skrzydta zwigzane z istnieniem sktadowej predkosci V; (patrz rys).
Zgrubienie warstwy na koncu wraz z duzymi gradientami ci$nienia powodujg oderwania strumienia
na koncach skrzydet skosnych. Podobny obraz obserwuje sie w przypadku skrzydet tréjkatnych.
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4) wzrost odchylenia (skosu) strumienia za skrzydtem, prowadzacy do zmniejszenia skutecznosci
usterzenia poziomego,

5) wzrost ciezaru i zmniejszenie sztywnosci skrzydta (przy innych parametrach niezmienionych),
co ttumaczy sie tym, ze w skrzydle skosnym zwieksza sie jego dtugos¢ rzeczywista (przy danej
rozpietosci ptata), a zatem i ramie dziatania wypadkowej sity nosnej P,s (rys. 3.24). Skos prowadzi
wiec do wzrostu momentu zginajgcego u nasady (w przekroju kadtubowym) skrzydta przy danym
ciezarze samolotu. Ponadto wzrasta nieco ciezar skrzydta w zwigzku z koniecznoscig zabudowy
dodatkowych elementéw sitowych w czesci przykadtubowej oraz zwiekszenia powierzchni
mechanizacji. Dalszy wzrost ciezaru skrzydta zwigzany jest z jego docigzeniem w czesci kohcowej
(z dala od weztdbw mocowania z kadlubem) i odcigzeniem w czesci przykadtubowej, co prowadzi
do dalszego wzrostu ramienia dziatania sity Ps.

Powszechnoé¢ stosowania-skrzydet skosnych zmusza do poszukiwania odpowiednich
przedsiewzie¢ aerodynamiczno-konstrukcyjnych w celu polepszenia ich pracy i ztagodzenia
powyzszych wad. W tym celu stosuje sie m.in. aerodynamiczne i geometryczne zwichrzenie
skrzydta, kierownice i turbulizatory, uskok krawedzi natarcia, mechanizacje, zmienny skos wzdtuz
rozpietosci, odwrotng zbieznos¢ lub ujemny skos lub tez skrzydta o zmiennej geometrii.

Zwichrzenie aerodynamiczne skrzydta osigga sie przez zastosowanie profili o réznych nosnosciach
wzdtuz rozpietosci: matej w czesci przykadtubowej i duzej w czesci koncowej skrzydta. Zastosowanie
bardziej nosnych profili na koricu skrzydfa umozliwia podniesienie granicy C,qop, @ tym samym i
zwiekszenie dopuszczalnych katow natarcia, tzn. odsuwa niebezpieczenstwo powstania zjawiska
oderwania strumienia. Zastosowanie profili o matej nosnosci w czesci przykadtubowej (nawet z
ujemng krzywizng) nie pogarsza wtasnosci nosnych skrzydta, poniewaz czes¢ ta jest i tak mato
obcigzona.

Zjawisko to ma i te dobrg strone, ze bez
uszczerbku dla charakterystyk samolotu na
duzych Ma mozna stosowac profile o duzej
grubosci wzglednej (nawet 12+15%), co stwarza
dobre warunki pracy skrzydta i prowadzi do
zmniejszenia jego ciezaru oraz pozwala na
umieszczenie w nim agregatow wyposazenia.

Zwichrzenie mozna réwniez osiggnaé przez

skrecenie (zwichrzenie geometryczne)
sasiednich profili wzgledem siebie w taki sposdb,
by w przekroju korncowym profil byt skrecony o
kat od —3° do —5° wzgledem przekroju
kadtubowego.

Prowadzi to do zmiany rozktadu sity nosnej w
sposbb zapewniajgcy docigzenie czesci

przykadtubowej i odcigzenie kohcowej. Poniewaz
Czaop profilu koncowego nie zmienia sie, to
skrzydto zwichrzone geometrycznie moze by¢
wykorzystane na wiekszych katach natarcia.
Podobna role spetniajg rowniez skrzydta o
zmiennym skosie wzdtuz rozpietosci, zwane
sierpowymi. Majg one wiele zalet, poniewaz w
czesciach przykadtubowych, gdzie skos jest
wiekszy, mozna stosowac profile o wiekszej
grubosci wzglednej, pociggajacej za sobg wzrost
grubosci bezwzglednej i zmniejszenie ciezaru
skrzydta.
Skos i grubos$¢ wzgledng profilu na
poszczegolnych odcinkach dobiera sie w taki
sposob, by krytyczna liczba Macha byta w

"~ przyblizeniu statg wzdtuz rozpietosci.

Rys, 3.22. Samoloty ze skrzydiami skoénymi
G-15; 2 — H&WKEH pHUNtEr”, 3 — MiG-19, 4 — GRUMMAN F-11; § —
\CJBREGU'ET nTBEUAT™, §— u—zs, 7T - Jak 28, &8 — REPUBLIC F-105, 9 NORTIIL
AMERICAN A 5, 10 — EAC ..... ightning", 11 — McDONNELL F-4, iz — E-266
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Ustawienie krawedzi natarcia w koncowej czesci skrzydta pod najmniejszym katem skutecznie
przeciwdziata oderwaniu strumienia na duzych katach natarcia. Polepsza to skutecznosc lotek oraz
mechanizacji. Skrzydta sierpowe znalazty zastosowanie w samolotach pod- i przydzwiekowych (m.in.
w samolotach Buccaner i Victor).

Zaobserwowano réwniez, ze zbieznos¢ skrzydta wzmaga sptywanie strumienia wzdtuz skrzydta

i powoduje pogrubienie warstwy przysciennej i nastepnie szybsze jej oderwanie. W celach
doswiadczalnych zbudowano samolot REPUBLIC XF-91 ze skrzydtem skosnym o odwrotnej
zbieznosci, tzn. szerszym na koncach. Dziatanie zbieznos$ci przeciwstawia sie wowczas dziataniu
skosu, dzieki czemu oderwanie strumienia nie wystepuje. Ze wzgledu jednak na znaczny wzrost
ciezaru skrzydta uktad taki nie znalazt zastosowania.

Dotychczasowe rozwazania dotyczyly skrzydet o skosie zwanym dodatnim.

W celach do$wiadczalnych stosowano réwniez skrzydta ze skosem ujemnym (m.in. na samolocie
JUNKERS Ju-287). Skrzydto tego typu ma wszystkie zalety skrzydta o skosie dodatnim, poza tym
charakteryzujg je dobre wlasnosci lotne na duzych katach natarcia, tzn. niewystepowanie zjawiska
oderwania strumienia na koncach skrzydta. Nie znalazto ono jednak (z wyjatkiem HFB-320 Hansa)
zastosowania ze wzgledu na zjawisko dywergencji (patrz rozdz. 6). Ujemny skos rowniez
niekorzystnie wptywa na rozktad obcigzenia wzdtuz rozpietosci podczas odkszatcania skrzydta.
Przy y > 0 odksztatcenia gietne do géry prowadzg do zmniejszenia katow natarcia korncowych

przekrojow skrzydta, a przy y <0 — do zwiekszenia a. W konsekwencji w skrzydle z y <0
nastepuje docigzenie (podobnie jak przy odksztatceniach skretnych skrzydtaz y>0i y <0)
koncowych czesci skrzydfa i wzrost momentu zginajgcego w przekroju kadtubowym.

Skrzydta tréjkatne. Dazenie do zmniejszenia ciezaru i zwiekszenia sztywnosci skrzydia zmusza
do zmniejszenia jego wydtuzenia i wzrostu zbieznos$ci. Takie potagczenie parametrow przy
jednoczesnie duzym kacie skosu prowadzi do trojkatnego ksztattu skrzydta (zwanego czesto deltq).
Praktyczne zastosowanie znalazty skrzydta tréjkatne ze skosem y= 55+70°. Obok ,czystych"
tréjkatnych skrzydet mozliwe sg takze skrzydta z ucietymi korncami, a takze z niewielkim ujemnym
skosem krawedzi sptywu (rys. ). Pod wzgledem aerodynamicznym skrzydta te nieznacznie roznig sie
miedzy sobg, réznig sie jedynie wtasciwosciami konstrukcyjnymi. Skrzydta trojkatne charakteryzujag
podstawowe wtasciwosci aerodynamiczne skrzydta skosnego, pozbawione sg one natomiast
pewnych wad skrzydet skosnych. Na ich zastosowanie decydujacy wpltyw majg gtéwnie wzgledy
konstrukcyjne i wytrzymatosciowe. Skrzydta trojkatne sg sztywniejsze i Izejsze od skrzydet prostych
lub skosnych (przy tych samych parametrach S, p, y i p ich ciezar wzgledny wynosi 8+11% zamiast
12+15%). Dzieki duzym cieciwom przykadtubowym mozliwe jest stosowanie profili o mniejszej
grubosci wzglednej. Poza tym duze cieciwy i bezwzgledne grubosci skrzydta u nasady umozliwiajg
lepsze wykorzystanie wewnetrznej objetosci i upraszczajg przekazywanie obcigzenia ze skrzydta na
kadtub.

Aerodynamiczne wady skrzydta tréjkatnego sg nastepujace:

-powstanie kryzysu falowego i jego rozwdj przy Ma > May,, a zatem i zmiana charakterystyk
aerodynamicznych przebiega jakosciowo podobnie jak u skrzydta skodnego o takim samym profilu,
o tym samym wydtuzeniu i kacie skosu, jednakze zalezno$¢ C,o w funkciji liczby Macha jest nieco

gorsza w zakresie liczb Ma,<Ma< ;0por skrzydta tréjkatnego jest wiec znacznie wiekszy,

cos y

a maksymalng wartos¢ C,, osigga sie przy Ma = 1,1+1,2; na skutek tego podczas przechodzenia

do predkosci naddzwiekowych nastepuje gwattowniejszy spadek maksymalnej doskonatosci skrzydta

trojkatnego;

-skrzydta o matym wydtuzeniu w ogdle, a zwlaszcza tréjkatne, w czasie lotu z matg (dokrytyczna)

predkoscia i podczas lagdowania wykazujg nastepujace wady:

al/wzrost oporu indukowanego przy wzroscie wspotczynnika sity nosnej.C, jest bardzo intensywny,

co prowadzi do zmniejszenia doskonatosci aerodynamicznej skrzydta; przy predkosci
poddzwiekowej zakresie w znacznym zakresie predkosci przydzwiekowych jest ona mniejsza
niz skrzydta skosnego o tym samym profilu, wydtuzeniu i skosie; mata doskonatos¢ skrzydta
utrudnia osiagniecie w oméwionym zakresie predkosci duzego putapu i zasiegu,
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b/ kat pochylenia krzywej C, = f (a) jest maty, dlatego C.nax Uzyskuje sie przy duzych katach natarcia
(owr 25 do 30°), co uniemozliwia catkowite wykorzystanie wtasnosci nosnych skrzydta; maksymalna
sita nosna moze by¢ osiggnieta tylko na tych katach natarcia, ktére sg nieosiagalne przy obecnie
stosowanych wysokosciach podwozia; przy
stosowanych katach natarcia w czasie lgdowania
wspotczynnik sity nosnej Cz lgdow skrzydta
trojkatnego jest o 30 do 40% mniejszy anizeli
skrzydfa prostego; mozliwos¢é mechanizacji
skrzydta w celu zwigkszenia Cz lagdow jest
ograniczona ze wzgledu na matg jego rozpietosé.

Wymienione w p. a) i b) wady pogtebiajg sie w
miare wzrostu kata skosu i wystepujg najbardziej
ostro w czasie lgdowania. W celu uzyskania
podczas lgdowania wzglednie dobrych
charakterystyk samolotu ze skrzydtem trojkgtnym
zmniejsza sie obcigzenie jednostkowe i
ogranicza kat skosu do x= 60 do 65°.

c) za skrzydtem powstaje duzy obszar
zaburzonego i silnie odchylonego strumienia
powietrza, co moze zmniejszy¢ skutecznosé
usterzenia, zwtaszcza przy duzych katach
natarcia, i doprowadzi¢ do podtuznej
niestateczno$ci.

Jak z tego wynika, dodatnie cechy skrzydta
tréjkatnego ujawniajg sie najbardziej przy duzych
(naddzwiekowych) predkosciach lotu, kiedy
sztywno$¢ konstrukcji i mata grubos$é wzgledna
profilu skrzydta jest pozadana dla uzyskania
dobrych wtasnosci lotno-technicznych.

Zakres predkosci, w ktérych skrzydto trojkatne
wykazuje najwieksze zalety, rozcigga sie mniej
wiecej od predkosci dzwieku do predkosci
odpowiadajacej Ma = 2. Wieksze predkosci
Rys. 326, Samoloty ze skrrydlami trojkatnymi wymagatyby albo dalszego zwiekszenia skosu

1 — CONVAIR F-108, 2 — AM DASSAULT ,Mirage” III, 3 — AVRO CF-105, 4 —

DOUGLAS F-5, 5 — AVRO ,Vulean”, ¢ — GLOSTER ,Javelin”, 7 — MiG21, s - Krawedzi natarcia, ponad stosowane obecnie

BAC TSR.2, § — SAAB J-35, 10 — HANDLEY PAGE HP.115, 11 — NORD 1500

NORTH AMERICAN XB-T0, 13 — SAAB J-37, 14 — LOCKHEED YF-12A, 15 — e 60°. albo zrezygnowania z jej pOddiWiQkOWOéCi

(wynikajacej z duzego skosu i bedacej jedng z gtdbwnych zalet, ktéra pozwala na stosowanie
profilu o zaokraglonym nosku). Wynika to z tego, ze charakterystyki aerodynamiczne skrzydta przy
predkosciach odpowiadajacych w niewielkim stopniu zalezg od ksztattu skrzydta i sg okreslane
przede wszystkim gruboscig wzgledng i ksztaltem profilu. Oznacza to, ze stosowane skrzydta skosne
i trojkatne z katem skosu krawedzi natarcia 60 stopni( w praktyce przy Ma 2 réwnowazg sie pod
wzgledem charakterystyk aerodynamicznych ze skrzydtem prostym o matym wydtuzeniu i o tym
samym profilu.

Skrzydio ostrotukowe. Innym, nie mniej istotnym problemem, jaki nalezy rozwigza¢ podczas
projektowania samolotu naddzwiekowego jest przeciwdziatanie przesuwaniu sie srodka parcia SP
ptata do tytu przy przejsciu od predkosci poddzwiekowej do naddzwiekowej przy praktycznie statym
potozeniu Srodka ciezkosci SC samolotu. Odlegtos¢ miedzy tymi sSrodkami jest ramieniem dziatania
sity aerodynamicznej wytwarzanej przez ptat. Wzrost tej sity wywotuje moment pochylajacy, ktory w
samolotach o uktadzie klasycznym réwnowazony jest przez sity wytworzone przez wychylenie steru
wysokosci. Natomiast w uktadzie bez usterzenia poziomego moment ten rownowazony jest przez
wychylenie sterolotek. Poniewaz jednak odlegto$¢ miedzy sterolotkami a srodkiem ciezkosci jest
znacznie mniejsza anizeli w uktadzie klasycznym, sterolotki muszg by¢ wychylone o wiekszy kat.
Prowadzi to oczywiscie do wzrostu oporu samolotu i pogorszenia jego charakterystyk lotnych.

Wyrwanie sie z tego kregu sprzecznosci umozliwit ptat tréjkatny o skosie zmiennym wzdtuz
rozpietosci, zwany ostrolukowym lub gotyckim (nazywanie takiego ptata ,podwadjng deltg" jest mato
precyzyjne, jesli nie btedne, poniewaz rownie dobrze ptaty szwedzkiego samolotu SAAB 37 ,Viggen"
zbudowanego w ukfadzie dwuptata ze skrzydtami tréjkatnymi, mozna takze nazwac ,podwdjng deltq"
— roznice miedzy tymi ,podwdéjnymi deltami" sg oczywiste).
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Jakie sg zalety takiego ptata?

Teoretycznie skrzydto ostrotukowe mozna rozpatrywac jako sktadajgce sie z dwoch skrzydet.

Przy matych predkosciach lotu pracuje gtéwny ptat tréjkatny zaokraglony na krawedziach.
Dodatkowa czes$¢ przednia, o bardzo matym wydtuzeniu i duzym skosie, praktycznie nie wytwarza
sity nosnej w tych warunkach lotu. Jej sprawnos¢ wzrasta gwattownie dopiero przy duzych
predkosciach naddzwiekowych, tak ze powstajgca na niej sita nosna w znacznym stopniu przesuwa
Srodek parcia catego ptata do przodu. Wzajemne oddziatywanie tych dwoch czesci przy
predkosciach naddzwiekowych prowadzi do kilkakrotnego zmniejszenia odlegtosci miedzy
potozeniami srodka parcia w zakresie predkosci pod- i naddzwiekowych. Z tego wzgledu samolot ze
skrzydtem ostrotukowym ma dostatecznie wysokie wtasnosci aerodynamiczne w poréwnaniu na
przyktad z samolotem ze skrzydtem tréjkatnym, ktory jest bardziej czuty na przesuwanie sie srodka
parcia i wobec tego wymagajacy stosowania przedsiewzie¢ prowadzacych do wzrostu ciezaru
ptatowca i skomplikowania samolotu.

To korzystne zjawisko wystepujace na skrzydle ostrotukowym moze byc¢ jeszcze zwigkszone przez
poprzeczne wygiecie
(zdeformowanie) jego czesci
srodkowej. Dzieki zdeformowaniu
ptata powstajg na nim w pewnym
zakresie predkosci sity
réwnowazgce moment
pochylajacy nawet przy
niewychylonych sterolotkach.

Zdeformowanie poprzeczne
ptata przy jednoczesnym jego
zmiennym skosie krawedzi
natarcia wzdtuz rozpietosci
powoduje, ze doskonatos¢
aerodynamiczna samolotu
: znacznie wzrasta w poréwnaniu
z ptatami dotychczas stosowanyml Zalety ptata ostro’rukowego zdeformowanego sprawiajg, ze
samolot w locie z predkoscig przelotowa ma charakterystyki dobrego samolotu naddzwiekowego,
natomiast podczas startu i lgdowania — charakterystyki samolotu poddzwiekowego. Te cechy
skrzydet ostrotukowych zadecydowaty o tym, ze zostaty one zastosowane w samolotach Tu-144 i
,concorde" po uprzednim zbadaniu w locie na zmodyfikowanych samolotach MiG-21 oraz FD-2
oznaczonym jako BAC 221.

Charakterystyki zblizone do charakterystyk skrzydta
ostrotukowego majg rowniez samoloty szwedzkie
SAAB Draken ze skrzydtem tréjkatnym o zmiennym
skosie oraz ,Viggen", zbudowany jako dwupfat
tandem w uktadzie bez usterzenia poziomego.
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Parametry geometryczne skrzydta

Powierzchnie skrzydta S (rys. ) okresla rzut skrzydta na ptaszczyzne

=
E *:2_ réwnolegty do cieciwy; do powierzchni wlicza sie rowniez
§ 8 powierzchnie skrzydta przechodzgca przez kadtub samolotu.
I , .
fgggﬁgﬂm Rozpietos¢ skrzydta | jest to odlegtos¢ miedzy dwoma skrajnymi

Shreydla 8 przeciwlegtymi punktami skrzydta.

Srednia cieciwa geometryczna bn (rys. ) jest to taka cieciwa, ktéra jest réwna cieciwie skrzydta
prostokatnego, charakteryzujgcego sie takg sama powierzchnig S, takimi samymi sitami
aerodynamicznymi oraz momentem M,, jak dane skrzydto

Sreania cigeiwa _~T odowolnym ksztaicie.
geomelryczna P N Znajomosc¢ wielkosci sredniej cieciwy wykorzystywana
SN * prd .} jest min. dla okreslenia potozenia srodka ciezkosci
3 N = samolotu
ST = - Iw postaci % ba/.
| - —H
5 e
]_/
L
i 2

Wydtuzenie skrzydta ( jest to stosunek kwadratu rozpietosci do powierzchni skrzydta:

Wydtuzenie okresla ksztatt skrzydta; wartos¢ wydtuzenia skrzydfa zalezy od rodzaju ptatowca i tak
dla:

-szybowcow wyczynowych A=13... 20;
-samolotéw sportowych 1=5,5...8,0;
-samolotéw mysliwskich A=25..5,0;
-samolotéw bombowych i transportowych A=7,0..12.

52 Aerodynamika i mechanika lotu



Zbieznos$¢ skrzydia jest to stosunek cieciwy lezacej w osi samolotu do koncowej cieciwy skrzydta
b()
n= b,
Dla samolotéw mysliwskich 7=1,25...2,5, zas dla samolotow transportowych i bombowych
n=25..3,5.

Skos skrzydta y, ,; jest to kat zawarty miedzy prostg prostopadtg do osi symetrii samolotu a linig

przechodzaca przez punkty lezace na 1/4 cieciwy od krawedzi
natarcia (rys. ). Dla wspotczesnych samolotow kat skosu

Xons = 35...60°.

J1_cieeiny.

Kat wzniosu ¢ jest to kgt zawarty miedzy ptaszczyzng cieciw
skrzydta a prostg prostopadtg do pionowej ptaszczyzny symetrii
, Samolotu.

, r Kat ma wartos¢ dodatnia, jesli cieciwa koricowych profili skrzydta
i ' lezg powyzej cieciwy trzykadtubowych profili skrzydta.

Kat dodatni stosowany jest w celu zwiekszenia statecznosci

poprzecznej samolotu.
W szybkich samolotach odrzutowych katy ¢ sg ujemne.
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Opo6r indukowany

Skrzydto proste.

Jak dowiedzieliSmy sie juz z naszych poprzednich rozwazan, sita nosna wywotuje na skrzydle
korzystny rozktad cisnien na jego powierzchni, a mianowicie nadcisnienie na jego dolnej stronie i
podcisnienie na stronie gorne;.

a ~4p |

Y —— - Wy

rys. Schemat powstania oporu indukowanego
a. rozkfad cisnien wzdtuz rozpietosci, b.ruch czastek powietrza wzdtuz rozpietosci wywotany optywem koncow skrzydta
c.starcie sie ze sobg strug sptywajacych ze skrzydta, d.tworzenie sie wirdw o réznej intensywnosci wzdtuz rozpietosci

Czasteczki powietrza ,uciekajg" na koncach skrzydet z obszaru o wyzszym cisnieniu do obszaru o
cidnieniu nizszym, to znaczy optywajq konce skrzydet z dotu do géry. Pociagajg one za sobg

czasteczki sgsiednie, wywotujac w efekcie dodatkowy ruch
czgsteczek powietrza na gornej powierzchni skrzydta ku
kadtubowi, na dolnej zas$ ku koncom skrzydta (rys. ). Ten
dodatkowy ruch czgsteczek wzdtuz rozpietosci skrzydfa z
predkoscig v, zmienia wypadkowy kierunek strug powietrza w
okolicy skrzydta. Na gérnej powierzchni skrzydfa strugi
odginane sg ku kadtubowi, na dolnej zas — ku korncom
skrzydta (rys. c). Poza krawedzig sptywu skrzydta spotykajg
sie wiec strugi powietrza poruszajgce sie wzgledem siebie
skos$nie i Scierajac sie ze sobg tworzg poza skrzydtem catg
powierzchnie wirowg (rys.). Wiry sa, jak wiadomo, zawsze
zrodtem oporu, ktéry w tym przypadku nazywamy oporem
indukowanym.

Opdr indukowany nie jest staty, lecz zalezy od sity nos$nej
oraz od obrysu skrzydta.

Opdr indukowany rosnie bowiem ze zwiekszajgca sie
intensywnoscig optywu koncow skrzydet, a ta ro$nie wraz ze
zwiekszajgcy sie roznicg cisnien na gérnej i dolnej
powierzchni skrzydia, a wiec ze zwiekszajgcq sie sitg nosna.

Przy zerowej sile nosnej (C, = 0) opér indukowany oczywiscie
znika.

Ciekawe zdjecia na rys. obrazujg powstawanie w tunelu
dymowym za skrzydtem zawirowan oraz zwiekszanie sie

intensywnosci zawirowan w miare zwiekszania sie kata natarcia skrzydta (a wiec i w miare

zwiekszania sie sity no$nej)

Podana przez Prandtla zaleznos¢ sity no$nej od oporu indukowanego mowi, ze wspotczynnik oporu
indukowanego C,; jest zalezny od kwadratu wspétczynnika sity nosnej (C,)
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2
c
Xind = zﬂ/ (k + 1)
i wspétczynnika k , zaleznego od obrysu skrzydta i wydtuzenia i jest odwrotnie proporcjonalny do
wydtuzenia skrzydta. Jest to zrozumiate, poniewaz przy duzym wydtuzeniu skrzydta jego cieciwa jest
automatycznie mniejsza, a w zawigzku z tym takze wielkosc¢ i energia tworzacych sie wirow

brzegowych musi by¢ mniejszazatem caty opor indukowany mniejszy.
Orientacyjne wartosci (dla A= 15) zostaty podane na rysunku.
U

C

: k=115 Dla obrysu eliptycznego k=1 (bez wzgledu na
- - X | wydtuzenie), dla innych obryséw warto$¢ k jest zawsze
1 wieksza od jednosci. Najmniejszy opor indukowany

b > przy tych samych wydtuzeniach majg zawsze skrzydta
: k=107 eliptyczne, niestety trudnosci wykonawcze sktaniajg
i e - j - — konstruktoréw do stosowania innych obryséw.
—— i _—— W przypadku samolotéw szybkich, latajgcych na

matych wspotczynnikach sity nosnej, opér indukowany
— jest stosunkowo maty w normalnych stanach lotu.
i - - Natomiast w przypadku szybowcow, wykorzystujgcych
' czesto duze wspotczynniki sity nosnej, opor

: indukowany jest powaznym skfadnikiem oporu
skrzydta. W tym tkwi przyczyna, dla ktorej wydtuzenia skrzydet szybowcow sg wieksze od wydtuzen
skrzydet samolotéw.

Dla skrzydta o skonczonej rozpietosci /A#=/ wspoétczynnik oporu obliczany jest ze wzoru:
+c

cx skrzyda = cx profilu Xind

- _ Uktad wirow sptywajacych ze skrzydta nazywamy od ich
ksztattu wirem podkowiastym /rys/,
/ zas pojedynczy wir — wirem brzegowym.

T | 'a A
IJ ’ 4 N \ / \ |'|l
o Y [ N
}C \I l Cr \ /\\:-—-)
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Odchylenie strug za skrzydtem

Rozwazajgc skutki tworzenia sie wiréw
brzegowych, spostrzegamy tatwo, ze prawy
wir na rys. stara sie skierowac powietrze za
skrzydtem ku dotowi, za$ na zewnatrz ptata
ku gorze, i podobnie lewy wir kieruje strugi
powietrza za skrzydtem ku dotowi, zas na
zewnatrz skrzydta rowniez ku gorze.
Wytwarza sie wiec taki obraz przeptywu,
. : w ktérym poza predkoscig strumienia
b : wystepuje rowniez skierowana ku dotowi

= predkosc pionowa odrzucajgca mase
powietrza przeptywajgcego przez skrzydto
ku dotowi, zas reakcjg tego dziatania jest
powstawanie sity nosnej.

Oczywiscie, na zewnatrz obydwu wirdw brzegowych powietrze ma pionowg sktadowg predkosci
zwrocong ku gorze, jednak ten obszar nie ma zadnego wptywu na charakter optywu ani na

wystepujace sity (rys.).

v

Kat € odchylenia strug za skrzydtem (rys.) zostat okreslony przez J.W. Ostostawskiego, i po
wprowadzeniu odpowiednich poprawek, obliczany jest ze wzoru:

c, c ;WTCZ
0 _ Kat ten jest zalezny, podobnie jak op6r indukowany,
' [ /f / / / / - tylko od wspotczynnika sity nosnej skrzydta C, i od
Gz of S . wydtuzenia, co pokazano na rys. Widzimy tutaj
i‘} K 4 % / / . wielkos¢ odchylenia strug za ptatem nosnym podang
48 T NS A ,‘3“’ ,/ w zaleznosci od wspotczynnikéw sity nosnej C,. przy
- / "7 /r h//‘ czym pokazano je dla réznych wydtuzen skrzydta.
§Y
/ / / / / // Wykres, przedstawia pek prostych wychodzacych z
26 / / / ) poczatku uktadu wspotrzednych i wynika z tego, ze
/ / / )4 ) . przy duzym wydtuzeniu skrzydta A kat odchylenia
' [/ / / strug ¢ jest stosunkowo niewielki, zas przy wydtuzeniu
44 4/ A . nieskonczenie duzym jest on praktycznie rowny zeru.
' // // N : W miare zmniejszania sie wydtuzenia A katy
/ / A Z 1 - odchylenia stajq sie coraz wieksze.
/ //// // Tak wiec rzeczywisty kat natarcia a, pod jakim
02 "/ 71 optywane jest skrzydto nie rowna sie
il /// : geometrycznemu katowi natarcia, i obliczany jest ze
vA WZOru:
J 1 2 K] 4 5 57 g TT 10 rzeczywiste ~ ageometr —&
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Straty spowodowane wirami brzegowymi i miejscowym wyréwnywaniem si¢ cisnienia na skutek
ucieczki powietrza z dolnej na gérng strone skrzydta sg przyczyna tego, ze wielko$¢ rozktadu
obcigzen / ¢, / wzdtuz rozpietosci nie jest jednakowa.
Aby wiec zbadag, jaki jest wptyw ksztattu obrysu, dokonano pomiaréw rozktadu cisnien wzdtuz profilu
w wielu przekrojach skrzydta na jego dolnej i gérnej stronie, co pozwolito na okreslenie pola rozktadu
cisnien i obcigzen wzdtuz rozpietosci (a wiec i catej sity nosnej).
Wyniki badan i poréwnania przedstawiono na rys dla skrzydet: eliptycznego, trapezowego,
prostokatnego i trojkatnego. Skrzydto eliptyczne ma najbardziej odpowiadajacy jego obrysowi rozktad
obcigzen, czyli rowniez eliptyczny, zas skrzydto prostokatne, pomimo takiej samej dtugosci cieciw na
catej rozpietosci, ma wyrazny ubytek sity nosnej na koncach, spowodowany wirami brzegowymi.
Podobny ubytek wykazuje rowniez skrzydto
trapezowe, jednak straty sg tutaj mniejsze, na
1584 skutek mniejszej dtugosci cieciwy tego obrysu na
kohcu rozpietosci.
Przy zbieznosci n= ok. 0,4 (tzn. gdy cieciwa na
kohcu skrzydta stanowi tylko 0,4 dtugosci cieciwy
w jego srodku, czyli w ptaszczyznie symetrii)
mozna przyjac, ze straty sg minimalne i dlatego
skrzydto trapezowe jako proste w budowie
i o dobrym rozktadzie sity nosnej jest tak chetnie
stosowane, tym bardziej, ze ze wzgledéw
wytrzymatosciowych jest ono réwniez bardzo
korzystne (poniewaz duza grubo$¢ skrzydta w
srodku umozliwia bardziej racjonalng konstrukcije
dzwigara ptata nosnego).
Nadmierne zwezanie konca skrzydta wptywa
ujemnie na opory, poniewaz mniejsza liczba Re
koncow skrzydta (z powodu mniejszej dtugosci
cieciwy przy tej samej predkosci przeptywu
powietrza) wywotuje dodatkowy wzrost oporéw,
a nawet moze doprowadzi¢ do oderwan optywu,

I~

Re =144 000

g2 Q4 a6 a8 { . . . . o
co jest zwigzane ze spadkiem sity no$ne;.
rys. Rozktad wspotczynnika sity nosnej
wzdtuz potowy rozpietosci dla ré6znych obryséw Oderwana_warstwa

skrzydfa prostego J / przyscienna

b
Obrys prostokatny jest korzystny ze
wzgledu na symetryczny charakter S g ot o20° .
przepadania samolotu po osiggnieciu . ) Sl
krytycznego kata natarcia. & doot -15° s | E R \' )
Wiasciwosci te wyjasnia rys. & ' | = A e
Na rys. przedstawiony jest rozktad . N .

biezgcego wspdiczynnika sity nosnej
przekrojow c, wzdtuz rozpietosci skrzydta D DA
oraz maksymalny wspoétczynnik sity ' dle prostokatnym
nosnej C; max, ktory dla prostokatnego skrzydta, z powodu statej liczby Re

(state cieciwy), ma wartos¢ statg wzdtuz rozpietosci. W miare wzrostu kata natarcia, C max
najpierw zostanie wytworzone w ptaszczyznie symetrii skrzydta ,i dlatego kolejno$¢ oderwania
warstwy przysciennej przy duzych katach natarcia bedzie taka, jak na rys.

Nalezy rowniez zwroéci¢ uwage na fakt dtugiego pozostawania lotek w ciggtym strumieniu
powietrza, co ma duzy wptyw na stosunkowo dobrg sterownos¢ poprzeczng samolotu przy
duzych katach natarcia. Obrys ten najczesciej stosuje sie w przypadku lekkich samolotow
skréoconego startu .(eksploatacja na duzych katach natarcia) oraz szkolnych.
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Oderwana
warstwo
przyscienno

aQ

€z max

z—'z dla o€ =20°

% gl ot = 15°
(3 .

Obrys trapezowy jest korzystniejszy niz
prostokatny gtéwnie z powodu wiekszej
wytrzymatosci i mniejszego ciezaru.
Przebieg biezgcego wspodtczynnika sity
nosnej poszczegodlnych przekrojow
skrzydta pokazuje rys.

W miare zblizania sie ku korncom skrzydta
C.max Maleje z powodu zmniejszania sie
liczby Re. Cieciwy skrzydta trapezowego
malejg w miare zblizania sie ku koricom
skrzydta.

Charakter odrywania sie warstwy przysciennej dla skrzydfa trapezowego przedstawia rys. , z ktérego
wynika, ze natychmiast po przekroczeniu krytycznego kata natarcia, najpierw nastepuje oderwanie
warstwy przysciennej przy koncach skrzydta. Z powodu braku symetrii geometrycznej samolotu lub
tez na skutek $lizgu, przepadanie samolotu odbywa sie na jedno ze skrzydet. W tym przypadku lotki
znajduja sie w cieniu aerodynamicznym wytworzonym przez oderwany strumien, co powoduje, ze
sterowno$¢ poprzeczna samolotu, przy katach okotokrytycznych jest niedostateczna. Nalezy

b
zaznaczy¢, ze w miare wzrostu zbieznosci skrzydfa (77 = b—" ), staje sie ono bardziej wrazliwe na

o

oderwanie warstwy przysciennej przy koncach, a przepadanie na skrzydto jest bardziej intensywne.
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Sposoby zmniejszenia wielkosci wspotczynnika oporu indukowanego ¢ . , dla skrzydta

prostego:
1/ zwiekszenie wydtuzenia skrzydia,

k —

CIJ

l

(ﬁ,‘rl

cé:l‘!: ~16° .a:tr ~25° Eﬂkr. E_
. ~3F0°

rys. Charakterystyki: c,=f(a) i biegunowe dla skrzydet o r6znym wydtuzeniu

Zwiekszenie wydtuzenia skrzydta powoduje
-zmniejszenie oporu indukowanego,
-zwiekszenie nosnosci skrzydta,
-zmniejszenie krytycznego kata natarcia.

Przekroczenie tego kata powoduje gwattowny spadek nosnoéci skrzydta.

2/ zmniejszenie cieciwy koncowej skrzydta,

Im skrzydto jest bardziej smukte i ma mniejszg
cieciwe koncowa, tym optyw koncéw jest mniej
intensywny i mniejszy ma wptyw na cate skrzydto,
jak to wida¢ na zdjeciu optywu koncéwki skrzydta

o duzej i matej cieciwie.

3/ stosowanie ptyt brzegowych dla uniemozliwienia przeptywu wokét koncéwki skrzydta.

|
h
|

T TT—
&

Woprawdzie zmniejsza sie znacznie wielkos¢
wspotczynnika cxing, SzCzegolnie dla skrzydet

o matym wydtuzeniu, ale pojawia sie dodatkowy
opor, jaki stawia sama piyta.

Dlatego tez ptyty brzegowe znajdujg
zastosowanie przy sterach poziomych,
odgrywajac jednoczesnie role usterzenia
pionowego w takim uktadzie bilans oporéw jest
korzystny.

M
&
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|
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4/ zabudowa na koncéwce skrzydfa rozpraszaczy wiréw

W ostatnich latach opracowano bardziej skuteczne urzadzenie zmniejszajgce opor indukowany.

Sa to rozpraszacze wirdw brzegowych Vhitcombe'a, zaprojektowane jako powierzchnie nosne,
umieszczone pod odpowiednim katem do strug powietrza w skreconym Srubowo wirze brzegowym.
Ich odchylenie od pionu wynosi okoto. 17,5°.

Wyniki wstepnych badan tunelowych pozwalajg sgdzi¢, ze przy poprawnym doborze wielko$ci
ptaszczyzn i katow ich ustawienia, mozna uzyskaé zmniejszenie oporu indukowanego skrzydta o
okoto 15%. Na rys. przedstawiono ich geometryczng forme, zasade dziatania oraz wykres ilustrujgcy
zmniejszenie oporu indukowanego.

Skutecznos$¢ dziatania rozpraszaczy wirdw jest potwierdzona stosowaniem ich min. w samolotach
komunikacyjnych.

o)
o1 018 gz22 aze a0 034 238
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W ponizszej tabeli przedstawiono wptyw zabudowy wingletéw na samolocie B 737 nowej serii,
na zmiane zasiegu:

Sores | Renge(om) | Rarge (v v
| -700 | 3250 | 3634
| -800 | 2930 | 3060
| -900 | 2670 | 2725

éaﬁvemiunal Blended
wingtip winglet
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Skrzydio skosne

Skrzydta skosne stosowane sg w samolotach poddzwiekowych (okotodzwiekowych)
i naddzwiekowych. Kat skosu skrzydet samolotéw poddzwiekowych wynosi okoto 35 — 45 — 50°,
natomiast naddzwiekowych, do okoto 60°.
_ Jesli krawedzie natarcia skrzydta nie sg ustawione
/ / / prostopadle do kierunku ruchu a pod pewnymi okreslonymi
: katami, to optyw takiego skrzydta rézni sie zasadniczo od
! (opisanego juz) optywu skrzydta prostego, na ktérym tworzy
/ sie wir podkowiasty. Taki typ powierzchni nosnej nazywamy

skrzydtem skosnym, zas pewng jego odmiang jest skrzydto
delta, nazywane tak dlatego, ze swoim tréjkatnym ksztattem
przypomina grecka litere delta (A).

Jesli skrzydto proste ustawimy skosnie do

: ' o l 1 naptywajgcego powietrza, to predkos¢ przeptywu V
"5 | % H mozna roztozy¢ na nastepujace sktadowe: prostopadtg
r]] do linii ognisk (krawedzi natarcia) V, i rownolegtg do
[j @ . ) krawedzi natarcia V.
: \ \ Optyw skrzydta strumieniem prostopadtym do linii
ognisk (krawedzi wzdtuz cieciw profili skrzydta (rys.),
\ powoduje powstanie sity nosnej, oporu profilowego
‘ i oraz decyduje o May, skrzydta strumieniem
réwnolegtym do linii ognisk (krawedzi réwnolegtej do gornej i dolnej powierzchni przekroju (rys. ),
wywotuje tylko opor tarcia. Przy takim optywie sita nosna nie powstaje.
Wartos¢ predkosci prostopadtej do linii ognisk skrzydta mozna obliczy¢ z wzoru:
V, =V-cos x5

Jezeli skrzydfa wykonane sg z identycznych profili, z tym, ze jedno jest proste a drugie skosne,
to-opierajgc sie na wzorze-dochodzimy do wniosku, ze May,. skrzydta skosnego bedzie wieksza
niz May,, skrzydta prostego o cosinus kata strzaty:

Mak" skoskosn Makr prostego "CoS ¥ 0,25

Przebieg wspotczynnika oporu tego samego skrzydta o réznym kacie skosu w zaleznosci od Ma,
przedstawia rys.

l
Cx, 4‘ x o
- ¢ =455 /,_,...\____--"" ~
/|
//\ a v
{ l I - a9 [-e
May, fia

rys. c.=f/a/ dla skrzydta prostego
prosteao skosneao
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Rowniez czmax Skrzydta skosnego jest mniejsza skrzydta prostego. Z tego powodu samoloty
wyposazone w skrzydta skosne majg predkos¢ oderwania i ladowania wiekszg niz samoloty ze
skrzydtami prostymi.

W uktadzie skrzydta prostego punkt B w przekroju b — b
znajduje sie na tej samej prostej prostopadtej do
. ptaszczyzny symetrii, a przy skrzydle skosnym jest on

rys. Prostujgce dziatanie odsysania
strua

* przesuniety ku tytowi. Wtedy na tej samej prostej
prostopadtej do ptaszczyzny symetrii znajduje sie w
przekroju a — a punkt A; w ktérym cisnienie jest wyzsze niz
w punkcie B (mniejsze podcisnienie) i struga ma tendencje
do zmiany kierunku od osi symetrii ku koncom skrzydta,
zakrzywiajgc swoj tor na skutek wytworzonej roznicy
cisnien. Odsysanie to istnieje na catej dtugosci cieciwy
skrzydta, jednak jego intensywnos¢ maleje przy zblizaniu sie
do krawedzi sptywu, poniewaz wielkos¢ podcisnienia maleje
réwniez w tym rejonie (rys.). Najsilniejsze odsysanie dziata
blisko za krawedzig natarcia, szczegolnie przy wiekszych
katach natarcia, gdy na wykresach rozktadu ci$nienia
wzdtuz cieciwy skrzydta pojawia sie wyrazny skok
podcisnienia.

Odsysanie strug wzdtuz krawedzi natarcia wraz z rozktadem
cisnien na profilu stwarza warunki do tworzenia sie wiru o

 osi w przyblizeniu rownolegtej do krawedzi natarcia i
potozonej ponad gorng powierzchnig skrzydta, jak to
pokazano na rys. Wir ten zapobiega oderwaniom strug,

ktére przyklejajg sie w wewnetrznej czesci wiru do
powierzchni skrzydta, umozliwiajac wzrost wspétczynnika sity
nosnej C, az do znacznie wiekszych wartosci i katow
natarcia niz to obserwowalismy przy skrzydle prostym. Wir
ten zwija sie w trgbke (stad nazwa — wir trgbiasty), jednak
dopiero przy wiekszych katach skosu y (powyzej 40°) i jest
on bardziej intensywny przy wiekszych katach natarcia a.,
gdy réznice cisnien pomiedzy grzbietowg i dolng strong
skrzydta sg duze.
Mniejsze ciSnienie panujgce wewnatrz wiru powoduje takze
zwiekszenie sie podcisnienia na gérnej stronie skrzydta,
powiekszajgc w ten sposdb uzyskiwang site nosng. Podobne
wiry trabiaste tworzg sie rowniez nad grzbietowg
powierzchnig skrzydta delta (rys. ), przy czym caty przyrost
wspotczynnika sity nosnej powstaje w wyniku zmniejszenia
cid$nienia panujgcego wewnatrz wirow trgbiastych. Wiry te
powoduja, ze wspétczynnik sity nosnej C, skrzydta delta
rosnie do bardzo duzych katéw natarcia a (50 ... 60°),
osiggajac odpowiednio wysokie wartosci.
Dlatego wtasnie samoloty ze skrzydtami delta startujg
i ladujg przy tak duzych katach natarcia, jakich nie obserwuje
sie nawet przy samolotach o skrzydtach skosnych.
Skrzydto skosne moze mie¢ zastosowanie w uktadzie
bezogonowca. Jezeli bowiem zastosowujemy niewielki kat
skosu (15 ... 20°), to odsysanie strug na grzbietowej stronie
skrzydta bedzie kierowato strumien w strone kohcow ptata
no$nego przeciwdziatajgc znieksztatceniu optywu wywotanego
przez tworzace sie wiry brzegowe, gdy powietrze wydostajgce
sie na koncach z dolnej powierzchni na grzbietowg strone
skrzydta kieruje strugi ku ptaszczyznie symetrii.
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W rezultacie otrzymujemy optyw prawie rownolegty do ptaszczyzny symetrii na catej rozpietosci ptata
nosnego, powiekszajac jakby w ten sposdb wydtuzenie skrzydta A (rys.). Do juz oméwionych
osobliwosci skrzydta skosSnego dochodzg jeszcze zaleznosci wynikajace z geometrycznego wptywu
skosu skrzydta na powstawanie zaréwno sity nosnej, jak i oporu takiego ptata. Latwo zauwazy¢ przy
analizie rozktadu predkosci (rys.), ze sktadowa predkosci rownolegta do krawedzi natarcia (V- sin y )
nie ma zadnego wptywu na tworzenie sie rozktadu cisnien, natomiast sktadowa prostopadta

(V -cos y ) zmniejsza sie wyraznie w miare wzrostu kata skosu y . Powoduje to zmniejszenie
wspétczynnikow aerodynamicznych odnoszacych sie do takiego skrzydta - w stosunku do kwadratu
predkosci czynnej, czyli V' -cos” y . W tej sytuacji wspdtczynnik sity nosnej skrzydta skosnego C,s
przyjmuje dla danego kata natarcia «c warto$¢ mniejsza, ktérg mozna okresli¢ wzorem:
C,=C,-cos’ y

gdzie
C,p- 0znacza wspotczynnik sity nosnej skrzydta prostego.

Przyrost wspotczynnika sity nosnej na jednostke przyrostu kata natarcia a jest w tych warunkach
mniejszy dla skrzydta skosnego niz dla prostego.

Zmniejszony przyrost jednostkowy powoduje, ze wspétczynnik sity no$nej rosnie wolniej, ale za to do
wyzszych katéw natarcia i to tym wyzszych, im wiekszy jest kat skosu y .

Przy duzych katach skosu pojawiajg sie ponadto wiry trgbiaste, powiekszajgce dodatkowo site nodng
i zapobiegajace jednoczesnie oderwaniom.

Wspétczynnik oporu zmniejsza sie teoretycznie w tym samym stosunku, jednak jego rzeczywiste
zmniejszenie jest przy matych katach natarcia rowne okoto potowie zmniejszenia teoretycznego,
poniewaz opor tarcia, ktory jest wprost proporcjonalny do predkosci v nie ulega zmniejszeniu,
podczas gdy zmianie ulega tylko opér ksztattu profilu, zalezny od rozktadu cisnien.

Konsekwencje wynikajgce z przestrzenneqo przeptywu wokot skrzydtfa skosneqo — przy jego
koncach: odgiecie strug powietrza w strone koncéwki skrzydta powoduje przewezenie strug.
Zjawisko to prowadzi do tego, ze na koncach skrzydta najwczesniejszej uzyskuje sie lokalng
predkos¢ dzwieku (stad Ma;,. dla koncowych przekrojéw skrzydta jest mniejsze niz srodkowych), a
biezacy wspotczynnik sity nosnej na koncach skrzydta skosnego ma wiekszg wartosé od biezgcego
wspotczynnika sity nosnej wzdtuz rozpietosci skrzydta.
Strefy oderwania warstwy przysciennej — przy
réznych katach natarcia — przedstawia rys.

Na zjawisko odrywania sie warstwy przysciennej w
koncowych czesciach skrzydta skosSnego ma rowniez
wplyw przeptyw w warstwie przysciennej wzdtuz
rozpietosci skrzydta (bedacy skutkiem istnienia
sktadowej Vi— rys.

Starcie sie ze sobg czastek powietrza o réznych
kierunkach ruchu, oraz wytracenie ich z rownowagi i
sprzyja oderwaniu warstwy przysciennej.

Taki rozkiad cisnien /a tym samym wspoétczynnika C, /
| skrzydta skosnego wzdtuz rozpietosci powoduje
nierbwnomierne obcigzenie skrzydta momentami
zginajgcymi; czes¢ koncowa jest bardziej obcigzona
od czesci trzykadlubowej /inaczej niz dla skrzydta

=/ prostego /
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W celu przeciwdziatania wyzej opisanym zjawiskom stosuje sie:

a/ skrecenie geometryczne skrzydta,

Skrecenie geometryczne skrzydta polega na tym, ze profile korncowej czesci skrzydta
potozone sg na katach natarcia mniejszych o (3+5)° w stosunku do profili przykadtubowych
Podczas optywu skrzydta uzyskuje sie (przez skrecenie geometryczne skrzydta) mniejsze katy
natarcia profili koncowych w stosunku do nasadowych, a tym

c; Drofile nasadowe ( srodkowe)
— .

y4 Profile” koricowe

7/ yan

Czmox”

Cry

_—

Rys. 4.4. Skrecenie geo-
metryczne skrzydla
. \

Kat skrecenia ALy,
; — o

Rys. 4.5. Wspétczynnik c; = f(«) dla skrzydla skreconego geometrycznie

samym korzystniejsze wiasciwosci pilotazowe samolotu przy matych predkosciach.

Podczas zwiekszania kata natarcia skrzydta do kata krytycznego, odsuwa sie moment oderwania
warstwy przysciennej przy koncach skrzydta na wieksze od krytycznych katy natarcia, zachowujac
przez to efektywnos¢ lotek oraz dobre wtasciwosci przepadania samolotu. Wyjasnia to rys. .

Z rysunku wynika, ze dla lotu samolotu przy kacie natarcia o, nasadowe (Srodkowe) profile skrzydta
optywane sg pod krytycznym katem natarcia czmax, Natomiast skrajne profile majg katy natarcia
mniejsze niz a. 0 kat skrecenia skrzydfa oy,

b/ skrecenie aerodynamiczne skrzydfa,

2’ . Profile koricowe

Profile nasadowe (stodkowe,

Camax \

< o

Rys. 4.6. Wspolezynnik c:= f(«) dla skrzydla skreconego aerody-
namicznie

Skrecenie aerodynamiczne skrzydta ma miejsce wowczas, gdy wzdtuz rozpietosci rozmieszczone sg
profile charakteryzujgce sie réznymi wspoétczynnikami C,

Celem skrecenia aerodynamicznego skrzydta (podobnie jak geometrycznego) jest polepszenie
pilotazowych wtasciwosci samolotu przy matych predkosciach lotu. Skrecenie to osiaga sie przez
wyposazenie skrzydta w bardziej nosne profile na jego kohcach niz u nasady.

Efekt skrecenia aerodynamicznego skrzydta przedstawia rys.

Przy kacie natarcia skrzydfa o, przy ktorym profile nasadowe osiggnety juz krytyczny kat natarcia,
profile kohcowe znajdujg sie przed oy W zwigzku z tym najpierw nastepuje oderwanie warstwy
przysciennej na profilach nasadowych, a pézniej na koncowych
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¢/ grzebienie aerodynamiczne /kierownice/,
Kierownicami (rys. ) nazywamy ptaskie piyty
_ ustawione na gérnej powierzchni skrzydta sko$nego,
(brﬂwm‘e réwnolegle do kierunku lotu. Kierownice dzielg

skrzydto na oddzielne odcinki, utrudniajgce
_ swobodny przeptyw strumienia wzdtuz jego
Strugina skrzyale ' -
2 Kieromaicami(2)

(goz-go9)5  rozpietosci i przeciwdziatajg nadmiernemu
zgrubieniu warstwy przysciennej na jego koncu.
W ten sposéb obszar oderwania, strumienia zostaje
przeniesiony do srodkowej, a nawet i przykadiubowe;j
czesci skrzydta.
Jesli przy duzym kacie natarcia nastgpi oderwanie
warstwy przysciennej na koncach skrzydta,
grzebienie utrudnig rozprzestrzenianie sie strefy
oderwanego strumienia na wiekszg czes¢ skrzydia.
Im wiekszy jest kat skosu skrzydta, tym przeptyw
wzdtuz rozpietosci jest bardziej intensywny-dlatego skrzydta o wiekszym skosie wyposazone sg w
wiekszg ilos¢ grzebieni
(Lim-2, y = 35° — dwa grzebienie; Lim-5, y = 45° — trzy grzebienie) lub grzebienie o duzej
wysokosci (MiG-19).

d/ uskok krawedzi natarcia

W podobny sposéb jak kierownice pracuje rowniez
tzw. uskok krawedzi natarcia (rys. ).
Wytwarza on strumien o zwigekszonej energii, ktéry
mozna uwazac za kierownice energetyczna.
Uzyskuje sie to dzieki temu, ze strumien zewnetrzny
wczesniej zacznie optywac profil skrzydta i osiggnie
wieksza predkosé, tzn. i wiekszg energie kinetyczna.
W przypadku wystgpienia tendencji do sptywania
strumienia z czesci przykadtubowej w kierunku korca
skrzydta, strumien o wiekszej energii bedzie temu
przeciwdziatat.
Poniewaz w skrzydle z uskokiem zastosowa¢ mozna
zakrzywienie noska profilu oraz uzyskac¢ wzrost
O Sfrumies o zwigkszonej skutecznosci lotek, uskok krawedzi natarcia stosowany
_ " energii kinetycene] jest obecnie czesciej anizeli kierownice.
Rys. 9,18, Zasada pracy uskoku krawedzi natarcia
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e/ sloty:

W celu zabezpieczenia sie przed oderwaniem warstwy przysciennej na kohcach skrzydta,

stosuje automatycznie wysuwajgce sie sloty przy matej predkosci
lotu.

Wysuniecie sie slotow powoduje duze przyspieszenie czastek
zgodnie z kierunkiem lotu

(nie pozwala to na wieksze wykrzywienie ich torow)

Skrzydto skosne jest stosowane czesto w samolotach latajgcych z predkosciami bliskimi predkosci
dzwieku lub tez przekraczajgcymi ja. W modelarstwie natomiast zastosowanie takich skrzydet ma
zupetnie inny cel, bowiem przy skreceniu koncow takiego ptata na mniejsze katy natarcia uzyskujemy
znacznie korzystniejsze charakterystyki pod wzgledem statecznosci podtuznej i dlatego nadajq sie
one specjalnie do budowy -modeli bezogonowych, w ktérych samo skrzydto musi zapewnié
wystarczajgcy statecznos¢ w locie. Skosne uksztattowanie krawedzi natarcia w stosunku do
ptaszczyzny symetrii skrzydta powoduje, ze rozktady cisnien na profilach, ktore przy skrzydle prostym
przylegajg do siebie stosunkowo doktadnie, sg w skrzydle skosnym przesuniete wzgledem siebie.
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Parametr

Zwiekszenie parametru prowadzi do:

zalety:

wady:

Grubos¢ wzgledna profilu

-zmniejszenia ciezaru

-zwiekszenia sztywnosci
-zwiekszenia objetosci wewnetrznej
-zwiekszenia wspoétczynnika Czmax

-zwiekszenia oporu ksztattu
i /gtéwnie/ falowego
-zmniejszenia May,

9o/ 9k
-zmniejszenia cigzaru -zwiekszenia tendencji do oderwania
-zwiekszenia objetosci czesci strumienia na koncu skrzydta
przykadtubowej -pogorszenia sterownosci poprzecznej
samolotu
-zmniejszenia sztywno$ci czeéci
koncowe;j
wydtuzenie

-zmniejszenia oporu indukowanego
-zwiekszenia diugotrwatosci i
zasiegu lotu przy predkosciach
poddzwiekowych

-zwiekszenia cigzaru

-zmniejszenia sztywnosci

-pogorszenie manewrowosci samolotu
-zmniejszenia diugotrwatosci i zasiegu
lotu przy predkosciach naddzwiekowych
-zmniejszenia May,

-zwiekszenia cyprzy Ma>Ma

zbieznos¢ dodatnia n>0

-docigzenia czesci przykadtubowej

i odcigzenie koncowej
-zmniejszenia ciezaru
-zmniejszenia sztywno$ci i objetosci
wewnetrznej czesci przykadtubowej
-bardzej rbwnomiernego przebiegu
kryzysu falowego

-zwiekszenia Czmax gdy n<1+2,5
-zwiekszenie o

-zwiekszenia tendencji do oderwania
strumienia na koncu skrzydta
-pogorszenie sterownosci poprzecznej
-zmniejszenie Czmax gdy N>2,5

zbieznos¢ ujemna n<0

zmniejszenie tendencji do
oderwania strumienia na koncu
skrzydta

-docigzenia czesci kofcowej i odcigzenia
przykadtubowej

-zwiekszenie ciezaru

-zmniejszenie objetosci czesci

przykadtubowej
skos dodatni x> -zwiekszenia May, -docigzenia czesci korcowej i odcigzenia
-zmniejszenie oporu falowego przykadtubowej

-ztagodzenie przyrostu oporu
falowego przy Ma>May,

-wzrostu statecznosci poprzecznej
-zmniejszenia wptywu odksztatcen
skretnych na rozktad obcigzen
/odcigzenia czesci koncowej/
-zwiekszenia predkosci dywergencji

-zwiekszenia cigzaru,

zmniejszenia sztywnosci

/sprezystosci skrzydta skosnego
prowadzi do zmniejszenia statecznosci
podituznej samolotu/zwiekszenia
tendencji do oderwania strumienia na
koncu skrzydta

-zmniejszenia Czmaxi maksymalne;j
doskonatosci samolotu

-zmniejszenie predkosci rewersu lotek

skos ujemnyy<0

-docigzenia czesci przykadtubowej i
odcigzenia koncowej

-zmniejszenia tendencji do
oderwania strumienia na koncu
skrzydta

-zmniejszenia wptywu odksztatcen
skretnych na rozktad obcigzenia
/docigzenia czesci koncowej/

wznios dodatni ¢>0

zwigkszenia statecznosci
poprzecznej

-pogorszenia sterownosci poprzecznej

jednostkowe obcigzenie skrzydta

-zwiekszenia Vmax

-zmniejszenia obcigzen w locie w
burzliwej atmosferze
-zmniejszenia cigzaru

-zwiekszenia ciezaru 1 m”

skrzydta

-zwiekszenia Viad i Vstartu

-zmniejszenia putapu

-zmniejszenia manewrowosci samolotu
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Opor interferencyjny

Poszczegdlne elementy samolotu, na przyktad skrzydto, kadtub, usterzenia, oddziatujg na siebie
niekorzystnie z punktu widzenia oporu. Oznacza to, ze opo6r wypadkowy samolotu jest wiekszy
niz wynikatoby to z sumy oporow poszczegdlnych jego elementéw. Ten dodatkowy opdr nazwano
oporem interferencyjnym, tj. oporem wzajemnego oddziatywania. Najsilniejsza interferencja
wystepuje miedzy skrzydtem i kadtubem

, Zjawisko to mozna wyttumaczy¢ w nastepujacy sposob.
p— N W przypadku optywania przez powietrze zespotu skrzydto-

' kadtub, jak to przedstawiono na rysunku , predkosc¢ strug
powietrza w przykadtubowych czesciach skrzydet jest

wieksza od predkosci lotu,

Zakreskowane na rysunku czesci skrzydta napotykajg wtedy

wiekszy opor niz w laboratorium, w ktérym badano

oddzielnie skrzydto, poniewaz nie wystepowat tam

wspomniany przyrost predkosci optywu w czesci

nil przyktadtubowe;j.

Drugim zrédtem oporu interferencyjnego moze by¢ rowniez

Zte uksztattowanie przejscia skrzydta w kadtub.

Wyjasniono to na rysunku , na ktéorym widzimy, ze w dolnej

czedci przejscia skrzydta w kadtub tworzy sie jak gdyby

dysza, w ktérej moze nastgpi¢ oderwanie strug powietrza od

Scian skrzydta i kadtuba. Oderwaniu temu towarzyszy oczywiscie wzrost oporu ksztattu zespotu.

Wyprofilowujgc odpowiednio wspomniane przejscie mozna zmniejszy¢ rozbieznosé wspomnianej

dyszy i unikng¢, a co najmniej zmniejszy¢ niekorzystng interferencje

Wyprofilowane
przejscie

Opodr szkodliwy

Opor indvkosany (cy, ) Udziat oporu indukowanego w ogélnym oporze samolotu
przedstawia rys.

o ekl Na rys. przedstawiono biegunowg catego samolotu

Logr szkodliny (cx gy ) z pokazanym udziatem oporu poszczegolnych jego czesci.
Z rysunku wynika, ze przy matych katach natarcia,
podstawowg czescig catkowitego oporu samolotu.
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Mechanizacja skrzydia

Problemy zwigzane ze skracaniem drogi startu i lgdowania majg bezposredni wptyw na
ekonomicznos$¢ lotnictwa (koszt budowy i eksploatacji lotnisk) jako srodka transportu oraz mozliwosé
i efektywnosc¢ jego wykorzystania w okreslonych warunkach terenowych.

Zastosowane w tym celu $rodki techniczne majg jednak tylko posredni wptyw na bezpieczenstwo
najtrudniejszych, biorgc pod uwage wzgledy pilotazowe, faz lotu, jakimi sa;

ladowanie i start.

Z tego wzgledu znacznie wiecej uwagi poswieca sie sSrodkom majgcym na celu polepszenie
wiasnosci nodnych samolotu (a wiec mozliwosé zmniejszenia predkosci startu, a zwtaszcza
ladowania),

tzn. problemom, ktérych rozwigzanie prowadzi wprost do wzrostu bezpieczenstwa tych faz lotu.
Polepszenie wtasnosci nosnych samolotu osiggna¢ mozna gtownie przez wzrost nosnosci skrzydet
(C, * S), pamietajac ze sita nosna Pz /lub jej sktadowa/ rwnowazy w locie ciezar samolotu Q.

Predkos¢ lagdowania mozemy obliczy¢ ze wzoru:

V2 2.
,OV -S,Sta_dZV,qqz A
p ' czmech ’ S

Z analizy wzoru wynika, ze mozemy mie¢ wptyw jedynie na zmiane dwoch wielkosci:
-wspotczynnika sity nosnej c,, oraz

-powierzchni nosnej S.

Zwiekszenie jednej wielkosci, a najlepiej obu spowoduje zmniejszenie predkosci koniecznej dla
zréwnowazenia ciezaru Q.

0=P =c,-

Przyktad 1:

lle wynosi najmniejsza predkos¢ lotu przy ziemi /bez mechanizacji/, gdy ciezar samolotu Q
= 800 kG, powierzchnia skrzydet S=13,5 m?,

a najwiekszy wspotczynnik sity nosnej c,= 1,5.

PH=0= 0,125 kg s*m*

Odpowiedz:

y= | 2890 s mis =90 kmh
0125-15-13.5

Przyktad 2:

lle wynosi najmniejsza predkosc¢ w czasie lgdowania z wykorzystaniem mechanizacji

w postaci klap tylnych krokodylowych, powodujacych jedynie wzrost nosnosci skrzydta
0 Ac,=0,7, gdy ciezar samolotu Q = 800 kG, powierzchnia skrzydet S=13,5 m?

a najwiekszy wspotczynnik sity nosnej c,= 1,5.

PH=0=0,125 kg s*/m*

Obliczmy nosnos¢ skrzydta z wypuszczonymi klapami:
Cz mech=Cz TAC, = 1,5+0,7=2,2

Odpowiedz:
yoo= |— 2890 508 mis=75kmih
“ =0,125-2,2-13,5

Dzieki wypuszczeniu klap mozemy zmniejszy¢ predkos¢ ladowania o 15 km/h.
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PODZIAL. MECHANIZACJI

IS, VL

Zmiana
krzywizny
profilu

Sterowanie
> optywem

L Sterowanie
opfywem

% Zwigkszenie
\ sity no$ne;

t m Sterowanie
optywem

e QK > zmiona -
Q\é‘ x . krzywizny

profilu

kombinowane

B p J > Srodki

Doprowadaeme
- energu

J———— . ("'__"_"‘“‘*n-.hh Zmiana
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Klasyfikacja zasadniczych rodzajéw mechanizacji skrzydla
©a— klapa zwykla, b — klapa krokodylowa, ¢ — klapa przednia, d — skrzela, ¢ — zawirowywacze,
F— klerowmca x — uskok krawedzi nafaﬂ:la. h — zakrzywienie noska profilu, i — odsysanie warstwy
| przy i— hiwanie warstwy prayici i, k — klapa jednoszczelinowa zwykla, | — klapa szczelinowa
+. I przesuwng osiy obrotu (klapa CAGI), { — klapa dwuszezelinowa, m — klapa szezelinowa z przesuwny osia obrot
+ (klapa Fowlera), n — klapa wteloszmlinm o — lclapa 2 nadmuchem wewngtrznym, p _— k]apa z nadmumhem
zewngtrznym, ¢ — klapa A, F — oplywem lami ym, § — o
geometrii, ¢+ — skrzydlo o zmiennym profilu, ' — klapa hamulcowa, v — przerywacze
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Wszystkie urzadzenia, ktérych zadaniem jest

1/ zwigkszanie nosnosci skrzydta przy zachowaniu statej predkosci ruchu,
2/zmniejszanie predkosci minimalnej samolotu przy tym samym ciezarze startowym
zwiekszanie oporu samolotu, poprez:
*zmiane krzywizny profilu,
*zwiekszenie powierzchni skrzydet,
*zabezpieczenie skrzydet i usterzenia przed oderwaniem strumienia
na duzych katach natarcia,
*zmiane charakteru optywu skrzydifa lub usterzenia,
3/polepszanie poprzecznej statecznosci i sterownosci na duzych katach natarcia lub
przy duzych predkosciach lotu, tzn.zwiekszanie jego manewrowo$ci,
4/zmiane geometrii skrzydta lub samolotu w locie.
noszg wspolng nazwe mechanizacji skrzydta.

Wiadomo, ze spadek sity nosnej przy matych predkosciach zwigzany jest z oderwaniem strumienia
Z gornej powierzchni skrzydta na duzych katach natarcia. Oderwanie strumienia nastepuje zwykle
albo na krawedzi sptywu i szybko rozprzestrzenia sie wzdtuz cieciwy do przodu, albo na krawedzi
natarcia i rozprzestrzenia sie do tytu wywotujgc w obu przypadkach gwattowny spadek
wspotczynnika sity nosnej C,.

Zapobieganie oderwaniu polega na stworzeniu lepszych warunkow optywu przy duzych katach
natarcia lub zwiekszeniu energii strumienia w warstwie przyscienne;.

Moze to by¢ osiggniete albo przez :

1/doprowadzenie do strumienia energii (klapa strumieniowa, nadmuch), albo

2/za pomoca $rodkéw aerodynamiczno-konstrukcyjnych (sloty, klapy, turbulizatory itp.).

Najlepsze efekty uzyskuje sie przy zastosowaniu kilku srodkéw mechanizacji i odpowiednim ich
wykorzystaniu w poszczegoélnych fazach lotu. Prowadzi to jednak do znacznego skomplikowania
konstrukcji ptatowca, a zatem i do zmniejszenia niezawodnos$ci samolotu.
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Charakterystyka mechanizacji skrzydla

{Dane dotycza skrzydia prostego o nastepujacych parametrach: A = 6;2 =017, Cuo=14; Cpo=
= 0,14} ayr = 17°; cigciwa klap tylnych byy= 0,3b; cigciwa klap przednich b1 = 0,05b; sloty, klapy
przednie i tylne umieszezone na calej rozpigtodci skrzydia)

i
2 By
] > 8 w
PE :
- 2‘ M"’ 5 Omecn
o —
. : -~ u
. Rodzaj Schemat R 2 u B N
mechanizacji 5 =} 8 - o & 2
R S u g E s kG/m
Esl 28128 0 | O
o B @ w|l 8 ®
Ol Q| ALl « <
1 | 2 | 3| 4| s ] 6| 7] s
Klapa podskrzydlo-

wa T — 50 | 14 [ 11,8 | 087|005 | 1,7
(krokodylowa) %}_,

Podwéina klapa @

. Fowlera c:\\\{\\ 60 | 12 | 178 | 1,7 { 0,035| s6
Slot i klapa Fowlera —@ 40 | 20 {192 | 1,85)003 | 61
Slot oraz klapa szcze- @ :

linowa Fowlera Q% 50 | 24 (181 | 1,95] 0,045( 63
Klapa CAGI 55 13 15,6 1.4 1 0,04 4,7
Klapa zwykla z nad- d@;
muchem Cp = 0,3 Se 53 4,6 16,7

=
Klapa strumieniowa
Cp. = 8,0 50 12,0 21,0
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2 3| 4| s | 6] 7] s
.
Klapa ZAP g — === |i 60 13 12,7 1,1 | 0,06 2,2
1
R
Klapa zwykla \ 45 12 13 0,66 | 0,02 3,4
Klapa jednoszcze- ‘re__
linowa N : X2 45 18 {14 |0,07 |00t | 3,0
Klapa dwuszczeli- @_“
nowa 50 16 15,5 1,15 | 0,025 4,7
Klapa przednia oraz — m
dwuszczelinowa S/w_‘/ N 40—70] 20 | 16 1,4 [ 0,04 | 7,2
Slot A ————=. — | 2 |12 | 04 |00
Slot oraz klapa jed- /ﬁm
. A c
noszezelinowa \ 45 19 15,8 1,3 | 0,03 4,8
Slot oraz klapa dwu- (ea
szczelinowa \ 50 20 | 154 [ 1,46 | 0,045| 5,8
<3
8
Klapa Fowlera /M-———J.;-—K‘_K_\‘rx: 40 13 19,6 1,541 0,01 47
a,=04b
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Klapy

Zmiane krzywizny profilu osigga sie dzieki wychyleniu do dotu:
1/przedniej czesci skrzydta - klapy przednie
2/ tylnej czesci skrzydta - klapy tylne.

Klapy przeznaczone sg; do zmniejszenia predkosci ladowania samolotu, a wychylone na ogét
o mniejszy kat (startowy), wykorzystywane sg do zmniejszenia predkosci oderwania samolotu
podczas startu.

Klapy przednie i zakrzywienie noska profilu.

Klapy przednie znalazty zastosowanie w samolotach ze skrzydtami prostymi i skosnymi o ostrych
krawedziach natarcia i cienkich profilach, w ktérych ze wzgledéw konstrukcyjnych utrudnione jest
stosowanie innego rodzaju mechanizacji lub w ktérych maksymalne grubosci profilu przesuniete sg
do tylu poza 50% dtugosci cieciwy.

Poprzez zwiekszenie efektywnej krzywizny w przedniej czesci profilu nastepuje znaczny przyrost
Aoy | AC, max, Niemniej jednak praktycznie nie udaje sie w catosci wykorzysta¢ wzrostu nosnosci w
celu obnizenia predkosci startu i lagdowania. Zwigzane jest to z koniecznoscig wykonywania tych faz
lotu na duzych katach natarcia, co wptywa nie tylko na zmniejszenie widocznosci z kabiny pilota, lecz
przede wszystkim zmusza do stosowania wysokiego podwozia lub skrzydet o zmiennym kacie
zaklinowania. Poniewaz ze wzgledu na ciezar podwozia katy natarcia podczas startu i lgdowania
ogranicza sie do 10+16°, klapy przednie nie znalazly szerszego zastosowania.

Spowodowane jest to rowniez tym, ze ich skutecznos¢ jest wieksza w skrzydle o cienkim profilu oraz
jest ujemna (tzn. wystepuje spadek sity nosnej i wzrost oporu) na matych katach natarcia.

Na przydzwiekowych samolotach
pasazerskich B-707,B-737,B-767
zastosowano klapy Krigera,
wysuwane z goérnej powierzchni lub
wychylane z dolnej powierzchni
skrzydta.

Na naddzwiekowych samolotach
mysliwskich LOCKHEED F-104 i F-8A
,Crusader" klape zwyktg
/przemieszczenie krawedzi natarcia /.

< '
Nz

Rys. 9.3. Przyklady rozwiazan kinematyeznych kilap przednich

Na kilku samolotach min. Przydzwiekowym (Skyhawk), jak i naddzwiekowym (Hustler) zakrzywiono
nosek profilu zaréwno /patrz tabela/.

Nie powoduje zbyt duzego wzrostu oporu. Zaréwno zaokraglenie krawedzi natarcia, jak

i zakrzywienie noska profilu stosowane jest tylko na skrzydtach z krawedziami poddzwiekowymi,
uzyskanymi dzieki przyjeciu duzego kata skosu. Krzywizna zmienia rozkfad sity nosnej wzdtuz
rozpietosci, przyblizajgc go do idealnego (tzn. eliptycznego) i przybliza kierunek wektora sity nosnej
do pionowego, dzieki czemu zmniejsza sie sktadowa pozioma wypadkowej sity aerodynamicznej,
tzn. opor czotowy.
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Klapy tylne

Efektywnos¢ dziatania klap jest r6zna w zaleznosci, od ich konstrukciji.

Zalezy ona od wielkosci cieciwy, ksztattu klapy lgdowania i kata wychylenia.

Zwykle stosuje sie taka cieciwe klap lgdowania, ktéra wynosi od 20 do 25% cieciwy skrzydta, a katy
wychylenia (w zaleznosci od typu klapy) wynoszg 25°, 45° lub 60°. Przyrost maksymalnego
wspotczynnika sity nosnej na skutek wychylenia klapy na kat do ladowania, wynosi (w zalezno$ci od
typu klapy i parametréw skrzydta) od 40% do 100%. Wychylenie klap ladowania zmniejsza krytyczny

kat natarci

a o wartos¢ 3°—5°.

Do klap o najprostszej konstrukcji naleza:
-klapa zwykia,
-klapa krokodylowa

((

a : b
o

Rys. 4.7. Zwykla klapa lgdowania

Na przyktadzie klapy zwyktej
rozpatrzmy sens fizyczny dziatania klap
oraz ich charakterystyki
aerodynamiczne: c,=f(a) i c,=f(cy).
Dziatanie klapy zwyktej polega na
zwiekszeniu krzywizny profilu, a tym
samym na zwiekszeniu predkosci
przeptywu strug na goérnej jego
powierzchni. Jednoczesnie opuszczona
w dét klapa powieksza efektywny kat
natarcia skrzydta i silnie wyhamowuje
strugi powietrza pod skrzydtem — rys..
W rezultacie tego rosnie réznica cisnien

nad i pod skrzydtem, powodujgc wzrost wspotczynnika sity nodnej — rys.

iynamiczne skrzydia z wy- o

chylong klapg 1

a) e, = f{a); b) e, = flc;) o

4,60
a

’ o

R

‘-
]

Zaleznosc wspotczynnika sity- nosnej od kata
natarcia skrzydfa gtadkiego i z wychylong klapg o kat
1 _ 30° i 60° przedstawia rys..

Fakt wychylenia klapy ladowania powoduje
réwnolegte przemieszczenie wykresu ¢, = f(a), z
/ powodu zwiekszenia krzywizny profili oraz wzrost

| ' — Cymax | Spadek ay- Spadek oy.., uwarunkowany jest
. tym, ze efektywny kat natarcia skrzydta przy
tys. 48 Charakterystykiaero- P wychylonej klapie jest wiekszy niz dla skrzydta

adowania: v gtadkiego. Biegunowa dla skrzydta z wychylong

klapg lagdowania pokazuje rys..
Z rysunku wynika, ze wychylenie klapy zmniejsza
Y : doskonatos¢ samolotu (dzieki wzrostowi cy).

76

Aerodynamika i mechanika lotu



Wplyw ksztaltu skrzydta na skuteczno$¢é mechanizacji. Wychylenie klapy zwyktej lub
krokodylowej praktycznie nie ma wptywu na tempo wzrostu c,=f(at) charakteryzowane wartoscig

4

d
pochodnej c tgy , w przedziale liniowym funkciji,
a

| jednakze w sposob istotny wptywa na wartos¢ kata o

przy ¢, = 0. Zmiana kata natarcia przy C, = 0, wywotfana
wychyleniem klap, zalezy od typu i parametréw
geometrycznych mechanizaciji.

d
W skrzydtach skosnych jest dcz
a

jest znacznie mniejsze

anizeli w prostych o duzym wydtuzeniu. Oznacza to, ze
ze wzrostem kata skosu przyrost sity nosnej Ac, od
mechanizacji maleje (rys.)
Skutecznos¢ mechanizacji gwattownie spada w
skrzydtach skosnych na katach natarcia bliskich
, krytycznym. Na przyktad przy y=45,n=4i2=4,5
/ wychylenie klapy na kat 8, = 60° praktycznie nie
wywotuje przyrostu C,. Przy katach skosu yg 25> 50°

0 a klapy zwykte i krokodylowe na krytycznych katach
Wplyw ksztaltu skrzydia na skutecznoéé mechanizacji Natarcia tracg zupetnie swojg skutecznosc. Analogiczny
wptyw na skutecznosé klap ma wydtuzenie skrzydta: ze

zmniejszeniem A skutecznosc¢ klap maleje.

Niekorzystny wptyw duzego skosu i matego wydtuzenia na skutecznos¢ mechanizaciji i site nosng
skrzydta prowadzi do koniecznosci stosowania bardziej efektywnych srodkow, jakimi sg klapy z
przesuwng osig obrotu itp.

Poza tym niezbedne jest zwiekszanie zbieznosci skrzydta; w tym przypadku wzgledna powierzchnia
klap wzrasta i w zwigzku z tym wzrasta ich skutecznosc¢. Niekiedy na gérnej powierzchni skrzydta na
odcinkach rozmieszczenia klap zabudowuje sie kierownice aerodynamiczne, ktére kierujg strumien w
przyblizeniu réwnolegle do $cianki kadtuba, co prowadzi do pewnego wzrostu skutecznosci klap.
Wiekszy efekt daje sterowanie warstwg przyscienng oraz zastosowanie klap strumieniowych.

Wptlyw ziemi na maksymalny wspétczynnik c;.

W czasie ruchu samolotu w poblizu ziemi fizyczne warunki optywu skrzydta zmieniajg sie, poniewaz
powierzchnia ziemi ogranicza optyw. W tym przypadku skos strumienia za skrzydtem nie moze
rozwijac sie tak, jak to ma miejsce na wiekszej wysokosci.

W wyniku zwiekszenia cisnienia pod
skrzydtem na krawedzi natarcia
a b ¢ skrzydta znacznie wzrasta predkosc¢,
4 co prowadzi do zmiany rozktadu
cisnienia na profilu (rys.a).
Poniewaz wzrasta dodatni gradient
cidnienia, taka zmiana rozktadu
sprzyja oderwaniu warstwy
przysciennej na gornej powierzchni
skrzydta. Zmiana rozktadu cisnienia
na gornej i dolnej powierzchni
9.11. Wplyw ziemi na ro nien ) ) prowadzi réwniez do wzrostu
o : ek ”;Ei‘fiin‘;%‘i‘%n‘écﬁ bevdla (b, ori® mmiane charaktery- \vsnotczynnika sity nosnej C, przy
¢ Femi 2 = z dala od semi danym kacie natarcia a. Przy tym
jednak maleje krytyczny kat natarcia oraz ma miejsce zmniejszenie maksymalnego wspoétczynnika
sity nosnej (rys) W czasie lotu w poblizu ziemi nastepuje niewielkie zmniejszenie wspétczynnika
oporu. Jego przyczyng sq sity zasysajgce, powstajgce w wyniku istnienia podcisnienia w poblizu
krawedzi natarcia i zmniejszenie skosu strumienia za skrzydtem (powierzchnia ziemi nie pozwala
strumieniowi na przeptyw do dotu). Pierwsze prowadzi do tego, ze zmniejsza sie opor cisnienia —
biegunowa skrzydfa przemieszcza sie w lewo, a drugie prowadzi do zmniejszenia indukowanego
oporu skrzydta — biegunowa posiada mniejszy kat pochylenia (rys.e).

— e ——
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Pokazana zmiana rozktadu cisnienia ma jeszcze bardziej wyrazny wptyw w skrzydle z wychylong
mechanizacjg (rys.b).

Wspétczynnik ¢, max Skrzydta z wychylong klapg zmniejsza sie w wyniku szybkiego wzrostu
cidnienia i spadku predkosci strumienia pod skrzydtem. Z tego wzgledu podci$nienie w koncowej
czesci profilu (na goérnej powierzchni skrzydta) maleje, a w przedniej rosnie, co jest powodem
wczesnhiejszego powstawania oderwania strumienia. Prowadzi to oczywiscie do
zmniejszenia oy, i C; max- W celu polepszenia optywu skrzydta w locie w poblizu ziemi mogg by¢
wykorzystywane klapy przednie.

Wptyw ziemi powoduje wyjatkowo intensywny spadek wartosci o i C, max takich skrzydet, na
ktérych oderwanie strumienia rozpoczyna sie na odcinku umieszczenia klap juz z dala od ziemi, tzn.
w skrzydtach o matej zbieznosci (A< 2) lub majacych w czesciach przykadtubowych profile o
mniejszej NoSnosci.

Sterowaniem warstwa przyscienng nazywamy oddziatywanie za pomocg urzadzen mechanicznych
lub energetycznych zaliczanych do mechanizacji skrzydta na strumien powietrza optywajacy samolot
,a zwlaszcza skrzydta:

1/dla zapobiezenia spadkowi energii kinetycznej, a tym samym narastaniu grubosci warstwy
przysciennej i jej oderwaniu od powierzchni optywanej,

2/dla utrzymania przeptywu laminarnego na maksymalnie duzej powierzchni skrzydta, w celu
uzyskania maksymalnej wartosci wspotczynnika nosnosci ¢, lub minimalnego wspotczynnika

oporu c,,w wybranych fazach lotu /start, lagdowanie, lot na duzych katach natarcia z matg predkoscia/,
lub niekiedy w czasie catego lotu.

Do pierwszej grupy zaliczy¢ mozna szeroko znane i od dawna juz wykorzystywane stoty (skrzela) i
klapy szczelinowe oraz kierownice aerodynamiczne (grzebienie kierujace) i energetyczne (uskok
krawedzi natarcia) oraz wytwornice wiréw (turbulizatory). Do grupy drugiej zalicza sie klapy

z nadmuchem, odsysanie lub zdmuchiwanie warstwy przysciennej, klapy strumieniowe oraz
sterowanie optywem laminarnym.

Slot /skrzelal.

/W ttumaczeniu z jezyka angielskiego — szczelina/.

Najprostszg i najstarszg metoda sterowania warstwg przyscienng jest stosowanie slotéw na krawedzi
natarcia skrzydta.

Sloty budowane sg w wersji statej (mate predkosci) i ruchomej (dla samolotéw latajacych z
predkosciami maksymalnymi przydzwiekowymi), tworzacej ze skrzydtem profilowang szczeline o
zmniejszajacej sie powierzchni przekroju (a).

g V+AV

Rys. 9.13, Zasada pracy slotu (a) oraz slot zastosowany na samolocie przydiwieko.
wym ze skrzydlem skosnym (b) firmy NORTH AMERICAN F-100 ,,Super Sabre’
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Strumien wychodzacy ze szczeliny, przy optywie skrzydta na duzych katach natarcia ma duza
predkosc i jest skierowany wzdtuz stycznej do powierzchni, dlatego ,wzbogaca" warstwe przyscienng
w energie kinetyczng, co znacznie opdznia oderwanie strumienia.

Dzieki temu wzrasta nie tylko C,max 0 0,8+1,0, lecz takze oy 0 8+12°(rys. ).

Wzrasta réwniez c,, 0 0,02+004.

Zwiekszenie ok komplikuje zastosowanie slotu podczas Igdowania, poniewaz wymaga znacznego
zwiekszenia dtugosci goleni podwozia. Niekiedy slot wykorzystywany jest w celu zwiekszenia

ok W locie (co polepsza charakterystyki przeciwkorkociggowe skrzydta), a takze w celu polepszenia
pracy lotek na duzych katach natarcia.

Cz } c;ih
Slot na cotef Skrzydfo ze slotern

[\<razp:'e{o§d f;krzyd{a

=~ Slot na czesci skrzydia

ik

Skrzydfo bez sictu

Skrzydto bez slotu

X opt,

y | ) .
/ 0 L, e A

Rys. 4.10. Charakterystyki aerodynamiczne skrzydla ze slotami:
a) ¢, = f(u); b) ¢, =f(c,)
Wysuniecie slotéw ruchomych odbywa sie
a/samoczynnie pod wptywem sit aerodynamicznych.
Na matych katach natarcia sity aerodynamiczne /nadcisnienie dziatajgce na nosek profilu
/przyciskajg slot do skrzydta (rys.a);a duzych katach natarcia sity aerodynamiczne
/podcisnienie dziatajgce na nosek profilu/ odciggaja slot od krawedzi natarcia.
b/przy pomocy silnikow elektrycznych lub hydraulicznych, sterowane przez pilota.
Skutecznos¢ slotu wzrasta wraz ze zwiekszeniem jego cieciwy, jednakze ze wzgledow
konstrukcyjnych zwykle jest ona ograniczona do 12+15% cieciwy profilu podstawowego.
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Klapy tylne szczelinowe.
Podobny charakter pracy slotu obserwuje sie rowniez w klapach szczelinowych /patrz tabela/.
Klapy jedno- lub dwuszczelinowe z przesuwng osig obrotu dajg efekt wielostronny.

Przy ich wypuszczeniu zwieksza sie krzywizna profilu oraz

b powierzchnia nosna skrzydfa. Przechodzacy przez szczeliny
bz _ ! strumien dolny przyspiesza gérny i mieszajgc sie z silnie
Klapa dwu- zahamowang warstwg przyscienng na gérnej powierzchni
d /QVMZ‘?MGW_ klapy, zwiekszajac jego energie zapobiega oderwaniu.
28 J Klapy wszystkich typéw nie zmieniajg pochylenia krzywej
Y zaleznosci wspotczynnika sity nosnej ¢, w funkcji kata natarcia
/ n o, lecz podnosza jg tylko do géry (rys.) i praktycznie nie
24 7 zmieniajg kata natarcia, odpowiadajgcego maksymainej sile
/ / \ nosnej.
20 d Klapy wieloszczelinowe sg mechanizmem ztozonym
) / gggg{ f,}%dwﬁg- oddziatujacym na warstwe przyscienng w roznych miejscach.
75 o : Z tego wzgledu czesci sktadowe klapy ustala sie w okreslonym
’ / /‘\ potozeniu wzgledem siebie w celu utworzenia szczeliny o
/2l / / okreslonej wysokosci i profilu. Jezeli jest to osiggniete, to dwu-
4 ? / Kiapa soho- i trzyszczelinowe klapy umieszczone na catej rozpietosci
wana S krzyd ta.
Q8 -
04 //
0 .

0 8 24 o
Najwieksze przyrosty wspdtczynnikow c, osiggane sg
przy potaczeniu kilku elementéw mechanizacii.
Przy zastosowaniu slotu na krawedzi natarcia i klapy / dwu- a nawet trzy-/ szczelinowej Fowlera na

krawedzi sptywu osigga sie przyrost wspétczynnika Ac,= 1,95.

Przyktadem takiego potaczenia kilku elementéw mechanizacji sg samoloty B-737, B-767.

ELEMENTY MECHANIZACIJI
ZABUDOWANE NA B-737

Rudder Slats — sloty,

Leadindg-edge flaps — klapy

na krawedzi natarcia /KRUGERA/,
Inboard flap — klapy

na krawedzi sptywu —wewngtrzne,
Outboard flap-klapy

na krawedzi sptywu, zewngtrzne,
Flight spoilers-spojlery uzywane
w locie I na ziemi,

Ground spojlers- spojlery uzywane
tylko na ziemi,

Elevator

Qutboard flap
Aileron tab

Aileron

Stabilizer

Inboard flap

Flight spoilers

— Leading-edge
flaps
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Slot Klapa FOWLERA w potozeniu schowanym

Lot poziomy

poz 0 .
b ' _ Klapa KRUGERA

X — Start
poz.1,5 )

poz.15 \
Start i ladowanie

T Ce——
) :f..( : —
¥ - ____,....--—-""'"'---

02.30,40 \ '
_\ Ladowanie

Na krawedzi natarcia skrzydta zabudowano:

-klapy KRUGERA —pomiedzy kadtubem i silnikami,

-sloty — od silnikéw do koncowki skrzydta.

Na krawedzi sptywu zabudowano klapy sktadajace sie z segmentdw, oddzielonych od siebie
szczeling /slotem/.

Elementy mechanizacji wychylane sg do pozycji /nie jest to wartos¢ katowa/ 1,5,15,30,40.
W zaleznosci od fazy lotu powoduja;:

-zwiekszenie krzywizny profilu,

-zwiekszenie powierzchni nosnej,

-zapobiegajg oderwaniu sie strumienia.

Lot poziomy- pozycja 0

Start - pozycja 1,5 lub 15 w zaleznosci od ciezaru.

Ladowanie - pozycja 15, 30 lub 40 w zaleznosci od ciezaru.

Rys.a — potozenie elementéw mechanizacji w czasie lotu poziomego.
Sloty przysuniete do krawedzi natarcia, segmenty klap — zsuniete.
Elementy mechanizacji wpisane w obrys skrzydta dla zapewnienia minimalnego c,.

Rys.b — Klapy przednie KRUGERA w potozeniu schowanym i w potoZzeniu wypuszczonym
Iw kazdej z pozycji/,

Rys.c — Sloty wysuniete do pozycji posredniej, w ktorej nosek slotu przemiescit sie do dotu
/dla zwiekszenia krzywizny profilu/, ale szczelina jest jeszcze zastonieta.

Rys.d, Rys e — szczelina slotu jest odstonieta dla przeptywu powietrza z dolnej powierzchni
na gorng

Wychylanie slotow i klap tylnych jest zsynchronizowane:
-przy wychylaniu — najpierw wysuwane sg sloty, a pozniej klapy,
-przy chowaniu - najpierw chowane sg klapy, a potem sloty.
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Klapy z nadmuchem. Dalszy wzrost skutecznosci mechanizacji mozliwy jest jedynie przy
doprowadzeniu do strumienia energii z zewnatrz. Prowadzi to do koniecznosci stosowania

a Rozktad predkosci sirumienia C
ZEWNEIrZneqo )

e 7T e

/J.'//

4»,,,,,,.,,”?@%

Rys. 9.19. Zasada dzialania klapy z nadmuchem

m.in. klap z nadmuchem. Zasada dziatania takich klap przedstawiona jest na rys.

Do nadmuchu wykorzystuje sie powietrze ze sprezarek turbinowych silnikow odrzutowych lub
smigtowych (rys. c) lub gazy spalinowe (rys. d). Szczeline wylotowg umieszcza sie tuz przed klapg
lub na krawedzi klapy (zwyktej lub szczelinowej), tak aby wydmuchiwany strumien byt skierowany
stycznie do gornej powierzchni klapy. W czasie optywania klapy oddaje on swg energie kinetyczng
warstwie przysciennej, dzieki czemu ma miejsce zwiekszenie jej predkosci (o) oraz przejscie z ruchu
laminarnego w burzliwy (mniej wrazliwy na oderwanie).

Pozwala to na stosowanie nawet bardzo duzych katéw wychylenia zapewniajacych duzg
skutecznos$c¢ klap. Zwiekszenie predkosci w warstwie przysciennej nie tylko zapobiega oderwaniu
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strumienia (rys.) nad klapa, lecz takze zwieksza panujgce tam podcisnienie i oczywiscie nosnos¢
skrzydta.
Przyktad zmiany rozktadu cisnienia wzglednego p oraz wspotczynnika sity nosnej ¢, w wyniku
zastosowania zdmuchiwania warstwy przysciennej z krawedzi natarcia skrzydta i klapy
przedstawiono na rys. Jak z niego wynika, najbardziej skuteczne jest stosowanie klap przednich
zwyktych i tylnych z nadmuchem (c) lub tylko
klap tylnych z jednoczesnym nadmuchem
krawedzi natarcia skrzydta (d).
W przypadku skrzydet o cienkich profilach i
duzych katach skosu wraz ze wzrostem
skutecznosci klap nastepuje wczesniejsze
oderwanie strumienia na krawedzi natarcia.
Pocigga to za sobg oczywiscie zmniejszenie
ok Zastosowanie klapy przedniej lub
nadmuchu krawedzi natarcia stan taki
przesuwa na wieksze katy natarcia, umozliwia
wiec lepsze wykorzystanie nosnosci klap
tylnych z nadmuchem.

Podstawowym parametrem
charakteryzujacym skutecznosc stosowania
nadmuchu jest impuls dodatkowego strumienia.

Jderwanie strumieniq

7

m-V
¢, =——, gdzie:
.S g

Ligeima J,frzya’fa.- .. q . . .
=y m-masa powietrza wydmuchiwanego w ciggu 1
% / sek.,
/ﬁ V- predkos¢ wylotu ze szczeliny,
S- powierzchnia skrzydet objeta nadmuchem,
\ e . p-V?
Skregais wypsciowe g- cisnienie dynamlczne q=

bez wyahyangeh Alge

Jak widac¢ z rys.a wspétczynnik sity nosnej Acz
rosnie gwattownie wraz ze wzrostem cu az do
o i3 pewnej wartosci, ktérg mozna uzna¢ za granice
Rys. 0.20. Zmiana. rozkladu elinieni led © oraz wspblezynnika sitv noénej OpjfacaanéCi Sterowania WarStwa_ przyéCienna
za pomocg nadmuchu. Dla wszystkich bowiem krzywych charakterystyczne sg dwa odcinki, w
przyblizeniu prostoliniowe, nachylone pod réznymi katami. Na pierwszym z nich wiekszy przyrost Acz
przy matych warto$ciach impulsu wyjasnia sie dziataniem strumienia na warstwe przyscienng;
na drugim wieksze wartosci impulsu — wzrostem cyrkulacji i efektem samego strumienia (sitg jej
reakcji). Z energetycznego punktu widzenia, bardziej celowe jest wykorzystywanie pierwszych
odcinkéw krzywych, na ktoérych przyrost Acz osiggany jest przy mniejszych stratach energii
(ilosci powietrza pobranego ze sprezarki silnika). W celu wyjasnienia wptywu impulsu cu na
wiasnosci nosne skrzydfa na rys.b przedstawiono krzywe czmax i Ks w funkcji cp.
Z wykreséw widag, ze i w tym przypadku najwiekszy przyrost obserwuje sie na odcinku cu= 0,1+0,2.
W praktyce impuls o takiej wielkosci jest mozliwy do zrealizowania, co pozwala na uzyskanie
Acz=1,3+1,65 i oczywiscie zmniejszenie predkosci startu o 35+40% oraz dtugosci rozbiegu w
przyblizeniu 2 razy.
Podstawowa wada klap z nadmuchem jest fakt, ze ze sprezarki silnika nie mozna odprowadzac
wiecej niz 5+10% zassanego przez nig powietrza, ze wzgledu na dopuszczalng temperature pracy
turbiny. Pobor gazéw wylotowych jest bardziej ztozony konstrukcyjnie ze wzgledu na. ich wysoka
temperature, co zmusza do stosowania dysz i przewoddw wykonanych ze stali zaroodporne;j.
Komplikuje sie przy tym konstrukcja i wzrasta jej ciezar.
Wada rozwigzan przedstawionych na rys.d jest koniecznos¢ zastosowania materiatéw
zarowytrzymatych w konstrukcji nie tylko klapy, lecz i skrzydfa, co rowniez komplikuje konstrukcje
(konieczno$¢ uwzglednienia naprezen termicznych).
Niemniej jednak klapy z nadmuchem znalazty szerokie zastosowanie w wielu samolotach
mysliwskich i pasazerskich. Zastosowano je m.in. na amerykanskich samolotach serii 100:
F-100 (od modyfikacji D), F-101 i F-104 (nadmuch stosowany automatycznie po wychyleniu klap o
kat 6kl >15°) oraz F-4C (nadmuch na klapy przednie i tylne), brytyjskich ,Scmitar" i ,Buccaneer”,
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szwedzkim ,Viggen" (klapy skrzydta przedniego) oraz francuskim Etendard IV M (nadmuch na klapy
przednie i tylne).

Ciekawy rodzaj klapy z doprowadzeniem energii z zewnatrz zastosowano na samolocie ,Bronco"
(rys.). Zrédtem dodatkowej energii kinetycznej jest obracajacy sie przed klapa cylinder. Po
wychyleniu klapy nad gérng powierzchnie skrzydta wysuwany jest dtugi cylinder, ktory obracajgc sie
z duzg predkoscig praktycznie nie ma wptywu na wzrost oporu.

Dzieki temu, ze na gbrng powierzchnie klapy oddziatywuje strumieh powietrza sptywajacy z
obracajacego sie cylindra o predkosci obwodowej wiekszej od predkosci strumienia V, nastepuje
zwiekszenie energii kinetycznej w warstwie przyscienne.

Y _s5g

Zapobiega to jej oderwaniu. Przy wychyleniu klapy o kat 5kl= 60° i stosunku V' otrzymano
Cz max = 4,1 (przy u=0 i Cz max = 1,4). W czasie badan stwierdzono, ze zjawisko oderwania nie
zachodzito nawet przy wychyleniu klapy o kat 6kl =100°.

Klapy strumieniowe. Przy duzych impulsach c, (rzedu jednosci lub wiecej) przyrost C, nastepuje
gtownie dzieki wzrostowi cyrkulacji . W tym przypadku sam strumien powietrza odgrywa role
pewnego rodzaju klapy, dlatego tez stosowanie

b

Lecher? powietrzny

824, Wplyw klapy strumieniowej na parametry profilu zastepezego oraz roz-
kiad clinienia

=P+ Ksinf
. :‘1‘5\9‘5“3

Rys. 9.23. Zasada dzialania klapy strumieninwai

mechanizacji aerodynamicznej, ze wzgledu na skomplikowanie i wzrost ciezaru konstrukcji, jest
niecelowe. Dziatanie klapy strumieniowej polega na wydmuchiwaniu strumienia gazow z silnika pod
okreslonym katem ze specjalnej szczeliny (dyszy) umieszczonej na krawedzi sptywu skrzydta. W
locie z duzg predkos$ciag strumien moze by¢ skierowany poziomo (rys. a) i wytwarza woéwczas cigg
niezbedny do pokonania oporéw aerodynamicznych, a w czasie startu i lgdowania jest skierowany
pod okreslonym katem dajac pewng sktadowg pionowg. W ostatnim przypadku obraz przeptywu
ulega radykalnej zmianie, poniewaz punkt wejscia przesuwa sie z noska na dolng powierzchnie
skrzydta (rys.b).
Wskutek optywu strumienia dookota ostrej krawedzi natarcia wystepuje tam oderwanie, ale strumien
zewnetrzny ponownie zostaje ,przyssany" do profilu w miejscu wyptywu strumienia wewnetrznego z
dyszy. Wskutek tego nad skrzydtem tworzy sie ,pecherz" nieruchomego powietrza, w ktérym panuje
podcisnienie. Pecherz ten uzupetnia jak gdyby ksztatt profilu, zwiekszajgc jego grubos¢, wypukiosc i
cieciwe (rys.).
W ten sposéb strumien zewnetrzny optywa skrzydio zastepcze o duzej cieciwie i krzywiznie, co
prowadzi do zmiany rozktadu ci$nienia na skrzydle rzeczywistym i wzrostu no$nosci jego tylnej
czesci.
Na skrzydio dziata takze sktadowa pionowa K -sin f zwiekszajgca warto$¢ P, do wartosci
P. (rys. a). Jak wynika z badan, jej udziat w zwiekszaniu c, nie przekracza 15+20% (rys.), zwlaszcza

przy c, <2+3. Przyrost c, wynikajacy z dziatania klapy strumieniowej wzrasta wraz ze wzrostem kata
pochylenia strumienia f i impulsu c,.
Praktyczne zastosowanie klap strumieniowych na wspotczesnych samolotach o ciggu jednostkowym

K ~ 1 umozliwia osiagniecie C, = 3,0+4,0.
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5. 9,29, Samolot dodwiadezaln RTHR - MINATYZOWany: Iy
¥ NORTHROP X-21A amina oWan; oplywem
P 1A z lamj YZOw m

e D u:-m
M) [Ty f
v

szczelﬁnis.25‘30.];5.::::“:.? ! ukiad kanatéw w skraydie samolotu X-21A
e o — Zblorezy, 3 — otwér, 4 — —_
owadzajacy, 6 — pokrycie o Konstrukeli neaenroner or] 0, WeWnatrzny kanal

Ze wzgledu na koniecznos¢ stosowania
nowych materiatéw w budowie ptatowca oraz
wzgledy stateczno$ci, klapy strumieniowe nie
wyszly obecnie poza stadium prob.
Istotng wadg klapy strumieniowej jest
powstawanie duzego momentu
pochylajacego od sktadowej pionowej K
sinB. W celu jego zrbwnowazenia
niezbedne jest znaczne wychylenie steru
wysokosci do dotu (co zmniejsza site
nosng samolotu) i zwiekszenie jego
skutecznosci przy matych predkosciach
lub zastosowanie takiej klapy, by reakcja
strumienia przechodzita przez srodek
ciezkosci samolotu.

Natomiast dodatkowgqg zaletg klapy
strumieniowej jest to, ze kat natarcia
odpowiadajacy C; max Wraz ze wzrostem
c. poczatkowo maleje (do c, =2,0), a
nastepnie dos¢ szybko wzrasta.
Odréznia to w sposoéb szczegolny klapy
strumieniowe od pozostatych, dla ktérych
kat odpowiadajacy C, max Przy wzroscie
kata 6y maleje.

Dzieki temu klapy strumieniowe, poza
znacznym polepszeniem nosnosci
skrzydta przy matych predkosciach,
odsuwajg zjawisko oderwania strumienia
na wieksze katy natarcia i jednoczesnie
zabezpieczajg samolot przed
niebezpieczenstwem zwalenia sie na

skrzydto na matej wysokosci i przy matej predkosci (w locie na duzych katach natarcia) w
przypadku wystapienia podmuchoéw pionowych wstepujgcych.

144

)
z 6’[/ 4

8.25, Zmiana C, w funkecji Cp skrzydla wyposazonego w klape strumieniowsa

tks a dotyezy przyrostu C, wynikajacego ze zmiany rozkladu sit
nych na profilu, r — od skladowei pionowej K sin f)

Sterowanie optywem laminarnym

aerodynamicz-

WyZej wspomniano, ze jednym ze sposobdw poprawy charakterystyk skrzydta, jest odsysanie

warstwy przyscienne;.
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Jezeli jest ono realizowane tylko w okreslonych miejscach skrzydia, to zaliczamy go do urzadzen
sterujgcych warstwag przyscienna.

Jesli warstwa przyscienna odsysana jest z catej powierzchni skrzydta, to ten sposdb zwiekszania
nosnosci skrzydta okresla sie jako sterowanie optywem laminarnym.

a o ) v
= (06+07)b
A
g
b Warstwa |
przyscienna \
b v

q5b - ‘ Warstwa / S
brzyscienna

Rys, 9.26, Rozkiad predkosci V i zmiana grubosci 0 warstwy przySciennej przed i po
Jej zassaniu (a) lub zdmuchnieciu (b)" ’ ’

Odsysanie zwieksza predkos¢ strumienia optywajacego skrzydto przez odprowadzenie z niego
czgsteczek powietrza, ktore ze wzgledu na istnienie sit tarcia utracity energie kinetyczna.

Zmniejszenie grubosci warstwy oraz zwiekszenie jej energii (rys.a) zabezpiecza skrzydto przed
oderwaniem strumienia na czesci potozonej przed punktem odsysania, za ktérym tworzy sie nowa
warstwa.

Prowadzi to do znacznego przyrostu C, max Z jednoczesnym spadkiem ¢y max (ZWigzanym z
wydtuzeniem laminarnej strefy warstwy przysciennej; rys), co podwyzsza doskonatos¢ skrzydta i
samolotu. Ten rodzaj odsysania zastosowano na szwedzkim samolocie mysliwskim

SAAB J-35A ,Draken".

Jak wynika, z rys, laminaryzacja przeptywu catego skrzydta za pomocg ciggtego odsysania warstwy
przysciennej prowadzi w przyblizeniu do pieciokrotnego zmniejszenia oporu.

Tak znaczne zmniejszenie oporu prowadzi oczywiscie do odpowiedniego wzrostu doskonatosci
aerodynamicznej samolotu, od ktérej zalezy bezposrednio cigg niezbedny zespotu napedowego oraz
zasieg. Niewatpliwe korzysci, jakie wynikajg z laminaryzacji przeptywu sprawity, ze przeprowadzone
zostaly niezbedne badania oraz obliczenia, ktére pozwalajg na okreslenie korzysci, jakie mozna
osiggnac przez laminaryzacje przeptywu, zwtaszcza w samolotach o duzym zasiegu.

Na przyktad poréwnanie dwdch samolotéw o tym samym ciezarze uzytecznym. (23 000 kG) i tym
samym ciezarze startowym, z ktérych jeden ma skrzydta klasyczne, a drugi laminaryzowane,
wykazuje mozliwos¢ zwiekszenia zasiegu tego drugiego o0 60% (rys. ).

Zaktadajgc natomiast alternatywnie ten sam zasieg, ciezar startowy samolotu z powierzchniami
laminaryzowanymi bedzie o 18°/0 mniejszy. Pocigga to oczywiscie za sobg réznice w kosztach
eksploatacji, ktéra zwieksza sie w miare wzrostu zasiegu.

Powyzsze przyktady wykazujg, jak waznym czynnikiem w zmniejszaniu oporu moze by¢ sterowanie
optywem laminarnym, dajace w, efekcie zwiekszony zasieg i mniejsze koszty przelotu. Niemniej
jednak dotychczasowe proby przeprowadzone na samolotach brytyjskich D.H.100 ,Vampire" i

H.P. 113 oraz amerykanskich F-94, X-21A (rys. ) i XV-11A tylko czesciowo potwierdzity tak
optymistyczne przewidywania. Wigze sie to oczywiscie z technicznymi mozliwosciami
wspotczesnego lotnictwa zapewnienia optywu laminarnego na 100% powierzchni

(dolnej i gornej skrzydta).
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Na przyktad na samolocie X-21A (modyfikacja samolotu bombowego B-66 ze skrzydtami samolotu
pasazerskiego DC-8 wykonanymi w podziatce .1 : 2,5) po wielu latach préb udato sie
zlaminaryzowaé zaledwie 50 — 70% powierzchni. Warstwa przyscienna w tym samolocie odsysana
jest przez specjalne sprezarki umieszczone w dwoch gondolach podskrzydtowych. Odsysanie
odbywa sie przez szczeliny rozmieszczone wzdtuz rozpietosci (rys.) o facznej dtugosci 5,17 km i
szerokosci od 0,0625 do 0,20 mm (w samolocie XV-11A zamiast szczelin zastosowano otwory o
srednicy 0,76 mm). Powietrze ze szczelin poprzez ponad 800 000 otwordéw odprowadzane jest przez
okoto 70 000 kolektorow zbiorczych do kanatu odprowadzajgcego.

Liczby te oraz wymiary szczelin i otworow wskazuja, jak powazne problemy techniczne wigze sie z
tego rodzaju rozwigzaniem (jak wynika z danych opublikowanych przez firme Northrop, rozszerzenie
laminaryzacji na pozostatg czes¢ skrzydta wymaga zwiekszenia liczby szczelin). Dalsze trudnosci
uniemozliwiajgce (chwilowo?) zastosowanie sterowania optywem laminarnym w samolotach
seryjnych wynikajg z koniecznosci zapewnienia odpowiedniej wytrzymatosci i sztywnosci

skrzydet, zwtaszcza w warunkach dziatania obcigzeh dynamicznych dynamicznych i cyklicznych
/zasadniczy wptyw na wytrzymatosé zmeczeniowg majg osrodki koncentracji naprezen,

a wiec szczeliny i otwory/.
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Mechanika lotu

Przedmiot mechaniki lotu
Mechanika lotu rozpatruje ruchy samolotu oraz sity dziatajgce na samolot podczas lotu.

Rozréznia sie loty (ruchy):
-ustalone,
-nieustalone.

Sity dziatajgce na samolot w czasie lotu mozna podzieli¢ na:
-sity aerodynamiczne /R, P,,Py/,

-sity rozporzgdzalne zespotu napedowego /T/,

-sity masowe (np. od masy samolotu, sit bezwtadnosci).

Dla uproszczenia rozwazah w mechanice lotu przyjmuje sie, ze

-wszystkie sity dziatajgce na samolot w czasie lotu przytozone sg w srodku masy samolotu,
zwanym srodkiem ciezkosci,

-sity boczne (wzdtuz osi y—y) nie wystepuja w lotach symetrycznych,

-sity dziatajgce na usterzenie, lotki, klapy itd. nie wystepuja,

Dla wyznaczenia wielkosci sit konieczne jest wyznaczenie uktadow wspotrzednych:

-Oxyz — zwigzanego z samolotem,

-0xqyqZ, —zWigzanego z ziemia.

-\cé“‘/’/ N W uktadzie zwigzanym z samolotem:
¢ -0$ 0-x skierowana jest wzdtuz wektora
predkosci lotu i nazywana jest osig
predkosci,

-0$ 0-z jest prostopadta do wektora

predkosci lotu, lezy w ptaszczyznie symetrii

samolotu
i nazywana jest osig sity nosnej.,

Xg -0$ 0-y jest prostopadta do ptaszczyzny x-z,
skierowana jest wzdtuz prawego skrzydta
samolotu i nazywana jest osig sity bocznej.
Uktad ten jest bardzo wygodny przy
obliczeniach osiggdéw samolotu.

\F:'??delr masy .
samalaiu

Drugi uktad osi stosowany jest przy rozpatrywaniu ruchu samolotu wzgledem Ziemi, z ktorg ukfad ten
jest zwigzany.

-08$ 0-z, jest osig pionowag rownolegta do kierunku sity ciezkosci i skierowana jest w strone ziemi

-0$ 0-x, jest osig pozioma prostopadtg do osi 0-z,4 i skierowana jest w strone ruchu samolotu

-0s$ boczna 0-y, jest prostopadta do ptaszczyzny xg-z,.

Kat natarcia o jest to kat zawarty miedzy osig podtuzng samolotu t lezacg w ptaszczyznie symetrii
/a dokfadniej —cieciwg skrzydta/ a ptaszczyznag z-y.

Kat ¢ jest to kat zawarty miedzy osig podiuzng samolotu t a osig dziatania sity ciggu T.

Kat O jest to kat wznoszenia, zawarty pomiedzy ptaszczyzng ziemi a linig dziatania wektora
predkosci.
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Loty ustalone

Loty ustalone sg to takie ruchy samolotu, podczas ktérych sity i momenty dziatajgce na samolot
rownowazg sie, to znaczy, ze sumy ich rzutéw na osie xyz réwnaja sie zero. W lotach ustalonych
predkos$¢ jest jednostajna, a przyspieszenia nie wystepuja.

Suma sit i momentéw o tych sit dziatajgcych wzgledem wszystkich trzech osi uktadéw réwna jest 0.

> X=0 > M, =0
DY=0 DM, =0
>Z=0 Y M. =0

Predkoéci lotu samolotu

Predkos¢ wzgledem powietrza Voo
Strumien powietrza optywajgcy samolot ulega deformacji. W pewnej odlegtosci od samolotu, gdzie
przeptyw strumienia powietrza nie jest zaktécony obecnoscig ciata optywanego, predkos¢ strumienia
oznacza sie V., (w aerodynamice) lub tylko literg V i nazywa sie jg predkoscig lotu. Predkos¢ ta w
mechanice lotu nazywa sie predkoscig wzgledem powietrza lub predkosciag rzeczywista V..
Predkosé przelotowa V, (podrozna).
Jest to predkos¢ samolotu wzgledem ziemi. Warto$¢ predkosci przelotowej V, zalezy m.in. od stanu
atmosfery. W atmosferze bezwietrznej predkos¢ przelotowa V, réwna sie predkosci V wzgledem
powietrza. Jezeli natomiast samolot leci w atmosferze wietrznej, to predkosc V, wzgledem
predkosci V rézni sie co do wartosci, gdy kierunek wiatru zgodny jest z kierunkiem lotu (przy wietrze
czotowym lub tylnym), lub rézni sie co do wartosci i kierunku, gdy kierunek wiatru nie pokrywa sie z
kierunkiem lotu.
Predko$¢ wskazywana V; i predko$¢ przyrzadowa Vp,.
Podczas lotu pilot ocenia predkos¢ samolotu wedtug wskazah predkosciomierza.
Predkosciomierz nie mierzy bezposrednio predkosci, lecz réznice miedzy cisnieniem catkowitym i
statycznym, wskazujac wielko$¢ cisnienia dynamicznego:

_pV
17
W przypadku istnienia idealnego przyrzadu nie wymagajacego zadnych poprawek zwigzanych ze
zmiang gestosci p /z powodu $cisliwosci powietrza/, predkosé przyrzadowa V,, nazywataby sie
predkoscig wskazywana Vi, tzn. ze V,, = V..
Takie zatozenie prowadzi do znacznych btedéw w ocenie predkosci i w rzeczywistosci
gdzie:
Vi=vprz +6Vprz +6Vaer +6Vi sc

gdzie:

o8V, -poprawka przyrzadowa wskazan danego przyrzadu okreslana laboratoryjnie w porownaniu ze
wskazaniami manometru wodnego ; do kazdego szybkosciomierza zatgczony jest wykres poprawki
przyrzadowej, ktérej wielkos¢ moze ulega¢ zmianie w czasie eksploataciji, totez nalezy jg okresowo
sprawdzag;

dVaer -poprawka aerodynamiczna zalezna od stopnia odksztatcenia strumienia przez sama rurke
Pitota oraz od zaburzen strumieni wywotanych przez samolot, w zwigzku z tym rurke

Pitota ustawia sie mozliwie daleko od miejsca silnych zaburzeh optywu;

dVi¢c - poprawka uwzgledniajgca scisliwos¢ powietrza.

Na skutek wptywu Scisliwosci powietrza cisnienie predkosci jest wieksze w poréwnaniu z ci$nieniem
predkosci, ktére wystepuje przy danej V i p w osrodku nieécidliwym, wobec czego poprawka ta jest
zawsze ujemna.
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Przyktad:
Gdy przy H=0
VrzO = Vi [¢)
V.

rz0 =1_H
JA A
ze ze wzrostem wysokosci roznica miedzy predkoscig lotu V., a predkoscig wskazywang V; rosnie;
np.na H=10000m V,; jest 1,72-krotnie mniejsza od V,,.

wtedy V_, =

, Z czego wynika,

Lot poziomy
Réwnania lotu poziomego

Lot poziomy jest to ruch samolotu po poziomej linii prostej ze statg predkoscia.
W locie poziomym dziatajg na samolot sity:

-sita nosna P, skierowana prostopadle do kierunku ruchu,

-sita ciezkosci Q skierowana pionowo w dot,

-sita oporu czotowego P, skierowana przeciwnie do kierunku ruchu,

-sita ciggu T silnika.

Réwnania lotu poziomego majg nastepujaca postac:
P —T-cos(a—g0)=0

P —T-sin(a—go)—Q=0

W locie poziomym zazwyczaj (a — (p) < 10° ,wobec czego przyjmuje sie, ze

sin (a-¢)<0, cos (a-@)~1.Réwnania ruchu lotu poziomego przyjmujg wtedy postac¢:
Py=T

P.=Q

Spetnienie warunkow ujetych tymi rGwnaniami jest niezbedne do zrealizowania ustalonego lotu
poziomego.

Predkos¢ niezbedna lotu poziomego

Predkosé, jaka potrzebna jest do zrealizowania lotu poziomego przy danej sile ciezkosci Q i kacie
natarcia a. nazywana jest predkoscig niezbedna V,. Wprowadzajac do pierwszego réwnania ruchu
lotu poziomego (5.3) wartos¢:

N
P=cf s
otrzymuje sie:
p-V:

P=0=cf—s

Z wyrazenia tego wyznacza sie predkosc, ktdra okresla, jaka musi by¢ jej warto$¢, aby pierwszy
warunek lotu poziomego zostat spetniony; predkos¢ ta nazywana jest predkoscig niezbedna lotu
poziomego V,,
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Vv, = 20
c..p-§

Ze wzoru tego wynika, ze:

-ze wzrostem jednostkowego obcigzenia Q/S wartos¢ V,, wzrasta,

-ze wzrostem wysokosci lotu V, rosnie, gdyz maleje gestosc¢ powietrza p,

-ze wzrostem wartosci c,, czyli w miare wzrostu kata natarcia do o ,V, maleje.

Ciag niezbedny T, do lotu poziomego
Z pierwszego réwnania lotu poziomego wynika, ze w celu otrzymania lotu ze statg predkoscig
spetniony musi by¢ warunek:

p-V:

P =T=c, S,

to znaczy, ze do pokonania oporu czotowego w locie poziomym potrzebny jest cigg zrédta napedu,
ktéry nazywany jest ciggiem niezbednym T,:
2
PV
2

Ciag niezbedny mozna wyrazi¢ za pomocg doskonato$ci aerodynamicznej samolotu K.
Dzielgc stronami réwnania lotu poziomego otrzymamy:

T}’l :cx

P P
z :2, poniewaz —=K ,to T, :2
Px Tn X

Ciag niezbedny T, jest wprost proporcjonalny do masy

o 2 samolotu i odwrotnie proporcjonalny do jego doskonatosci.
e ™ Z rys. wynika, ze podczas lotu na kacie natarcia ap, wielkosé T,
jest minimalna.

Predkos¢ lotu poziomego na kacie natarcia ot Nazywana jest
predkoscig optymalng Vop:.

Lot o kacie natarcia roznym od o, powoduje wzrost wartosci Tp,.
Przy kacie natarcia o, warto$¢ T, zmierza asymptotycznie do
nieskonczenie wielkiej wartosci. Nie mozna wiec zrealizowac lotu
poziomego z dowolnie duzg predkosciag, gdyz nie dysponujemy
odpowiednio wielkimi ciggami silnikow.

IR

R ==

=)
——
kS
5

\V

8

oy g
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Ciag rozporzadzalny T,

a,r . . . . . T
e Ciag rozporzadzalny T, jest to ciag, jaki moze dac¢ silnik przy
*-E“a Ciag rozporzqazalny Ty réznych predkosciach lotu i przy réznych stopniach
~= dtawienia.
Silniki ttokowe wytwarzajg cigg za pomocg smigta.
A2l Ciag rozporzadzalny zespotu silnik — $migto (ZSS) wyraza
Cagnzziey - gie wzorem:
N
T. =—=n_(N),
| = (N)
o i gdzie:
Ne- moc uzyteczna mierzona na wale silnika w W,
Vlkm/h] V - predkos¢ lotu w m/s,
Ns-Sprawnosc¢ smigta.
bgr Cigq rozperzqdzainy I
oot P Mmay Silnik turboodrzutowy wytwarza site ciggu bezposrednio.
n 47% el Przy zwiekszaniu predkosci lotu ciag Tr poczatkowo maleje,
N T -/ by po przekroczeniu predkosci ok. 400 km/h powoli
Tt LI =REY wezrastat. _ _
L,‘, Krzywg ciagéw dla ZSS i TOS przedstawiono na rys.
\ ) Lot poziomy jest mozliwy tylko dla tych zakreséw lotu, w
Frmin Fopt 2 ' ktorych T, < T..
] Predkos$¢ maksymalng Vimax I0tu poziomego na danej
VIkm/s) wysokosci H otrzymamy w punkcie przeciecia krzywych T, i
Ynin Vot Yk Viax Tn, tzn. przy catkowicie otwartej przepustnicy w przypadku

silnikéw ttokowych i przy maksymalnej predkosci obrotowe;j

rys. Krzywe ciggoéw . a.dla ZSS, b.dla TSO X A
turbiny ntmax Silnikdw odrzutowych.

Charakterystyczne predkosci lotu poziomego

Charakterystycznymi predkosciami lotu poziomego sg Vimin, Vopts Veks Vmax-

Predkoscig minimalng V,,, nazywa sie najmniejszg predkos¢ lotu poziomego, przy ktérej sita nosna
jest jeszcze wystarczajgca do zréwnowazenia masy samolotu na danej wysokosci.

Gdy kat a=ay i ¢,=0, predkos¢ niezbedna lotu poziomego zmierza do nieskonczonosci, zas gdy

0= Or, @ Cz = Czmax, Predkosc¢ niezbedna osigga swojg wartos¢ minimalna.

Ze wzgledu na to, ze c, max WYstepuje przy kacie o, przy ktérym samolot traci swa statecznosc i
sterownos$¢ poprzeczna, predkos¢ Vi, traktuje sie jako teoretyczng predkosé minimalng, ktérej w
ustalonym locie poziomym nie nalezy stosowac.

Predko$¢ optymalna V,,, jest predkosScig lotu, przy ktorej doskonatos¢ jest najwieksza, a ciag
niezbedny T,— minimalny.

Kmaxz[c—zj ,gdzie
C'x max

K- doskonato$é aerodynamiczna samolotu
2
y o[ 20
czopt ’ p : S

opt
Predkos$¢ optymalna jest dla samolotéw z silnikiem odrzutowym praktycznie minimalng predkoscig
lotu poziomego, wobec czego pilot musi znad jej wielko$¢ dla danego typu samolotu.

Predkos¢ ekonomiczna V dla samolotow z silnikami ttokowymi jest praktycznie minimalng
predkoscig lotu poziomego i realizowanie lotu z mniejszymi predkosciami nie jest wskazane.

20

Vek =T <
czek 'IO'S
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Maksymalng predkos¢ lotu poziomego Vnax Otrzymujemy w punkcie przeciecia krzywych mocy N, i N,
lub krzywych ciggu T, i T; przy maksymalnej predkosci obrotowej silnika.

Zakresy lotu poziomego
Teoretycznie lot poziomy jest mozliwy na wszystkich katach natarcia od o do oy, czyli w catym
przedziale predkosci od Vin dO Viax.
W praktyce jednak caty przedziat predkosci dzieli sie na dwa zakresy lotu (rys. ).
Ustalony lot poziomy realizuje sie tylko w | zakresie.
Jezeli podczas lotu z predkoscig V4 w | zakresie z jakichkolwiek przyczyn nastapi zwiekszenie
predkosci lotu do Vl' /podmuch wiatru zgodny z kierunkiem lotu samolotu/
i przy niezmiennym potozeniu manetki gazu, to nastgpi niedobdér mocy (ciggu), tzn. N, > N, lub
T, > T, na tej predkosci, wobec czego samolot samoczynnie powrdci
do poprzedniej predkosci V.
Jesli nastgpi zmniejszenie predkosci do Vl" /podmuch wiatru przeciwny do kierunku lotu/, to na tej
predkosci N, < N, lub T, <T,, czyli zaistniat nadmiar mocy (ciggu), co powoduje samoczynne
zwiekszenie predkosci samolotu do poprzedniej predkosci V4.

r : W | zakresie lotu samolot posiada wiasciwosé
[ , utrzymania zadanej /potozeniem manetki
gazu/ predkosci lotu bez ingerenciji pilota.

l
[l zakres i I zakres n JeZeli natomiast lot odbywa sig w Il zakresie
] z predkoscig V; i z jakichkolwiek przyczyn
! nastapi zwiekszenie predkosci do V,, to
i T zaistnieje nadmiar mocy (ciagu) N, < N, lub
-
— ! To<T.

Na skutek tego przy niezmiennym potozeniu
| | manetki gazu samolot zwiekszy samoczynnie
; predkos¢ lotu.
I I ‘ y Gdy nastgpi zmniejszenie predkosci lotu do

vl Vs ‘ffp? u Y y}r * ¥, wystepujacy niedobér mocy (ciagu), tzn.
Nn > N; lub T, > T, powoduje, ze samolot w

dalszym ciagu zmniejsza predkosc lotu az do V.

Wykonujac lot w | zakresie, aby zmniejszy¢ predkosc lotu, pilot przesuwajac manetke gazu na siebie"
zmniejszajac predkosc obrotowq silnika oraz

zwiekszy¢ kat natarcia.

Wykonujgc zas$ lot w |l zakresie, aby zmniejszy¢ jego predkosc¢ pilot musi wykona¢ ruch manetkg ,,od
siebie",

zwiekszajac predkosc obrotowg silnika oraz

zwiekszy¢ kat natarcia.

Jest to ruch nienaturalny i utrudnia pilotowanie.

Il zakres jest zakresem lotu, w ktérym i

nie nalezy wykonywac lotu poziomego
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Biegunowa lotu poziomego

Z warunkéw lotu poziomego wiadomo, ze:

T4 ) 2
;”1 Pz:Q:C’zp2 S
e ‘\»} ot Wyrazajac predkosc lotu przez V= Ma « a wyznaczamy z
' 6 powyzszego rownania wspotczynnik sity nosnej

> 20 c 20
08 /’U/B — c. = = = > ,gdzie ¢ =——-—

//o,'l p-Ma”-a”-S Ma p-a -S
a7 / // . P . . . ;.
é v Wspétczynnik c jest staty podczas lotu na statej wysokosci H.
// 7% Z powyzszych rozwazan wynika, ze podczas lotu ustalonego na
] 7 _ statej wysokosci wspoétczynnik c, jest zalezny tylko od liczby Ma.
/1 Obliczajac kilka wartosci wspoétczynnika c, na statej wysokosci dla
4 / réznych wartosci Ma, otrzymamy na kazdej krzywej c,= f(c,) dla
“ / /“/'8- poszcgegélnych liczb Ma tylko jeden punkt, na ktérym jest mozliwy
d lot poziomy.

’ / Laczac te punkty wykreslamy biegunowa lotu poziomego dla danej
i 083 niezmiennej wysokosci H.
g2

087
g R

pﬁz/o—

wego | Gy

0 qo2 404 Gos  qos g1

Rys. 5-9. Biegunowa lotu poziomego

Lot wznoszacy

Réwnania lotu wznoszacego

Wznoszenie samolotu jest to lot ustalony po torze prostoliniowym nachylonym do poziomu pod
pewnym katem ®> 0. Rzutujac sity dziatajgce na samolot na osie x i z, otrzymujemy nastepujace
réwnania ruchu lotu wznoszacego:

ZX:T.cos(a—(p)—Pz ~Q-sin®=0
ZZ:T-sin(a—go)+Pz —Q0-cos®=0

Poniewaz roznica katéw a-¢ daje bardzo matg warto$§¢, mozna przyjac, ze:
cos(a —p)=1

sin(a — @)~ 0
Po uwzglednieniu tych wartosci otrzymujemy:
T'=P +(Q-sin®
P =Q-cos®
W celu utatwienia poréwnan lotu wznoszacego z
lotem poziomym, parametry lotu poziomego
oznaczamy indeksem......

Na rys. przedstawiono schematycznie sity
dziatajgce na samolot podczas wznoszenia.

\ Linia horyzontu
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Predkos¢ niezbedna do lotu wznoszgceqo

Z drugiego warunku lotu wznoszacego (wzor) otrzymujemy
pV:

P =0=c, S =0 -cos®, z rbwnania mozna wyznaczy¢ predkos¢ niezbedng do wznoszenia:

20 -cos©®
Vg = .| ———
\ c.-p-S
czyli predkos¢ niezbedng do wznoszenia (w poréwnaniu z predkoscig lotu poziomego wynosi
Vo =Vg_oNcos®)

Sity aerodynamiczne lotu wznoszgcego

Sita nosna P, w locie wznoszacym jest o €95 mniejsza anizeli w locie poziomym.

Przy katach wznoszenia ®<20° mozna przyjac¢, ze cos®@=~1 i poming¢ wyrazenie cos®; wtedy:
PorPo =0

Jezeli wznoszenie odbywa sie pod katem >20°, trzeba uwzgledniaé wielko$¢ cos®.

Sita oporu czotowego Pye W locie wznoszgcym rowna sie

Py = Qcos C
K

0

Wielkos¢ K jest réwna ciggowi niezbednemu T, do lotu poziomego, ktéry z kolei rowna sie
oporowi T=P,.

Przy niewielkich katach wznoszenia zaktadamy, ze cos ®~1; mozna przyja¢, ze
Px@ ~ Px@zO

czyli cigg do lotu wznoszacego jest w przyblizeniu réwny ciggowi jak do lotu poziomego.

Ciag niezbedny do lotu wznoszacego.

Pierwsze rownanie ruchu lotu wznoszacego okresla
wielkos¢ ciggu niezbednego do zrealizowania tego

ff T lotu
To=Pg+Q-sin®
he-s Podczas wznoszenia cigg silnika musi pokonac nie
. tylko site oporu P, (jak ma to miejsce w locie

poziomym), lecz réwniez skladowg masy samolotu

Q sin ©. Pomijajac roznice wystepujace miedzy sitg
oporu czotowego Px w locie poziomym i przy
wznoszeniu mozna przyjac, ze

T,o=T,,+Q-sin®

CO oznacza, ze cigg niezbedny do wznoszenia jest
wiekszy od ciggu niezbednego lotu poziomego o

wartos¢ Q sin ©.

Qﬂn &

|
|

-
e

i"a;'rfne ymaxa Voax s _-_.-.;

Z rownania powyzszego wynika, ze:

-lot wznoszacy mozna realizowac w przedziale takich predkosci, w jakich istnieje nadmiar ciggu
zdolny do pokonania sity Px i sktadowej predkos¢ sin v;

-maksymalna predkos¢ wznoszenia jest mniejsza od maksymalnej predkosci lotu poziomego.
Na rys. przedstawiono krzywe ciggu podczas wznoszenia samolotu.
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Pionowa predko$¢ wznoszenia

Jezeli znana jest predkos¢ lotu Vg po torze nachylonym pod
katem ....mozna wyznaczy¢ sktadowg pionowa predkosc

g wznoszenia w (m/s),lub w postaci zaleznosci:
) 178
¥

B y .
w= Vo T Im/sl, gdzie:

Ve - predkos¢ predkos$¢ w czasie wznoszenia,
T, — nadmiar ciggu silnika.

Ze wzoru wynikajg nastepujgce wnioski:

-wznoszenie jest mozliwe dopdki posiadamy nadmiar ciggu /mocy/ silnika,

-przy maksymalnej predkosci w czasie lotu poziomego nie jest mozliwe przejscie do zakresu
wznoszenia.

Putap samolotu

Putap jest to pewna maksymalna wysokos¢ lotu, ktérg samolot moze osiggnaé.

Pojecie putapu odnosi sie do samolotow, ktorych silniki do swej pracy czerpig tlen z atmosfery (silniki
ttokowe, odrzutowe).

Dla samolotéw z silnikami rakietowymi pojecie putapu nie istnieje i mogg one uzyskiwaé dowolnie
duze wysokos$ci zaleznie od ilosci zapasu paliwa i utleniacza.

Rozrézniamy putap teoretyczny, putap praktyczny i putap dynamiczny.

Putapem teoretycznym nazywamy takg wysokosé, na ktérej pionowa predkos¢ wznoszenia jest
réwna zero (w = 0). Putap teoretyczny jest w praktyce nieosiggalny, gdyz czas wznoszenia na te
wysokos¢ jest nieskonczenie dtugi.

Putapem praktycznym nazywamy takg wysokos¢, na ktorej wartos¢ predkosci wznoszenia wynosi
jeszcze

-0,5 m/s dla samolotéw napedzanych silnikami ttokowymi oraz dla samolotéw poddzwiekowych,

-5 m/s dla samolotéw naddzwiekowych.

Putapem dynamicznym nazywamy maksymalnie najwiekszg wysokosc, ktdrg moze osiggng¢
samolot kosztem utraty energii kinetycznej przy jednoczesnym zachowaniu dostateczne;j
sterownosci.

W miare wzrostu wysokosci krzywe T, i N, =f(\V) obnizajq sie, a na putapie nadmiar ciggu lub mocy
(T2 lub Nop) réwna sie zero. Z tego powodu na putapie samolot moze lecie¢ tylko ustalonym lotem
T . poziomym, nie wykonujac
1 _ N, zadnych manewrow, w
H=Hout ,5/ T . . .
- przeciwnym bowiem razie
nastgpi utrata wysokosci.

A,
H=Hput y

[

i %

U

Rys. 5.26. Krzywe ciggu niezhbednego
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Opadanie z pracujgcym silnikiem

Réwnania ruchu

Opadanie samolotu jest to lot prostoliniowy po torze nachylonym do poziomu pod katem < 0.
Rzutujac sity dziatajgce na samolot na osie X i Z otrzymujemy réwnania ruchu lotu opadajacego:

Poniewaz réznica katow daje bardzo matg

P =Q-cos®

Linia horyzentu

Predkos¢ niezbedna podczas opadania.

Z réwnania
p-V:

P =c,
,o Jm

c.-p- S
W poréwnaniu do predkosci lotu poziomego wynosi:
Vn@ = VnG:O . VCOSG) ,gdZie

Vne=0— predkosc¢ lotu poziomego.

P =T+Q-sin®

S = Q-sin®, mozna wyznaczy¢ predkos¢ opadania:

wartos¢, mozna przyjac ze:
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Lot slizgowy — opadanie samolotu z niepracujgcym silnikiem

Réwnania ruchu

Lotem slizgowym (szybowym) nazywamy lot opadajacy po torze prostoliniowym nachylonym do
poziomu pod pewnym katem ®< 0°, przy ktérym sita ciaggu T = 0.

Na ptatowiec dziatajg tylko sity aerodynamiczna i ciezkosci. Dla spetnienia warunku rownowagi
catkowita sita aerodynamiczna R musi rownowazy¢ ciezar samolotu Q:

2
p-V S=0

R=c,-

2

Rzutujac sity dziatajace na samolot z
niepracujacym silnikiem (rys.) na osie x i z
otrzymujemy réwnania ruchu lotu $lizgowego:
> X=0-sin®-P, =0

ZZ =P -Q-cos®=0

po przeksztatceniu wzoréw otrzymujemy:

P =Q-sin®

P =Q-cos®

Predkos¢ lotu slizgowego
Mozna wyznaczy¢ predkosé lotu slizgowego ze
WZOru:

V= /—ZQ :
Cr-p-S

obliczajgc predkos¢ z obu wzordw: na P,i Py i
przyréwnujac te wzory do siebie otrzymamy

zaleznosc¢:
c. o 1
c, 120

Z rownania tego wynika, ze przy kacie aopt, przy ktérym doskonatos¢ samolotu jest najwieksza, kat ©
nachylenia toru bedzie najmniejszy, czyli tor lotu bedzie najbardziej ptaski

1
go . =—
gmm K

max

Zasieq lotu slizgowego

Zasieg lotu slizgowego obliczamy ze wzoru:
L=H-K,

gdzie:

H- wysoko$¢ rozpoczecia lotu slizgowego,

K- doskonatosé.

Jak widzimy, zasieg lotu zalezy przede wszystkim od doskonatosci, wielkosci zaleznej od kata
natarcia.

Maksymalny zasieg lotu slizgowego zostanie osiggniety przy maksymalnej doskonatosci,

tj. podczas lotu na optymalnym kacie natarcia o, Wtedy kat znizania © jest minimalny.
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Biegunowa predkosci lotu Slizgowego
Biegunowa predkosci lotu slizgowego wyraza zaleznos¢ miedzy predkoscia, lotu a katem nachylenia
toru lotu.

Znajac predkosé lotu samolotu po torze mozna z
biegunowej odczytaé predkos¢ pionowego opadania w i
kat o, z jakim samolot leci.
Jezeli lot odbywa sie na matym kacie natarcia, np. o ,
to predkos¢ lotu po torze V,: predkos$¢ pionowego
opadania w4, oraz kat pochylenia toru sg duze.
Zwiekszajac kat natarcia az do kata apt, Uzyskuje sie
najmniejszy kat nachylenia toru lotu, a zasieg lotu
slizgowego jest wtedy najwiekszy.
0° W celu uzyskania maksymalnej dtugotrwatosci lotu pilot
powinien zmniejszy¢ kat natarcia do o, przy ktérym
predko$¢ pionowego opadania jest najmniejsza — Wnin,
przy czym kat nachylenia toru nieco wzrosnie w
poréwnaniu do lotu na kacie ap. Kazda prosta
pochodzaca z uktadu poczatku, oprécz stycznej do
biegunowej wyznaczajacej aqpt, pPrzecina krzywg w dwoch
- punktach, tzn. ze lot slizgowy mozna wykonywac z
dwiema predkosciami i kagtami natarcia po torze
nachylonym pod tym samym katem ®. Matej predkosci
lotu uV odpowiadajg duze katy natarcia, a duzej predkosci lotu V odpowiadajg mate katy natarcia.
Obszar duzych predkoéci nazywa sie | zakresem lotu, za$ obszar matych predkosci— Il zakresem
lotu. Granicg miedzy | i |l zakresem lotu jest kat a.opt (rys.).
Il zakres lotu nie powinien by¢ wykorzystywany, ze wzgledu na koniecznos$¢ wykonywania
odwrotnych ruchow sterem, co utrudnia pilotowanie. Przejscie z Il zakresu lotu do | zakresu, tj. do
bardziej ptaskiego toru, uzyskujemy przez ,oddanie drgzka", a nie przez ,,sciagniecie” dragzka na
siebie.

¥

I zakres
oty

[ zakres

c;C.IE'
r
|

|
[
|

I Loty
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Zakret ustalony

Zakret nazywamy ustalonym, jezeli w locie bez slizgu predkosc¢ i wysokos¢ lotu oraz kat przechylenia
nie zmieniajg sie.
Réwnania ruchu w zakrecie ustalonym sag nastepujace

m-V?
Py =—"

O

T cos(a —¢)=P,

P,-cosy =0
2
P -siny = m-V
r
gdzie:

-masa samolotu,

-r- promien zakretu,

-V- predkosc¢ w zakrecie,

-y - kat przechylenia na skrzydto.

= vl
b
=
(a8
r
) |

linia-horzontuf]

przecigzenie dziatajace w kierunku osi ,z” bedzie miato warto$é zmienna,
zalezng od kata przechylenia
P 1

Z

n = =
Q cosy

z
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Promien zakretu mozemy obliczy¢ z trzeciego wzoru:
2m

y ="
c.-p-S-cosy

Przy jednakowej wartosci wspotczynnika c, w locie poziomym i w zakrecie, w celu uzyskania
przecigzenia n2>1, samolot musi lecie¢ w zakrecie z predkoécig wiekszg anizeli w locie poziomym.
Vzakr>Vmin ©=0

Predkos$¢ niezbedna do wykonania zakretu:

Vo = 20
i c.-p-S-cosy

Ciag niezbedny T, .. dla wykonania zakretu ustalonego wynosi:

nzakr z

N
T =c P e 22""’ S=Tg, N,

O tym, czy dobrane zostaty proporcje wychylenia lotek i steru
kierunku tak, ze w zakrecie rownowazg sie sity i zakret jest
wykonywany prawidtowo, pilot moze najtatwiej zorientowac sie
ze wskazan chytomierza poprzecznego, ktérego kulka powinna
przez caty czas znajdowac sie w potozeniu srodkowym.

Na schemacie obok przedstawiono uktad sit dziatajgcych

na kulke przyrzadu.:

-F —sita odsrodkowa,

7
-w =—, -predkos¢ katowa,
r

-m-masa kulki,
-F., — sita wypadkowa dziatajgca na kulke i decydujaca o
jej potozeniu.

Jezeli zakret jest wykonywany nieprawidtowo, to kulka nie zajmuje potozenia srodkowego, lecz:
-w przypadku wyslizgu zajmuje potozenie ,gorne” /po zewnetrznej stronie w stosunku do osi
zakretu/.

W czasie wyslizgu samolot jest
wypychany na zewnatrz zakretu na
skutek niezréwnowazenia sity
odsrodkowej przez sktadowa sity nosnej.

2
P -sin;/(m r

r

Wzrasta przy tym energia potencjalna
samolotu kosztem energii kinetycznej, to
znaczy kosztem predkosci, i jezeli pilot
nie zareaguje w pore sterami, badz
zmiang zakresu pracy silnika, samolot
tracac stopniowo predkosc, moze ulec
przeciggnieciu.

Przyczyng wyslizgu bywa zwykle
nadmierne wychylenie steru, sprzyjajace
wraz z malejgcg predkoscig do wejscia
samolotu w korkociag.
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-w przypadku zeslizgu zajmuje potozenie ,dolne” /po wewnetrznej stronie w stosunku do
osi zakretu/; samolot bedzie spychany w doét w kierunku osi zakretu.

Te rodzaj zakretu nieprawidtowego jest spowodowany nierébwnowagq sity odsrodkowej

i sktadowej sity nosne.

m-V?

P, -siny)

Boczny optyw usterzenia kierunku wywotany zeslizgiem bedzie pochylat stopniowo nos
samolotu ku dotowi, wprowadzajgc samolot w coraz to bardzie stromy i szybszy ruch w kierunku
ziemi.

os-zakretuf]
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Najgrubiej zaznaczony wektor, skierowany w strone lewego skrzydta powoduje zsuwanie sie
samolotu w strone osi zakretu.
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STATECZNOSC | STEROWNOSC

Pojecia podstawowe

Zespot wrasciwosci samolotu, stanowigcy o jego cechach podczas manewrowania, nazywamy
wiasciwosciami lotnymi.

Obejmujg one cechy samolotu po osiggnieciu przezen stanu réwnowagi /zdolno$é do wywazania i
podatnos¢ na zmiany wywazenial/ jak i cechy decydujgce o przeciwstawianiu sie samolotu zmianie
stanu réwnowagi /statecznosc statyczna/, a takze mozliwo$¢ zmian stanu rownowagi /sterownosc/.

Statecznosciag dowolnego obiektu /samolotu, statku, samochodu/ nazywamy zdolnos¢ do
samoczynnego powrotu do potozenia utraconej rownowagi z chwila, gdy przyczyna zaktdcajaca
rbwnowage zostata usunieta.

Sterownoscia dowolnego obiektu jest to zdolnos¢ do zmiany stanu rownowagi w wyniku uzycia
elementéw sterowania /w przypadku samolotu-steréw: kierunku i wysokosci oraz lotek,

w przypadku statku-steru, w przypadku samochodu-przestawienia két/.

WZORY

Istnieje Scista zalezno$¢ pomiedzy statecznoscig i sterownoscia.

Obiekt, ktéremu nadano konstrukcyjnie wiekszg statecznos¢ automatycznie staje sie mniej sterowny
i odwrotnie.

W przypadku samolotu ww. wtasciwosci, w odpowiednich proporcjach, nadaje sie konstrukcjom

w zaleznosci od ich przeznaczenia.

Samolotom transportowym i komunikacyjnym, latajgcym na dtugich trasach nadaje sie konstrukcyjnie
cech wiekszej statecznosci a mniejszej sterownosci.

Samolotom mysliwskim i akrobacyjnym, nadaje sie konstrukcyjnie wiekszg sterownos¢ kosztem
pogorszenia stateczno$ci.

Stanem samolotu od ktérego rozpoczynamy rozwazania dotyczace statecznosci,

jest zwykle stan rownowagi.

Jest to taki stan, w ktéorym suma sit i momentow dziatajacych na samolot jest rowna zero.
O samolocie znajdujgcym sie w stanie rownowagi moéwimy ze leci lotem ustalonym.

Réznym stanom lotu ustalonego odpowiadajg rozne katy wychylenia steréw i zwigzane
z tym sity na sterownicach.

Jesli te sity sprowadzimy do zera, np. przez uzycie urzgdzeh wywazajgcych, to méwimy,
ze samolot zostat na dany stan lotu wywazony /aerodynamicznie/.

Najczesciej szukamy odpowiedzi na trzy pytania:

1/ czy momenty dziatajgce na samolot rownowazg sie?

2/ jesli rbwnowazg sie, czy jest to rownowaga stata ?

3/ jak zachowuje sie samolot po wytrgceniu go z potozenia rownowagi?

Aby otrzymaé odpowiedz na dwa pierwsze pytania, problem mozemy rozpatrywa¢ w oderwaniu od
czasu, czyli statycznie.

Wystarczy stwierdzi¢, czy suma sit i momentow dziatajgcych na samolot wzgledem jego
srodka ciezkosci jest rowna zeru i jaki moment pojawi sie po wytrgceniu samolotu

z potozenia réwnowagi — przywracajacy mu poprzednie potozenie, czy tez jeszcze bardziej
wytracajacy go z niego.

Aby moc odpowiedzieé¢ na trzecie pytanie, musimy rozpatrywac zjawisko w czasie.
Musimy obserwowac:

-jak zmieniajg sie sity i momenty od tych sit po wytrgceniu samolotu z réwnowagi,

-jak pod ich wptywem zmienia sie tor samolotu i czy samolot jest zdolny

do powrotu do poprzedniego stanu lotu.

Zjawisko to rozpatrujemy z uwzglednieniem sit bezwtadnosci, a wiec dynamicznie - w czasie.
Rozrézniamy statecznos$¢ :

-statyczng ,i
-dynamiczna.
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Statecznos¢ statyczna jest to zdolno$¢ danego ciata do powrotu do utraconej rownowagi.
Statecznos$¢ dynamiczna sa to ruchy, jakie wykona ciato w czasie powrotu do utraconej réwnowagi.
Poniewaz zagadnienia statecznosci dynamicznej sq bardzo ztozone, w ksigzce tej ograniczono sie
do omowienia podstawowych poje¢ statecznosci statycznej samolotu.

Samolot jest stateczny statycznie, jezeli ma zdolnosé samoczynnego (bez udziatu pilota) powrotu do
utraconej rownowagi po usunieciu przyczyny zaktécajgcej rwnowage.

Statecznos¢ statyczna jest warunkiem koniecznym, ale niewystarczajagcym do istnienia
statecznosci dynamiczne;.

Samolot stateczny statycznie moze by¢ niestateczny dynamicznie, odwrotnie zas$, jezeli samolot jest
stateczny dynamicznie, to rowniez jest stateczny statycznie.

Rozrézniamy tu trzy przypadki rownowagi ciat, a mianowicie: rownowage trwatg, obojetng i chwiejna.
Sens tych poje¢ wyjasnia rys., na ktérym przedstawiono dwie kule o ciezarach Q i 2Q umocowane na
jednym sztywnym precie podpartym w odpowiednim miejscu.

Aby wypisac¢ warunki rownowagi dla uktadu przedstawionego na rys a musimy wprowadzi¢ umowne
oznaczenia kierunku dziatania:

al sit b/ momentow.

" e
- +\

wzgledem punktu podparcia.

Roéwnanie pierwszego warunku réwnowagi przyjmuje postac:

-20-0+R, =0,

gdzie:

R, — sita reakcyjna dziatajgca w punkcie podparcia uktadu, zapobiegajgca przemieszczeniu sie
uktadu /zgodnie z | prawem Newtona/.

Roéwnanie drugiego warunku rownowagi przyjmuje postac:

+20-1-0-2[tR,-0=0.

Znak + wstawiono ze wzgledu na trudnosé okres$lenia kierunku dziatania momentu od sity reakcyjne;j,
ale i tak wartos¢ momentu rowna jest 0 /ramie dziatania sity réowna sie 0/

Gdy nastapi jakies zaktécenie rownowagi,
wtedy kazdy z ciezarow wychyli sie z
poczatkowego potozenia rownowagi i powstang
rézne sytuacje, a mianowicie:

-uktad przedstawiony na rys.a, w ktérym kule sg
umieszczone na prostym precie pozostanie w
réwnowadze po wychyleniu go z poczatkowego
potozenia, poniewaz momenty od kuli lewej i od
kuli prawej bedg sie w dalszym ciggu
réwnowazyty, gdyz odlegtos¢ kuli o ciezarze 2Q
jest dalej dwukrotnie mniejsza niz kuli o ciezarze
Q mierzac od punktu podparcia.

Uktad taki, ktéry w dowolnym potozeniu znajduje
sie w réwnowadze nazywamy uktad o
réwnowadze obojetnej. Uktad ten po zniknieciu
zaktocenia nie zmniejsza ani nie powieksza
swego wychylenia.
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-uktad pokazany narys. b rozni sie od poprzedniego zagieciem preta w punkcie podparcia tak, ze
srodki ciezkosci kul znajdujg sie ponize;.

Ukfad po wytraceniu z rdwnowagi nie znajduje sie juz w rownowadze, poniewaz ramie momentu kuli
lewej zwiekszyto sie w stosunku do punktu podparcia o wielkosc Al, zas ramie kuli prawej
zmniejszato sie o wielkosc¢ A2l.

Momenty po wychyleniu nie sgjuz sobie rowne i wiekszy moment kuli lewej przewazy uktad,
przechylajgc go znowu na lewo, a wiec przywracajgc go do poczatkowego potozenia rownowagi.
Jest to przypadek réwnowagi trwatej poniewaz uktad po wytrgceniu go ze stanu réwnowagi
powraca samoczynnie do potozenia poczatkowego.

-uktad trzeci przedstawiony na rys. ¢ ma wygiecie preta ku dotowi tak, ze obydwie kule sg nieco
powyzej punktu podparcia. Uktad ten w potozeniu poczatkowym jest pozornie w réwnowadze, ale juz
przy najmniejszym zaktéceniu wychodzi on ze stanu zrbwnowazenia sit i momentéw, poniewaz ramie
ciezaru 2Q zmniejszyto sie o wielkos¢ Al, podczas gdy ramie ciezaru Q powiekszyto sie o wielko$é
2Al. Wiekszy moment ciezaru Q bedzie teraz przewazat mniejszy moment ciezaru 2Q i uktad bedzie
sie przechylat coraz bardziej, oddalajac sie od potozenia poczatkowego réwnowagi.

Mamy tutaj teraz przyktad réwnowagi chwiejnej ukfadu, poniewaz nawet najdrobniejsze zakiécenie
powoduje nieuchronne oddalanie sie od potozenia poczatkowego.

Omdébwione przypadki pokazujg, ze aby ukfad pozostawat w réwnowadze trwatej, w momencie
pojawiania sie impulsu zaktécajgcego musi powstac jednoczesnie moment, ktory to zakidcenie
bedzie sie starat zlikwidowac, przeciwstawiajac sie mu od samego poczatku. Jezeli ten warunek jest
spetniony, to nazywamy ten uktad statycznie statecznym, natomiast gdy musimy badac¢ sytuacje po
wytrgceniu ukfadu z rownowagi, to miarg szybkosci powrotu do potozenia rownowagi jest
statecznos$é dynamiczna, charakteryzujgca sie wielkoscig momentu, a raczej jego przyrostu
ustateczniajgcego.

Ukfad statycznie stateczny pokazany na rys. b po wytrgceniu z rownowagi wykonuje szereg wahniec,
poniewaz jest to wtasciwie wahadto. Poniewaz tarcie w tozyskach oraz opor powietrza ttumig te
wahania, zanikajg one coraz bardziej i mozemy wtedy powiedzieé, ze uktad ten jest nie tylko
statycznie, ale i dynamicznie stateczny.

Gdyby uktad pokazany na rys.b umiesci¢ w osrodku o duzej lepkosci (np. w oleju), wtedy wahania te
zanikatyby bardzo szybko, co dowodzitaby, ze wahadto jest dynamicznie bardzo stateczne.

Gdyby zas powracato ono do potozenia rownowagi po wykonaniu tylko jednego wahniecia, wéwczas
nazwalibysmy takg statecznos¢ aperiodyczna, w odréznieniu od przypadku szeregu wahnie¢ przed
powrotem do stanu rownowagi poczatkowej. Ten drugi stan nazywamy statecznoscig periodyczna.
Gdy ciagle powtarzajg sie wahniecia na skutek zbyt matego momentu ttumigcego, mamy do
czynienia z harmonicznym ruchem wahadtowym. Analiza statecznosci modelu musi wiec obejmowac
statecznosc¢ statyczng, dynamiczng i ttumienie wahan, poniewaz przeznaczeniem modelu jest
prawidtowe latanie, a wiec ruch taczacy sie zarbwno z dynamika, jak i ttumieniem wahan

od potozenia réwnowagi.

Rozrézniamy statecznos$c:
-podtuzna,-

-poprzeczna,

-kierunkowa.

Statecznos¢ podtuzna samolotu ma miejsce wtedy, gdy samolot samoczynnie powrdci do utraconej
rownowagi wokét osi y—y i zachowa poprzedni kat natarcia o oraz predkosc lotu V.

Powigzanie wzajemne osi modelu (samolotu) z kierunkami predkosci i obrotu oraz z ich zmianami
pokazano na rys.; jest ono obowigzujace dla wszystkich naszych rozwazan.
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Rys. 7.3. Uklad osi modelu;
uklad wspbirzednych - -
zwigzany z modelem
predkosei:’ v, — pozioma,

w — plonowa, v,, — boczna
(Slizgowa), w, — przechylania,
W, — pochylania,

w, — odchylania (od kierunku)

,X/H ) - . momenty: poprzeczny,
x M, | Wy . przechylajgey — M, podituiny
’4 s x
¥x 7 pochylajacy M, i kierunkowy M,

Samolot jest stateczny poprzecznie, jezeli samoczynnie powrdci do réwnowagi wokét osi x — x i
zlikwiduje przechylenie samolotu na skrzydto pod katem y oraz jezeli ma statecznos¢ kierunkowa po
powrocie do utraconej rwnowagi wokot osi z—z i zlikwiduje slizg samolotu pod katem f.

Poniewaz statecznosci poprzeczna i kierunkowa sg $cisle ze sobg zwigzane, rozpatrujemy je jako
statecznos¢ boczng samolotu.

Badajac statecznos¢ dynamiczng analizujemy szczegdtowo rodzaj ruchu wykonywanego przez
samolot po pochyleniu go ,na nos" czy ,na ogon".

Omowmy to na przyktadzie modelu bez napedu, ktdry wypuszczony z reki bedzie wykonywat

lot Slizgowy.

Obserwujemy zachowanie sie modelu przy oblatywaniu potgczonym z regulacja, czyli doborem
potozenia srodka masy w stosunku do osi podtuznej X.

Mozemy tu napotkac ruch stateczny aperiodycznie i periodycznie, statecznos¢ obojetng oraz ruch
periodycznie lub aperiodycznie niestateczny (rys.).

b
P /-\’\_’\ Rys. Rodzaje
c \/ réwnowagi modelu w locie
a — réwnowaga trwala
(stateczny),
/'\ /'\ /\ b — rownowaga
okresowa, periodyezna
d \/ V V \ (stateczny),
¢ — rownowaga
obojetna,
/\ d — rownowaga
okresowa (niestateczny),

e \/ \j V e — réwnowaga
nietrwala (ndestateczny)

z lewej strony rysunku
pokazano charakter ruchu
oseylacyjnego, za§ z prawe]
strony — ksztalty toréw lotu
przy kazdym z tych rodzajow
wahar

Moéwigc tu o ruchu mamy na mys$li przede wszystkim charakter powrotu do stanu réwnowagi czy tez
kompletng utrate mozliwosci kontynuowania statecznego lotu.

Badajac statecznos¢ dynamiczng poprzeczng sprawdzamy na podstawie wykonywanego ruchu przy
przechyleniu modelu na boki czy tez po wytraceniu go z kierunku lotu, czy ma tendencje do powrotu
do potozenia poczatkowego (przed zaktéceniem), czy tez kompletng utrate mozliwosci
kontynuowania statecznego lotu.
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Obydwa te zaktdcenia rownowagi dajg pojecie o stopniu statecznosci bocznej modelu.

Aperiodyczny typ powrotu lub osiggniecia stanu prawidtowego réwnowagi obserwujemy wtedy, gdy
model wypuszczony z reki przyjmuje od razu inny; prawidtowy kat toru lotu slizgowego niz go
otrzymat przy wyrzuceniu..

Tak dzieje sie wtedy, gdy model ma duzg, dobrg stateczno$¢ dynamiczng, a ttumienie wahan jest
réwniez odpowiednio duze.

Rys.a pokazuje zmiany kata pochylenia toru lotu i kgta natarcia w funkcji czasu, zas z prawej

strony pokazano tor lotu takiego samolotu.

Periodyczny powrét lub osiggniecie stanu rownowagi wystepuje wtedy, gdy po wypuszczeniu
wykonuje kilka zanikajgcych stopniowo wahnie¢ (pompowanie modelu) dookota osi Y zmniejszajac i
powiekszajac kolejno kat natarcia skrzydet az do uzyskania po pewnym czasie fazy lotu ustalonego,
bez wahan:

Model ma wtedy mniejszg niz poprzednio statecznos¢ statyczna, ale wystarczajgcg do utrzymania
spokojnego toru lotu, chociaz kazde wieksze wytrgcenie z rownowagi powoduje, Zze model znowu
przechodzi faze kilku zanikajgcych wahnie¢ (pompek) zanim osiggnie staty, spokojny lot.

Sytuacje takg pokazuje rys.b wraz z ksztattem toru lotu po prawej stronie. Gdy wahania modelu i
falisty tor jego lotu nie majg tendencji do zanikania, wtedy model moze mie¢ stabg statecznosc¢
statycznag i dynamiczng przy niedostatecznym ttumieniu wychyleh. Wahania (pompowanie) wtedy nie
pogtebiajg sie, ale tez nie zmniejszajg sie i lot falisty przedtuza sie az do zatrzymania sie na jakiej$
przeszkodzie lub do wyladowania, ktére nie zawsze kohczy sie bezawaryjnie. Jest to przypadek, gdy
model jest statycznie stateczny, ale dynamicznie obojetny. Do petnej statecznosci dynamiczne;j
konieczny jest nie tylko moment ustatecznigjacy, ale rowniez niezbedne jest dostatecznie intensywne
ttumienie wahan, majacych swe zrodto w bezwtadnosci i mas modelu (w jego duzym momencie
bezwtadnosci).

Stan taki pokazano na rys.c. Gdy model ma niewystarczajgca statecznos¢ dynamiczng, wtedy
wahania jego pogtebiajg sie i doprowadzajg do zderzenia z ziemia.

Model moze wtedy mie¢ nawet stabg statecznosé statyczna, ktéra jednak nie wystarcza do
zapewnienia spokojnego prawidtowego lotu (rys.d).

Bardzo ciekawy przypadek niedostatecznie ttumionego kierunkowo lotu modelu (ktory jest poza tym
stateczny poprzecznie) obserwujemy czasem przy obojetnej statecznosci bocznej. Model przechodzi;
wtedy w okresowe wahania poprzeczne i kierunkowe, nazywane holendrowaniem.

Przypadek ten omowimy bardziej szczegotowo przy analizie statecznosci bocznej modelu
wykonujgcego wezykowate loty w ptaszczyznie prawie poziome;.

Najgorszy przypadek braku statecznosci zarowno statycznej, jak i dynamicznej pokazano na rys.e.
Zaktécenie lotu nie tylko nie likwiduje sie, ale wychylenie pogtebia sie coraz bardziej, prowadzac do
nieuchronnej awarii. Najbardziej jest to widoczne przy niestatecznosci podtuznej modelu, gdy po
wypuszczeniu go do lotu przechodzi w coraz bardziej odchodzacy od poziomu lot nurkowy, uderzajac
w ziemie w niewielkiej odlegtosci albo, wznosi sie coraz bardziej pionowo (az do zupetnej utraty
predkosci) i zwalenia sie w locie pionowym réwniez do uderzenia w ziemie.

Niedostateczne ttumienie przechylenia poprzecznego jest przy stabej statycznej statecznosci
poprzecznej przyczyng wchodzenia modelu w lot po linii spiralnej coraz bardziej zacie$niajgcej sie z
pogtebianiem przechylenia. Model moze mieé wtedy wystarczajgca statecznos¢ kierunkowa, ale w
sumie mamy tu przypadek niestatecznosci bocznej, tzw.- spiralnej, z powodu niedostatecznego
ttumienia przechytéw.

Lot w takich warunkach musi zakonczy¢ sie takze nieuchronnym uderzeniem modelu w ziemie.
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Statecznosc¢ podtuzna

Efekt dziatania sit aerodynamicznych i momentéw od tych sit na potozenie profilu zostat oméwiony
w temacie ,Srodek parcia i $rodek aerodynamiczny’.

Dla przypomnienia wielko$¢ sit aerodynamicznych oraz momentéw od tych sit zalezy od:

1/ kata natarcia i ksztattu profilu.

2/ predkosci optywu.

Nieré6wnowaga sit i momentéw umozliwia pochylanie samolotu wzgledem osi poprzecznej
(zmiana wysokosci lotu).

Réwnowaga sit i momentéw umozliwia wyréwnowazenie samolotu w locie ustalonym, utrzymanie
statecznosci podtuzne;j.

Powyzsze zadania spetnia usterzenie poziome, zwane takze usterzeniem wysokosci.

Usterzenie wysokosci budowane jest jako:

-klasyczne, skladajace sie ze statecznika poziomego /statego lub ruchomego/ oraz steru wysokosci.
W szybkich samolotach poddzwiekowych stosuje sie

ster wysokosci statecznik poziomy

Rys. Usterzenie plywajace (a) i plytowe (h)

ruchomy statecznik poziomy, umozliwiajacy zmiane zaklinowania w czasie lotu.

Jest on przestawiany przy pomocy silnikow elektrycznych lub hydraulicznych.

W zaleznosci od zastosowanego rozwigzania:

-przestawiany jest niezaleznie od przemieszczania steru wysokosci,

-powigzany z przemieszczaniem steru, podaza za nim, zmniejszajac kat wychylenia steru
wzgledem statecznika, a tym samym zmniejszajac site wywierang na ster

-ptytowe, stosowane w samolotach naddzwiekowych.

Jest to jedna sztywna ptyta, wychylana dookota osi poprzeczne.

Spetnia role zaréwno steru jak i statecznika poziomego.

Kazdej predkosci lotu odpowiada odpowiedni kat wychylenia steru wysoko$ci, a wiec konieczne jest
przytozenie odpowiedniej sity na drgzek sterowy.
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3.6, Powstanie meomentu pochylajacego w samolocie o ukladzie klasvezn
z usterzeniem nosnym (a) i nie nosnym (b) oraz o ukladzie kaczka (c)Y v

Klasyczne usterzenie poziome, to znaczy usterzenie skfadajace sie ze statecznikéw i steréw,

budowane byto jako nosne /rys a/.

Usterzenie no$ne wytwarzato znaczng cze$¢ sity nosnej samolotu.

Przy wychylaniu steru zmieniata sie wartosc, a nie kierunek dziatania sity /sita nosna byta zawsze

skierowana zgodnie z sitg nosng skrzydta/;w uktadzie tym $rodek ciezkosci znajduje sie za srodkiem

parcia skrzydta.

Na rys b pokazano obecnie najczesciej stosowany uktad, w ktérym Srodek ciezko$ci

potozony jest przed srodkiem parcia skrzydta, a na stateczniku poziomym powstajg sity zmienne co

do wielkosci i kierunku , zapewniajgc statecznos¢ podtuzna.

Na rys. pokazano rozktad sit i momentow dla pierwszego z uktadow;

oznaczono punkt neutralny N oraz srodek masy G, w stosunku do ktérego bedziemy obliczali

momenty i sity dziatajgce na ten ukfad.

Odlegtos¢ punktu neutralnego N od srodka masy G oznaczono przez X, zas odlegto$¢ osi

aerodynamicznej usterzenia poziomego od punktu G przez L,. Sita P, znajduje sie wtedy w punkcie

N, zas pionowa sita na usterzeniu poziomym P, w osi aerodynamicznej usterzenia.

Poniewaz rozpatrujemy statecznos¢ podtuzng, wiec wszystkie momenty i sity na rys. nalezy

umiejscowi¢ w ptaszczyznie symetrii skrzydta.

Poza wymienionymi juz sitami dziata jeszcze moment M,, ktérego wielkos¢ zalezy przy okreslonej

predkosci lotu tylko od ksztattu profilu.

Uktad znajduje sie w rébwnowadze, tzn. nie bedzie miat tendencji do obracania sie dookota

srodka masy G wtedy, gdy moment M, oraz momenty sit P, oraz P, wzgledem srodka masy

beda rownowazyly sie. Zgodnie ze schematem pokazanym na rys. mozemy napisa¢ rownanie

réwnowagi w nastgpujqced' postaci:
Stateczny ! l// Miesintzczoy

Rys. . Uklad sil i momentéw w normalnym ukladzie (polozenie Q poza N)

O — os rownowagqi obojetnej, Xo — odleglosc osi obojetnej rownowagi od osi aerodynamicznej skrzydla,

X — odleglosc punktu neutralnego N od srodka masy (ciezkosci) M, Z; zapas statecznosci, P, — sila nosna skrzyd
— cieciwa profilu, P,— sila nosna na usterzeniu, L, — odleglosc sily na usterzeniu.od spodka masy,

Q— ciezar (sila ciezkosci), Mo— moment skrzydla; strzalkami oznaczono zakresy statecznosci
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W stanie ustalonym, tzn. statycznie, ta zaleznos$¢ pomiedzy dziatajgcymi sitami i momentami okresla
warunek rownowagi. Wektor ciezaru jest umieszczony w srodku masy i dlatego nie daje zadnego
momentu, a jest zrdbwnowazony sumag sit P,+P,.

Wiemy juz wiec, ze uktad jest statycznie zrbwnowazony, ale aby przekonac sie czy nie jest to stan
rownowagi obojetnej, czy nawet chwiejnej, musimy przeanalizowac co sie stanie, gdy pojawi sie
zaktdcenie wytracajgce uktad z rownowagi, np. przez podmuch zwiekszajacy kat natarcia skrzydta o
kat ((.

Poniewaz usterzenie jest w strudze powietrza odchylonej od kierunku optywu o kat odgiecia strug (,
wiec powiekszenie sity nosnej Pz spowoduje rowniez powiekszenie kata odgiecia strug o kat ((,
zmniejszajgc w ten sposdb zmiane kata natarcia usterzenia o takg samag wielkos$¢.

Gdy wiec kat natarcia skrzydta wzrosnie o kat Aa, wtedy kat natarcia usterzenia powiekszy sie tylko o
kat Aa-Ac.

Niemniej jednak sita na usterzeniu poziomym wzrosnie o wielko$¢ proporcjonalng do zmiany kata
natarcia usterzenia. Powstanie wtedy przy zaktéceniu rownowagi inna proporcja pomiedzy sitami i
jesli poprzednie réwnanie po podstawieniu nowych wartosci sit oraz wykaze takze stan rownowagi, to
bedzie znaczyto, ze jest to stan rownowagi obojetnej, w ktorej brak jest impulsu do przeciwstawienia
sie zaktéceniu. Poniewaz Mo nie zmienia sie, wiec i po zmianie kata natarcia o (( nie ma przyrostu
momentu Mo i caty ukltad w nowym potozeniu réwnowagi musi spetniaé warunek:

M,=AP -L, —AP - X =0

Dla utrzymania stanu rownowagi obojetnej wystarczy, jezeli:

AP, -L, =AP - X,

stad:

AP
X, ==L
AP

W ten sposéb wyznacza sie najwiekszg odlegtos¢ od punktu neutralnego, w jakiej moze leze¢ srodek
masy, aby zachowaé przynajmniej obojetng statecznos¢ uktadu.
Gdy srodek: masy znajduje sie przed tg maksymalng odlegtoscig X, okreslajgcego statecznosé

obojetng, wtedy ciezar Q wytworzy w stosunku, do punktu 0 moment AM , = Q- (XO - X)

ktéry bedzie przeciwdziatat powiekszeniu kata natarcia o kat Ao starajac sie doprowadzié¢ uktad do
poprzedniego stanu rownowagi.

u

Wielkos¢ tego przyrostu momentu AM, jest miarg intensywnosci ttumienia pochylenia i
przywracania poczatkowego stanu rownowagi; jest to stan swiadczacy o pozytywnej
statecznosci dynamiczne;j.

Gdy $rodek masy znajduje sie z tytu, poza najwiekszg dopuszczalng odlegtoscig Xo, wtedy odlegtosé
Xo—X przyjmie warto$¢ ujemng i zamiast przeciwdziatania pochyleniu, moment pojawiajacy sie AMg
bedzie miat znak przeciwny, wspotdziatajgc z kierunkiem zwiekszenia kata natarcia o, a wiec
wytracajgc samolot z poczatkowego stanu réwnowagi i powiekszajac kat natarcia az do
przekroczenia oy, i maksymalnych wartosci wspotczynnika sity nodnej ¢, max ;W konsekwencji do
wpadniecia w korkociag.

Zmniejszenie kata natarcia jest rowniez bardzo niekorzystne, poniewaz wspotdziatanie przyrostu
momentu AM, bedzie bardzo szybko dalej zmniejszato kat natarcia i samolot rozpedzi sie,
przechodzac w stromy lot Slizgowy, konczacy sie pionowym lotem nurkowym i zderzeniem z ziemia.
Potozenie srodka masy przed osig obojetng 0 uktadu daje samolot stateczny statycznie i
dynamicznie, gdy jednak srodek masy znajduje sie poza osig obojetna, wtedy jest niestateczny
statycznie i dynamicznie i nie moze latac.

Roéznica X,—X daje tzw. zapas statecznosci okreslajacy odbieganie od stanu rownowagi obojetne;j.
Zapas ten jest wyrazany zwykle jako procent sredniej cieciwy skrzydta, réwny odlegtosci srodka
masy od osi statecznosci obojetnej, przy czym okresla sie go w poréwnaniu do cieciwy skrzydta,
ktora jest przyjmowana jako ramie momentu aerodynamicznego.

W normalnych warunkach zapas statecznosci jest dostatecznie duzy, gdy srodek masy znajduje sie
w odlegtosci 30% cieciwy Sredniej skrzydta od krawedzi natarcia, ale przy proporcjonalnie wigkszych
powierzchniach usterzenia poziomego moze on byé nawet w odlegtosci 80+-100%, a czasem jeszcze
dalej, jest to wtedy zwigzane z wiekszym udziatem usterzenia poziomego w wytwarzaniu sity nosnej
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przy nosnym stateczniku, ktory w ten sposob przesuwa o$ statecznosci obojetnej ku tytowi.
Przesuwanie srodka masy w poblize osi obojetnej ma dwie konsekwencje:

-zmniejszenie zapasu statecznosci , co jest niekorzystne,

-zwiekszenie sity nosnej usterzenia poziomego powieksza catkowitg site nosna i polepsza
doskonatos¢ oraz zmniejsza jego predkos¢ opadania.

Wynika stad, ze dla uzyskania jak najmniejszej predkosci opadania i najwiekszej doskonatosci,
potozenie Srodka masy odgrywa bardzo powaznag role i nie powinno by¢ lekcewazone oraz ze
samolot o dobrych osiggach aerodynamicznych nie moze mieé bardzo dobrej statecznosci.

Sity oporu majg takze niewielki wptyw na wytwarzanie momentéw wzgledem $rodka masy modelu,
jednak mozna mu fatwo przeciwdziata¢ przez odpowiednie zaklinowanie usterzenia poziomego.
Nieco inaczej przedstawia sie sprawa z ciggiem smigta w zaleznosci od tego czy linia dziatania
zespotu smigto-silnikowego przechodzi ponad czy pod
Srodkiem masy.

Gdy linia dziatania ciggu przechodzi ponad srodkiem
masy, wtedy moment od ciggu musi by¢ zréwnowazony
odpowiednim ustawieniem kata natarcia usterzenia
poziomego na mniejszy, ale i wtedy musimy pamietac, ze
moment od ciggu zmienia sie w zaleznosci od wysokosci,
na ktérej zmienia sie (zmniejsza sie) moc silnika tak, ze
jest praktycznie niemozliwe zrownowazenia

tych momentéw w catym zakresie lotu wznoszacego.
Taka niekorzystna sytuacja powstaje tylko wtedy, gdy o$
obrotu smigta lezy powyzej sSrodka masy, zas gdy lezy
ponizej, wtedy moment od ciggu usituje powiekszy¢ kat
natarcia. Mamy tutaj bowiem przypadek, gdy zwiekszanie
ciggu silnika przestawia jednoczes$nie rownowage
samolotu na wieksze katy natarcia, czyli na lot
wznoszacy, podczas gdy zmniejszanie powoduje

Rys. 7.15. Wplyw polozenia osi ciagu smigla stopniowo przechodzenie w lot slizgowy. Pod tym

na momenty wzgledem uktad konstrukcyjny gornoptata ma przewage
a — przy polozeniu osi Smigla ponizej srodka masy i przy 2 H H :

dodawaniy garu rosnaca ‘sila clagd dmigla T powoduje nad dolnoptatem, w ktérym ciag silnika ma ujemny wptyw

powigkszenie momentu wzgledem masy M=1T.r, b — gdy na StateCZﬂOéé pOdl’Uzna_ (ryS )

Srodek masy znajduje sie ponizej osi ciggu Smigla
i powiekszanie gazu i sily clagu émigla T powleksza
wielkos¢ momentu w stosunku do masy M

Podobne dziatanie ma réwniez potozenie srodka masy w zaleznosci od osi obojetnej samolotu. Jezeli
ma nisko potozony srodek masy, to w stosunku do punktu neutralnego N daje on zawsze moment
ustateczniajacy przy wytraceniu uktadu z rownowagi, podobnie jak dzieje sie to z prostym wahadtem,
ktére wychylone z potozenia rownowagi wytwarza jednoczesnie moment starajacy sie przywrécic
potozenie poczatkowe w stosunku do punktu zawieszenia, czyli. sprowadzi¢ uktad do réwnowagi.

Wielkos$¢ powierzchni usterzenia poziomego S, oraz jego odlegtos¢ od srodka masy L, majg
jednak zasadnicze znaczenie przy ustalaniu zabezpieczenia odpowiedniej statecznosci podtuzne;.
Analizujac przyrosty sit P, oraz P, przy wychyleniu uktadu o kat Ao spowodowany zaktéceniem
zewnetrznym réwnowagi otrzymalismy zaleznos¢ okreslajacg warunek rownowagi:

Z zalezno$ci tej widac, ze przyrost momentu od usterzenia poziomego ma decydujacy wplyw na
zachowanie stanu rownowagi, ze wzgledu na duzg wartos¢ odlegtosci usterzenia L,. Jesli wiec

stateczno$¢ samolotu jest niewystarczajgca, to dla zwigkszenia przyrostow momentu AP, - L, albo

trzeba zwiekszy¢ odlegtos¢ L, usterzenia od srodka masy, albo powiekszy¢ przyrost sity P, poprzez
powiekszenia powierzchni usterzenia poziomego.

Zwykle tatwiejszym sposobem jest powiekszenie powierzchni usterzenia poziomego niz przedtuzenie
kadtuba, ale obydwa sposoby dajg rownie dobre wyniki. Innym sposobem powiekszenia skutecznosci

dziatania przyrostow momentow AP, - L, usterzenia poziomego jest zmiana stosunku APy do AP,

tzn. aby przyrosty sity nosnej na usterzeniu APy byly wieksze niz przyrosty sity nosnej na skrzydle P,.
Mozna to uzyskac¢ przez nadanie skosu skrzydtu ku tytowi; wtedy sita nosna jest zalezna tylko od
sktadowej predkosci prostopadtej do krawedzi natarcia, a wiec i przyrost jej jest zalezny od tej
sktadowe;.
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Przyrost kata natarcia skrzydia jest zatem zmniejszony w stosunku do przyrostu kata natarcia,
podczas gdy przyrosty sit na usterzeniu poziomym sg zalezne od catkowitej predkosci lotu V, a

zatem i od przyrostu kata natarcia Aa.

Skrzydto powinno wtedy mie¢ skos do tytu pod katem y, natomiast usterzenie poziome powinno
mie¢ krawedz natarcia prostopadtg do ptaszczyzny symetrii.

Potozenie srodka masy w kierunku poziomym wzdtuz osi ma znaczenie duzo wieksze dla jego
statecznosci i dopuszczalne przesuniecie musi by¢ doktadnie okreslone w przypadku braku
statecznika /latajgce skrzydto/.(rys. ).

Statecznos¢ statyczna przy statej predkosci

Gdy srodek masy znajduje sie za osig aerodynamiczng
(rys. a), wtedy istnieje moment powiekszajacy kat
natarcia i wytrgcajacy samolot z potozenia rownowagi

poczatkowej bedzie powiekszat ten moment,
. . powodujac, dalsze powiekszanie kata natarcia.
o

Jest to klasyczny przyktad stanu niestatecznego, w
ktorym chwilowe zaktocenie rownowagi bedzie sie
samoczynnie powiekszato bez mozliwosci powrotu do
stanu wyjsciowego.

Kazdy podmuch zmniejszajacy kat natarcia jest

~_— natychmiast przewazony przez znacznie wigkszy

o« moment od sity nosnej P, i samolot réwniez nie moze

powrdci¢ do stanu réwnowagi poczatkowe;.

Jest to takze stan wyraznej niestatecznosci podtuznej —
samolot przechodzi na coraz wigksze katy

natarcia az do oderwania strug na skrzydle i

a/ pionowego zwalenia sie w dot.

Gdy srodek masy pokrywa sie z potozeniem osi

S gl G———— i %
g
. f»\\\ aerodynamicznej, wtedy sita P, rbwnowazy ciezar i

Rys. Wplyw polozenia érodka masy na

statecznosé

po wytraceniu go z tego potozenia réwnowagi (przez
podmuch czy inng przyczyne) powstajg momenty
pogtebiajgce to wychylenie, jednak sg one stosunkowo

a — polozenie tylne, za osia aerodynamiezng, b — polozel njewielkie i samolot wprawdzie zmienia swoje

obojetne, w osi obojetnej (w punkcie neutralnym),
¢ — polozenie przednie, przed osig aerodynamiczng
M — Srodek masy, @ — cigzar (sila cigzkosei), P, — sila

noéna, O — of aerodynamiezna skrzydia

potozenie, ale powoli.
Jest to sytuacja zblizona do stanu rownowagi obojetnej
kuli Jezacej na rownej, poziomej powierzchni

chociaz wykazujgca rowniez cechy braku réwnowagi.

Gdy srodek masy zajmuje potozenie przed osig aerodynamiczng (rys. c¢), wtedy powstaje moment od
sity P, pochylajgcy samolot ,na gtowe" i zmniejszajacy kat natarcia.

Przy tym zmniejszaniu kata natarcia srodek wyporu sity P, przesuwa sie ku tytowi

(a wiec i zmniejszenie kata natarcia bedzie sie ciggle powiekszato) wprowadzajgc ostatecznie
samolot w lot nurkowy, aby przy c, = O osiggna¢ pionowy tor lotu.
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Uktad jest wiec rowniez niestateczny, nie
zabezpieczajacy bez dodatkowych urzadzen, rownowagi
w locie, czyli statecznosci.

Z rozwazan tych wynika, ze stateczny lot przy okreslonym
kacie natarcia mozna uzyskac¢

dopiero po zastosowaniu dodatkowego urzadzenia, np.
usterzenia poziomego.

Statecznosé statyczna przy duzych predkosciach.
Rozpatrywane dotychczas zagadnienia statecznosci
podtuznej samolotu odnosity sie do predkosci, przy
ktérych nie wystepowata scisliwosé powietrza.

Przy duzych_predkosciach, kiedy scisliwos¢ powietrza
wywiera wptyw na charakterystyki aerodynamiczne,
Zjawiska zwigzane ze statecznoscig podtuzng samolotu
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sg nieco inne.
Ze wzrostem liczby Ma ognisko samolotu ma tendencje do przesuwania sie do przodu, a wiec maleje
odlegtos¢ miedzy srodkiem masy a srodkiem parcia.
Moze zdarzyc¢ sie, ze przy pewnej liczbie Ma ognisko pokryje sie ze srodkiem masy (pkt 7 na
wykresie).
Wtedy samolot stateczny przy matych predkosciach lotu staje sie statecznie obojetny. Przy dalszym
wzroscie predkosci lotu ognisko przemieszcza sie przez srodek masy i samolot staje sie
niestateczny. Ten stan rzeczy ma miejsce do pewnej wartosci liczby Ma, bowiem po osiggnieciu
jeszcze wiekszych predkosci ognisko przemieszcza sie do tytu, pokrywa sie zndéw ze srodkiem masy
(pkt 2), a nastepnie przesuwa sie za srodek masy i samolot ponownie staje sie stateczny podtuznie.
Druga przyczyng zmniejszania sie statecznoéci podtuznej samolotu przy wzroscie predkosci lotu jest
wzrost kata a odchylania strumienia powietrza za skrzydtem. Na skutek tego kat natarcia usterzenia
poziomego maleje, co powoduje spadek sity nosnej usterzenia, a wiec i momentu ustateczniajacego
samolot. Jezeli predkosc¢ lotu samolotu jest na tyle duza, Zze lokalna predko$¢ dzwieku Ma > Ma y, to
jak wiadomo powstajg fale uderzeniowe. Fale uderzeniowe powstajg tym wczesniej, im wieksza jest
wzgledna grubosc profilu. Poniewaz profile skrzydet sg znacznie grubsze niz profile usterzenia, fale
uderzeniowe powstajg najpierw na powierzchni skrzydta. Fale uderzeniowe powodujg zmiane

CZ
Aa
usterzenia pozostaje bez zmian. Srodek parcia przemieszcza sie do tylu, wobec czego samolot ma
tendencje do wchodzenia w lot nurkowy. Zjawisko to w wielu przypadkach okazuje sie
niebezpieczne, gdyz samolot traci zdolnos¢ reagowania na wychylenia steru wysokosci i nie daje sie
wyprowadzi¢ z lotu nurkowego.
Przy dalszym wzroscie predkosci lotu mogg wystapi¢ takze fale uderzeniowe na usterzeniu, wskutek
czego sita nosna usterzenia maleje, a srodek parcia przemieszcza sie do przodu i samolot jest
statecznie obojetny lub nawet przechodzi w zakres niestateczny. Opisane powyzej zjawiska mogg
wystepowac kilkakrotnie w ciggu jednego lotu, a pilot musi pamieta¢ o odmiennym. zachowaniu sie
samolotu przy predkosciach nadkrytycznych w poréwnaniu do lotu z matymi predkosciami.

rozktadu cisnieh na skrzydle, na skutek czego nastepuje spadek wartosci

, zas sita nosna

Dziatanie usterzenia poziomego.

Poniewaz usterzenie poziome ma wszystkie cechy podobne do skrzydta nosnego, mozna je
rozwazac pod dwoma roznymi katami widzenia, a mianowicie:

-gdy usterzenie poziome odgrywa role jedynie urzadzenia ustateczniajgcego,

-gdy usterzenie poziome, poza zadaniem ustatecznienia, jest rowniez wykorzystywane jako
dodatkowa powierzchnia nosna.

W przypadku pierwszym site nosng rownowazacg ciezar wytwarza jedynie skrzydto,

zas usterzenie nie wytwarza w normalnym ustalonym locie poziomym Zzadnej sity nosne;j.

Na usterzeniu takim stosujemy zwykle profil symetryczny, tak aby przy optymalnym kacie natarcia
skrzydta o, i po uwzglednieniu kata e odchylenia strug za skrzydtem lezat doktadnie wzdtuz strug
strumienia i nie dawat zadnej sity nosnej pionowej. Powinien on by¢ optywany pod katem natarcia
réwnym zeru w stosunku do miejscowego kierunku strug powietrza za ptatem nosnym, dajac
najmniejszy mozliwy opor.

Sytuacje takg przedstawiono na rys. a (potozenie 0 — srodkowe).

Kat natarcia usterzenia o, w stosunku do kierunku strumienia niezaktéconego wynosi wiec wtedy:
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a,=a,—¢
gdzie:

o - kat natarcia skrzydta,

¢ - kat odchylenia strug za skrzydtem.

Przy podmuchu ku gorze, czyli w momencie powiekszajgcego sie kata natarcia (rys. 7:18,1)

rosnie réwniez sita nosna powiekszajgca jednoczesnie kat odchylenia strug za skrzydtem ku dotowi.
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Rys. Dzialanie usterzenia poziomego nie dajace sily noinej
a — rozkiad sit | momentdéw, b — wykres momentéw i rOwnowagi przy kacie

M; — moment od skrzydla, M, — momenty od usterzenia, P, -— sila nosna skrzydla, P, — sila usterzenia, O — o

aerodynamiczna skrzydia, M — $Srodek masy, B — odleglogé usterzenia od Srodka masy, @ — ciezar modelu (sila ciezkosel)

Ostatecznie jednak usterzenie jest omywane strumieniem pod dodatnim katem natarcia,
wytwarzajgcym pewng site nosng P, ktdra daje na ramieniu B moment ujemny,
zmniejszajacy kat natarcia M, = PZ'M - B, a wiec moment ustateczniajacy caty ukiad.

Kat natarcia, pod ktérym strumien powietrza sptywajacego ze skrzydta omywa usterzenie, ma
wtedy wielko$¢:

a,+Aa, =a, +Aa, — (g + Ag)

stad przyrost kata natarcia usterzenia wynosi:

-Aa, =-Aa, +A¢

Przyrost sity nosnej jest wiec na usterzeniu mniejszy niz na skrzydle, jednak daje on moment,

ktérego w potozeniu 0 skrzydfa nie byto, zas ze wzgledu na duzg wielkos¢ ramienia B moment ten
jest dostatecznie duzy, aby zapewnic¢ szybki powrdt do poczatkowego stanu rownowagi.

Odwrotna sytuacja powstaje wtedy, gdy kierunek podmuchu jest ku dotowi (rys. 7.18,2), czyli
wystepuje zmniejszanie sie kata natarcia, bowiem wtedy sita nosna zmniejsza sie pomniejszajac
jednoczesnie odchylenie strug za skrzydtem. Usterzenie jednak jest ostatecznie omywane
strumieniem pod ujemnym katem natarcia i wytwarza ujemna site nosng -P",, ktéra na ramieniu B

daje moment dodatni, powigkszajacy kat natarcia (M, = —P. - B — jest to réwniez moment

zZu

ustateczniajacy.

Kat natarcia, pod ktorym strumien powietrza sptywajacy ze skrzydta omywa usterzenie, wyraza sie
wzorem:

o, -Aa, =a, —Aa, —(g—Ag)

stad przyrost kata natarcia usterzenia wynosi:

-Aa, =-Aa, +Ac

Przyrost sity nosnej jest wiec na usterzeniu ujemny i daje réwniez moment, ktérego w potozeniu 0
nie byto.

Na rys. b pokazano schematycznie wykres momentéw skrzydta Mg =f(c.) oraz momentow
powstajagcych od usterzenia poziomego M,=f(a.).

Zsumowanie tych momentéw daje krzywa momentu wypadkowego M,, =f(a).

Przeciecie sie tej krzywej z osig katow natarcia wyznacza kat, przy ktérym nastepuje rownowaga
lotu. Odchylenie od tego potozenia o kat Aa. jest przyczyng jednoczesnego pojawienia sie przyrostu
momentu wypadkowego M,, powodujgcego powrot do potozenia rownowagi przy kacie natarcia o.
Przy odchyleniu o kat -Aa powstaje automatycznie przyrost momentu o znaku odwrotnym,
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powodujgcy réwniez powrot do poczatkowego potozenia réwnowagi i mozna wtedy powiedziec,
ze samolot jest stateczny.

W przypadku drugim (rys.) sita nosna na usterzeniu P, istnieje réwniez w locie ustalonym przy kacie
natarcia dobranym dla uzyskania optymalnych osiggéw. Powstaje tutaj moment od usterzenia,
réwnowazacy sie z momentem od skrzydta (nalezy pamietac, ze obliczenia wykonujemy w stosunku
do Srodka masy — rys. ).

Moment od sity no$nej skrzydta ma wtedy wartos¢ M = P -/, gdzie | oznacza odlegtos¢ srodka

masy od osi aerodynamicznej profilu (rys.).
Powiekszenie tej odlegtosci zmusza do wiekszego obcigzania usterzenia ,ktére musi wtedy
wytwarzaé wiekszg site nosna, pogarszajac jednoczes$nie mozliwosci ustatecznienia samolotu.

Rdznica pomiedzy skrajnym tylnym potozeniem srodka masy X oraz potozeniem rzeczywiscie
zastosowanym w modelu Z stanowi tzw. zapas statecznosci, wyrazany zwykle w procentach cieciwy
skrzydta %b; (Zs = X - 1).

Zapas ten ma decydujace znaczenie przy okreslaniu statecznosci dynamiczne;j.

Przy zastosowaniu statecznika poziomego wytwarzajgcego dodatkowg site nosng, krzywa momentu
wypadkowego jest mniej nachylona do osi (rys.b) niz przy zastosowaniu statecznika nienosnego
(rys.b), co $wiadczy o tym, ze przyrosty momentu wypadkowego przy wychyleniu samolotu o kat Aa
sg mniejsze, a wiec i powrdt do wyjsciowego potozenia rownowagi jest bardziej powolny.

Przyczyng mniejszej efektywnosci dziatania ustateczniajacego nosnego usterzenia poziomego jest
fakt, ze przyrost sity nosnej na stateczniku musi wtedy dawacé nie tylko moment ustateczniajacy, ale
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Rys. 7.19. Dzialanie usterzenia poziomego' dajacego sil€ nosna
¢ — rozklad sit i momentéw, b — wykres momentow i réwnowagi przy kacie «
M, — momenty od skrzydia, M, — momenty od usterzenia, M_  — moment
5 u ) w Yy wypadowe, O — of aerodynamiczna skrzydi
P,, — sila nofna skrzydla, P,, — sila nosna na usterzenlu, M — $rodek masy, Q — cigzar.(sita clezkosel), B — odleglo:g a,

usterzenia od Srodka aerodynamicznego skrzydla, b — odleglofé srodka masy (ciezkosci) od osi aerodynamicznej skrzydi
a

takze zrownowazyc¢ przyrost momentu pochodzacy od zwiekszenia sity nosnej skrzydta.

Jedli srodek masy znajduje sie w odlegtosci skrajnej od osi aerodynamicznej modelu, to caty przyrost
sity no$nej na usterzeniu poziomym jest zuzywany na unoszenie masy samolotu (jego ciezaru) i po
przekroczeniu odlegtosci X udziat usterzenia w wytwarzaniu sity noénej jest zbyt duzy —
przewyzszajacy udziat skrzydta.

Innymi stowy, gdy sita nosna wytwarzana przez jednostke powierzchni usterzenia zbliza sie do
wartosci sity nosnej wytwarzanej przez jednostke powierzchni skrzydtfa, to sSrodek masy samolotu
przesuwa sie do swojego skrajnego potozenia, zas dziatanie ustateczniajgce usterzenia maleje, aby
po przekroczeniu odlegtosci X przejs¢ do wartosci nie zabezpieczajacych statecznosci.

Objawia sie to wyraznie przy analizie statecznosci dynamicznej samolotu.

Statecznos$¢ statyczna ma istotne znaczenie dla pilotowania samolotu.

Jezeli na sterownicy pojawia sie sita, a sterownica wskazuje wychylenie steru, znaczy to , ze
samolot znajduje sie z dala od stanu rownowagi /predkos¢ zwiekszyta sie lub zmalata/.

Powrét sterownicy do w potozenie wyjsciowego i zanik sit Swiadczg o powrocie ponownie do
stanu wyjsciowego /tj.do predkosci wywazenia samolotu/.

Mowi sie o ,czuciu” samolotu.

Pilot nie ma mozliwosci doktadnej oceny wychylenia steru, a nawet potozenia sterownicy,
natomiast zawsze odczuwa sity potrzebne do trzymania drazka sterowego, dlatego statecznos¢
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ze sterami puszczonymi jest znacznie wazniejsza z punktu widzenia wtasnosci lotnych
od statecznos$ci ze sterami trzymanymi.

Istnienie nadmiernej statecznos$ci takze jest niewskazane i wigze sie z koniecznoscig
wykonywania obszernych ruchoéw sterownicg i uzycia znacznych sit, co czyni pilotaz mato
doktadnym i ucigzliwym.

Rownowaga boczna samolotu

Podczas lotu samolot moze réwniez obracac sie wokét osi0 — x i 0 — z.

Rdéwnowage boczng samolotu rozpatruje sie zwykle wzgledem wspotrzednych zwigzanych z
samolotem.

Moment M, powodujgcy ruch samolotu wokét osi 0 — x nazywany jest momentem przechylajgcym.
Moment ten jest dodatni wtedy, gdy samolot obraca sie od osi 0 — z w kierunku osi 0 —y,

tj. gdy prawe skrzydto pochyla sie do dotu. Kat przechylenia samolotu v jest to kat obrotu samolotu
wokét osi 0 — x, kat y > 0, gdy samolot przechyla sie na skrzydto prawe.

Moment M, powodujacy ruch samolotu wokét osi 0 — z nazywany jest momentem odchylajgcym.
Moment ten jest dodatni, gdy samolot obraca sie od osi 0 — y do osi 0-X,

tj. gdy prawe skrzydfo wysuwa sie do przodu.

Sita P, dziatajgca wzdtuz skrzydta nazywa sie sitg poprzeczng i jest dodatnia, gdy kierunek jej

jest zwrécony od skrzydfa lewego do prawego.

Slizgiem samolotu nazywamy ruch, podczas ktérego wektor srodka masy nie pokrywa sie z
ptaszczyzng symetrii samolotu.

Kat $lizgu samolotu ( jest to kat obrotu samolotu wokét osi 0-z, kat >0, gdy wskutek obrotu
wysuniete zostaje do przodu skrzydto prawe.

Kierunkowa statecznos¢ statyczna i sterownosé
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Jezeli samolot leci lotem ustalonym bez slizgu i na skutek zewnetrznej przyczyny powstat slizg
np. na skrzydio prawe (kat (8 > 0), powodujacy powstanie momentu odchylajgcego zmierzajgcego
do zlikwidowania powstatego kata 3, to samolot taki jest stateczny.

Warunek ten przyjmuje postac: AL;(O,

Jest to tzw. stopien statecznosci.

A
Jezeli: %(0 samolot jest stateczny statycznie kierunkowo,

A
AC; =0 samolot jest kierunkowo statycznie obojetny,
Ac . . .
A—;)O , samolot jest kierunkowo statycznie niestateczny.

A
Im ALIijest mniejsze, tym samolot jest bardziej stateczny.

Stopien statecznosci musi miescic¢ sie w granicach 0,001...0,0015, co zapewnia fatwe sterowanie
samolotem. Przy pojawieniu sie kata B nastepuje powstanie sit bocznych kadtuba P i usterzenia P,,,
ktére przytozone sg w ogniskach.

Ognisko kadtuba znajduje sie przed srodkiem masy, zas ognisko usterzenia za $srodkiem masy
samolotu (patrz rys.).

Wypadkowa sita boczna samolotu przytozona jest w ognisku samolotu. Jezeli wypadkowa sita
boczna przytozona jest za sSrodkiem masy samolotu, to dgzy ona do zmniejszenia kata slizgu B (rys.).
W celu wprowadzenia samolotu do lotu slizgiem pilot musi wytworzy¢ moment zaktdcajacy
réwnowage momentoéw odchylajgcych, co uzyskuje przez wychylenie steru kierunkowego.

Aby wytworzy¢ $lizg na skrzydto prawe, pilot wychyla ster kierunkowy w strone lewg (lewa noga) i
odwrotnie.

Jezeli samolot ma kierunkowg statecznosé statyczna, to po uzyskaniu kata B, samoczynnie zmierza
do jego zlikwidowania.

Aby temu przeciwdziatac, pilot utrzymuje ster kierunkowy wychylony w lewo.

Jezeli natomiast samolot nie jest kierunkowo stateczny, to po wytworzeniu $lizgu pod katem 3
wytworzony moment odchylajacy zdgza do powiekszenia kata 3 wbrew woli pilota.

Wobec tego pilot po wprowadzeniu samolotu lewg nogg do lotu ze slizgiem na skrzydto prawe

musi wychyli¢ teraz ster kierunkowy w prawo, w celu zréwnowazenia momentu

zmierzajgcego do pogtebienia $lizgu (zwigkszenia kata ). Fakt ten utrudnia pilotowanie samolotu.
Momenty przechylajace.

Podczas ustalonego lotu samolotu ze $lizgiem sity dziatajace wzgledem osi 0-x, wytwarzajg
momenty przechylajgce. Sg to sity pochodzace od skrzydta, usterzenia pionowego, kadtuba, gondoli
silnikowych, interferenciji, jak rowniez na skutek wychylenia lotek. Najwazniejszy jest jednak moment
pochodzacy od sit dziatajgcych na usterzenie pionowe, skrzydto i wychylone lotki.

Sity kadtuba i gondol ze wzgledu na to, ze dziatajg na matym ramieniu wzgledem osi 0 — x,
wytwarzajg moment przechylajgcy o nieznacznej wartosci.

Moment przechylajacy od usterzenia pionowego.

| M Na usterzenie pionowe podczas lotu ze slizgiem dziata sita
z

boczna P,,, ktdra na ramieniu z, wzgledem srodka masy

+ A, samolotu wytwarza moment przechylajacy:
| = M, =P,z
C_ j zv zZv v ) ) )

‘ Moment przechylajgcy usterzenia pionowego przy

4 niewychylonym sterze kierunku jest wprost

proporcjonalny do kata slizgu.
Uspotozenia
B l Sradka mas_l,( 117 Aerodynamika i mechanika lotu

Rys. Schemat dziatania sity
bocznej na usterzenie pionowe



Moment przechylajacy skrzydta

Moment przechylajacy skrzydta zalezy od kata slizgu B oraz od parametréw geometrycznych
okreslajgcych ksztatt skrzydta /kata skosu, wydtuzenia, zbieznosci, kata wzniosu /.

Podczas lotu ze slizgiem kazde skrzydto, bez wzgledu na charakterystyki geometryczne i
aerodynamiczne, wytwarza moment przechylajgcy na skutek przesuniecia srodka parcia z
ptaszczyzny symetrii samolotu w kierunku slizgu. Jezeli np. lot jest ze $lizgiem na skrzydto prawe
(p > 0), to Srodek parcia przemieszcza sie w kierunku prawego skrzydfa i wypadkowa sita
aerodynamiczna wytwarza moment wzgledem osi podtuznej samolotu.

Jezeli kat wzniosu réwny jest 0, to podczas lotu ze slizgiem katy natarcia obu skrzydet sg rowne.
Jezeli natomiast kat wzniosu rézny jest od zera, to podczas lotu ze $lizgiem skrzydto cofa sie do tytu.
Na skutek tego sita no$na skrzydta wysunietego ma przyrost dodatni, a skrzydto cofniete ma ujemny
przyrost wartosci P,.

Roéznica sity nosnej na obu skrzydiach powoduje powstanie momentu przechylajacego.

Zbieznos¢ skrzydta n oddziatywuje przeciwnie do wydtuzenia A.

Im zbieznos¢ skrzydta jest wieksza, tym powierzchnia koncowej czesci skrzydta jest mniejsza,
to znaczy ten sam przyrost sity nosnej przytozony jest blizej ptaszczyzny symetrii samolotu

i moment przechylajgcy jest mniejszy.

Przy skrzydle skosnym podczas lotu ze slizgiem, kat pod ktérym naptywa strumien powietrza jest
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rézny
dla obu skrzydet.

Kat skosu skrzydta wysunietego jest pomniejszony
A o kat Slizgu, a skrzydta cofnietego powiekszony
i l }}_ﬂ 0 jego wartosé.

’ 1 Wiadomo, ze ze wzrostem kata skosu nosnosé
l skrzydta maleje.

l —_— Wobec tego ze na skrzydto wysuniete dziata
P A wieksza sita nosna niz na skrzydto cofajace sie,
- powstaje moment przechylajacy.

Rys. Powstanie momentu
przechylajagcego na
skrzydle sko$nym.

Przechylajagcy moment ttumigcy

J'\ 1\ ag>0 Przy obrocie samolotu wokét osi 0 — x na
\r\t\,@ “ , skrzydle unoszacym sie kat natarcia a maleje, a
: — na skrzydle opadajgcym kat natarcia a rosnie.
Q Powstata na skutek tego réznica sit nosnych
2B<0 . M <0 powoduje wytworzenie momentu

przeciwdziatajgcego momentowi
L-- y — przechylajgcemu.

Moment ten nazywany jest przechylajgcym
. momentem tlumigcym (rys.).
7 Moment ttumigcy po zréwnowazeniu momentu
a y przechylajgcego i zlikwidowaniu obrotu samolotu
” wokét osi podtuznej zanika, jesli przyczyna
z wywotujgca moment M, rowniez zanikfa.

[y

Algpysze>0 Appuszes>
Rys. Moment tlumiacy

Statyczna stateczno$¢ poprzeczna i sterowno$¢ samolotu

Statyczna statecznosc¢ poprzeczna jest to zdolnos¢ samolotu do samoczynnego powrotu do
utraconej rownowagi poprzecznej bez interwencji pilota. Do zaktdcenia rownowagi poprzecznej
potrzebny jest moment przechylajacy, ktéry bez udziatu pilota moze powsta¢ na skutek slizgu.

Przy slizgu nastgpi przechylenie samolotu, tzw. zwis i odwrotnie, skutkiem zwisu jest slizg samolotu.

Po przechyleniu samolotu na skrzydto pojawi sie niezrownowazona sita P = P + Q, ktorej wektor

skierowany jest w strone zwisu. Sita spowoduje zmiane toru lotu srodka masy, tor lotu zakrzywi sig i
powstanie slizg na skrzydto bedace w zwisie.

Samolot jest stateczny wtedy, gdy po wystapieniu $lizgu powstaje moment przechylajacy, ktéry
bedzie w stanie zlikwidowa¢ zwis samolotu.
Warunek statecznosci poprzecznej samolotu jest

. AM .
spetniony, gdy Ap 0
Wspdtczynnik ten charakteryzuje stopien
statecznosci poprzecznej samolotu; im wspotczynnik
jest mniejszy, tym samolot jest bardziej stateczny.
Poniewaz nadmierna statecznosc¢ utrudnia
sterowanie samolotem, wspotczynnik statecznosci
poprzecznej musi zawiera¢ sie w granicach:
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-0,0007...-0,001.
Potrzebng wielkos¢ wspotczynnika statecznosci otrzymuje.sie przez dobor odpowiedniego

kata wzniosu skrzydet.
Dodatni kat wzniosu skrzydet znacznie powieksza stateczno$¢ poprzeczng samolotu.
Dlatego w szybkich samolotach w celu pogorszenia statecznosci poprzecznej i dzieki temu
polepszenia sterownosci, stosuje sie ujemny kat wzniosu.
Do przechylenia samolotu konieczny jest odpowiedni moment przechylajgcy. Moment ten mozna
wytworzy¢ za pomocag wychylenia lotek. Aby uzyskaé przechylenie samolotu w strone prawa, nalezy
wychyli¢ drazek sterowy w prawo, co spowoduje wychylenie prawej lotki do. gory, a lewej do dotu. Po
przechyleniu samolotu na prawe skrzydto powstanie takze slizg na to skrzydto.
Jezeli samolot jest poprzecznie stateczny, to na skutek slizgu na skrzydto powstanie moment
przeciwnie skierowany do momentu pochodzgcego od wychylonych lotek i przy pewnym kacie
przechylenia oba momenty réwnowazg sie. Jezeli natomiast samolot nie jest stateczny poprzecznie,
to po przechyleniu samolotu powstaje moment przechylajacy, ktéry wspomaga moment od
wychylonych lotek i przechylenie samolotu pogtebia sie. W tych warunkach pilot musi wychyli¢
drazek sterowy w strone przeciwng do przechylenia samolotu, aby wytworzy¢ lotkami moment
przeciwdziatajgcy momentowi przechylajacemu. Na rys. 5.108 pokazano sity dziatajgce na samolot
podczas wirazu.

STEROWNOSC

Sterownosc jest to zdolno$¢ samolotu do zmiany stanu réwnowagi w wyniku uzycia steréw.

Jest to zatem wiasciwosc¢ przeciwstawna statecznosci statycznej. Przytoczona definicja jest bardzo
ogodlnikowa, gdyz przez pojecie sterownosci rozumie sie takze mozliwos¢é wykonywania samolotem
zamierzonych manewréw. Podobnymi okresleniami sg tu manewrowos¢ i zwrotno$¢é samolotu.
Istotg sterownosci jest przede wszystkim skutek wywotany uzyciem sterow.

Z tego punktu widzenia sterownosé, podobnie jak i statecznos¢, mozemy podzieli¢ na:
-sterownosc¢ podiuzna,

-sterownosc¢ poprzeczna,

-sterownosc¢ kierunkowa.

Sterownos¢ podtuzna

Wychodzac z zatozenia, ze wychylenia steru wysokosci powodujg obrét samolotu wokot jego osi
poprzecznej, najprostszym kryterium sterownosci podtuznej powinno byé¢:

wzoér

Bytoby to jednak kryterium niewygodne praktycznie, gdyz wywotane pochylenie samolotu wigze sie
ze zmiang kata natarcia skrzydta, a to z kolei zmienia wartosc sity nosnej poprzez zakrzywienie toru
lotu (np. ku gérze). Whasnie zaleznos¢ przyrostu sity na sterownicy od przyrostu przyspieszenia
normalnego stata sie praktycznie powszechnie stosowanym kryterium sterownosci podtuznej. Mozna
wiec powiedzie¢, ze im mniejszej potrzeba sity przytozonej do sterownicy, aby spowodowaé wzrost
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przyspieszenia o jedng jego jednostke, tym bardziej sterowny jest samolot.

Zaleznos¢ —- wyznacza sie przez wykonanie kolejnych wyrwan rozpoczynanych w

ustalonym locie prostoliniowym badz tez przez wykonanie kolejnych ustalonych zakretow o

kolejno zwiekszanym przyspieszeniu.

Tak okreslona sterownosé¢ podtuzna tylko w czesci obrazuje mozliwosci manewrowania samolotem.
Dlatego przepisy zdatnosci sprzetu lotniczego okreslajg niezaleznie wymagania ogélne

i konkretne przypadki wymiarujgce sterownos¢-samolotu.

Wedtug przepiséw zdatnosci samolot ma by¢ sterowny i zwrotny podczas startu,

wznoszenia, lotu poziomego, lotu nurkowego az do predkos$ci maksymalnej dopuszczalnej

i podczas ladowania.

Ponadto musi by¢ mozliwe ptynne przechodzenie z jednego stanu lotu w drugi, a zwlaszcza

szybki i tatwy powrdt z lotu z matg predkoscig do predkosci wiekszej, odpowiadajgce;j

wywazeniu.

Jak szczegdtowe sg wymagania zwigzane ze sterowno$cig podiuzng, moze swiadczy¢ wymaganie
dotyczace tzw. zastepczego sterowania — np.w razie roztaczenia sie napedu steru wysokosci.

Otéz przepisy zdatnosci wymagaja, aby bez uzycia steru wysokosci, postugujac sie jedynie zwykiymi
urzadzeniami sterujgcymi ptatowcem i silnikiem (np. klapkg wywazajaca i dzwignig mocy),
kontrolowac¢ zanizanie, zmniejszajgc stopniowo opadanie az do W =0 m/s. '

Usterzenie wysokoSci

Obrot samolotu dookota osi Y nazywany jest
pochyleniem.

Do pochylania samolotu stuzy tzw.
usterzenie wysokosci.

W rozwigzaniu konwencjonalnym usterzenie
wysokosci sktada sie z dwdch elementéw:
-ze statecznika, stanowigcego przednia,
nieruchomg czesc¢ usterzenia, oraz

-ze steru wysokosci, stanowigcego tylng
ruchomag czes¢ usterzenia wysokosci.

Statecznik potgczony jest z kadlubem za
pomocg okué, przenoszacych sity z
usterzenia na kadtub, przy czym w
niektorych typach samolotéw mozliwe jest
przestawienie:

— na ziemi lub w locie — cieciwy
statecznika wzgledem osi kadtuba.

Ster wysokosci mocowany jest do
statecznika ruchomo na zawiasach i
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potaczony uktadem linek lub popychaczy z drgzkiem sterownicy w ten sposéb, ze:

-ruch sterownicy (drgzka sterowego lub wolantu) ku pilotowi, zwany potocznie ,$cigganiem",
powoduje wychylenie steru wysokosci w gore,

-ruch sterownicy od pilota, zwany potocznie ,oddaniem", wywotuje wychylenie steru wysokos$ci w dot.
Profil usterzenia wysokosci, przy nie wychylonym sterze, jest najczesciej profilem symetrycznym.
Wychylenie steru krawedzig sptywu:

-w gére powoduje ujemne wysklepienie profilu usterzenia, a wiec zmniejszenie sity aerodynamicznej
dziatajgcej na usterzenie, natomiast

-wychylenie steru w dét powoduje dodatnie wysklepienie profilu usterzenia i wzrost sity
aerodynamicznej dziatajgcej na usterzenie (rys.).

Wspomniane zmiany sity aerodynamicznej APy, dziatajgce na ramieniu Iy wzgledem Srodka ciezkosci
samolotu (rys.) pochylajg samolot momentem

AMx = APy * |y w dot lub w gére, zaleznie od kierunku wychylenia steru, zmieniajac kat natarcia
skrzydta samolotu, co prowadzi — jak dowiemy sie z dalszych rozwazan — do zmiany predkosci lotu
oraz toru lotu w ptaszczyznie pionowej,

Innym rozwigzaniem konstrukcyjnym usterzenia wysoko$ci-jest jednoczesciowe tzw. usterzenie
ptytowe.

Pod wzgledem aerodynamicznym jest to po prostu obrotowo (wzgledem osi Y) zamocowane
skrzydto, a zmiany sity aerodynamicznej wytwarzanej przez nie osigga sie poprzez zmiane jego kata
natarcia.

Sterownos¢ kierunkowa
Skutki wychylenia steru kierunku dotycza nie tylko pojawienia sie predkosci katowej obrotu wokot
pionowej osi samolotu (odchylania), ale takze wptywajg na przechylenia samolotu, a nawet na
zmiane doskonatosci ptatowca, a wiec posrednio na predkos¢ opadania i predkos¢ lotu.
Wyodrebnienie samej tylko zaleznos$ci predkosci katowej odchylenia od wychylenia steru kierunku
jest niemozliwe.
Dlatego sterownos$c¢ kierunkowag ocenia sie praktycznie jako zdolnos¢ do wykonywania slizgéw
ustalonych (bez zmiany kierunku), przy czym zaleznos$¢ stanowig kat wychylenia steru i zwigzana z
nim sita na pedale oraz kat slizgu wyrazony katem przechylenia samolotu.
Przepisy zdatnos$ci sprzetu lotniczego wymagaja, aby w $lizgach przyrosty wychylenia steru i
przyrosty sity na pedale byty state i stateczne ze wzrostem przechylenia, az do uzyskania petnego
wychylenia steru lub maksymalnej dopuszczalnej sity na pedale
(ok. 70 daN = 150 Ib), zaleznie od tego, ktéra z wielkosci wystgpi wczesnie;.
Niedopuszczalna jest zmiana znaku sity na pedale, zwana gwarowo ,wcigganiem" pedatu.
Innym bardzo waznym kryterium sterownosci kierunkowej, zwigzanym z samolotami dwusilnikowymi,
jest zapewnienie panowania nad samolotem w razie awarii silnika powodujacej asymetrie ciggu.
niepracujgcego.
Usterzenie kierunku
Obrot samolotu dookota osi Z nazywany jest odchyleniem. Odchylenie samolotu od kierunku lotu
osigga pilot przez odpowiednie wychylenia
i =4Py'/,, steru kierunku, bedgcego — podobnie jak
f ster wysokosci — ruchoma czescig

usterzenia kierunku.
Statecznik kierunku, na ktérym zawieszony
jest za pomoca zawiasow ster, tworzy
( s ) najczesciej jedng catos¢ z tylng czescig

kadtuba samolotu.

Ster kierunku potaczony jest z tzw. pedatami
/orczykiem/. Wcisniecie do przodu nogg na
przyktad prawego pedatu wychyla ster
kierunku w prawo (rys.), wskutek czego
symetryczny do tej pory profil usterzenia
staje sie profilem wysklepionym i pojawia sie
na nim sita aerodynamiczna APy
skierowana w lewo, ktéra odchyla samolot w
prawo momentem AMz=APy, ‘lv /dziatajgc na
[ ramieniu lv wzgledem Srodka ciezko$ci
samolotu.

ly
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Jak widzimy, obrét samolotu dookota trzech osi moze by¢é dokonywany, przez pilota przechyleniem i
pochyleniem

drazka sterownicy lub wolantu oraz wciskaniem jednego z pedatow.

Ruchy te powodujg wychylenia steréw, ktore wywotujg zgdane przez pilota

zmiany sit aerodynamicznych na usterzeniach.

Im wieksze sg usterzenia, wychylenia steréw i predkosc lotu, tym wieksze sg takze wspomniane
zmiany sit.

Ale wtedy wzrasta rowniez wysitek pilota potrzebny do sterowania samolotem.

Sterownos$¢ poprzeczna.

Pojecie sterownosci poprzecznej jest stosunkowo najtatwiejsze do zrozumienia i wyobrazenia.
Jest to po prostu zdolnos¢ samolotu do przechylania sie w wyniku uzycia lotek, przy czym im
wiekszg predkos¢ katowg udaje sie uzyskaé, tym lepsza jest sterownosé.

Predkos¢ katowa przechylania zalezy od kata wychylenia lotek i od sity, ktérg przyktadamy do
sterownicy.

Lotki

Obrot samolotu wokot osi X nazywamy jego przechyleniem.

Usterzenie umozliwiajgce przechylenie samolotu nosi nazwe usterzenia poprzecznego,
zwanego lotkami.

Lotki sg ruchomymi elementami przy krawedzi sptywu koncowych czesci skrzydet.

S one sprzezone ze sobg i potaczone z drgzkiem /sterownica/.

M dFy 4, Przechylenie drazka /obrét rogow
sterownicy/ w prawo wychyla lotke
prawego skrzydta w gore,

lewego zas w dét, a wiec zmniejsza
wysklepienie profilu skrzydta prawego,
powieksza natomiast wysklepienie profilu
skrzydta lewego.

Zmiana wysklepien wywotuje zmiane sity
nosnej skrzydet prawego i lewego,

w wyniku czego samolot przechyla sie w
kierunku skrzydta prawego.

W przypadku jednakowych jednakowych katow wychylen lotek w gére i w dot,

opér skrzydta z lotkg wychylong w dot jest wiekszy od oporu skrzydta z lotkg wychylong do gory

z powodu roznicy oporu indukowanego i profilowego obu skrzydet.

Wystepuje wowczas moment kierunkowy, ktory usituje obrécié samolot w kierunku skrzydta
uniesionego do géry a wiec odwrotnie niz potrzeba do prawidtowego wykonania zakretu, jesli

w tym wtasnie celu zostat przez pilota przechylony.

Aby wyeliminowa¢ ten niekorzystny moment kierunkowy lotek, stosuje sie najczesciej

tzw. réznicowe wychylenie lotek.

Polega ono na tym, ze lotka wychla sie w gére zawsze o mniejszy kat niz przeciwna lotka w gore
dziata wiekszy op6r niz na skrzydto z lotkg wychylong w dét.

Czesto, w celu zwiekszenia tego efektu, stosuje sie tzw. lotki z noskiem; nosek po wychyleniu lotki w
gore wychyla sie w dot z obrysu profilu skrzydta, zwiekszajac dodatkowo opér lotki.

Lotki dopoty dziatajg skutecznie, dopdki optyw koncédw skrzydet jest poprawny. W razie oderwania
sie strug powietrza w okolicy koncéw skrzydet, na przyktad przez osiggniecie duzych katéw natarcia,
skutecznos$¢ lotek stabnie, co zakidéca poprzeczng sterownos$é samolotu, a nawet czyni samolot
niesterownym.

Dlatego tez w celu przeciwdziatania tendencjom do odrywania sie strug powietrza w lotkowych
czesciach skrzydta konstruktorzy stosujg tzw. zwichrzenie skrzydet.

Polega ono badz na geometrycznym zwichrzeniu kohcow skrzydet przez nadanie przekrojom
koncowym skrzydet mniejszych katéw natarcia, bgdz na zwichrzeniu aerodynamicznym przez zasto-
sowanie na koncach skrzydet roznych profiléw, mianowicie na koncach skrzydet stosuje sie profile o
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mniejszej grubosci, przy ktérych oderwanie strug na duzych katach natarcia jest mniej intensywne.

Moment zawiasowy

Jezeli podczas lotu samolotu ster wysoko$ci jest wychylony, to rozkiad cisnien na sterze powoduje
powstanie wypadkowej sity aerodynamicznej, ktéra wzgledem osi obrotu steru (zawiaséw steru)
powoduje powstanie momentu zwanego momentem zawiasowym — M_ay,.

Przyjeto, ze My, > 0, gdy obraca ster do dotu, za$ M,,,, < 0, gdy obraca ster wysokosci do gory.

W celu przeciwdziatania obrotowi steru przez M,,, pilot musi przytozy¢ do drazka pewna site Py, ktéra
spowoduje powstanie momentu rownego M, lecz przeciwnie skierowanego.

Przyjmujemy, ze sita P >0 ,gdy pilot ciagnie drazek do siebie , zas sita P<0, gdy drazek $cigga na
siebie.

Jezeli pilot pusci drgzek sterowy, to ster wysokosci ustawi sie w takim potozeniu, ze nie bedzie miat
tendencji do obrotu. Moment zawiasowy jest wprost proporcjonalny do momentu podtuznego
samolotu przy puszczonym drgzku sterowym

Sita na drazku
Site na drazku sterowym obliczamy z warunku, ze suma pracy sity P, na drodze Aa; i momentu M.,

na drodze Ax jest rowna zero.

Fhg
B0

P -Ac+M_ -AS=0

zaw

Sita na drazku jest proporcjonalna do M, i

A
tzw. wspétczynnika przekfadni 55

Przecietnie A—5:1,3...1.6
Ax

Ze wzoru na P, wynika, ze sita na drgzku jest
proporcjonalna do drogi, o jakg przemiesci
sie drgzek sterowy z potozenia przy
puszczonym drgzku do potozenia, jakie jest
konieczne do spowodowania takiego wychylenia steru, aby samolot byt w rownowadze w danych
warunkach lotu.

Wptyw predkosci lotu na site na drgzku

Whptyw, predkosci lotu na wielkosc sity P,

ujmuje sie w postaci wykresow P.=f (V) i

P, =f (g-réwnowagi) okreslajacych site, jaka

nalezy przytozy¢ do drgzka sterowego, aby

samolot doprowadzi¢ do stanu réwnowagi w

| dowolnych warunkach lotu.

/m " Istnieja pewne warunki lotu, przy ktérych
wspotczynnik momentu zawiasowego réwne

' sg zero.

W tych warunkach drazek sterowy moze byc¢

puszczony, a sita na drgzku P, = 0. Poniewaz

podczas diugotrwatych lotéw nawet najmniejsze sity przyktadane do dragzka meczg pilota, nalezy tak

dobiera¢ parametry lotu, by w warunkach uzytkowych dla danego typu samolotu sita P, = 0. Sity,

ktére musi przytozyc¢ pilot do drgzka w celu zmiany warunkdéw lotu, muszg miesci¢ sie w pewnych
granicach.

]
i

-
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ZDOLNOSC DO WYWAZANIA

Z ogoélnych wymagan dotyczacych statecznos$ci i sterownosci samolotu wynika, ze pilotowanie

samolotu nie moze by¢ ani nadmiernie trudne ani tez nadmiernie ucigzliwe.

O uciagzliwosci pilotowania samolotu decyduje obok wykonywania duzych, obszernych ruchéw

sterownicami, przede wszystkim uzycie sity przez pilota.

A zatem aby pilotaz byt fatwy i nie meczacy, pilot powinien uzywac sity jedynie do wykonywania

zamierzonego manewru i nie angazowac jej w ustalonych stanach lotu.

Spetnieniu tych zatozen stuzg urzgdzenia wywazajace.

Przepisy zdatnosci sprzetu lotniczego zawierajg nastepujace wymagania, jesli chodzi o skutecznosc¢

tych urzadzen.

Samolot powinien dac sie wywazy¢ podtuznie:

o w konfiguracji startowej, tj. z podwoziem wypuszczonym, klapami w potozeniu startowym
i z maksymalng mocg — przy predkosci bezpiecznej do startu,

¢ w konfiguracji przelotowej, tj. z podwoziem schowanym, klapami schowanymi i mocg potrzebng do
lotu poziomego,

¢ w konfiguracji lgdowania, tj. z podwoziem wypuszczonym i klapami w potozeniu jak dla ladowania,
samolot powinien da¢ sie wywazy¢ w chwili podchodzenia po $ciezce schodzenia 5° oraz przy
mocy catkowicie zdtawionej na predkos¢ 1,5 fs,

Poprzecznie i kierunkowo samolot powinien by¢ wywazony na mniejszg z dwu predkosci:
0,9 predkosci maksymalnej lotu poziomego lub

Poza wywazeniem, podczas startu, ladowania, odejscia na drugi krag i lotu nurkowego
do maksymalnej predkosci dopuszczalne sity na sterownicach nie moga by¢ nadmierne.

Oddzielne wymagania stawia sie samolotom dwusilnikowym w przypadku awarii silnika
(asymetrii ciggu). Jesli awaria ta nastapi przy bezpiecznej predkosci startu V,, to skutecznosé
urzadzen wywazajgcych musi. umozliwic:

¢ podtuznie: zredukowanie sity na sterownicy do zera,
e poprzecznie: zredukowanie sity na sterownicy do okoto 2,5 daN (5 Ib),
¢ kierunkowo: zredukowanie sity na pedale do 9 daN (20 Ib).

Z wymaganiami dotyczacymi zdolnosci samolotu do wywazenia wigzg sie rowniez wymagania
dotyczace podatnosci samolotu na zmiany wywazania. Mianowicie nie moggq powodowac
nadmiernych sit na sterownicy (sit wiekszych, niz mozna wywrze¢ jedng rekg bez uzycia urzgdzen
wywazajgcych) nastepujgce zmiany konfiguracji i mocy:

e wypuszczenie i chowanie klap przy predkosci lotu 1,4 Vg,

e przejscie z mocy zdtawionej-do mocy startowej zarowno w konfiguraciji
gtadkiej, jak i z klapami wypuszczonymi,

¢ chowanie klap z zachowaniem lotu poziomego i jednoczesnym zwigkszeniem mocy az do mocy
startowe.
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Klapka wywazajgca /trymer/

Klapka wywaiajqea

Statecznik poziomy Klapka wywazajaca réwnowazy catkowicie / w
— _© odroéznieniu od uktadow kompensujacych/ site na drazku
| ——

lub orczyku, z ktérg musi oddziatywac pilot, i umozliwia
realizowanie ustalonego lotu prostoliniowego przy
puszczonych sterach.

Klapka wywazajaca, tzw. trymer, to ruchoma czes¢ steréw lub lotek /sterowana z kabiny pilota/,
jest napedzana uktadem niezaleznym od
przemieszczania powierzchni sterowych
/w zaleznosci od rozwigzania: ciegto
sztywne lub silnik elektryczny z uktadem
zamieniajgcym ruch obrotowy na
prostoliniowy/.

Umieszczana najczesciej na prawej lotce
lub prawej potéwce steru wysokosci; w

Dziglanie klapki wywaiajqcej

samolotach wyposazonych w ruchomy statecznik poziomy, ten element zastepuje trymer.
Powierzchnia klapki wywazajgcej stanowi 2...6% powierzchni catego steru.

Wychylenie klapki wywazajgcej do gory powoduje zmiany momentu zawiasowego.

Wychylenie do géry uwazamy za ujemne i przyrost M, < 0, za$ wychylenie do dotu przyjmujemy za
dodatnie i przyrost momentu M_,,>0.

Zmiana wielko$ci momentu zawiasowego i sity na drgzku jest proporcjonalna do predkosci lotu, za$
znak przyrostu momentu zawiasowego jest przeciwny do kata wychylenia trymeru.

Jezeli w czasie lotu ustalonego pilot chce zlikwidowaé site $ciggajaca drazek ,na siebie" — wychyla
klapke wywazajaca do dotu (1> 0), w przypadku wystepowania sity pchajacej drgzek ,,0d siebie" pilot
moze jg zlikwidowac¢ przez ustawienie trymeru do goéry (1< 0).

Rodzaje kompensacji aerodynamicznych.

Najczesciej stosowane rodzaje kompensacji aerodynamicznej to:
-kompensacja osiowa,
-kompensacja rogowa,
-kompensacja wewnetrzna,
-serwokompensacja,
a - kompensacja wagowa.

Kompensacja aerodynamiczna

;\ c powoduje zmniejszenie
_ momentu zawiasowego
' poprzez przesuniecie srodka
: ; parcia steru w kierunku osi

obrotu steru.
Najskuteczniejsza jest

d kompensacja wewnetrzna i
dlatego znajduje najszersze
%@2 zastosowanie.
Nie powoduje ona zwiekszenia
Rodzaje kompensmji ) Aerodynamika i mechanika lotu

a — kompensacja osiowa, b — kompensacja rogowa,
¢ — kompensacja wewngtrzna, d — serwokompensacja



oporu czotowego usterzenia, nie wywiera ujemnego wptywu na skutecznos¢ steru i jest prosta w
konstrukcji.

Kompensacje osiowa i rogowa polega na wychylaniu ponad optywang powierzchnie

nosowej czesci powierzchni sterowej, ktéra jest potozona przed jej osig obrotu.

Przy duzych katach wychylenia steru wysokos$ci powodujg oderwanie sie strumienia od powierzchni
steru, na skutek czego sita oporu czotowego wzrasta, pogarsza sie skutecznos¢ steru oraz mogq
wystgpi¢ drgania usterzenia.

Kompensacja wewnetrzna polega na zamocowaniu w niszy aerodynamicznej nieruchome;j

czesci usterzenia elastycznej przepony, zamocowanej jednym korncem do czesci nieruchome;j

a drugim do krawedzi natarcia ruchomej powierzchni steru.

Na czesci przepony dziatajg cisnienia takie jak na powierzchnie nieruchomej czesci.

Sita ma swaj srodek parcia przed osig obrotu powierzchni sterowe;j.

Serwokompensacja polega na zamontowaniu na krawedzi sptywu powierzchni sterowej

klapki, potgczonej sztywng ciagq z punktem statym na nieruchomej czesci powierzchni

skrzydta, statecznika poziomego, statecznika pionowego/.

Gdy powierzchnia sterowa nie jest wychylona, klapka wpisuje sie w jej obrys.

Wychylenie powierzchni powoduje wychylenie klapki w strone przeciwna.

Powstajgca na niej sita nosna zmniejsza site potrzebng do wychylenia powierzchni sterowej.

Inny rozwigzaniem serwokompensacji jest serwokompensator sprezynowy /ang.spring tab/
Naped od sterownicy jest potgczony nie tylko z napedem klapki, lecz réwniez z powierzchnig
sterowg, za posrednictwem elementu sprezystego.

Sztywnos$¢ sprezyny jest tak dobrana, ze przy
matych sitach w ukfadzie sterowania
sprezyna prawie nie odksztatca sie (moze
mie¢ pewne napiecie wstepne) i pilot steruje
sterem bezposrednio.

Gdy moment zawiasowy rosnie (przy wzroscie predkosci i/lub wychylenia steru) sprezyna poddaje
sie i odpowiednio wychyla sie klapka serwokompensatora w strone przeciwng niz ster, zmniejszajac
moment zawiasowy. Zmniejszenie momentu pocigga za sobg zmniejszenie sity w napedzie
sterowania, a wiec i zmniejszenie ugiecia sprezyny i wychylenia klapki; caty uktad ustala sie w
pewnym posrednim potozeniu odpowiednio do sity przyktadanej na sterownicy i warunkéw optywu
(predkosc, kat natarcia).

Zaletg systemu jest mozliwo$¢ dobierania i regulacji wtasciwo$ci sterowno$ci i statecznosci
samolotu, operujgc charakterystykg sprezyny, wielkoscig klapki i kinematykg mechanizmu
Kompensacja wagowa polega na zawieszeniu ciezaru przed osig obrotu ruchomej czesci
powierzchni, powodujgc zmniejszenie momentu zawiasowego.

Sity niezbedne do sterowania samolotow duzych i latajacych z duzymi predkosciami sg bardzo
znaczne. W celu utatwienia lub wrecz umozliwienia sterowania tymi samolotami stosuje sie:
1/wspomaganie aerodynamiczne przy pomocy serwosteru / klapki sterowej/

Angielska nazwa : servotab, flying tab, (aerodynamic) boost tab
Klapka na krawedzi sptywu powierzchni sterowej uzywana do uruchamiania steru.
Naped od sterownicy nie przenosi sie
bezposrednio na powierzchnie sterowg, lecz jest
zwigzany tylko z klapkg — serwosterem;
jej wychylenie (jak w przypadku klapki
wywazajacej) powoduje wychylenie steru w
przeciwng strone; ster nadgza za ruchem dzwigni
napedu.
Wysitek pilota jest nieznaczny w poréwnaniu ze
sterowaniem bezposrednim, jednak jest
uzalezniony od predkosci lotu, a wiec dajacy

x pilotowi ,czucie" sterowania, chociaz dla
zachowania wtasciwego przyrostu sit na sterownicy w miare wzrostu wychylen moze byc¢ potrzebny
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uktad sprezyn. Przy unieruchomieniu napedu od sterownicy (,sterze trzymanym")

uktad ster-klapka sterowa jest stateczny; przypadkowe wychylenie steru powoduje zgodne
wychylenie klapki.

jak klapki docigzajacej, co wytwarza moment aerodynamiczny przywracajacy ster do poprzedniego
potozenia.

Zaletg serwosteru w poréwnaniu z kompensacjg aerodynamiczng steréw wychylanych bezposrednio
przez pilota jest mata wrazliwos¢ na odchyiki wykonawcze (np. wielkosci szczelin miedzy sterem a
statecznikiem, potozenia osi obrotu itp.), ktére nieraz znacznie zmieniajg momenty zawiasowe steréw
i lotek na poszczegdlnych egzemplarzach danego typu samolotu. Duzg wadg klapek sterowych jest
niebezpieczenstwo utraty skutecznosci przy wystgpieniu oderwania strug na usterzeniu.

2/ wzmacniacze hydrauliczne.
Mecharizm obciazajacy i PONiEWaz sterowanie poprzez wzmacniacz
trymerowego - hydrauliczny nie wymaga znaczniejszych sit, pilot
| nie moze wnioskowac o stanie lotu wedtug
wartosci uzytej sity, dlatego w takich rozwigzaniach
najczesciej stosuje sie rownolegle symulatory sit
Wemacniacz hydeauliczny (np. sprezyqowe), zastepujgce pilotowi
_ tzw. czucie.

Autornat zmiany przefozenia

Rys. Schemat uktadu sterowania
ze wzmacniaczem hydraulicznym i
mechanizmem obcigzajacym
Pomimo stosowania uktadéw wspomagajacych w postaci
wzmacniaczy hydraulicznych lub
wspomagania aerodynamicznego, opisane poprzednio rodzaje kompensacji sg takze stosowane dla
odcigzenia konstrukcji samolotu.

W praktyce zdarza sie, ze sity zwigzane ze sterowaniem trzeba nie zmniejszy¢, lecz przeciwnie —
zwiekszy¢.

Mozna to osiggna¢ na drodze aerodynamicznej poprzez odwrotne podtgczenie klapki odcigzajace;j,
czyniac ja klapkg docigzajaca, lub poprzez wtgczenie w uktad sterowania zespotu sprezyn

0 zadanej charakterystyce.

128 Aerodynamika i mechanika lotu



Aerodynamika duzych predkosci

Przy matych predkosciach przeptywu (w poréwnaniu z predkoscig rozprzestrzeniania sie dzwieku)
gazy traktowa¢ mozna jako niescisliwe; przyjmuje sie, ze gestos¢ gazu jest wielkoscig stata.
Dla matych predkosci rownanie Bernoulliego wyraza sie zaleznoscia;

p-V:
2
gdzie:

p— gestosé w kg/m?,
V — predkos¢é w m/s,
Pstat — CiSnienie w N/m?.

+ p,.. = const.

Przy duzych predkosciach przeptywu zmiany gestosci gazu sg znaczne i zjawiska tego zaniedbywaé
nie wolno.

Aerodynamika duzych predkosci, nazywana inaczej dynamika gazéw, jest naukg o prawach
rzadzacych przeptywami gazéw w zakresie tak duzych predkosci, przy ktérych zasadniczg role
odgrywa $cisliwosé osrodka.

Dzwigk i fale dzwiekowe

Istotg dzwieku jest rozchodzenie sie w osrodku /wodzie, powietrzu, ciatach statych/ fal matych
zaburzen wywotanych:

-drganiami zrodta /kamerton, struny gtosowe, przepona bebna itp./,

-przemieszczaniem sie ciat /samochod, samolot itp/

powodujacych zmiane gestosci i zmiane ci$nienia tego osrodka.

Brak osrodka jako no$nika zaburzen /np. préznia/ uniemozliwia rozchodzenie sie dZzwieku.

W gazach sg to fale ci$nieniowe podtuzne, w ciatach statych i na powierzchniach cieczy-

fale poprzeczne.

Predko$¢ dzwieku w strumieniu gazéw

=

T

Dzwiek jest to zaburzenie falowe w osrodku sprezystym wywotujgce wrazenie stuchowe.

Zrédtem dzwieku sg drgajace ciata state, jak struny, membrany, oraz zawirowania ptynéw.

Z dodwiadczen wynika, ze proces rozprzestrzenia sie zawirowan w gazach ma charakter
izentropowy, w zwiazku z czym dla wyznaczenia predkosci ,a” rozprzestrzeniania zaburzen korzysta
sie z zaleznosci:

a=~k-R-T

gdzie:
k = 1,41 /dla powietrza/

stata gazowa R = 29,27 S -dla powietrza,
kg-K
T — temperatura bezwzgledna.

Z powyzszego wyrazenia wynika, ze predkos¢ dzwieku jest wprost proporcjonalna do temperatury
bezwzglednej i cech fizycznych osrodka scisliwego.

Na poziomie morza przy H = 0 predko$¢ dzwieku a =340,3 m/s,

zas$ w gornych warstwach troposfery na H = 11 km /przy T=-56,5°C, a =295,02 m/s.

Dla obliczeh technicznych predkosci dzwieku w powietrzu przyjmuje sie wzor uproszczony:
a= 20,1\/T[m/s]
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Liczba Macha

W aerodynamice jako kryterium scisliwosci gazéw stuzy przyjeta, bezwymiarowa liczba wyrazajgca
stosunek predkosci przeptywu w danym punkcie do lokalnej predkosci dzwieku w danym punkcie.
Liczba ta nosi nazwe liczby Macha.

Ma:K
a

Jezeli w catym przeptywie Ma < 1, to przeptyw taki nazywa sie poddzwiekowym,

gdy Ma = 1 — dzwiekowym, a gdy Ma > 1 —naddzwiekowym.

W przypadku gdy w przeptywie wystepujg obszary, w ktérych Ma < 1 i obszary, w ktérych Ma > 1, to
przeptyw taki nazywany jest okotodzwiekowym.

W przeptywie poddzwiekowym zaburzenia powstate w jakimkolwiek jego punkcie rozprzestrzeniajg
sie stopniowo w catej objetosci gazu, w przeptywie naddzwiekowym tylko w pewnej ograniczone;j
objetosci gazu, zwanej obszarem matych zaburzen.

Via
W aerodynamice stosowany jest réwniez termin —
V<a Vi<a krytyczna liczba Macha May.
Krytyczng liczbg Macha jest stosunek predkosci lotu
V—L’_Y—/i—s samolotu, przy ktérej w dowolnym miejscu
- T — — ——— | na powierzchni samolotu powstaje lokalna predko$¢
Ma = Ma, P
- dzwieku.

Krytyczna liczba Macha Mayr.

May, przyjmuje zawsze warto$ci mniejsze od jednosci.

Rozchodzenie sie fal dzwiekowych, gdy zrédto dzwieku pozostaje nieruchome

Jezeli wspoétsrodkowe kule fal dzwiekowych przetniemy ptaszczyzng
pionowa, to bedziemy mogli w prosty sposob zaobserwowac
rozchodzenie sie tych fal w czasie — rys.

Poniewaz dla okreslonego stanu powietrza (jego temperatury)
predkos¢ dzwieku jest stalg, dlatego po okreslonym czasie
fala dzwiekowa przebywa we wszystkich kierunkach te samg
droge.

Jezeli zbadamy rozchodzenie sie dZzwieku na poziomie morza
(a = 340 m/s) na podstawie wzoru predkosci ruchu
jednostajnego | = a-t, po uptywie 1 sekundy fala przemiesci sie
na odlegtos¢ wynoszaca | = 340 m od zrodia dzwieku, po 2
sek (a-2t), na odlegtos¢ — 680 m, po 3 sek— 1020 m itd. W
miare oddalania sie od zrédta dzwieku, energia fal
dzwiekowych zmniejsza sie (taka sama energia zlokalizowana
jest na odpowiednio duzej powierzchni) i w pewnej odlegtosci

ie sie fal diwigkowych wok6l nier frédia diwieku

od zrodta — zupetnie zanika.
Zjawisko to jest analogiczne do zjawiska zanikania fal wywotanych na spokojnej wodzie przez
wrzucenie do niej kamienia.

130 Aerodynamika i mechanika lotu



Rozchodzenie sie fal dzwiekowych, gdy zrodto dzwieku porusza sie z predkoscig mniejszg niz
predkos$¢ dzwieku.

o< V<a

Fale dZzwiekowe poruszajace sie :

-w kierunku ruchu zrédta dzwieku bedg miaty mniejszg predkos¢
wzgledem zrédta a - V,

-w kierunku przeciwnym — wiekszg predkos¢ a +V.

W miare wzrostu predkosci zrodta dzwieku V, réznica predkosci a —
V bedzie malata.

Zachodzi tu zjawisko jakby doganiania fal dzwiekowych przez zrodto
ktére je wytworzyto.

W czasie 1 sek od chwili wytworzenia sie fali dzwiekowej, gdy
przemiesci sie ona na odlegtos$¢ a-l, zrédto dzwieku przebedzie droge
e P AA; réowng V-1 (V-t). Dlatego tez, dzieki predkosci z jaka fale

. dzwiekowe ,uciekajq" przed swoim zrédtem (wynoszacym

w =a— V), po 1 sek fale dzwiekowe przemieszczg sie na odlegtosc
(a— V)1 od zrodta, a po 2 sek — na odlegtos¢ (a — V)-2 itd.

I

sie_fal diwi h wok6l irédla diwieku
poruszajacego sie z predkosciq mniejsza niz predkost diwigku

Rozchodzenie sie fal dzwiekowych, gdy predkosé zrédta dzwieku jest réwna predkosci dzwieku

V=a /,/

Ma=1

Fale drwickowe

! Fala zaburrenia

a

a+V =2a

Rczchgdz_enie sje fal diwigkowych, gdy predko§é zrodla
diwieku-réwna sie predkosci dzwigku

Fale dzwiekowe osiadajg na swoim zrodle.

Natomiast czes¢ fal rozchodzacych sie w kierunku przeciwnym do kierunku ruchu zrédta dzwieku
porusza sie wzgledem niego z predkoscig w=a +V =a + a = 2-a.

Fale te sg pozostawiane za zrédtem dzwieku z predkoscig réwng podwaojnej predkosci dzwieku.

W tym przypadku, w czasie 1 sek od chwili wytworzenia dzwieku, fala dzwiekowa przemiesci sie do
tytu na odlegtos¢ a-1.

Jezeli wzielibysmy pod uwage odpowiednio duzg ilos¢ sekund w czasie, w ktéorym wytwarzajg sie fale
dzwiekowe, to uzyskalibySmy obraz przedstawiony na-rys.

Obwiednia fal dzwiekowych (stanowigca jednoczesnie ich sume), przechodzacych przez

zrodto dzwieku w punkcie A (linia styczna do wszystkich obwodéw fal dzwiekowych),

nazywa sie falg zaburzen.

Przeptyw powietrza przez fale powoduje niewielkie zmiany parametrow przeptywu, stad nazwa fali
zaburzen.
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Zjawisko to jest wynikiem dodawania do siebie energii poszczegdlnych fal dzwiekowych , co z kolei
wytwarza fale o matej intensywnosci. Intensywnosc tej fali jest r6zna w zaleznosci od odlegtosci
pionowej od zrodta dzwieku.

Najwiekszg intensywnosé ma fala w punkcie centralnym A.

W miare oddalania sie od niego, jej intensywnos¢ maleje. Dzieje sie tak dlatego, poniewaz w miare
oddalania sie od punktu A, naktadajg sie na siebie fale dzwigekowe o mniejszej intensywnosci
(wieksze obwody fal).

W pewnej odlegtosci od punktu centralnego A, intensywnos¢ fali zaburzeh maleje do zera — fala
zanika.

Jak wynika z rys. , fale dzwiekowe nie przechodzg przez powierzchnie fali zaburzen w kierunku
ruchu zrédfta dzwieku.

Rozchodzenie sie fal dzwiekowych, gdy predkos¢ zrodta dzwieku jest wieksza niz predkos¢ dzwieku

W tym przypadku, poniewaz predkosc
zrodfa dzwieku V jest wieksza niz predkosc
dzwieku a, zroédto wyprzedza wytworzone
przez siebie fale dzwiekowe z predkoscia
a—V (rys).

W czasie 1 sek. od chwili wytworzenia fali
dzwiekowej, przebedzie ona droge a-1,
podczas, gdy zrédto dzwieku — V-1 (przy
czym V > a). Predkos¢ wyprzedzania fal
dzwiekowych przez zrédto wynosi a - V

i stanowi wartosc¢ ujemna, poniewaz
kierunek tej predkosci jest przeciwny do
kierunku ruchu zrédta dzwieku.
Przypatrujac sie rys. widzimy, ze gdy

V > a, obwiednia wszystkich kul

(na rys. — obwoddéw) fal dzwigkowych jest
stozek zaburzen (jego tworzace zwane liniami Macha nachylone sg pod katem n do kierunku ruchu
zrodfa dzwieku), ktorego wierzchotek pokrywa sie ze zrodtem dzwieku A.

Im predkosc¢ ruchu zrédta V bedzie wieksza, tym odlegtos¢ AA; = V-1 bedzie wieksza,

a kat n bedzie mniejszy.

Stozek Macha

Stozek Macha

Stozek Macha (rys.) jest wywotany naddzwigkowag predkoscig
zrodta zaburzen.

gty 8L pZawarty migdzy wektorem predkosci zrodta a tworzaca
zaburze; St0zka mozna wyrazi¢ zaleznoscia:

sin = 2L = L

1 7V T Ma

Gdy predko$¢ przemieszczania sie zrodta jest réwna
predkosci rozchodzenia sie fal dzwiekowych, tzn. gdy V= a, to

sin i = lczyli kat p=90°

mamy wtedy do czynienia nie ze stozkiem, lecz z ptaszczyzna.

Kat wierzchotkowy stozka Macha jest tym mniejszy, im wieksza jest predkos¢ przemieszczania sie
zrédta zaburzen.

Tworzgca stozka, zwana linig Macha, stanowi granice dwoch réznych obszaréw — zaburzonego i nie
zaburzonego.
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Zaleznosc¢ predkosci od przekroju strugi
Przeksztatcajgc rownanie statego wydatku:
p-V-F =const.
i rbwnanie Bernoulliego w postaci:
2

AV N Ap 0.

2 p
otrzymujemy zaleznosc: - I

£ = M(Ma2 - 1),wyra2ajch zwigzek miedzy wzgledng __.\L//

F V - |____m_
zmiang przekroju poprzecznego strumienia 7| predkosci _/l\

AV R OP [m—
V Rys. 5.17. Dysza Lavala

Z zaleznosci wynikajg nastepujace wnioski:

al przy predkosciach poddzwiekowych (V<a; Ma <1)
predkos¢ przeptywu wzrasta w miare zmniejszania sie
przekroju poprzecznego F strumienia,

b/ przy predkosciach naddzwiekowych (V > a; Ma > 1)
predkos¢ przeptywu wzrasta w miare zwiekszania sie
przekroju poprzecznego F strumienia.

Z powyzszego wynika, ze dla osiggniecia naddzwiekowej
predkosci strumienia N —
w pierwszej fazie musi nastepowac zmniejszanie przekroju e
poprzecznego F strumienia, a po osiggnieciu predkosci ! o/
dzwieku (V = a; Ma = 1), dla dalszego zwiekszenia k
predkosci, w drugiej fazie przekrdj poprzeczny musi ulegaé
zwiekszaniu.

Minimalny przekrdj poprzeczny strumienia, w ktorym predkosc¢ rozprzestrzeniania sie zaburzen
osigga predkos¢ dzwieku (Ma = 1), nazywany jest przekrojem krytycznym Fy,, a parametry strumienia
w tym przekroju parametrami krytycznymi ; V = a., Pxr» Pkrs Tkr-

Zmiane predkosci strumienia od poddzwiekowej do naddzwiekowej uzyskuje sie w dyszy
zbiezno-rozbieznej de Lavala (rys.).

Cisnienie i temperatura spietrzenia, nagrzewanie sie warstwy przysciennej przy duzych
predkosciach przeptywu

Przy optywie powietrza wokét profilu z predkoscig dzwieku
PUKE pirsg istnieje zawsze jaka$ struga, ktéra naptywa prostopadle do
| “na pewnego punktu na powierzchni profilu (punkt spietrzenia),
; w punkcie tym predkos¢ strugi zostaje catkowicie
% wyhamowana, a cisnienie osigga wartos¢ maksymalng
T (ci$nienie spietrzenia).

—

Na skutek nagtego zahamowania strumienia i wzrostu

ci$nienia wystepuje tzw. temperatura hamowania, ktéra osigga znaczne wartosci i powoduje szybkie
nagrzewanie sie ciata.
Cidnienie w punkcie spietrzenia rowna sie:

y? .
pspi@pieg =Py + pooT(l + g), gdZ|e:

P.» PV, -cisnienie, gestos¢, predkosc strumienia niezaburzonego,
&- wspotczynnik uwzgledniajgcy wptyw Scisliwosci powietrza w zaleznoséci od liczby Macha

Ma 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9

€ 0,0025 (0,001 [0,0225(0,04 |0,062 |0,09 0,128 |0,178 |0,219
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Temperatura w punkcie spietrzenia wynosi:
Ma’
Tvpiepi[g = Too(l + 2 j ’

gdzie: T,V ,Ma, — temperatura bezwzgledna, predkosé, liczba Ma strumienia niezaburzonego,

Inne punkty na powierzchni profilu sg mniej nagrzewane, ze wzgledu na roézni stopnie hamowania
strumienia, i charakteryzuja sie nizszg temperaturg od temperatury hamowania

Fale uderzeniowe

Faia uderreniowa

Powstawanie fali uderzeniowej na skutek wybuchu

Rys. Wykres zmiany
parametréw przeptywu na fali

Fale uderzeniowe powstajg w powietrzu w przypadku, gdy poddane jest ono silnemu i gwattownemu
sprezeniu.

Sprezenie powietrza moze by¢ spowodowane: gwattownym naporem na powietrze gazéw
pochodzacych od wybuchu (rys. ), ciatem znajdujgcym sie w przeptywie naddzwiekowym (rys),
wpadnieciem masy powietrza w obszar podwyzszonego cisnienia (rys.) itp.

Charakterystyczng cechg fali uderzeniowej jest to, ze gwattownie zmieniajg sie w niej takie
parametry przeptywu powietrza, jak: predkos¢ V, cisnienie p, gestos¢ o i temperatura T — rys.

Za falg uderzeniowg predkos¢ gwattownie zmniejsza sie, natomiast cisnienie p,

gestosc g i temperatura T — rosng. W rzeczywistosci, zmniejszanie predkosci lub wzrost wartosci
pozostatych parametrow, nastepuje w zakresie grubosci fali uderzeniowej 5;,— jak na rys.

Grubos¢ fali uderzeniowej w normalnych warunkach, na poziomie morza, wynosi &z, = 6-10° mm, co
stanowi wartos¢ swobodnej drogi czastek powietrza. Na wysokoséci 90 km, przy duzym rozrzedzeniu
powietrza, gdzie wartos¢ swobodnej drogi czgstek jest duza, gruboé¢ fali uderzeniowej wynosi okoto
20 mm.

Przypatrzywszy sie uwaznie rysunkom spostrzezemy, ze gdy ciato bedace zrédtem zmian cisnienia
porusza sie z predkoscig mniejszg niz predkos¢ dzwieku, to znajduje sie zawsze wewnatrz obszaru,
w ktorym rozprzestrzenity sie zmiany cisnienia wywotane przez nie.

Jezeli zas ciato porusza sie z predkos$cig rowng lub wiekszg niz predkos¢ dzwieku, to znajduje sie
zawsze na granicy obszaru, w ktérym rozprzestrzenity sie zmiany cisnienia wywotane przez nie.

Po tych objasnieniach nie zdziwi nikogo twierdzenie, ze obrazy optywu powietrza dokota skrzydet
samolotu w lotach z pod- i naddzwiekowg predkoscig sg zupetnie rézne.

Gdy predko$¢ lotu jest mniejsza niz predkosé dzwieku, woéwczas rdznice cisnieh powstate na powierzchni
skrzydta rozprzestrzeniajg sie we wszystkich kierunkach szybciej, niz porusza sie skrzydto.

Czasteczki powietrza znajdujace sie przed nim sg ,zawiadamiane" o zblizajacym sie skrzydle przez
wyprzedzajace je zmiany ciSnienia i czasteczki te w sposéb tagodny zmieniajg swa predkos¢, poruszajac sie
wzdtuz linii pradu, uktadajacych sie do ksztattu profilu jeszcze przed skrzydtem.

Gdy predkos¢ lotu jest wieksza od predkosci dzwieku, wowczas obraz optywu skrzydta jest podobny
do pokazanego na rysunku.
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R&znice cisnien powstate na skrzydle nie moga w tym przypadku wyprzedzi¢ skrzydta, ktére porusza
sie szybciej od nich, i rozprzestrzeniajg sie jedynie w obszarze ograniczonym liniami (stozkiem)
Macha. Na przyktad réznice cisnien powstate na krawedzi natarcia skrzydta rozprzestrzeniaja sie
jedynie miedzy liniami m4 oraz m,, réznice zas cidnieh powstate na krawedzi sptywu
rozprzestrzeniajg sie jedynie miedzy liniami m3
oraz my.

Czasteczki powietrza znajdujace sie przed
skrzydtem nie sg wiec w tym przypadku
,Zawiadamiane" zmianami ciSnienia o
zblizajacym sie skrzydle, tak ze linie pradu
przed skrzydtem az do linii my oraz m; sg do
siebie rownolegte, ,nie przygotowane" do
optyniecia skrzydta.

Dopiero na liniach m;—m, nastepuje
gwattowne zatamanie linii prgdu w kierunku

. o 7 réwnolegtym do profilu, potaczone z gwattowng
zmiang predkosci czastek powietrza oraz gwattowng zmiang cisnienia.

Czastki powietrza, poruszajace sie z kolei wzdtuz profilu, nie sg zawiadamiane o ,czekajacych” je
zmianach na krawedzi sptywu i zmiany te przebiegajg réwniez gwattownie na liniach mz oraz m4, na
ktorych kierunek linii prgdu zostaje zatamany na réwnolegty do kierunku przed skrzydtem.

Linie m, oraz ms, na ktérych nastepuje gwattowne zmniejszenie predkosci

strumienia powietrza i gwattowny wzrost jego cisnienia, nazywajg sie popularnie falami
uderzeniowymi. Linie my oraz m4, — narysowane
podwaojnie — na ktérych nastepuje szybki wzrost
predkosci i zmniejszenie cisSnienia powietrza,
nazywajg sie falami rozrzedzenia.

Te gwattowne ,uderzeniowe" zmiany cisnienia oraz
predkosci na ,falach" potgczone sg ze stratami
energii, ktére objawiajg sie jako dodatkowy opoér
skrzydta, zwany oporem falowym cy ¢a.

Straty energii wzdtuz fal uderzeniowych, a wiec i
wielkos¢ oporu falowego zalezg od ksztattu fali, a ta
przy danej predkosci lotu zalezy od ksztaltu optywanego ciata.

3

Mozna wykaza¢ na drodze teoretycznej, ze im kierunek fali
uderzeniowej jest bardziej prostopadty do kierunku naptywajgcego
7% T strumienia powietrza (jak np. na rys.), tym straty energii, a wiec
B — - i opor falowy sg wieksze.
| Im fala uderzeniowa jest bardziej skosnie ustawiona wzgledem
strug naptywajacego powietrza (jak np. na rys.), tym opor falowy
jest mniejszy.
Niekorzystne wiasnosci fali prostopadtej spowodowane sg bardzo
energicznym ,wyhamowywaniem" przez nig strumienia powietrza,
tak ze za falg prostopadtg predkosé jest zawsze poddzwiekowa bez
wzgledu na wartos¢ naddzwiekowej predkosci przed falg. Fala
skosna wyhamowuje natomiast powietrze mniej energicznie, tak ze
przy dostatecznie matym kacie jej skosu B predkosc¢ za falg moze
pozosta¢ naddzwiekowa. Najmniejszy kat skosu fali jest,
oczywiscie, katem Macha, zwany réwniez katem matych zaburzen,
a fala taka jest falg matych zaburzenh.
Aby fala osiadta na nosie optywanego ciata i przeksztatcita sie w fale umiejscowiong o matym oporze
(jak np. na rys.), zaostrzenie nosa musi by¢ odpowiednio duze dla danej predkoéci lotu. Jezeli nos
optywanego ciata jest za mato ostry, fala nie osiada na nim, lecz tworzy sie nieco przed ciatem jako
fala przesunieta jak na rys. W tym przypadku srodkowa czes$¢ fali, w poblizu nosa, jest falg o matym
skosie, a nawet w pewnej swej czesci jest falg prostopadta, wywotujgcg duzy opér falowy. W
dotychczasowych rozwazaniach oméwiliSmy obrazy optywu w locie z predkoscig poddzwiekowa oraz
naddzwiekowa.
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Przy predkosciach lotu zblizonych do predkosci dzwieku, zwanych predkosciami

przydzwiekowymi, obraz optywu nieco sie komplikuje i wymaga oddzielnego omowienia.

Skrzydto samolotu pokazane na rysunku a wywotuje przewezenie strug optywajgcego go powietrza,

a jak wiemy z dotychczasowych rozwazanh, predkos¢ powietrza w miejscu przewezenia strugi

zwieksza sie. Jezeli wiec samolot leci dostatecznie szybko, ale z predkoscig mniejszg niz predkosc
a dzwieku, predkosé optywu w ktéryms

Ve punkcie na profilu (np. A na rys.) moze

— 4 osigagnac¢ predkosé¢ dzwieku z powodu
przyrostu predkosci, wywotanego

przewezeniem strugi.

Obraz optywu w takim przypadku nie bedzie

sie jeszcze réznit od obrazu optywu

poddzwiekowgo. Liczbe Macha, przy ktorej

powstaje opisane zjawisko, nazywamy

krytyczng (May).

Wskutek dalszego zwiekszania predkosci

lotu wzdtuz pewnej czesci profilu, najczesciej

na jego grzbiecie, zostanie przekroczona

predkos¢ dzwieku (rys. ).

Przed punktem A, w ktérym w tym przypadku

zostata osiggnieta predkos¢ dzwieku, predkosc

czgstek jest mniejsza niz predko$¢ dzwieku, za

tym zas punktem jest ona wieksza niz predko$¢

dzwieku. W tylnej czesci profilu oraz poza

skrzydtem predkosc¢ czastek powietrza jest znéw

mniejsza niz predkos$¢ dzwieku.

Poniewaz poczgwszy od punktu A predkosc¢

jest wieksza niz predkosci dzwieku, czastki

powietrza nie sg ,zawiadamiane" o

.. czekajacych je w tylnej czesci profilu

. zmianach predkosci i ci$nienia, ktore

rozprzestrzeniajg sie — jak wiemy —

z predkoscig dzwieku.

Dlatego tez zmiana predkosci

z naddzwiekowej w poddzwiekowg nastepuje

zawsze .gwaltownie, ,uderzeniowo",

> wzdtuz fali uderzeniowej powstajgcej na

profilu, ktdérg na rysunku oznaczono przez

zakreskowanie.

Jak wspomnieliSmy juz, gwattowne zmiany predkosci i cisnienia potgczone sg zawsze ze stratami
energii, ktére objawiajg sie jako przyrost oporu skrzydta. Niezaleznie od tego najczesciej wtedy
zwieksza sie opOr tarcia skrzydta, poniewaz ruch w warstwie przysciennej, poza miejscem
powstawania fali na profilu, staje sie ruchem burzliwym, a przy krawedzi sptywu pojawia sie
oderwanie strug.

W wyniku dalszego zwiekszania predkosci lotu obszar predkosci naddzwiekowej na grzbiecie profilu
powieksza sig, to znaczy punkt A przesuwa sie bardziej do przodu, a fala do tytu (rys. c).

Pojawia sie tez obszar predkosci naddzwiekowej takze na brzuchu profilu, z drugg falg, wywotujaca
dodatkowy wzrost oporu. Réwniez obszar oderwania powieksza sie. Przy jeszcze dalszym
zwiekszeniu sie predkosci lotu obszar predkosci naddzwiekowej powieksza sie, przesuwajac obie
fale blizej krawedzi sptywu skrzydia (rys.d).

Gdy predkos¢ lotu bardzo zblizy sie do predkosci dzwieku, obszary naddzwiekowych predkosci
obejmujg prawie catg dtugo$¢ profilu, przesuwajgc obie fale tuz w poblize krawedzi sptywu, dzieki
czemu obszar oderwania strug na profilu zmniejsza sie, a op6r skrzydta zwieksza sie w wyniku
zwiekszania sie predkosci lotu mniej gwattownie.

Gdy predkos¢ lotu przekroczy predkos$é dzwieku, optyw staje sie naddzwiekowy (rys.e); wspomniane
poprzednio fale osiggajg krawedz sptywu skrzydta, a przed krawedzig natarcia pojawia sie fala
czotowa, odpowiadajgca liniom m4 oraz m, z rysunku.
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Dalsze zwiekszanie predkosci naddzwiekowej przybliza fale czotowa do krawedzi natarcia skrzydia,
a jesli krawedz ta jest dostatecznie ostra, fala czotowa nawet na niej osiada. Pochylenie obu fal
zwieksza sie, oczywiscie, w miare wzrostu predkosci lotu.

Wptyw Scisliwosci powietrza na charakterystyki aerodynamiczne profilu i skrzydta

Zmiana wspoétczynnika oporu skrzydta c, i wspoétczynnika sity nosnej ¢, przy statym jego kacie
natarcia, ze zmiang predkosci.

Z rysunku tego wida¢ wyraznie, ze dla predkosci lotu
G W o wartosci mniejszej niz krytyczna liczba Macha
wspotczynnik oporu skrzydta jest praktycznie biorgc
wartoscig statg, oczywiscie, przy statym kacie natarcia.
@Z Poczawszy od krytycznej liczby Macha az do Ma = 1,
to znaczy do predkosci lotu rownej predkosci dzwieku,
wspotczynnik oporu skrzydta gwattownie zwieksza sie
z powodu pojawienia sie oporu falowego oraz
zwiekszenia sie oporu tarcia i oporu ksztattu. Na rysunku
oznaczono na krzywej oporu punkty odpowiadajgce
poszczegdlnym obrazom optywu z rysunku.
i i Gwattowne zwiekszenie sie oporu podczas lotu
z predkoscig zblizajgcy sie do predkosci dzwieku
(miedzy krytyczng liczbg Macha a liczbg Macha, Ma = 1)

Cx falowe
<«

nazwano popularnie barierg dzwieku.

W locie z predkoscig wiekszg niz predkos¢ dzwieku (Ma > 1) wspétczynnik oporu skrzydta maleje

przy statym kacie natarcia. Wywotane to jest tym, ze wspdtczynnik sity nosnej maleje przy
predkosciach naddzwiekowych przy statym kacie

5 natarcia. Wraz z tym maleje takze wspotczynnik

oporu falowego, poniewaz oba te wspoétczynniki sg

P | ze sobg scisle zwigzane (doktadniejsze

wyjasnienie tego zjawiska przekracza niestety

_ ramy tego rozdziatu).
\//% Pierwsze nieprzyjemne zjawiska zwigzane z duzg

8
) %
N

a3

predkoscia lotu pojawiajg sie przy krytycznej liczbie

02p——t—p 1N Macha, to znaczy przy predkosci mniejszej
wprawdzie od predkosci dzwieku, lecz tak duzej,
22 ze w jakims punkcie na profilu optyw osiggnie

020500 00 Mapld0® 01z WM e dkose dzwieku.

Gdyby profil skrzydta byt nieskonczenie cienki, nie wywotywatby przewezenia strug ani przyrostu
predkosci, tak ze predkos$é dzwieku na skrzydle bytaby osiggnieta dopiero przy predkosci lotu réwnej
predkosci dzwieku. Im profil jest procentowo grubszy, tym wieksze wywotuje przewezenie

strug i wiekszy przyrost predkosci, a wiec przy mniejszych predkosciach lotu pojawiajg sie
poprzednio opisane zjawiska.
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Geometryczne parametry profilu i skrzydta wptywajg w sposéb zasadniczy na powstanie i rozwoj
kryzysu falowego oraz na skutki z tego wynikajace.
Grubosé wzgledna profilu. Ze wzrostem grubosci profilu przewezenie strumienia optywajacego
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profil jest duze, wobec czego duza jest predkos¢ strumienia, a cisnienie statyczne wewnatrz
strumienia jest niewielkie.

Na skutek tego krytyczna liczba May; jest mata i kryzys falowy powstaje wczesnie.

Z tego powodu dla szybkich samolotow stosowane sg profile cienkie, ktérych grubos¢ g = 6%. a
nawet 3%. Jednoczesnie nalezy podkresli¢, ze im wieksza jest grubos$¢ g, tym wspotczynnik oporu ¢,
jest wiekszy.

Na wielkos¢ liczby May, ma wptyw réwniez potozenie maksymalnej grubosci profilu x.

Najmniejszg warto$¢ May, majg profile, ktérych maksymalna grubos¢ znajduje sie w odlegtosci 30%
cieciwy (x= 30%) od krawedzi natarcia.

Wygiecie profilu f.

bx

0030 ; ,
co | ]
qo25 =l
, F= 0%~ % Wygiecie profilu oddziatuje w taki sam sposéb na
0020 }—— I i powstanie kryzysu falowego, jak grubos¢ g. Ze wzrostem
—! krzywizny profilu liczba May, jest mniejsza, a wigc kryzys
4015 _ L - falowy rozpoczyna sie przy mniejszych predkosciach lotu
Megr (rys.).

4010 j I~ ‘/ ] Dlatego w szybkich samolotach stosowane sg profile
Q05— symetryczne lub zblizone do symetrycznych.
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Na skutek kata skosu x wektor predkosci strumienia V optywajgcego skrzydto rozktada sie na
sktadowg normalng V, prostopadtg do skrzydta i sktadowg V,, rownolegta do krawedzi natarcia (rys.).
Dzieki temu predkos¢ V, decydujaca o wielkosci sity nosnej i sity oporu, a jednoczesnie
o}
zjawiskach falowych, jest mniejsza od rzeczywistej predkosci lotu:
V,=V-cosy
Ten sam zwigzek odnosi sie do May:
Ma,, =Ma, -cosy
Ze wzrostem kata skosu skrzydta x wartos¢ krytycznej liczby Ma rosnie (rys).
Poza tym kat skosu skrzydta wptywa na zmniejszenie wspoétczynnika oporu czotowego c, oraz
przesuwa maksymalng wartosc c, w kierunku wiekszych liczb Ma.
Wydtuzenie skrzydta . Mate wydtuzenia skrzydet szybkich samolotéw powoduje wzrost May,
(rys. ). Na skutek utatwionego przeptywu powietrza z dolnej na
O - gorng powierzchnie skrzydta
cisnienie statyczne wewnatrz strumienia /panujace na gérne;j
Qi——— y 7o powierzchni skrzydta/ zostaje podwyzszone, dzieki czemu
wspotczynnik ci$nienia py,i, wzrasta.
a0 \ Im A jest mniejsze, tym obszar powierzchni skrzydta
- / \16 o podwyzszonym cignieniu jest wigkszy.
_ / \ Wzrost minimalnego cisnienia op6znia powstanie kryzysu
=2
-

6 falowego. Skrzydta o matym wydtuzeniu charakteryzujg sie
/ réwniez mniejszym wspotczynnikiem Cymax-
. /

qoz

i . Ha
04 06 08 10 12 14

Z powyzszych charakterystyk wynika, ze:

Pierwszym, najprostszym zarazem sposobem zwiekszenia predkosci lotu jest stosowanie jak
najcienszych procentowo profildéw skrzydet. Poniewaz wzgledy wytrzymatosciowe wymagajg pewnej
minimalnej wysokosci dzwigarow skrzydet, zastosowanie procentowo cienkich profildw zmusza
konstruktora do wykonania skrzydta o bardzo duzej cieciwie, a wiec — przy danej powierzchni
skrzydta — o matym jego wydtuzeniu. Wzrasta wprawdzie przez to nieco opor indukowany, lecz przy
duzych predkosciach jest on stosunkowo maty i odgrywa matg role.

Drugim sposobem zwiekszenia krytycznej liczby Macha, to znaczy przesuniecia w kierunku
wiekszych predkosci lotu opisywanych nieprzyjemnych zjawisk, jest zastosowanie skosu skrzydta.
Dziatanie skosu skrzydta mozna wyttumaczy¢ za pomoca rysunku , na ktérym opisano skrzydto
samolotu (lewe) optywane przez powietrze prostopadle do krawedzi natarcia z predkoscig V..

Ten kierunek optywu skrzydta wywotuje na nim site aerodynamiczng (opor i site nosng),

ma wobec tego decydujacy wptyw na wszystkie zjawiska zwigzane z lotem.

Na rysunku pokazano optyw skrzydfa przez powietrze z predkoscig V; rownolegta do krawedzi
natarcia. Ten ruch powietrza nie wywotuje oporu ani sity nosnej.

Na rysunku e dodano geometrycznie oba wspomniane powyzej optywy, otrzymujgc skosny optyw
skrzydta z wypadkowg predkoscig V, ktéra — jak widzimy na rysunku — jest wieksza

od predkosci V,. Sity aerodynamiczne w tym przypadku bedg takie same jak na rysunku a, poniewaz,
jak wspomnielismy, predkosc¢ v, nie ma na nie wptywu.

Skosny optyw skrzydta mozna otrzymac przez zastosowanie skosu skrzydta, jak pokazano to na
rysunku . Predkos¢ lotu v roztozyliSmy tam na dwie skfadowe, v, oraz v;.

Poniewaz, jak wspomnieliSmy, jedynie sktadowa v, ma wpltyw na zachowanie sie skrzydta, skrzydto
ze skosem lecace z predkoscig v zachowuje sie tak, jak skrzydto proste, lecgce z predkoscig vi.
Poniewaz predkosc v jest wieksza od predkosci v, skrzydto ze skosem ma, jak widzimy, krytyczng
liczbe Macha o wiekszej wartosci niz skrzydfo proste, ,oddalajac" nieprzyjemne zjawiska zwigzane z
duzg predkoscig lotu w kierunku wiekszych predkosci.

Trzecim sposobem zmniejszenia oporu falowego skrzydta samolotu okotodzwiekowego jest
stosowanie profilow laminarnych. Okazato sie mianowicie, ze na ksztatt fal powstajgcych na skrzydle,
ktére na rysunku opisali$my tylko schematycznie, ma wptyw rodzaj ruchu w warstwie przysciennej,
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w miejscu powstawania fali. Jezeli w tym miejscu ruch w warstwie przysciennej jest turbulencyjny,
to powstaje fala prostopadta (jak na rys.) o wysokim oporze falowym. Jezeli natomiast w miejscu
powstawania fali istnieje laminarna warstwa przyscienna, to oprécz gtéwnej fali prostopadtej powstaje
przy niej fala skosna (jak na rys.).

FALA LAMBDA

Taki uktad fal nazywamy falg lambda. Poniewaz, jak juz wspominaliSmy poprzednio, fala skosna
wywotuje niniejszy opor niz fala prostopadta, ukiad fal A na skrzydle jest korzystniejszy od jednej fali
prostopadtej, bo intensywnos$¢ fali prostopadtej za falg skosnag jest juz bardzo mata. Jak widzimy,
profile laminarne sg korzystne nie tylko z powodu matego oporu tarcia, lecz takze z powodu ich
mniejszego oporu falowego od oporu profilow klasycznych.

Czwarty sposob zmniejszenia oporu falowego catego samolotu polega na nadawaniu samolotowi
ksztattu zgodnie z tak zwang ,regutg pél”.

Najwiekszy wpltyw na May, statku latajgcego ma sposdb potaczenia kadtuba ze skrzydtem skosnym.
W celu unikniecia ujemnych skutkéw tego potgczenia wykonuije sie je tak, by nie nastepowato
naktadanie sie miejscowych obszaréw podcisnienia

a

T o iy ; (nadcisnienia). Dobre rezultaty daje stosowanie tzw.
2o~ - l\::____ Lreguty pol", ktéra umozliwia znaczne zmniejszenie
oo~ i oporu samolotu w obszarze prgdkosci

I I | przydzwiekowych gdy Ma,, < Ma < 1,4 +1,5.

- Zgodnie z tg reguta, kombinacja skrzydta z

Fr 2 4 H 18
_ kadtubem bedzie miata najmniejszy opor, jezeli
potozenie skrzydta wzdtuz przekrojow samolotu,
normalnych do strumienia, ma taki sam charakter, jak
ciato obrotowe o najmniejszym oporze. Praktycznie
_ oznacza to, ze przekroje kadtuba na odcinku skrzydta
_ powinny by¢ zmniejszone o wartos¢ rowng
b | \ } —/ powierzchni danego przekroju skrzydta. Badania
T~

Alyy |
\//f"' ~ tunelowe wykazaty bowiem, Ze uktad fal
a0f };f | 717 zgeszczeniowych jest w zasadzie taki sam dla
, l/ﬁ’ A rzeczywistego ukfadu skrzydto-kadtub jak i dla
weo e obrotowej bryly zastepczej o tej samej powierzchni
Pordéwnaweze wy‘:;kn%’nbfd;‘%‘ﬁ:d:ﬁ”;:x&w;oﬁ;' wykonanych bez zastoso- .
przekroju poprzecznego.

Na rys. przedstawiono wyniki badan dwéch kombinacji uktadu skrzydto-kadtub przy predkosciach
przydzwiekowych:
1) kadtub w postaci ciata obrotowego 6 wydtuzeniu 11 i skrzydto o skosie 45° oraz

grubosci wzglednej 6% i wydtuzeniu 4;
2) kadtub w postaci ciata obrotowego o wydtuzeniu 7,5 i

skrzydto trojkatne o skosie 60° oraz grubosci wzglednej 4%.
Z rysunku tego wynika, ze w przedziale Ma = 1,0+1,05
~wciecie" kadtuba zmniejsza przyrost oporu o potowe. Wraz ze
wzrostem Ma efekt maleje.
Na rysunku przedstawiono wykresy wspotczynnikéw oporu
czotowego ukfadu skrzydto-kadtub, stosowanego w zakresie
predkosci do Ma = 2 z uwzglednieniem reguty pol.
Jak widag¢, dla kombinaciji skrzydto skosne-kadtub
zmniejszenie oporu ma miejsce tylko w zakresie predkosci do
1,4 Ma.
W przypadku skrzydta tréjkatnego efekt reguty pol obserwuje
sie nawet do Ma = 2, jednakze z coraz mniejszym skutkiem. Z
tego wiasnie wzgledu, ,regute pél" stosowano w samolotach
ze skrzydtem tréjkatnym nawet przy
Vmax =2000 km/h, natomiast ze skrzydtem skosnym tylko przy
Vmax = 1400 + 1800 km/h (rys.).

il

dhub

bodel

yila (wydlutenin, kata skosu |

profilu) ma roskisd pewlerzehnl prrskrojiw popreecinyeh akiady s

Ryt &% Wplyw parametriw skre
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Na skutecznos$c¢ reguty pél w walce z oporem falowym majg réwniez wptyw ksztatty innych, poza kadtubem,
czesdci samolotu. Reguta pdl wazna jest tylko dla smuktych kadtubdw i krétkich, cienkich skrzydet o ostrych
krawedziach. Dotyczy to gtdéwnie matego wydtuzenia, ktére zapewnia przestrzenno$¢ optywu i umozliwia jego
osiowg symetrie.

W zwigzku z tym w niektérych samolotach, jakby z natury zgodnych z reguta, mozna prawie zupetnie pomingé
zwezenie kadtuba (jak np. w brytyjskim samolocie Lightning"; rys.

Wynika to z tego, ze kazdy z czynnikdw zmniejszajacych opdr falowy (mata grubo$¢ wzgledna profilu, duzy
skos, mate wydtuzenie) jest pewnym krokiem w kierunku reguty pdl, tzn. samolot wykonany zgodnie

z zaleceniami przedstawionymi w rozdziale 3 jest zblizony ksztaltem do bryty o matym oporze.

Dla ilustracji tej tezy, na przedstawiono kilka uproszczonych schematéw uktadu skrzydto-kadtub

z zastosowaniem réznych srodkéw zmniejszajacych skutki kryzysu falowego.

W celu lepszego poréwnania w przyktadach a, b i ¢ skrzydta majg te samg powierzchnie.

Przyktad c dotyczy skrzydet tego samego ksztattu i powierzchni, ale o innej grubosci wzgledne;.

Na rysunku d podano przyktad klasycznego zastosowania reguty pél dla skrzydta tréjkatnego. Obok
przedstawiono wykresy przekrojéw poprzecznych S dla kazdego uktadu.

Z rysunku wida¢ dodatni wptyw stosowania wiekszego skosu i mniejszego wydtuzenia oraz profilu
0 mniejszej grubosci wzglednej na rozktad przekrojow, tzn. ksztatt bryty zastepcze;.

Ksztait kadiuba

Ksztatt kadtuba charakteryzowany jest ksztattem jego przekroju poprzecznego oraz widokiem z boku

(rys.). Przy wyborze ksztattu i geometrii przekroju poprzecznego uwzglednia sie gtéwnie wymagania
aerodynamiki (ksztatt optywowy), eksploatacji

r; 7] (dogodnosc¢ rozmieszczenia wyposazenia) i mechaniki
! @"L{ technicznej (racjonalne rozmieszczenie sitowych
y = elementéw konstrukcji). Ksztalty przekrojow
2 - i poprzecznych 1 i 2 stosowane sg w samolotach
— = transportowych, poniewaz zapewniajg maksymalng
; ¢ A objetos¢ przeznaczong do rozmieszczenia tadunkéw.
"5 ) Kabina o przekroju 3 zapewnia dobre warunki pracy
7 P pilota przy jednoczesnym zachowaniu minimalnego
4 o najwiekszego przekroju poprzecznego kadtuba. Ksztatty
e przekrojow 4, 5, 6 moga by¢ stosowane na réznych
5 ¢ n odcinkach kadtuba zaleznie od potrzeby, a zwtaszcza od
d liczby i potozenia silnikow.
7 Wan Ksztatty kadtuba w widoku z boku zalezg od
§ @ @J przeznaczenia samolotu, potozenia silnikow i chwytéw
| _ powietrza oraz ksztattu koputki kabiny. Ksztatty a, d, e

charakterystyczne sg dla ciezkich samolotow
wielosilnikowych. Kaditub b stosowany jest w samolotach mysliwskich z chwytem centralnym,
z chwytami bocznymi. Kadtub f stosowany jest w samolotach transportowych, poniewaz zapewnia on
tatwy zatadunek i wytadunek (réwniez w powietrzu) sprzetu i wyposazenia.
Osobliwoscig samolotow naddzwiekowych oblatanych w ostatnich dziesieciu latach jest zmiana
ksztattu kadtuba majgca na celu jego wtgczenie do wytwarzania sity nosne;.
Modyfikacja ta polega gtéwnie na zastgpieniu kadtuba o ksztatcie bryt obrotowych (stozkowo-
walcowo-stozkowych) kadtubem o ksztalcie prostopadtoscianu. Oznacza to zastgpienie ksztattu
okragtego lub owalnego (w rzucie z przodu) kadtubem w przyblizeniu prostokatnym, przy czym jeden
z dtuzszych bokéw prostokata wyznacza ptaszczyzne dolnej czesci (spodu) kadtuba.
Zmianie ulegt rowniez ksztatt w rzucie z boku. Stosowany dotychczas ksztatt o krzywiznie okreslone;j
w przyblizeniu jednym tukiem zastgpiony zostat trzema wyznaczajgcymi wypukto$S¢ czesci przedniej
i tylnej oraz wklestos$¢ srodkowej. Tak uksztattowany kadtub otrzymat nazwe nosnego (rys. 4.8).
Cechg charakterystyczng tego rodzaju kadtubow jest réwniez i to, ze znacznie wzrosta powierzchnia
czesci wewnatrzkadtubowej ptata.

Kadiluby nosne majg m.in. samoloty amerykanskie MCDONNEL F-4 ,Phantom" Il, GENERAL
DYNAMICS F-IIl A i radziecki MIKOJAN E-266 oraz francusko-brytyjski BAC/Breguet ,Jaguar"
(rys. 4.9). Jak wida¢ z rys. 4.8 i 4.9, w samolotach o predko$ci odpowiadajacej Mg > 2 zarzucono
stosowanie reguty pél, poniewaz korzysci wynikajace z jej przyjecia sg niewspoétmierne do wzrostu
kosztéw wykonania ptatowca oraz do ograniczenia objetosci uzytkowej kadtuba. Poza tym najnowsze
samoloty majg taki nadmiar ciggu, ze przekroczenie ,bariery dzwieku" nie przedstawia dla nich
specjalnej trudnosci. W niektorych przypadkach samoloty wyposaza sie w zespoty napedowe
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z dopalaniem, ktére wykorzystywane jest wiasnie tylko w celu szybkiego przekroczenia predkosci
dzwieku (np. Tu-144, rys. 3.30).

Wspdtpraca elementdéw ptatowca z zespotem napedowym.
Zespotem napedowym nazywamy ogoét agregatéw i urzadzen zapewniajgcych samolotowi niezbedny
ciag w réznych warunkach lotu.
We wspodtczesnych samolotach silniki najczesciej umieszczane sg w skrzydle lub w kadtubie.
Spotyka sie réwniez samoloty z silnikami umieszczonymi pod skrzydtem lub na jego zakonhczeniu
albo z boku kadtuba lub nad nim tuz przy usterzeniu.

Samoloty z silnikami w skrzydtach i pod skrzydtami. Ukiad tego typu najczesciej stosowany
jest w samolotach bombowych, transportowych i pasazerskich, tzn. w samolotach wyposazonych

w dwa lub wiecej silnikdw.
i e Do zalet samolotow z silnikami
O— Gol umieszczonymi w skrzydle lub pod

skrzydiem naleza;

10 / U Py wolna przestrzen w kadtubie na komore
/ A :O::' / bombowa, zbiorniki paliwa, fadunki itp.;
I

G

15

Y
A1)

/ e -mate straty ci$nien na wejsciu do

%] [ silnika;
/ ! L_:.__:Q::n | -odcigzanie skrzydta przez sity
|

g0z g0 &, o | Mmasowe silnikow;

Wplyw poloZenia skrzydia na charakterystyki samolotu

silniki potozone w przedniej czesci
skrzydta odgrywaijq role ciezaru

Gy przeciwflatterowego; gondole silnikéw
Vv , mogg spetniac role pomieszczen na

w 4 / chowane podwozie.
‘ \ el .~ A Podstawowymi wadami tego uktadu
AR

M_-——--“*j’ ] jest:

2 H -pogorszenie charakterystyk

v a o Ha aerodynamicznych skrzydta
prowadzace do zmniejszenia jego
nos$nosci i zwiekszenia oporu,

/; = -skomplikowanie konstrukcji skrzydta,

10 // -powstanie momentu odchylajgcego
//
/

t

w razie odmowy pracy jednego
Z silnikow,
b // -wzrost masowego momentu

[

bezwladnosci wzgledem osi OX i OZ,
———— prowadzacy do zmniejszenia

Rys. 3.14. Wplyw gondol silnikéw na opbér interrerencyjny W*asnOéCi
manewrowych.

Miejsce umieszczenia silnikéw w skrzydle zalezy od
wielu czynnikéw i okreslane jest indywidualnie dla
kazdego samolotu. Na przyktad w celu zmniejszenia
oporu najbardziej celowe jest umieszczenie silnikéw
wewnatrz najgrubszej czesci skrzydtfa (rys. 4.10a). Przy
tego rodzaju potozeniu silnikdw zmniejsza sie masowy
moment bezwtadnosci samolotu oraz moment
odchylajacy w przypadku odmowy pracy z silnikow,
-~ | atakze upraszcza sie ukiad zasilania w wyniku
x| skrocenia przewodéw paliwa. Wada takiego potozenia
jest dziatanie strumienia gazéw wylotowych na pokrycie kadtuba,
prowadzace do zmiany jego temperatury oraz do wymuszonych drgan konstrukcji o wysokiej
czestotliwosci. Drgania tego rodzaju sg niebezpieczne nie tylko dla wytrzymatosci elementéw
konstrukgciji, lecz takze dla agregatéw wyposazenia umieszczonego wewnatrz kadtuba.
Do powaznej wady nalezy rowniez zaliczy¢ skomplikowanie konstrukcji skrzydta oraz wzrost jego
ciezaru ze wzgledu na przeciecie scianki i wygiecie paséw dzwigaréw (kanatami wlotowymi
i wylotowymi).
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Stosowane jest rowniez umieszczanie silnikéw w pewnej odlegtosci od kadtuba (rys. 4.10b).

W tym przypadku gondole silnikdw mogag byé wykorzystane do chowania podwozia, jednoczesnie
jednak zwiekszajg opor skrzydta i obnizajg efekt jego skosu (krytyczng liczbe Ma). Na nowszych
samolotach silniki umieszcza sie w gondolach z wysiegnikami (rys. 4.10c, d). Uktad taki jest
korzystny pod wzgledem aerodynamicznym, poniewaz w znacznym stopniu zmniejsza interferencje
miedzy gondolg i skrzydtem. Ma jednakze do$¢ istotng wade, wynikajgcq ze skomplikowania
zawieszenia oraz wzrostu jego ciezaru. Wadg tego uktadu jest réwniez mata odlegto$¢ miedzy
chwytem powietrza i powierzchnig lotniska, prowadzgca do szybkiego niszczenia czesci silnika
pytem, piaskiem i innymi przedmiotami zasysanymi wraz z powietrzem podczas startu i lgdowania.
Wady tej pozbawiony jest uktad z wysiegnikowym zawieszeniem silnikéw nad skrzydtem.
Tendencje zmierzajgce do optymalizacji warunkéw pracy zespotu napedowego i prostoty konstrukcji
skrzydta doprowadzity do rozmieszczania silnikow na koncach skrzydta (rysunek 4.10d, e).

W tym przypadku skrzydto zachowuje dobrg aerodynamike przy jednoczesnym spadku jego ciezaru
(ze wzgledu na odcigzenie sitami masowymi). Jednakze lot samolotu przy jednym silniku
niepracujagcym jest wowczas utrudniony ze wzgledu na duzy moment odchylajacy.

Samoloty z silnikami w kadtubie i na kadtubie. W samolotach o wzglednie matych gabarytach
(a zwtaszcza w samolotach mysliwskich wyposazonych w jeden, rzadziej dwa silniki) zesp6t
napedowy zwykle umieszcza sie wewnatrz kadtuba (rys. 4.11). Taki uktad konstrukcyjny ma
(w porownaniu 2. poprzednim) nastepujace zalety:

-brak dodatkowego oporu aerodynamicznego,

-zmniejszenie masowego momentu bezwtadnosci samolotu wzgledem jego osi podtuzne;j,
oraz wady:

-skomplikowanie ksztattu i konstrukcji kanatéw wlotowych powietrza

-zajecie znacznej objetosci kadtuba przez silnik, kanat wlotowy i dysze wylotowa,
-utrudniony dostep do silnika.

Na rysunku 4.11a pokazano samolot z silnikiem umieszczonym w tylnej czesci kadtuba
z bocznymi chwytami powietrza. Zaletg tego uktadu, w poréwnaniu z uktadem z chwytem powietrza
umieszczonym centralnie (rysunek 4.11b), jest mata dlugo$¢ kanatéw wlotowych oraz mozliwosc¢
wykorzystania przedniej czesci kadtuba na umieszczenie w niej wyposazenia.

Poza tym umieszczenie silnika w osi samolotu (wektor ciggu silnika przechodzi przez SC samolotu)
eliminuje wptyw jego pracy na sterownosc¢. Wada tego uktadu jest koniecznos¢ odprowadzenia
warstwy przyscienne;.

W przypadku samolotu dwusilnikowego oba silniki mozna réwniez umiesci¢ w tylnej czesci
kadtuba. Osobliwo$cig uktadu pokazanego na rys. 4.116 jest potozenie silnikéw jeden nad drugim
w pfaszczyznie symetrii samolotu. W tym przypadku wzrasta powierzchnia boczna kadtuba, co
prowadzi do poprawy statecznosci bocznej samolotu. Wadg tego ukfadu jest duza dlugosc¢ i ztozony
ksztait kanatow wlotowych oraz utrudniony dostep do silnikéw. Niekiedy, w celu krétkotrwatego
zwiekszenia predkosci, w kohcowej czesci kadtuba (rys. 4.11c) umieszcza sie przyspieszacz.
Niektore samoloty bombowe, transportowe i pasazerskie wyposazone sg w dwa lub cztery silniki
umieszczone w specjalnych gondolach mocowanych do kadtuba (rys. 4.12). Przy takim uktadzie
mozna w stosunkowo prosty sposob zapewnié¢ dobre warunki pracy chwytu powietrza oraz oddalié¢
strumien wylotowy od pokrycia kadtuba i innych czesci ptatowca. Odmowa pracy jednego z silnikéw
prowadzi do powstania wzglednie matego momentu odchylajgcego. Zaletg tego ukfadu jest takze
duze bezpieczenstwo przeciwpozarowe oraz maty hatas w kabinie zatogi lub w kabinie pasazerskie;.
Polepszone zostajg rowniez charakterystyki aerodynamiczne skrzydta, poniewaz mozliwe jest
umieszczenie mechanizacji na catej jego rozpietosci. Silniki mozna umiesci¢ w taki sposéb, aby
wektor ciggu przechodzit w poblizu SC samolotu, co zmniejsza wptyw pracy silnikéw na sterownosc¢
samolotu.

Wada tego uktadu jest:

-wzrost ciezaru skrzydfa o 2+4%, poniewaz nie wystepuje tutaj odcigzenie skrzydta sitami masowymi
silnikow,

-wzrost momentu bezwtadnosci samolotu wzgledem osi OY, wynikajacy z rozmieszczenia duzych
mas na osi OX. Poza tym tylna cze$¢ kadtuba obcigzona jest dodatkowo sitami aerodynamicznymi

i masowymi.
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Akrobacja

Figury akrobaciji.

Dla utatwienia przesledzenia toru lotu modelu w poszczegdlnych figurach pomalowano model od géry na
granatowo, od spodu na czerwono. Tor lotu kre$lono naprzemian liniami granatowymi i czerwonymi,
obrazujgcymi, czy model na poszczegdlnych etapach figury bedzie widoczny z goéry czy z dotu. Na rysunkach
nie przedstawiono wszystkich mozliwych figur. Nalezy pamieta¢, ze wiekszo$¢ podstawowych figur moze mieé
swoje wykonanie jako odwrécona, plecowa lub jednoczesnie odwrdcona i plecowa.

\Niall -
‘."".... 4

Rys. 1. Start
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Rys.2. Lgdowanie

Poczatek

Rys. 3. Lot plecowy

—

Koniec - Poczatek

Rys. 4. Beczka powolna

Kaniec

Rys. 5. Trzy beczki

Rys. 6. Beczka akcentowana na 4 tempa
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Rys. 7. Beczka akcentowana na 8 temp
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Rys. 8. Odwrocona beczka akcentowana

L Poczatek

Rys. 9. Dwie beczki o przeciwnych kierunkach
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Rys. 10. Beczka pionowa Rys. 11.
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Rys. 13. Odwrécona zyletka
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Rys. 14. Petla wewnetrzna
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Rys. 15. Petla kwadratowa z 4 pétbeczkami

Faoniec

Foczatek

Rys. 16. Petla tréjkatna z beczkg
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Foczatek

Rys. 17. Petla zewnetrzna

Poczatek

IKoniec X3

Rys. 18. Odwrocona petla wewnetrzna (trzy petle)
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Kaniec

Paczatek

Rys. 19. Odwrécona petla zewnetrzna (trzy petle)

Foczatek

Rys. 21. Podwdjny Immelman
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Rys. 24. Osemka pozioma

Rys. 25. Osemka pionowa
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Rys. 26. Kwadratowa 6semka pozioma
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Rys. 27. Osemka kubariska
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Rys. 28. Odwrécona 6semka kubarniska
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Rys. 30. Kapelusz
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